
省エネルギー関連論文

高効率蒸気タービンの開発
Development of High EfficiencY Steam Turbine

高効率蒸気タービンの開発は,.省エネルギⅥの観点から緊急な課題であり,既に

一部の研究成果を実機に適用し,その効果を確認してきた｡これらに,更に効率を

向上させる新技術を加えることを目的として,段落内の流.れの適正化及び新しい高

性能異の開発を進めてきた｡このためには,まず段落内のi売れを実流状態で計算で

きるようにする必要があー),二次i充れに起因する‡員失分布や流れ角分布を半径位置

で計算できる方法を提案した｡次いで高性能異形をヨ空論的に設計し,実験的にその

効果を明らかにした｡そして-最終的には,動翼に対する流れの適正化及び後繰出しJ

の腹,背面の圧力をバランスさせた高性能巽を開発し,4段試験タービンで実験の

上,その効果が極めて大きいことを明らかにした｡

口 緒 言

燃料の高騰に伴い最近の火力発電設備では,高信頼性に加

えて,蒸気タービンの高効率化が強く要請されている｡それ

は,単機出力1,000MWの火力発電プラントの効率を,仮に

わずか1%向上させることは,10MWの発電プラント1基分

の燃料を節約できることに相当し,その省エネルギー効果は

極めて大きいと言えるからである｡

高効率蒸気タービンの開発は,内部損失をいかにi成少させ

るかにかかっている｡蒸気タービンの段落内部で発生する‡員

失を大別すると,漏れ手員失,排気損失及びその他蒸気の粘性

や速度分布が一様でないことに起因する壬員尖がある｡これま

でに,以下に述べる効率向上の技術を開発し1)～3),既設プラ

ントに部分的に適用してその効果を確認4)してきた｡また,

それらの概要は以下に述べるとおりである｡

漏れ壬員失は動翼の巽頂部や軸部の間隙を通って,蒸気が仕

事をしないで漏れることによるものであり,これを減少させ

るのに巽頂部に埋め込みテノンと複数フィンを,また軸部間

隙の‾最適値を設定する管理手法などを開発し,実機に適用し

てきた｡排気損失は,中庄タービンの排気室での‡貞夫を低減

させるための流線形のガイド,低圧タービン排気重の構造改良

とデイ7ユーザなど5)に工夫がなされ,実用に供した｡更に,

低圧タービン最終段巽からi充出する運動のエネルギーを少な

くすることを目的として.既に3,000rpIⅥ用40in異が開発6)さ

れている｡そのほか段落内で生ずる損失としては,二次流れ

‡員失,非定常i充損失及び静･動翼‡員失などがあるが,二次i充

れ‡貞夫の低減を目的としたコントロールトボルテックスノズ

ルなどが既に実用に供されている｡

以上の技術は,静止部あるいは動翼以外の‡員失を主として

低減させようとするものであったが,本論文では回転部すな

わち静巽,動翼の組合せ状態での損失の低減法などについて

述べることにする｡回転部分では,動翼そのもののエネルギ

ー‡員失を低減させることが最も大切なことであるが,動翼にラ充

入する静巽出口の流れが理想的か状態に与えられなければ,

段落としての効率改善は望めないからである｡

臣l 実i充状態のJ設落内部;充れ計算

蒸気タービンを新設計する場合には,基本設計に二大いで,
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段落内の三次元i充れを計算する必要がある｡このとき,段落

内で発生する各種の損失を考慮したいわゆる実流月犬態のi売れ

計算が可能ならば,静巽,動翼の最適な組合せの決定や段落

効率を予測することができる｡そして目標効率と対比し,も

し不十分ならば各種の損失量を分析し,的確な効率改善策,

例えば,動翼に対する流れの適正化,高性能翼の適用など具

体的方策を施すことができる｡

2.1 従来の理論とその問題点

軸流タービンの段落内部のエネルギー壬員失を含む三次元i売

れ計算では,設計問題を解くことを前提とすれば,流線曲率法

を用いるのが便利であー),Novack7)らの理論が適用できる｡

一‾方,各種の計算法は多数提案されているが,段落内部7充

れに適用し,その計算結果から流れを正しく評価することは

難しい｡その最も大きな理由は,各半径位置の壬員失分布を計

算できない欠点があるからである｡特に,内壁,外壁近傍に

発生する二次流れを無視して平均的に扱うことは,計算精度

を著しく低下させ,静巽,動翼の組合せで動翼に対する適正

なi免れを決定するには不十分である｡

2.2 二次…充れj員失分布の導出

二二大ノ亡巽列実験によれば,図1に示すように,側壁から十

分離れたスパンの中央付近では,ほぼ二次元流とみなせる領

域があり,この部分の損失は異形手貞夫を示す｡側壁に近づく

につれて‡貞夫は増加し,i充路うずの中心部が最も大きな損失

となり,側壁近傍では損失はやや低下するが,J菟界層の影響

を受けて再び増加する傾向を示す｡この損失を半径方向に正

しく分布させ,流線を求めることが望ましい｡ただし,ター

ビン段落内のi売れには遠心力が作用するため,二次元巽列の

場合とは異なる流動状態を呈するが,二次元異列の実験値を

基礎とし,修正を加えることにした｡

流路うずの中心から壁までの足巨離を∂pとし,二次流れの影

響が及ぶ範囲を∂｡とすれば,二次流れ内の任意の位置∂に対

して異形状の異なる巽列の場合でも,図2に示すように同一

曲線で二次流れ‡員失分布及び流出角分布を表わせることを見

いだした｡したがって,∂♪,∂｡及び二次流れ‡員失分布の最大

値どぶCmaxを与えれば,巽長方向の損失分布を求めることがで

き,同様に偏向角分布の最大値dβmaxを知れば,流出角分布
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子を全店分布で示し,二の三売路うずの中心では損失が最も大きくなり,翼長方向に損失が大幅に変化する｡
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み(流路うずの中心から畳まで

の距懸)

ざr(ニ次流れの影響が及ぷ範囲)

∂(ニ次流れ内の任意の位置)
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ら…〟∫(ニ次洗れ損失係数分布

の最大値)

ズ(壁までの無次元距離)

y(無次元偏向角)

図2 二三欠;売れ損失及び偏向角の分布 巽列の壁付近に発生する二次流れ損失及び流出角の偏向角は,翼形により変化する｡ニれを各種の翼形にも適用

できるように,適当な無三欠元表示すれば,この図に示すようなl本の曲線で表わせることを見いだLた｡
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く整理できることを示Lた｡
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図Zの分布を表わすためには,∂｡や∂pを形状の異なる翼形について求めるために,パラメータを導入L,都合よ

を計算することができる｡

二次流れの特性を表わす∂｡及び∂♪は,図3に示すように適

当なパラメータを導入すれば,形状の異なる異形についても

それぞれ∂｡,∂タは,パラメータと直線的な関係にあることが

分かる｡また,二次盲充れ計算法の中で,Wolf8)の提案した実

験式によれば,壬貞夫係数の絶対値は二次元異列実験結果とよ

く一致することが確かめられたので,これからrβCmaxを求め

ることにした｡

偏向角分布の最大値49maxは,図3中に示した記号説明を参

照して,

･』β皿aX=tan▲1(∬1･Cェ･‡)
∬.=-0.0282一旦十0.0154C ) ･(1)

ここに 方1:(1)式の第2式で表わされるパラメータ

cェ:揚力係数

c:巽弦長

吉:巽列ピッチ

から計算し,下流の異に対する迎え角分布を求めた｡

2.3 動翼先端部の漏洩…充

動翼出口の半径方向の流れ分布に影響を及ぼすものとして,

動翼先端からの蒸気の漏れ損失がある｡動翼先端の間隙はた

かだか0.5～3mln程度であるのに,漏洩流は占窮著な噴流とな

らないで急速に広がり,二次流れの中に拡散することが実験

から明らかになった｡したがって,漏れ損失を二次流れが影

響する領域に分布させる方法を導入した｡

半径方向に分布させなければならない主な損失は以上のも

のであり,異形損失を除く他の‡貞夫は在来の計算法に従って

エントロピー増加を求め,段落内の流れを計算した｡

削除 先端部の異形

重心

根元郡の葉形

肉付け

図4 ねじれ翼の計算例 翼形は流れの速度及び角度から計算される｡

タービン翼は根元から先端まで;売れの条件は変わり.結果的に翼はねじれる｡

したがって,翼長方向の断面形耳犬をそれぞれ設計することになり,重心の座標

や葉形の断面積などの設計条件を満足するようにしなければならない｡二のと

き,計算された翼形は図示のように,前言義,復縁ともにとがった形状のものが

得られるので,上の条件に合うように前線を削り後縁に肉付けをする｡
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田 翼性能の向上

静･動翼の高効率化は,蒸気タービンの効率向上のために

は不可欠な検討課題であって,異才員失を低減させる直接的効

果にとどまらず,間接的に二次i充れ手員夫や非定常i充‡員失など

の低i成にも波及効果が期待される｡

3.1 翼形の計算

一般に輿はねじれていて,異形二伏,食い違い角などは各半

径位置では変化するが,それぞれの断面での異形の性能が基

本となる｡新しく異形を設計する場合には,既に述べた理論9)

により計算され,前述の実i充状態での三次7七計算から求めら

れた入口,出口のi充れ角や速度を巽列計算の条件とするが,

無数の異形が計算される｡図4に示すように,異形を積み重

ねて1本の巽を構成する場ノ告には,異形の必要断面積,重

心の座標,巽列ピッチなどの制約条件を満足する必要があっ

て,選択の範困がかなり狭められるし,翼面上の速度分布を

みて,性能が良いと判断される異形を最終的に選び出すこと

ができる｡この速度分布の良否を判断する基準は,以下に記

す方法によった｡

3.2 高性能翼形の翼面速度分布

】尭界層の発達を極力抑えるためには,背面上の速度は前縁

から復縁に向かって増達するような速度分布を与えることが

好ましい｡上述の異形設計理論に従えば,スロート上流の翼

面上ではほとんどの場合この条件は満足される｡問題となる

のはスロート下i充の部分で,異形計算のためのパラメータの

与え方が不適当であれば,i充れが減速するような背面形二状が

得られることがある｡このような異形では,この部分でi充れ

のはく離を引き起こし,極めて大きな損失を生ずるばかr)で

なく,流出角も当初の予想値から大幅にずれる結果となるの

で,避けなければならない｡これは従来から指摘されている

翼. 形 記 号

従 来 翼

高性能翼
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図5 高性能翼形の翼面圧力分布の特徴 高性能翼形を設計するに

は,翼形表面上の圧力分布を調節することが重要である｡背面ではスロート以

降で;売れがはく離Lないように.また腹面では巽形出口部での腹面,

力差が極力小さくなるようにすることが要点である｡
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図6 動翼葉形損失の上ヒ幸交 葉形表面の圧力分布を調節することによって,翼形の性能を向上できる｡この図はl木の葉を構成する場合の各断面の翼形損

失係数を示Lたもので,最小損失係数は.2-3%程度に低減され,高性能化が)蓋成されている｡
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翼 形 記 号 出口マッハ数

高性能翼形 0.76
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図7 翼面圧力係数の比重交 翼面圧力を圧力係数として無次元表示L

てあり,図5に示Lた翼面圧力の調節が実現されていることを,実学漬的に確認

Lたものである｡

ところであり,反動製作ラばかりでなく,j封勅袋形の場合い司

様である〔〕

二大に,これまでほとんど注目されていなかった日生【如何+の速度

分力】一に関しては,図5にホす後緑圧プJC7)調節が安土くとなる｡

一般に,スロートでの速度は,背山側が速く,腹血側は遅く

なり,経線部の皆川i,腹血に過度の差が生ずることになり,

什ノJ口的な与すi尖が発生する｡二の捕夫をできるだけ化Lく抑える

ためには,スロートでの速度分布をできるだけ一様に近づけ,

什軌rli,作曲のrt力をバランスさせることである｡

以__1∴述べた腹和,背面の速度分布が過当に調節されれば,

巽血卜の流れのはく縦や後責壌部のi昆でナ捕失の低i域が可能なば

かりでなく,幅の狭いウエー｢クが形成されるので,このよう

な静巽を用いた場でナは,軌巣に対Lても良好な結果を与え,

また_∴二大流れすまi一失も帆減できる利点をもっている｡これら高

性能異については,既に実験室的検討を終わり,実機に適絹

できる段ド皆にある｡
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3.3 高性能葉形の性能

上述の高惟能化の基準に従って設テ汁した蛋を形の∴二大ノ亡巽列

実験結果の- 一例を図6に‾′jミす｡穐々な設計的制約条件がある

にもかかわらず,根‾ノ亡部から先端部まで鼓′ト巽形胡‾i失係数は

はば2%柑度と限界に近い北態まで性能は改享年されているこ

とが分かる｡

また,畢伽Ⅰ二の1主プJ分布は,図7にホすように腹佃__【二では

流路の｢1■央付近からJl三力が降下し,出lり寸近ではスロートト仁

プJ近くまで滑らかに膨･jl主しており,従来糞形に比べると輩川jJ

i允路内でのl二仁ブJ変化の様十が著しく異なっていて,予期した

とおりの上土ノJ分布の調節がなされていることが分かる｡

【l モデルタービン及び実験結果

図8に研究川4f貨タービンのノ/j二兵をホす(〕二れは空与も及び

蒸気て駆動できる構造になっており,丁実機タービンの部分モ

デルとLて,拐己れの相似性を考存して製作されている｡発生

軌プJは5,000kW,10,000rpmの水ヱ軌ノJ話十で[吸収される｡

まず′夫i充二状態の段落内部i売れの計算値と実測他との対比を

匡19にホす｡同図には代表例として,多段の七をき竿苧が現われる

第3f文について,それぞれ静発と勅巽とグ)エネルギー拙失係

数分胡了を示した｡静巽先端部の二次流.れ淋し失は計二算値よりも

若十他が大きいこと,また根ノ亡部ではIj即寸近の損失は発根ノ亡

のわずかな部分に限られていること,輩主の中央部では夢葺形

捕失だけであって,良い一:枚が得られていることなどが分か

る〔つ勃発の純一失については占｢算伯と十実験値はよく一致してい

る｡軌巽恨7L部の才jけミが大きしゝのは,室川ラの転向角が大きい

ことと付け根の室川壬二伏が不完全なためである〔)動翼に対する

流れは,迎え角が生じないように.没F汁されているグ)で,要吉先

端汁f近だけ迎え角捕火が生じているにすぎない｡二れは牌垂畏

の)允呈係数が+_Lしく見枯られている結果であり,動単に対す

る流れの適正化が厳つ髭になされてし､ることを意味するl-+新し

｢屯

♂

礫′
凄

較
事

l仙∃

図8 研究用4段タービン この研究用タービンは,実機との相イ以条

件を考慮Lて製作されており,空気あるいは蒸気で駆動される点が特徴である.=′

空気の]易合は内部の詳細測定が,蒸気の場合は最終確認が可能である｡
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図9 計算値と実験イ直との損失比重交 第3段落の静翼前後,動翼の後

をピトー管で測定し,静巽,動翼の損失を分離L,二の実験条件に対Lて内部

の損失を計算し,これら両者を比較して示した｡各種損失は分離できない部分

もあるが,定性的にも定量的にもよい一致が得られている｡

く設計した高性能動翼を用い,これに流入する流れを適正な

ものとし,更に先端漏洩i充低減のための4枚フィンを設けた

高性能タ ービンの効率は,図10に示すように従来タービンと

比較して大幅に向上していることが分かる｡なお効率は4段

タービン入口,出口の仝エンタルピーから求めてある｡効率

の計算値は実験値とよく一致していることから,この計算法

はタービンの効率予測法としても十分適用できることを確認

することができた｡

匹l 結 言

蒸気タービンの効率を向上させるための施策として,動翼

への享充れの適正化及び高性能真の開発を取り上げ,種々の考

察を加えた｡その結果を要約すれば,

(1)段落内の流れを夫妻充状態で計算可能とするために,二次

流れ領域の損失や流れ角分･布を表わす方法を導いたこと｡

(2)高性能異形を新しく設計し,その損失の低減量を明らか

にするとともに,これを基に高性能翼を開発したこと｡

(3)実i充状態で4段の研究用タービンを設計,製作し,動翼

に対する流れが厳密に適正化されたこと,高性能異などの効

果が極めて大きいことなどを確認したこと｡

である｡

蒸気タービンの効率向上による省エネルギーは,社会的要

請とともに経済的にも発電プラントに携わっている者の責務

40

高効率タービン 従来タービン
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0.6

図10 4段試験タービンの効率比重交 高性能翼.動翼に対する流れの

適正化,動翼先端の4枚フィンなどの改善策を取り入れた高効率タービンでは,

全効率で卜4-l.7%効率が向上Lた｡

である｡日立製作所では,更に高効率化を進めるために,鋭

意研究,開発を推進中である｡
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