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遷音速遠心圧縮機の内部流れ場に及ぼす子午面形状の影響 
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Meridional geometries of turbomachines drastically affect their internal flow fields and performance. Since the design 

problem of the meridional geometries is non-liner problem contains not only the factors of performance improvement 

but also the factors of losses, it is very important to understand how the meridional geometries affect the flow 

distributions and the aerodynamic performance. In this research, we investigated the effect of the meridional 

geometries on the internal flow fields of two test centrifugal compressors, which have different meridional geometries 

each other, with three-dimensional Reynolds Averaged Navier-Stokes simulation and Detached Eddy simulation. 

 

 

１．緒言 

遠心圧縮機は小型で高出力を得られるターボ機械の一種であ

り，ガスタービンをはじめとした大型の産業機械から，ターボチ

ャージャなどの輸送機関の構成要素までと使用用途は幅広い．近

年では，遠心圧縮機のさらなる高負荷化の設計が進められている

ことから，内部流れ場は超音速と亜音速が混在する遷音速流れを

呈し，衝撃波の発生および他の流動現象との干渉により，実験解

析のみでは理解が困難な複雑な流動現象が生じることが予測され

る．そのため設計問題においてはCFDを用いた内部流れ場の把握

が重要となる． 

遠心圧縮機の設計要素の一つである子午面形状は，内部流れ場

のいくつかの代表断面における速度分布を規定し，遠心圧縮機の

空力性能に大きく影響を及ぼす．しかしながらその設計手法は経

験則や簡易理論に基づくもので，特に低流量作動点における空力

性能の把握は実験解析によるものが大きい．高性能遠心圧縮機の

子午面形状の設計には，CFDを用いて内部流れ場の詳細な解析を

行い，設計問題へ還元する必要がある．そこで本研究では，高性

能遠心圧縮機の子午面形状の設計に向けて，三次元定常RANS解

析およびDES解析を実施することにより，子午面形状の内部流れ

場への影響を調査した． 

 

２．供試遠心圧縮機 

本研究の解析対象である 2 つの供試遠心圧縮機（以下，

compressor 1，2と呼称）のインペラ上流からディフューザ出口ま

での子午面形状を図1に，圧力流量特性を図2に示す．図中の値

は compressor 1のピーク効率流量点の各値で正規化してある．本

研究で用いた供試遠心圧縮機はインペラ（フルブレードおよびス

プリッタブレードはそれぞれ4枚），ベーンレスディフューザ，ス

クロールで構成され，それぞれの羽根角分布は子午面形状の異な
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Fig. 1 Meridional geometries of the test compressors 
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Fig. 2 Total pressure ratio 
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る翼領域を除いて同一である．compressor 1，2は車載用ターボチ

ャージャとして用いられ，図2に示すように両者の全圧比の値は

ほぼ一致している．一方で図2に示すように低流量特性には違い

が見られ，compressor 2のサージマージンが compressor 1と比較し

て改善していることが確認される．特にこの傾向は回転数が大き

くなるにつれて如実に現れ，チョーク流量の減少を加味した場合

でも compressor 2の作動範囲は compressor 1に対し広いと言える． 

図1に示す子午面形状ではインペラ前縁およびインペラ出口付

近のハブ形状，後縁の傾き，ディフューザ形状に違いが確認され

る．以下では，これらの子午面形状の違いが流れ場に及ぼす影響

について定常RANS解析およびDES解析を用いて議論する． 

 

３．数値解析手法 

本研究では内部流れ場の把握のため，1ピッチ定常RANS解析

およびDES解析を実施した．両解析手法では，有限体積手法を用

いた緩和型陰的高解像度風上スキームを適用した(1)．本スキーム

では，非粘性・粘性流束および体積力の全てを時間方向に陰的に

離散化し，空間的には六面体の計算セルを用いたCell-Centered法

による有限体積法に基づいて離散化した．非粘性流束の評価には

SHUS（Simple High-resolution Upwind Scheme）(2)を用い，三次元制

度のMUSCL法を組み合わせることにより高い空間解像度を確保

している．粘性流束はGaussの発散定理を用いて中心差分的に評

価し，時間方向はEuler陰解法により離散化，時間積分にはMFGS

（Matrix Free Gauss-Seidel）陰解法を用いた． 

本研究で実施した1ピッチ定常RANS解析では，定常三次元圧

縮性 Navier-Stokes 方程式を基礎方程式とし，乱流モデルとして

k-ω2方程式モデルを用いた．DES解析においては，非定常三次元

圧縮性Navier-Stokes方程式を基礎方程式とし，各時間ステップに

おいてニュートン反復（5 回）を実施し，時間精度を最大二次精

度に保った．また，本研究で用いたDES解析は，低レイノルズ数

型の k-ω乱流モデル(3)に基づいており，LES解析領域とRANS解

析領域は以下の式で区別される． 

3

2

k
DES

k
D k

l
*

  (1) 

DES k DES SGS
l l C lmin( , )  (2) 

ここで，Dkは k-ω乱流モデルにおいて乱流運動エネルギーkの散

逸項であり，ωは比散逸率，β*はモデル定数，ρは密度，lは添え

字で示す各計算過程における乱れ長さスケールであり，この渦乱

れ長さスケール lk-ωがそのセルの格子幅スケール lSGSの CDESでと

らえられるかどうかを評価し，LES計算領域またはRANS計算領

域が流れ場の変化に応じて逐次選択される．本研究では CDES＝

0.60としている．なお，無次元時間刻み幅は0.0035とし，インペ

ラ 1回転あたり 2,000ステップ，すなわち翼通過あたり 500ステ

ップとなるように設定した． 

計算領域は定常RANS解析の場合，インペラ上流からディフュ

ーザ出口までの約500万点の計算格子を，DES解析ではインペラ

上流配管からスクロールおよび下流配管までの約 4,200万点の計

算格子を作成し，壁面に対する最小格子幅は y+<1 を満足するよ

うに十分小さい値をとっている． 

 

４．三次元定常RANS解析結果 

図3に本研究で実施した三次元定常RANS解析結果から抽出し

た空力性能を示す．図中の値は設計流量の各値を用いて正規化さ

れ，また図 3(a)には実験時において計測した値をもとに算出した

ディフューザ出口における全圧比を示す．compressor 1の RANS

解析結果と実験結果を比較することにより，本研究で用いた計算

格子の品質が十分であると言える．また図2の全圧比の特性と比

較することで，スクロールにおける損失が顕著である低流量作動

点を除き compressor 1，2の全圧比が定性的に一致していることが

確認できる．断熱効率に着目すると compressor 2は設計流量を含

む一部低流量側で，compressor 1 と比較して効率が上昇している

ことが分かる．compressor 1，2はスクロール形状が同一であるた

め両者の空力特性の違いは上述のようなインペラおよびディフュ

ーザにおける空力性能の差に起因するものと考えられる． 

両圧縮機の空力性能の差を捉えるために，特に断熱効率の値の

差が大きい設計流量の80%流量点の計算結果について可視化手法

を適用し，渦コアの抽出および限界流線の表示を行った．渦コア

はクリティカルポイント理論(4)に基づいて抽出し,無次元ヘリシテ

ィHnにより色付けしてある． 

n
H w w   (3) 

ここで，ξ は絶対渦度ベクトル，w は相対速度ベクトルを表す．

この無次元ヘリシティで色付けすることにより渦の回転方向およ

び巻きの強さを判別することができる． 

図4に80%流量点のRANS解析結果から抽出した渦コアおよび

翼面上の限界流線，インペラ出口におけるエントロピー関数分布 
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Fig. 3 Aerodynamic performance (3D-RANS) 
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s*を示す．定義式は以下のとおりである． 

1

0

0

s
t tR

t t

T T
s e

p p
*

( )
  

(4) 

ここでTtは全温，ptは全圧，添え字の0は圧縮機入口の値を示す．

図4によると，フルブレードの前縁剥離渦の様相が異なることが

確認できる．compressor 1 ではフルブレードの前剥離渦の回転方

向がハブからスパン50%にかけて変化し，さらにシュラウドにか

けて回転方向がハブ側と同じになる．回転方向が変化している領

域の無次元ヘリシティから渦の巻きの強さは大きくはないが，さ

らに低流量側では渦崩壊の発生が懸念される．また，前縁剥離渦

が翼端付近の二次流れと干渉した結果，インペラ出口のフルブレ

ード負圧面側に低エネルギー流体が集積している．一方で，

compressor 2 のフルブレードの前縁剥離渦は全体にわたって渦の

回転方向が変化せず，さらにインペラ出口では二次流れ渦に伴う

低エネルギー流体の集積が compressor 2と比較して小さいことが

確認できる．フルブレードの前縁付近の限界流線に着目すると，

compressor 2 の前縁付近の流れは翼に沿った順流状態であること

が確認でき，インシデンスが compressor 1と比較して小さいこと

が分かる．Fig. 1 の子午面形状によると，前縁付近ハブ形状は

compressor 2 が半径方向にせり出ていることから，環状面積の縮

小による増速流れが発生し，compressor 1 に対し流量の低下に対

するインシデンスの悪化が少ないと考えられる． 

図 5に compressor 1，2のディフューザの 50%スパン高さにお

けるエントロピー関数分布を示す．図5に示すように，compressor 

2 ではインペラ出口付近に集積した低エネルギー流体が少なく，

ディフューザへの流入量が小さい．特にフルブレードの負圧面側

では低エネルギー流体が確認されず，ディフューザにかけての流

れが一様である．図4のスプリッタブレード負圧面側のインペラ

出口では，低エネルギー流体の集積が確認される．特に compressor 

2では compressor 1と比較して集積領域に大きな差は見られない

が，エントロピーの上昇量が大きい領域が確認される．しかしな

がら，図 5によると，compressor 2のスプリッタブレード負圧面

側の低エネルギー流体の主流に対する影響は少ない．図1の子午

面形状から，compressor 2 は翼後縁翼端側が半径方向に倒れてい

るため，インペラ出口シュラウド付近の速度三角形が変化し，デ

ィフューザ主流部への低エネルギー流体の流入が抑制されたと考

えられる．図6に三次元定常RANS解析結果の周方向平均値より

算出した子午面速度分布 Cmを示す．なお，子午面速度は入口の

音速で正規化してある．図6のディフューザ部における子午面速

度分布に着目すると，compressor 2 はインペラから流出した速度

の速い流体がディフューザ領域で減速していることが確認される．

compressor 1 ではディフューザ部で増速流れを示す半径方向垂直

断面が存在する．ディフューザはターボ機械の構成上，減速効果

と圧力回復を目的とするものであるため，このような増速流れの

発生は好ましくない．子午面形状を見ると，増速流れを示す断面

はシュラウド側の形状がややくびれた形状をとっている．

compressor1，2 の比較から，インペラ出口からディフューザ出口

にかけて滑らかな曲線形状を持つディフューザは減速効果が大き

い． 

本研究で用いた定常 RANS 解析では計算領域をフルブレード

の翼間の1ピッチとしており，壁面を除く周方向に対しては周期

境界条件を与えているため，旋回失速のように非軸対称な流動現

象は生じない．そのため，以下のDES解析ではこのような非軸対

称な流動現象についても詳しく調査した． 
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Fig. 4 Vortices around impeller, limiting stream lines, and entropy function distribution at impeller exit 
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Fig. 5 Entropy function distribution at 50% span height of diffuser 
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５．DES解析結果 

図 7に DES解析結果から抽出した瞬時のインペラ入口の相対

マッハ数分布 Mrおよびディフューザ部 50%スパン高さの半径方

向速度分布Crを示す．なお，半径方向速度は入口の音速で正規化

され，インペラが1回転する際に舌部との相対位置を考えるため

に基準とするフルブレード負圧面を赤く色づけしてある．また以

下の議論において，それぞれの図は最も左の図の時刻におけるイ

ンペラの位置を基準とし，回転角が0，90，180，270°回転した時

の図として識別する． 

図7より，両圧縮機のディフューザ内部の流れ場を比較すると

それぞれの増速流れを示す領域は舌部を回転方向に通過した場所

に位置している．しかしながら compressor 1は compressor 2と比

較して増速流れを示す領域が周方向に対して広く分布しているこ

とが確認できる．また compressor 1では，前述の増速流れと180°

対称位置において増速流れのままディフューザ出口に到達してお

り，舌部に対してディフューザの減速効果を得ないまま流入して

いる可能性がある．図面は割愛するが，compressor 1 では舌部付

近ディフューザ内部で周期的に逆流（θ = 0°に示す舌部付近の逆

流）が発生していることが確認された．この周期的な舌部付近で

の逆流は，前述の舌部直前の増速流れが舌部付近まで輸送された

直後に発生していることから，十分な減速効果を得ていない流体

が舌部から漏れることにより発生するものと考えられる．さらに，

舌部付近の逆流は舌部通過後の増速流れと合流するため，同位置

でのミキシングロスが発生することが懸念される． 

一方で，compressor 2では舌部直前の増速流れの領域が小さく，

舌部付近の逆流は確認されなかった．しかしながら舌部の180°対

称位置において逆流を示す領域が定常的に存在する．80%流量点

では逆流領域が小さいが，さらに低流量の作動点ではこの逆流を

起因とした旋回失速の発生が懸念される． 

インペラ入口では，翼端漏れ渦，前縁剥離渦に伴う失速が確認

されるが，両圧縮機では渦の巻きの強さの違いに伴う失速領域の

規模の違い以外について大きな差は確認されなかった． 

 

６．結言 

本研究では，高性能遠心圧縮機の開発に向けて，子午面形状が

遷音速遠心圧縮機の流れ場に及ぼす影響を調査するために，子午
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Fig. 6 Meridional velocity obtained from 
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Fig. 7 Relative mach number distributions at impeller inlet and radial velocity distributions at diffuser 
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面形状が異なる2つの遷音速遠心圧縮機の内部流れ場を1ピッチ

定常RANS解析およびDES解析を用いて比較した． 

実験解析の結果，本研究で比較した2つの遷音速遠心圧縮機は

定量的に一致した圧力流量特性を持つが，作動範囲，特にサージ

マージンの特性が異なることが確認される． 

1ピッチ定常RANS解析の結果，ディフューザ出口における全

圧比は実験値と定性的に一致していた．一方で断熱効率は設計流

量を含む一部低流量作動点で差が見られた．設計流量の80%作動

点のRANS解析結果に対して，渦コア，限界流線等の可視化を実

施し流れ場を比較すると，フルブレード前縁付近のハブ形状のく

びれによりインペラ入口の環状面積が減少とそれに伴う増速流れ

の影響から，流量の減少によるインシデンスの悪化の傾向が弱い

ことが確認された．さらにインシデンスの違いによるフルブレー

ドの前縁剥離渦の形態が異なり，フルブレード後縁負圧面側での

低エネルギー流体の集積度合いに顕著な差が確認された．RANS

解析の周方向平均から子午面速度分布に着目すると，ディフュー

ザ部で絞りを持つ形状の場合，スパン方向に対して増速流れの領

域が拡大していることが確認された．すなわち，ディフューザの

子午面形状はインペラ出口からディフューザ出口にかけて半径方

向垂直断面に局所的な絞りが発生しない形状をとることで，ディ

フューザの減速効果が大きくなる． 

DES解析の結果，ディフューザの子午面形状に絞りを持つ圧縮

機は，ディフューザの内部流れで半径方向に対し増速流れを示す

領域が周方向に広く分布していることが確認された．さらに，デ

ィフューザに絞りを持つ圧縮機は舌部付近で周期的な逆流が確認

された．この逆流は舌部直前における増速流れを示す流体が，デ

ィフューザの減速効果を十分に得ないまま舌部に流入し，一部が

舌部端面に衝突することでディフューザへと逆流しているものと

考えられる．ディフューザの子午面形状に絞りのない圧縮機はデ

ィフューザ全域において減速効果を確認できたが，舌部の180°対

称位置において定常的に逆流領域が存在した．80%作動点におい

てこの逆流領域は小さいものであるが，さらに低流量作動点では

この逆流を起因とした旋回失速の発生が懸念される． 
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