
20118944

空力弾性を考慮した水平軸風力タービン

非定常負荷解析に関する研究

課題番号(15560136)

平成15年度～平成16年度科学研究費補助金(基盤研究(C)(2))

研究成果報告書

平成17年4月

研究代表者 ㈲
(名古屋大学エコトピア科学研究所教授)



は し が き

本研究では,平成15年度および16年度の2年間において,水平軸風力タービンの翼および

ロータ全体に働く変動空力荷重の推定手法を確立するとともに,風車ロータ周りの非定常流れ

場が変動荷重に及ぼす影響を明らかにするために,数値解析を中心とする研究を行った.得ら

れた成果を以降に示す｡

研究組織

研究代表者:長谷川 豊(名古屋大学エコトピア科学研究所教授)

研究分担者:菊山 功嗣(名古屋大学大学院工学研究科教授)

研究分担者:今村 博 (名古屋大学大学院工学研究科講師)

研究分担者:朝倉 柴次(名古屋大学大学院工学研究科助手)

交付決定額(配分額) (金額単位:千円)

直接経費 間接経費 合 計

平成15年度 3,200 0 3,200

平成16年度 1,100 0 1,100

総 計 4,300 0 4,300

研究発表

(1)学会誌等

今村博,長谷川豊,菊山功嗣,他3名,パネル法による水平軸風車ロータ周りの非定常流れ解析,(斜め流

入風の影響と三次元流れ場における迎角の考察),日本機械学会論文集,71B-701(2005-1).

長谷川豊,菊山功嗣,今村博,他3名,風力エネルギ賦存量推定のための基礎研究(第2報,複雑地形上

の流れの乱流特性),日本機械学会論文集,71B,(印刷中).

長谷川豊,今村博,菊山功嗣,他3名,複雑地形における風況予測ソフトウェアの適用性評価,風力エネ

ルギー,28-4(2004-12).

(2)口頭発表

Y Hasegawa,H.Imamura,他3名,Aerodynamic Loads Calculation ofa HorizontalAxis Wind

れ1rbineRotorinCombinedInflowCondition,2004EuropeanWindEnergyConferenceandExhibition

(2004-11,London,U.E).

H･Imamura,YHasegawa,K･Kikuyama他2名,NumericalAnalysisofaLocalAngleofAttackto

HAWT Rotor Bladein Unsteady Flow Conditions,2004EurOpean Wind Energy Conference and

Exhibition(2004-11,London,U.K.).

YHasegawa,K･Kikuyama,M･Nishiknwa,andR･Ihara,StudyofBoundarylayerflowintheRotating

CurvatureSyStem(ThelongitudinalstruCtureandsecondaryinstabilityofthestream-Wisevortices),

10thEurOmeChEuropeanれ1rbulenceConference,(2004-6,Trondheim,Norway).

長谷川豊,今村博,菊山功嗣,他2名.,｢水平軸風車ロータ空力負荷に及ぼす流入風乱流特性の影響｣,第

41回目本伝熱シンポジウム(IECEC2004Pre-SympOSium),(2004-5,富山).

長谷川豊,今村博,菊山功嗣,他2名,｢建物屋上における小型風車最適設置点に関する研究｣,2004年度

機械学会年次大会,(2004-9,札幌).

長谷川豊,今村博,菊山功嗣,他2名,｢丘陵周りの風力エネルギー賦存量･乱流特性に及ぼす大気境界層

厚さの影響｣,2004年度機械学会年次大会,(2004-9,札幌).



長谷川豊,今村博,菊山功嗣,他3名,｢複雑地形上を流れる風の乱流特性解析(地形起伏が速度相関に及

ぼす影響)｣,第82期日本機械学会流体工学部門講演会,(2004-11,北九州).

今村博,長谷川豊,他2名,｢渦法における高精度渦要素導入法の開発｣,第18回数値流体力学シンポジウ

ム,(2004-12,東京代々木).

今村博,長谷川豊,菊山功嗣,他2名,｢パネル法によるⅦELモデル風車解析(低周速比･定常流入の場

合)｣,日本機械学会東海支部第54期総会･講演会,(2005-3,春日井).

長谷川豊,今村博,菊山功嗣,他2名.,｢水平軸風車ロータ空力負荷に及ぼすタワーの影響に関する数値解

析｣,日本機械学会東海支部第54期総会･講演会,(2005-3,春日井).

(3)出版物:該当無し

研究成果によるエ業所有権の出鼻･取得状況

該当無し



目次

目次

第1章 緒論

1.1研究背景

1.2 水平軸風車解析理論

1.3 研究目的と解析手法

第2章 記号

第3章 座標系

3.1瀞止座標系

3.2 翼座標系

3.3 楕円座標系

3.4 偏長楕円体座標系

3.5 タワー座標系

第4草 加速度ポテンシャル理論

4.1基礎方程式

4.2 圧力場の基本解

4.3 加速度ポテンシャル法

4.4 漸近展開法

4.4.1 NearField

4.4.2 FarField

4.4.3 CommonField

4.5 高次オーダの解

第5章 風車翼理論

5.1水平軸風車翼周りの流れ場

5.2 回転翼に対する加速度ポテンシャル法の適用

5.2.1境界値問題

-1-



目次

5.2.2 圧力場の積分

5･2･2･1伽ク｡｡椚椚｡〝により働く加速度の積分

5.2.2.2｣恥紺により働く加速度の積分

5.2.3 複数枚の翼を持つ風車

5.3 風車翼に働く負荷

5.3.1翼に働く揚力と流入角αの関係

5.3.2 高次オーダの項による翼負荷

5.3.3 粘性の影響の考慮

5.3.4 風車ロータ翼に働く力

5.3.5 風車の特性値

第6章 数値計算モデル

6.1定常運転状態における数値計算モデル

6.1.1撰点法および影響係数んの決定

6.1.1.1撰点法および影響係数のd三1,d三別の決定……………………‥70

6.1.1.2 反復計算手法による非線形化

6.1.1.3 圧力勾配の数値積分手法

6.1.2 ロータ翼のねじれ

6.2 非定常運転状態における数値計算モデル

75

76

79

82

6.2.1定常計算モデルから非定常計算モデルへの拡張手法……………….82

6.2.1.1 時間進行法

6.2.1.2 非定常モデルにおける撰点法

6.2.1.3 瞬時圧力勾配の積分

6.3 流入風モデル

6.3.1ロータ回転面に対する斜め流入風

6.3.2 ウインドシア

6.4 動的失速モデル

6.5 ロータ翼振動モデル

-11-



目次

6.6 タワーモデル

第7章 計算結果および考察

7.1計算条件

7.2 定常特性計算結果

7.2.1誘導速度の翼幅方向分布

7.2.2 揚力係数､循環量の翼幅方向分布

7.2.3 風車特性計算結果

7.2.4 撰点に到達する流体粒子の軸方向の誘導速度変化…………………101

7.2.5 ロータ翼に働くピッチングモーメント

7.2.6 ロータ翼に生じるねじれ角

7.3 非定常特性計算結果

7.3.1フラッビングモーメント

7.3.2 フラッビング角

7.3.3 誘導速度分布

7.3.4 揚力係数分布

7.3.5 風車特性

7.4
一様流入風に対するタワーの影響

7.4.1揚力係数分布

7.4.2 迎角と揚力係数の関係

7.4.3 翼負荷

7.4.4 パワ係数

7.5 ウインドシアを有する流入風に対するタワーの影響

7.5.1揚力係数分布

7.5.2 迎角と揚力係数の関係

7.5.3 翼負荷

7.5.4 パワ係数

7.6 ティルト角の影響

ー111-



目次

7.6.1ウインドシアを考慮したときのティルト角の影響………………….166

7.6.2 タワーの影響を考慮したときのティルト角の影響………………….167

第8章 結論

参考文献

一1V-



第1章 緒論

第1章 緒論

1.1研究背景

2005年2月16日に京都議定書がついに発効する.地球温暖化防止のために締結さ

れたこの京都議定書では,温室効果ガス削減に関する目標値が世界各国･各地域にお

いて設定され,この目標値は新エネルギーの割合を引き上げる目標値として置き換え

られている.これを達成するために欧州や他の地域では多様な市場支援メカニズムが

導入されている.日本では京都議定書において2012年までに温室効果ガスを1990年

比で6%削減することを目標値とし,2003年4月からはRPS制度(RenewablesPortfblio

Standard:電気事業者による新エネルギー等利用に関する特別措置法)を導入し,電

力会社に対し再生可能エネルギーにより生成される電力をある一定量利用すること

を義務付けている.

このような背景に基づき,新エネルギーの一つである風力エネルギーは我々の生活

において身近なものとなっている.全世界において,2003年の一年間に導入された風

力発電設備容量は8,344MWであり,2003年末には全設備容量は約40,000MWに達し

ている[WINDFORCE12May2004].ドイツ,スペイン,デンマークなどの欧州の国々

では風力エネルギー産業はかなり大規模な市場となり,新たな市場として洋上ウイン

ドファームも開拓しつつある.国内に目を向けると,2003年の一年間に導入された風

力発電設備容量は275MWで,2003年末での全設備容量は761MWとなり,年間伸び

率56.6%という急激な成長を遂げている[WINDFORCE12May2004].日本において

も風力発電事業は環境保全のシンボルとしてだけではなく,採算の取れる発電設備と

して各地にウインドファームが広がりつつある.

このような風力発電容量の急速な伸びは,近年の風力発電への関心の高まりはもち

ろんであるが,風力発電技術の進歩による発電コスト低減への寄与が特に大きいと言

える.

風車工学は総合工学と言ってよいほど,多岐の分野にわたる技術によって支えられ
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第1章 緒論

ている.各分野の研究者･技術者たちは更なる高出力･高効率な発電風車の実現を目

指して,新しい知識の獲得,新技術の開発を余念なく続けているものの,いまだ解決

すべき課題は多い.風車工学を構成する数ある工学分野の中でも流体工学は作動流体

である風を扱うという意味で重要な位置にあり,その流体工学分野に限定しても,風

力発電システム設置のための風況精査および風況予測[今村2001]をはじめとして

様々な研究課題を抱えている.特に,風車翼および風車ロータの空気力学に関する諸

問題は多く存在し,例えば,翼断面の半径位置や運転状態により広範囲に変化するレ

イノルズ数に対応でき,かつ翼厚の増加により耐荷重性の向上を目指した風車専用翼

型の開発[TimmerandvanRooy1993],翼回転に伴う半径方向流れに起因する失速の

遅れ･揚力増加の問題[Butterneldetal.1992],迎角の周期的変動により失速角が増大

し,揚力に対しヒステリシス特性を示す動的失速の問題[Huyeretal･1996]などがあ

る.

水平軸風車において,ロータやナセルを支えているタワーの存在はタワー近傍を通

過するロータ翼に影響を与え,出力やロータ空力負荷の周期的な変動をもたらし,風

力タービンの構成部品が受ける疲労負荷の原因のとなる.本研究では,タワーの存在

がロータ翼空力特性およびロータ特性に及ぼす影響を明らかにすることを目的とし,

研究手法には数値解析を用いた.

数値解析手法により流入風の影響等に関する問題を扱う利点は,実験的手法を用い

た場合に比べ大きい.屋外に設置された供試風車を用いたフィールド実験[Scheperset

al.1997]は流入風条件の任意の設定が不可能であり,風速や風向変動などの動的な問

題を取り扱うことが困難である.実機スケールにほぼ等しい風車を用いた超大型風洞

実験[Simmsetal.2001]では風速･風向の制御が可能であるものの,ウインドシアや

大気乱流等しいスケールを持つ乱れの再現は容易ではない.このような実験的手法は,

風車出力や翼荷重などの平均化処理された風車特性に関する情報が得られる点では

非常に有益であり,平均値を用いて数値解析手法の妥当性を検証することが可能であ

るが,非定常な風車挙動の解明には適していない.その意味で数値解析手法の果たす

役割は大きい.
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水平軸風車の空力解析理論はこれまで多く開発されており,ロータ翼の表現方法,

流れ場に関する仮定などにより分類した場合,その範囲は幅広く,解析の目的や用途

に適した解析モデルの使用が必要である.次節では水平軸風車の空力解説理論につい

て概説する.

1.2 水平軸風車解析理論

風速変動に伴う後流慣性効果(DynamicInflow),風向のロータ回転軸との不一致

(YawedInflow)による影響,それに伴って発生する動的失速現象(DynamicStall)

等に関する問題を解明するためにはプロトタイプ風車もしくはモデル風車を用いた

実験による評価が可能ではあるが,近年の実用発電風車の大型化(MW級)に伴って,

数値解析手法を用いた研究による空力特性の解明が重要な役割を果たしつつある.

風車空力特性の数値解析手法として主要な理論はde Vdes[1983],HanSenand

Butterfield[1993],SnelandvanHolten[1994],今村【1996],Snel[1998]などにより総

説されており,流れ場の取り扱い方やモデリングの方法により以下のように分類され

る.

単純作動円盤理論(ActuatorDiscTheory)

回転翼を厚みのない作動円盤と考え,円盤上における圧力の不連続(ステップ状変

化)の存在を仮定した上で,回転面での運動量の変化により回転翼の軸推力･トルク

を求める.Betz【1920]はこの理論を用いて,回転面への流入速度が一様流入風速の

2/3に減速した時に,風車ロータの最高効率16/27=0.593が得られることを示した(Betz

の限界).

この理論は風車の基本メカニズムを理解するためのモデルとしては最も単純でわ

かりやすく,多くの示唆を与える.しかし,円盤を通過する流管の各断面内では一様

流を仮定しているため,局所における翼周りの流れ場についての考察はなされておら

ず,翼幅方向の揚力分布や誘導速度分布を求めることはできない.

翼素/運動量理論(BladeElement/MomentumTheory)
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翼素/運動量理論(BEM:BladeElementMomentumTheory)【Grauert1935,Wilsonand

Lissam弧1974]に基づく解析手法は,単純作動円盤理論での欠点である空間的均一性

の仮定をある程度取り除くことができ,その理解と使用法の容易さ,許容できる予測

制度から,風車ロータの設計において従来から広く用いられている.この理論は回転

翼を翼幅方向に細分し,その"翼素"における空気力学的な特性を二次元的に扱うも

ので,翼素理論と運動量理論を複合させることにより,翼幅方向の流れ場,空力負荷

を計算する.

局所における迎角は誘導速度を含めた流速により幾何学的に決定され,二次元翼型

の揚力･抗力係数を用いることにより翼幅方向の各翼素に働く空力負荷を計算する.

こうして得られた各部位の翼負荷を運動量のつりあいから求められた局所の軸推力

およびトルクと等置することにより,誘導速度,空力負荷を決定する.

翼素/運動量理論に基づくモデルの検証は数多くなされており,自然風や風洞実験と

の比較において比較的良い予測制度を持つものの,軸対称流れを仮定しているため周

方向への速度の不均一性を見積もることが不可能であること,斜め流入や風速変動に

伴うダイナミック･インフローなどの非定常問題に対して高精度な解析は期待できず,

実験から導いた半経験的な係数による修正が必要である,などの短所も見られる.

過些壷(VbrtexTheory)

回転翼周りおよび後流に形成される渦系を考えることにより,翼面上の誘導速度を

直接に求めるのが渦理論である.翼面上には揚力とつりあう循環量が生じ,これは翼

幅方向への分布を持つ.ある翼幅位置において隣り合う循環量の差が翼幅方向の流体

の速度差を生じ,これが翼後方に流出される縦渦の原因となる.絶えず循環量が変化

する翼の後方には無数の渦が連なっており,これらの渦によって形成される渦系によ

り翼面上に誘起される速度をBiot-Savartの法則を用いて算出する.

翼後流中の渦は互いに影響を及ぼしあい,時間とともにその位置･形状を変化させ

るが,計算を行う過程において渦形状を固定して扱う方法(固定後流渦モデル,

PrescribedWakeModel,【GouldandFiddes1991]),自由に位置を変えることを許す方法
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(自由後流渦モデル,FreeWakeModel.[Miller1983,1984])がある.これらのモデル

はともに翼を渦により表現するが,その表現方法の違いにより,翼を一本の渦線で表

現する揚力線理論,翼面上に配置した渦群により表現する揚力面理論に分類される.

渦理論に基づく解析手法は速度場の詳細な見積もりが可能で,翼幅方向の揚力分布

も得ることができ,先述した非定常問題への対応も行える.しかしながら,計算にお

いては絶えず発散の心配があることと膨大な計算量が必要であり,複雑な計算コード

を使用するために取り扱いには困難を伴う.

加速度ポテンシャル理論(AccelerationPotentialTheory)

渦理論等では速度ポテンシャルにより流れ場を取り扱うのに対して,加速度ポテン

シャルを取り扱う理論が,加速度ポテンシャル理論である.この理論に基づく計算手

法は,従来からヘリコプターの空力特性解析に用いられており【Ⅴ皿Holten,1975,1976,

1977],【Stepmiewski1984],VanBussel[1995]によって水平軸風車の空力負荷計算に応

用された.

風車ロータ回転面上流の流れ場を非粘性･非圧縮･非回転流れと仮定した場合,圧

力の摂動成分はラプラス方程式を満足し,加速度ポテンシャル関数として作用する.

このモデルにおいて,回転翼は圧力摂動に関するラプラス方程式の解析的な漸近解か

ら構成される翼幅方向および翼弦方向の圧力分布によって表される.

漸近解の数値解法には積分手法を用いる.翼面上での境界条件を適用するために,

渦理論においては誘導速度を決定する際に後流の渦面全体にわたって積分を行う必

要があるが,加速度ポテンシャル理論では十分上流からロータ翼面に到達する流体粒

子に働く加速度を粒子軌跡に沿って積分すればよい.同時にロータ翼周りの速度場も

決定され,境界条件により得られた圧力分布からロータ翼の空力負荷分布を直接的に

求めることができる.

このモデルは計算時間が短く,また後流渦の非定常性に基づく影響を加速度の積分

過程に容易に取り込むことができるため,ダイナミック･インフロー[Hasegawaand

VanBussel,1992],斜め流入田asegawaetal.1999]等の非定常解析に優れているなど,
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工学的設計ツールとして発展する可能性を持つ.

⊆至聖(ComputationalFluidDynamics)

風車特性の理論解析方法の中で近年最も注目を集めているのが,数値流体力学

(CFD)で行われてきたNavier-Stokes方程式の数値解法である.計算機性能のめざま

しい発達に伴い,外部流れであるため広範な計算領域と膨大なメッシュ数の確保を要

する風車翼回り流れに対して,この手法の適用が可能になった.

流れ場をN-S式により記述するCFDは,半径方向流れにより生じる遠心力および

コリオリカを原因とする3次元効果の評価に加え,粘性による影響の考慮が可能であ

り,風車空力特性解析に用いられる数値解析手法の中で最も厳密に流れ場を扱うこと

ができる.また,入力条件は翼型の幾何形状と上流風速のみでよいため2次元翼型空

力特性値が不要であるという大きな利点があり,翼型設計にも用いられる[Fuglsang

andDah11999].

しかし,CFDは現在のところ計算コストが高く,その用途はBEMのような他の計

算手法の改良および検証に限定される.また,翼面上流れ,圧力分布等の詳細な解析

は可能であるが,失速や遷移の問題ならびにそれに関連した乱流モデルへの計算精度

の依存性等,今後解決すべき課題は多く,その将来の発展に期待される.

1.3 研究目的と解析手法

従来用いられていた加速度ポテンシャル理論の一次オーダ近似においては,対称翼

では1/4弦点周りのモーメント(ピッチングモーメント)は生じないという仮定によ

り,ピッチングモーメントを計算することは不可能であった.そのため本研究の前半

では,加速度ポテンシャル理論に基づく非粘性モデルの支配方程式の解を高次のオー

ダまで拡張し,この高次のオーダの解を用いた際の水平軸風車ロータ翼周りの流れ場

やロータ翼空力特性を数値解析により推定することを目的とした.また,大型の水平

軸風車に対して柔構造設計を導入するための第一歩として,ロータ翼に働く空力負荷

による翼のねじれ方向の変位やロータ回転軸方向の振動を空気力学的,振動学的に考
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慮したモデルを作成し,翼の挙動や風車性能に与える影響を調べた.

さらに,本研究の後半では,タワーの存在がロータ翼空力特性およびロータ特性に

及ぼす影響を明らかにすることを目的とした.流入風を一様流,ウインドシアとした

ときの計算結果とロータのティルト角を考慮した際の計算結果を示す.

また,本研究では,迎角の変動周波数が大きくなる場合に発生する動的失速現象を

考慮するため,非定常揚力の算出には半実験モデルであるONERA法【Bierbooms1991]

を採用した.
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第2章 記号

d アスペクト比(=ムん)

dご 影響係数ベクトル

ゐ 翼幅長

C肋由 軸推力係数(=㍍ね/0.5/フ『2感2)

c(zム) 翼弦長

c′ 局所揚力係数(=J/0･5β‰2c)

C御γ ヨーモーメント係数(=喝JO･5β(よ況)3ク戒2)

q パワ係数(=タ/0･5/フ肝3ク戎2)

Q トルク係数

㍍血 軸推力

G ロータ翼の横弾性係数

〝 風車ハブ高さ

J ロータ翼の慣性モーメント

た ヒンジスプリングのバネ定数

J(z∂) 局所揚力,局所揚力分布

‰ フラップ方向モーメント

唯f′｡力(r) ピッチングモーメント,ピッチングモーメント分布

勒如月(r) 局所ピッチングモーメント,局所ピッチングモーメント分布

蝿 ロータ翼枚数

Ⅳぎ 翼幅方向撰点個数

p 圧力場

pぬ∫f｡ 基本圧力場

p｡｡mm｡n 漸近展開法における圧力場のCommonField項

p｡叩｡ぶf′e 漸近展開法における完全圧力場(=p〃g｡r+伽一夕｡｡椚椚｡〝)

伽 漸近展開法における圧力場のFarField項
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ク〃eαr

だ

(訂

凡r

rゎwgr

J

9

乃

㍍

γ

γ,

γ

侮

抗力紺γ

W加d

Iア

搾㌔〟∂

『レ)

ギリシア文字

α

鮎

句∽血(r)

め｡相加(r)

r

』J

漸近展開法における圧力場のNearField項

第1種ルジャンドル陪関数

第2種ルジャンドル陪関数

ロータ半径及びロータ翼上の半径方向位置

上端でのタワーの半径

時間

ロータ回転トルク

ロータ翼固有振動の周期

ロータ回転周期

ロータ翼周りの速度ベクトル(=♭,γ,W))

ロータ翼周りの摂動速度ベクトル(=¢′,γ＼㌦))

定常運転時での流入風ベクトル(=¢,0,『))

局所流入相対速度

ウインドシアを有する流入風速ベクトル(=¢,0,『レ))

ロータ面内における軸方向誘導速度

一様流入風速

ハブ高さにおける流入風速

高さ方向の流入風速分布

局所迎角

フラッビング角

ねじれ角,ねじれ角分布

ねじれ角,ねじれ角分布

翼周りの循環量

時間ステップ幅
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血

』乎′

亀(zゐ)

卑の.･

亀J′

九

P

撃′

J2

座標系

(r,y,Z)

h,ズ,Z占)

(ズ,γ,Z)

(ガム,ルZム)

(り,甲,Z)

レ,β,ズ)

←′,γ-,Zr)

ロータ面とタワー中心軸との間の距離

アジマス角ステップ幅

翼ピッチ角

ヨ一角

ティルト角(傾斜角)

周速比(=以/肝)

空気密度

アジマス角(ロータ翼方位角)

ロータ回転角速度

円筒座標系

翼円筒座標系

絶対座標系

翼座標系

楕円座標系

偏長楕円体座標系

タワー座標系
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第3章 座標系

3.1静止座標系

風車ロータ回転軸に一致し,下流方向をz軸,ロータ回転面鉛直上方をγ軸とし,ロ

ータ回転面にズーγ平面を持つ直交座標系を静止座標系として定義する[図3-1参

照].

また,同時にロータ回転面上においてγ軸からの方位角を桝Z軸からの距離をrとす

る円筒座標系を定義する【図3-2参照].

=-rSlny

=rCOSy (3-1)

3.2 翼座標系

原点を1/2翼弦線上における翼幅長の中点にとり,翼面上において,1/2翼弦線上

で翼端方向にzム軸,翼の回転により受ける相対風速方向にズゐ軸を持ち,γゐ軸をロータ

回転面における翼の投影面に対して垂直方向にとる直交座標系を翼座標系と定める

[図3-1参照].ここで,静止座標系との間には次のような変換公式が成り立つ.

ズ=- (属一言･Zム)

γ=(月一言･Zム)
Z=~γム

Sinv+XbCOSv

COSy+ガムSlny
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RotさtlngAxI8

Figure3-1BasicReferenceCoordinateSystemandRotorBladeReferenceCoordinateSystem

Figure3-2CylindricalCoordinateSystemAssociatedwithBasicReferenceSystem
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翼座標系に関しても基本絶対座標系と同様に,1/2翼弦線からの距離をrゐとして翼円

筒座標系を定義すると,巽座標系との間には次の関係が成立する[図3-3参照].

=ちCOSズ

=ちSinズ

=Z∂

Figure3-3CylindricalCoordinateSystemRelatedtoRotorBlade
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3.3 楕円座標系

翼弦方向に関して楕円座標系を定義すると,翼座標系との間に次のような関係が成

立する[図3-4参照].翼は炉0によって表され,前縁,後縁ではそれぞれ戸0,冗となる･

Figure3-4EllipticalCoordinateSystem

-14-
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3.4 偏長楕円体座標系

翼幅方向に関して次式で示されるように偏長楕円体座標系を定義する[図3-5参

照].

ガム=喜sinb仰Sズ

Jlヰinht･$inz
Zゐ=盲COSb匪OSβ

ここでv=0は翼の1/2弦線に対応する.

Figure3-5ProlateSphericalCoordinateSystem
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3.5 タワー座標系

タワーの中心軸の上端を原点とし,下流方向をz′軸,鉛直上方をγ′軸とし,水平面内

で流入方向と垂直横向きにズ′軸を持つ直交座標系をタワー座標系として定義する【図

3-6参照].ロータ回転軸とタワー上端の高度差を』力,ロータ面とタワー中心軸との

間の距離を血とすると,タワー座標系は静止座標系との間に次の変換式が成り立つ･

=γ+』ゐ

=Z一也

Figure3-6TowerCoordinateSystem
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第4草 加速度ポテンシャル理論

4.1基礎方程式

外力の働かない非粘性流れ場において,連続の式とオイラーの運動方程式が成立す

る.

坐.∇･(βγ)=0
∂J

上)γ

β盲=一句

これらの式は,流れ場に非圧縮性を仮定すると次のように変形される.

∇･γ=0

βγ ∂γ

-:=-+
上)J ∂J

(γ･∇ル=一上物
β

(4-1)

(4-2)

ここで,非圧縮のオイラーの運動方程式【式(4-4)]は速度場の物質微分と圧力場の勾配

の関係を表している.すなわち,流れ場内に存在する流体粒子の速度は,その粒子の

軌跡Cに沿って圧力勾配を積分することによって求められ,時間わにおいてmに位置す

る粒子の速度は次式で表現される.

γ")=招頴=一三帥匝
αわ喝C(4-5)

流れ場が非回転であるという仮定【式(4-6)]を用いると,非粘性･非圧縮のオイラー

の運動方程式【式(4-4)]は式(4-7)のように変形できる.

∇×γ=0

(=)=一上申空.土∇
∂J2､

′

β

今速度場γ=¢,γ,W)を一様流速r=¢,0,『)と変動速度γ'=¢′,γ',Wりとの和[式(4-8)】と

して表すと,式(4-7)は式(4-9)となる.

γ=r+γ′

-17-
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∂γ

-+
∂J 炉･∇)γ･;∇(…)=-一物β

(4-9)

変動速度けlが一様流速Ir′lと比較して十分微小であると仮定し,式(4-8)を用いる

と,非粘性･非圧縮･非回転流れ場におけるオイラーの運動方程式【式(4-9)]は次のよ

うに線形化できる.

∂γ′

-+
∂J

炉･∇)γ′=-一物
β

(4-10)

この式の両辺の発散量をとり,連続式【式(4-3)】を適用すると,圧力に関するラプラス

方程式を得ることができる.

∇2p=砦･許砦=0
(4-11)

ここで扱う〆ま圧力の摂動成分と考えることができ,式(4-10)で示されるように圧力

勾配は直接的に速度場の物質微分に関連づけられ,流れ場を通過する流体粒子が受け

る加速度のポテンシャル関数として作用する.このようにして得られた式(4-10)およ

び(4-11)は加速度ポテンシャル理論の基礎式となる.

非粘性･非圧縮･非回転流れ場における加速度ポテンシャル理論は,流れに関する

問題の解法としてあまり使われることはない.しかしながら,加速度ポテンシャル理

論に基づく手法は複雑な流れの問題に対する解法として利点を持つ.

4.2 圧力場の基本解

翼周りの流れ場を圧力場を用いて表現する本理論では,圧力場の特異点である｢圧

力ダイポール｣(圧力双極子)を翼面上に分布させることによって翼を表現する.無

限に広がった流体中で同じ強さ椚を持った圧力の吹き出し点と吸い込み点が存在し,

これらの特異点の距離を∂であるとする.∂→0として椚･∂の極限をとると,吹き出

し点と吸い込み点が組み合わされた二重極子すなわち圧力ダイポールを導くことが

できる[図4-1参照].この圧力ダイポールの強さを〃として次式のように定義する.

〃=恕(椚･∂)
(4-12)
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圧力ダイポール〟は前述の圧力に関するラプラス方程式の基本解の一つであり,こ

の圧力ダイポールの一次元あるいは二次元的な分布を用いることによりそれぞれ二

次元,三次元翼を表現することができる.

図4-2は二次元薄翼およびその周りの流れ場を圧力ダイポールを用いて模式的に表

したものである.流体粒子は翼付近を通過する際に翼による圧力場,すなわち,圧力

の吹き出しから吸い込みに向かう曲線により表される圧力勾配の影響を受ける.上流

から翼に接近するにつれ流体粒子は上向きの加速度を受けながら翼前縁に到達し,翼

の上面あるいは下面上を翼面に沿って通過,復縁側では圧力ダイポールの分布は小さ

いので上向きに受ける加速度は小さく,最終的な流出方向は主流とは若干異なる.

次に三次元翼に対して考察を試みる.図4-3は三次元の揚力面を表している.翼端

外側付近を通過する流体粒子は,上流より上向きの速度成分を与えられたまま翼を通

過する.一方,翼面上を通過する流体粒子は二次元薄翼時と同様であるが,翼到達前

後の領域において上向きの速度成分を与える圧力場･は横にそれて広がっているため

流体粒子が受ける上向きの速度は減少する.このため流体粒子は最終的に主流方向よ

り下向きに流出することとなる.この吹き下ろしと呼ばれる下向きの速度が翼前縁に

わたり及ぼす影響により迎角は減少し,揚力は後向きに傾く.この揚力の流入風速に

平行な後向き成分が翼に働く誘導抗力となる.

4.3 加速度ポテンシャル法

節4.1において非粘性,非圧縮のオイラーの方程式は,速度変動が微小であるという

仮定を用いると式(4-10)のように線形化が可能となり,ここで流れ場は圧力(摂動)

に関するラプラス方程式【式(4-11)】を満足することを示した.

この手法を一様流中の翼周り流れ場に適用すると,圧力の特異点は翼面上にのみ存

在し,流体粒子の軌跡に沿って圧力場を積分することにより翼面上に到達する粒子速

度を計算することができ,また,翼に働く負荷は翼面上の圧力分布より直接的に求め

ることができる.そのため,複雑な後流渦の計算が必要なくなる.

-19-



第4草 加速度ポテンシャル理論

Source 5ink

Figure4-1SchematicRepresentationofPressureDipole
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Figure4-2SchematicRepresentationofPressureDipoleonTwoDimensionalWing

Figure4-3SchematicRepresentationofPressureDipoleonThreeDimensionalWing
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本章では一様流中におかれた矩形翼について考え,一様流は翼座標系[図3-3参照]

におけるズ∂方向に流入するものとする.翼座標系を用いると,ラプラス方程式【式

(4-11)】は次のようになる.

∇2p=慧･慧･慧=0
(4-13)

ここで翼の表面はピッチ角β〆翼の反りを示す関数れを用いて次のように表される･

γb(ズゐ,γム)=一鞍(んk+ルk,Zム)

wゐerel埴;,lz占l≦…
(4-14)

α乃dグc.=0ノわrlガムl=2

翼周りの圧力場に対する境界条件の一つとして,無限遠において圧力の摂動成分は

消滅するという条件があげられる.

p→0 ノわrち→∞

Wゐere ち= ズゐ +γム +Z占

(4-15)

次に,運動学的な境界条件より,流体粒子は翼の表面に沿って流れなければならな

いことを考慮すると,以下に述べる二つの境界条件が追加される.これらの条件を導

くにあたり,翼面の形状を表す関数γ∂(ズム,Zム)の値は翼弦長cと比較して十分小さいと

仮定することにより,翼の和一Z∂平面への投影上において運動学的な境界条件を決定す

る.

一つ目の条件は,粒子は翼面に沿って流れるように加速度を受ける,すなわち翼の

前縁から流入し復縁に到達する粒子は弟方向(翼面に垂直な方向)に加速度を受ける

が,この加速度はピッチ角関数卑および翼面関数′｡によって決定される･線形化され

たオイラーの方程式【式(4-10)]を用いるとこの条件は次のように表される.

1年_ ∂2γ｡(ガム,Z占)- -1■ - ■■■■■-

β『2句′ム 蝕ム2
(4-16)

二つ目の条件は,翼前面において圧力の特異点が存在し,特異点の直後から翼表面

に沿う流れが形成されなければならないという条件である.これは翼面上の粒子速度
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も翼の形状に沿うことを意味している.しかし,すでに式(4-16)によって加速度は翼

面形状により決定されている.このため,軌跡上のある一点において粒子速度が翼面

に沿うよう定めることにより,翼表面全体に沿う流れが形成される.そこで1/2翼弦

線上においてこの条件を適用する.

ク→-∞αオズム=一言,γ∂=0

如〟C如w叩血ガ旦=
Iγ 卜+)∂

ケ一(β
)■■けZ,′帆軌

蝕∂
0ニ■

▲
p

∫]
(4-17)

式(4-14)～(4-17)により構成される境界値問題について,微小量の高次オーダの項

を省略することによる一次近似,および漸近展開法による近似を用いて解を求める.

4.4
一次オーダ近似に関する漸近展開法

翼に近い領域で流体粒子が圧力場から受ける影響と,翼から遠い領域において流体

粒子が圧力場から受ける影響の大きさは異なるため,全圧力場に対してラプラス方程

式【式(4-13)]を満足する解を決定することは難しい.そこで本研究では,このラプラス

方程式を解くにあたり漸近展開法を採用し,近似解を導出することとした.

ラプラス方程式の二つの部分解として,一つは巽から翼幅長程度以上離れた領域に

おいて妥当性を持つ角鞄卸さらにもう⊥っは翼近傍において妥当性を示す鱒如紺を考

える.

飛行機の翼や風車のロータ翼では,翼幅長が翼弦長に対してかなり大きな(アスペ

クト比が大きな)翼が用いられる.この様な翼では,翼からある程度離れた領域(F∬

Field)において流体粒子が受ける摂動速度および加速度は,翼負荷が集中した1本の線

(揚力線)により影響を受けるものと近似できる(揚力線理論).これは,加速度ポ

テンシャル理論において,圧力ダイポールを翼幅方向に一次元的に分布させて翼を表

現することに相当する･こうして求められる圧力場力草伽rである･

翼に近い領域(NearField)では,粒子が受ける加速度は翼幅方向の負荷分布よりも翼

弦方向の負荷分布が支配的となる.この領域では翼端の影響は小さくなり,摂動速度
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および加速度は二次元の揚力面により影響を受けるものと近似できる.

続いて上述の二つの解を組み合わせるために,中間領域(CommonField)における圧

力鞄)｡｡mm｡nを定義する.p｡｡mm｡nは図4-4で示すように,FarFieldにおいてpne｡,に等しく,

NearFieldにおいて伽rと等しい,という条件を同時に満たす解である･これら三つの

部分解を組み合わせることにより全圧力場において式(4-14)を満たす近似角弘叩血

を次の通り構成する.

p｡叩｡∫加=ク乃g｡r+伽r一夕co椚椚0〝

以下の節では,これらの三つの部分解を導出する.

(4-18)

4.4.1 NearField

翼幅長が翼弦長と比較して十分長い翼,すなわちアスペクト比が大きな翼の場合,

翼に近い領域においては翼端の影響はないものと考えられ,翼幅方向の加速度は翼弦

方向や流入風向の加速度と比較して十分小さいと仮定することができる.圧力摂動に

関するラプラス方程式は翼座標系において次式で表現される.

∇2p=
∂2ク ∂2月 ∂2p

檀)2
=0 (4-19)

ここで,dは翼のアスペクト比d=∂/cである.また,式(4-19)は次のように変形でき

る.

∂2p ∂2p l ∂2p

房子+⊥=~才忘面喰)2
(4-20)

NearFieldにおける境界値問題の解を漸近展開的に記述すると次式で表現できる.

p=九｡-dim･左折妄か妄p3･…
(4-21)

ここで,伽｡_血は二次元翼周りの圧力場を表しており,式(4-21)は,翼周りの圧力場

はアスペクト比dが増加するほどp加_d血に近づいていくことを示している･

本解析ではアスペクト比が大きな翼を取り扱うため,NearFieldにおける圧力場
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ク〝紺に関する一次オーダの近似解として,次に示す二次元のラプラス方程式を満足す

る解を採用する.

∂2ク ∂2ク

怯)2■怯)2
=0

以下に,この二次元ラプラス方程式の角軌g｡rの決定法を述べる.

翼に関する楕円座標系【図3-4]を用いて式(4-22)を書き表すと,

COSh2ヮーCOS2甲 (穿朝=0

(4-22)

(4-23)

となる.式(4-23)の一般解はCourant&Hilbert[1961】らによると変数分離法を用いるこ

とにより簡単に求めることができ,境界条件(4-16)および(4-17)を満たすNearFieldにお

ける解としてⅤ弧Holten【1975]により次式で与えられた.

P帽88u搾

P纏虎urbation

Figure4-4CompetentPressurepcompositefromCombinationofEachPressureField
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p〃e｡r_C掻)si叩;〆
方 COSb押OS甲 ･諾α掻)e一明si叩(4-24)

･詰み掻)cosbゆ甲
式(4-24)の右辺第一項は,Bimbaumの循環分布と等価な平板翼の負荷分布を表す【図

4-5].この項の存在により,翼の前縁において特異点を持つことを示す境界条件[式

(4-17)]は満足される.すなわち,翼面に流れが沿うとする運動学的境界条件は,翼面

に働く負荷分布を表す揚力係数C′を適切に選択することにより満足される.ここで,

式(4-24)を式(4-16)に代入すると以下の式が導かれる.

享闇･‥吉e~叩sin′岬=〝
∂2γ｡←ム,Zム)

0〝J鮎w7〃g (4-25)

この式よりわかる通り,式(4-24)の右辺第一項および第三項は翼面上において加速度

を生じない.

本研究においては計算の簡単化のために反りを持たない翼のみを扱うものとする

と,γ｡=0よりこの境界条件は,α㌔0(炉0,1,2,…)となる･また,圧力に関する境界条

件[式(4-15)]は無限遠における条件であるため,NearFieldにおいて満足される必要は

ない.

4.4.2 FarField

翼より十分離れた領域(FarField)における圧力場の近似解について考える.

この領域では,翼弦長は翼からの距離と比較して無視できるほど小さな値となり,

翼は翼負荷が集中した一本の線,すなわち揚力線として表すことができる[図4-6].ま

た圧力の特異点はこの翼面を表す線上に存在することとなる.

タヵr吻′α畑ズ∂=0,γ∂=鴨l≦喜
(4-26)

ここで圧力に関するラプラス方程式[式(4-13)]を偏長楕円体座標系[図3-5参照]を用い

て表すと,変数分離法を利用することにより,一般解を求めることができる.この一
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般解はラプラス方程式の解の一つであるルジャンドル陪関数から構成され,境界条件

である式(4-15)および(4-26)を満足する一般解は次式となる.

〝･..

三′-が
=∑∑｣脚だ¢osβ)鑑や0血γ)sin(椚ズ)椚二】〃=1

(4-27)

ここで,打,釘はそれぞれ第1種および第2種のルジャンドル陪関数である.このル

ジャンドル陪関数は翼面上の翼負荷分布曲線と類似した関数形を持ち,次式のように

漸化式表示が可能であるため,数値計算において有効であるといえる.

h一明)だ←)=(2〃-1)蝿沌ト(〃+研一1)だ2(∬) 四-28)

(乃一別奴¢)=(2乃-1ゝ鑑.(方ト(〝+研一1奴隷) (4-29)

これまでに述べられた2つの部分解の和が巽周りの全領域において妥当性を持つ圧

力場の近似解であるように考えられるが,実際はFarFieldにおけるクwⅣの影響および

NearFieldにおける伽の影響がまだ考慮されていないため完全な解とはいえない.こ

のため次節では,式(4-18)で示した全圧力場において成り立つ完全な近似角軌叩∫`,gを

決定するために,ComonFieldにおける補正項如拙…を定義する.

Figtm4-5SchematicRepresentationofNearField
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4.4.3 CommonField

前節までにおいて,NearFieldでの代表長さを翼弦長,FarFieldにおける代表長さと

翼幅長と定義し,それぞれの領域における漸近展開近似解をそれぞれの代表長さスケ

ールに基づいて求めた.すなわち,p乃紺は翼からの無次元距離がr占/(c/2)よりも近い領

域において妥当性を持ち,伽は無次元距離がrゐ/(∂/2)よりも遠い領域においてのみ妥

当性を持つ解であるとした.しかしながら,翼からの距離r∂が翼幅長と比較して小さ

く,かつ翼弦長に比べ大きい領域(CommonField)においては,これら二つの部分解は

重複することになる.そこでCommonFieldにおける部分解による影響を調和させる解

ク｡｡〝仰〝を考える.

p｡｡mm｡nに求められる特徴はNearFieldにおいて伽,に等しく,FarFieldで8享クne｡,と等価

であることから,まずNearFieldから離れた領域におけるpne｡,,FarFieldより近い領域

における伽をそれぞれ次のように漸近展開近似する･

ク〃e｡r～C掻)｡′2｡;n".1
Slnズ+-〟1

方

与′･･-二~ニ〔 (嘉だsinズ

･諾ゐ掻)(耕in〃ズ
か

一生>>1c/2

∂/2.
≡-Slnズ

ち 1-(嘉)∑

+(部in2ズ

(4-30)

1-(嘉)2妄d2〝極)･……(4-31)
か

て生<<1み/2

ここで,漸近的に結合するための条件としてLagerstrom&Casten[1972]に従い次式を

導入する.
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ク〃e｡r⊆pゐ用例｡〃≡タヵr

カr d-1<<｣L<<1
ゐ/2

(4-32)

この条件を満たすためには,式(4-31)において4m=0(椚≧2)とならなければならず,

同様に式(4-30)においてもゐ〃=0(椚≧1)とならなければならないことがわかる.また,

これよりNearFieldにおける近似角軸ne｡,,【式(4-24)]FarFieldにおける近似鞄妙【式

(4-27)1もそれぞれ次のように簡単化できる.

SせenfromMA-一

…､ト･
Seenfrom■-B川

Figure4-6SchematicRepresentationofFarField
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動脚
=

三戸･-二
q(宗)si叩

方 COSb′7+COS甲

タヵr

_ぞ

+溶接)e-叩si叩
=∑〟錘osβ奴(cosbv)sinズ

;〆岩▲~"▲"＼▼~~〉

w力ere也=dl〃方

(4-33)

(4-34)

以上より式(4-30)および式(4-31)からCommonFieldにおける補正*｡｡mm｡nについて次

のような二種類の表現を得ることができる.

p｡｡仰〃_q(宗)｡′2巨ニ
ニ r

ク｡｡椚椚｡〃_ Sinズ占/2

sinx･‡a掻)誓sinx

1-(品)∑

(4-35)

(4-36)

これら二つの式(4-35),(4-36)を比較することにより,揚力係数CJと翼の反りを表す

係数仇,および影響係数んの関係を得ることができる.

〔一台=｣1-(畠)2妄叫劫･α掻)(4-37)
このようにして求められた三つの部分解【式(4-33),(4-34)および(4-35)]を式(4-18)

に代入することにより,全圧力場において境界条件となる式(4-15),(4-16)を満たす近

似角弘叩血を得ることができる･

聖二上_=_立____史;β『2

+

方 COSb′7+COS甲

q(宗)｡′2｡;れ一′1

+‡α1(諦りsi叩

Slnズーーα1
方 ち 方 (嘉)誓sinズ

･空夢離osβ奴(cosbリ)
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しかしながら,節4.3で導かれた翼に沿って流れが流出するという境界条件[式(4-

17)]はまだ満足されてはおらず,完全近似解軋叩血の中にも未定係数A£が含まれて

いる.そこで,この式(4-17)の境界条件を用い,未定係数A£を決定することにする.

線形化されたオイラーの運動方程式[式(4-10)]を用いると先ほどの境界条件は次の

ような積分方程式となる.

∂p｡｡画ね(∬ゎ,眺,Zゎ,£)
∂眺/月 鴫)=2極ト2∂釘｡(∬む,Zむ)

∂∬ゎ

′0γαpαγf宜cヱeαγγ加わ喝αf肋e肌宜血九0γdg宜彿eαff→0

(4-39)

この積分方程式[式(4-39)]を数値的に解くことにより巽周りの流れ場を決定すること

ができる.

4.5 高次オーダの解

前節では加速度ポテンシャル法の漸近展開における一次オーダの近似解について紹

介した.本節では,漸近展開法による近似を二次のオーダにまで拡張した解法を紹介

する.

境界値問題における解の漸近展開表現【式(4-21)]において,二次オーダの項まで考

慮する場合,式(4-20)の右辺は無視できない.また,この節で導出される高次オーダ

の解は中間のオーダの項A~21nAを考慮に入れており,高次オーダの解の導出は反りの

無い巽の場合に限られる.

NearFieldの一次オーダ近似解[式(4-24)]において,2次元圧力場は次式により表

される.

妄Cご畠
pねル_d加_ 1

喜βⅣ2
Sinダ

COShク+cosp
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したがって,二次オーダの項を含むNearFieldに対するポアソン方程式は,式(4-19)

から次式で表される.

∂p ∂p ∂p如｡_dim

∂(封'∂(謝2副俵)22

∂

/し∂

Sinp

COShク+cos甲

(4-41)

上式はNearFieldの境界条件(4-16)および(4-17)をともに満足しており,ⅤanHolten

[1975]により次式の特解が与えられている.

p催αγ_ 1

喜ル2血2d( (喜クS址画･去s崎)(4-42)

本特解の有効性は,式(4-41)に代入することにより確かめられ,反りの無い翼に対す

るNearFieldの一般解は次式となる.

迦=一差C廣)喜βⅣ2
Sinp

COShク+cosグ +去ゑゎ趨)cosh札"血川呼

が血岬+去s叫

32
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特解(4-42)の払方向に関する偏導関数は,ロータ回転面への巽の投影面上で0に等し

いため,NearFieldの一般解[式(4-43)]は,境界条件(4-25)を満足する.

翼からの無次元距離がγぁ/(c/2)よりも遠い領域においては,二次オーダの項を含む

NearFieldの解pnea,は次の通り漸近展開される.

襲些一芸一差C擁)晋sin〝･去C擁)(晋)2sin2〝如Ⅳ2

･吉見わ趨)(封sin循〝
+⊥

2方A2
d2c廣)
d鹿)2

品h(謝s如小言姦

′0γ蔑>>1

Sin2′γ

(4-44)

展開式(4-44)に含まれる各係数(Cゎむ≠,のが決定されるためには,この解がFar

Fieldの漸近展開と調和しなければならない.ここで,FarFieldにおける二次オーダ

の圧力場の一般解は次式となる.

策=去ゑ見A甥cos♂)輝shゆ肋〝
(4T45)

また,翼からの無次元距離がγぁ/(わ佗)よりも近い領域においては,二次オーダの項を含

むFarneldの解pf｡,は次の通り漸近展開される･
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ト廣)2ゑA呵畠)
2sin2′γ

方 (和一(副ゑA呵畠)

一驚(劫In(劫Ji二窃う喜

_1-~㌃

見A呵畠)坤+1)

是A呵畠)彿(≠+1)1n2一旦

押詰<<1

肌(仇-1)
〝だ1γ乙+1一肌

(4-46)

前節と同様に,重複した領域においてこれらの部分解の影響を調和させるために,

式(4-44)と(4-46)の等しいオーダの項を比較する.ここで,式(4-44)のれ≧2に対

する係数bnは,翼からの無次元距離がrb/(b佗)よりも近い領域におけるFar Fieldの

漸近展開[式(4-46)]とは等価ではない.したがって,れ≧2に対してわ彿=0でなければ

ならないことがわかる.

式(4-44)と(4-46)の比較により,満たされるべき以下の式が導かれる.

C塙)=A 1鳩)2ゑA呵畠)

C～(劫=4A2(ト(副ゑA呵畠)
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d2c擁)
d(畠)2

d2q(畠)
d(畠)2

叫畠)=去

=-A 是A呵畠)彿(析1)

=8A2見A穐((ト縮小1)

m(肌-1)

(4-49)

(4-50)

≠(耽+1)1n2一旦丁諾1γ乙+1一γ托

見A呵畠)耽(析1)
(4-51)

式(4-47)と(4-48)から係数A三とAまの間に1つの関係を見つけることができる.また

式(4-51)ではA~1hAを持つ項が残っており,ここで影響係数A£は0(A~1)のオーダで

あるので,NearFieldの展開において係数blを持つ項には0(A-21nA)と0(A~2)の両

方のオーダの項が組み込まれていることがわかる.

n≧2に対してbn=0であるという結論を用いると,CommonFieldにおける解

p｡㈹竹肌は次式となる.

塾型=一如(畠)晋sin〝･去C廣)(晋)2sin2〝喜ル2

･去む1廣凄血〝
γむ

2
c/2 ln(釦in〝十霊
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このCommonFieldにおける解(4-52)は,2次元圧力双極子と2次元圧力四重極

子の組み合わせという特徴を持つ(式(4-52)の右辺第1項および第2項).

以上により求められた三つの部分解[式(4-43),(4-45)および(4-52)]を式(4-18)に

代入することにより,全圧力場における近似解p｡仰御地を得ることができる･

p｡叩郎触_ 1

喜ル2
方 C廣)

Sillダ

COShク+cosp +去q俵)晋sin〝

･去ゑAhpt(cosc)Qt(coshγ)sinx

+妄嶋)(coshが血岬一品血{去C㈲(背戸n2〝(4-53)

psinhクSinp･去sin2p一品In(A)sinx一書sin2x

+吉見AまP:(cosc)Q:(coshγ)sin2x

式(4-53)における始めの3項が式(4-38)と等価な一次オーダの解である.またこのと

き第2,第3項は0(A~1)のオーダを表しており,第4項は式(4-51)から分かるように

0(A~21nA)のオーダを表している.残りの項は0(A~2)のオーダを表している.

このように高次オーダの表現において,一次オーダの近似で求められているFar

FieldとCommonFieldの式は高次オーダの要求に適合するように修正されている.

またCommonFieldの式において示されているように,式(4-53)の第5項は,強

さが変化する2次元四重極子を表し,最終項は3次元四重極子の分布と一致している.

式(4-53)の第4項は,rbとともに発散する項が高次オーダのNearFieldの式から生じ

た発散する項によってうち消されることを示している.そしてこの項に翼円筒座標系

[式(3-3)]を用いると次のように表すことができる.
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嶋)(coshが血岬-かn〝)=嶋)e佃ダ(4-54)

この項は無限遠で消滅し,翼の単純な放物線状の反りに対する圧力項と同じ性質を持

つ(図4-7参照).物理的には,これは外部流れにおける湾曲と等価であり,境界条件

を満たすために,一つの特別な圧力分布によって翼面上において打ち消される.同じ

ように,流れ場の規則的な歪みと一致するC■ommonFleldの式のその他の項は,無限

遠での境界条件が満足されるように修正されていることが分かる.

翼面上の揚力は翼の上側七下側の圧力差をとることによって決められる.Near

neldではク=0に対するダの正の値と負の備による圧力場の差を意味し,む1の項が翼面

上の揚力に寄与していることが分かる.

式(4-53)における項わ1の存在ば'外部流れ"の湾曲を表しているので,高次オーダ

の近似を行う場合,3次元的な流れとなる実際の状況では2次元翼特性を用いるのは

もはや妥当ではないということを示している.このように,誘導速度が翼面にわたっ

て一定であるとするプラントルの揚力線理論での仮定は,一次オーダの解のみに限ら

れることが分かる.
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Fjgure4-7 SchematicRepTeSelltationofCamber
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第5章 風車翼理論

本章では第4章で述べられた加速度ポテンシャル理論による境界値問題を水平軸風

車周りの流れ場に適用する.すなわち,並進巽について行った議論を回転翼に対して

拡張する.

また本章では風車巽は,反り,肉厚を持たず,巽幅方向に任意のピッチ角患よび巽

弦長分布を持つものと仮定して議論を進める.

5.1水平軸風車巽周りの流れ場

並進翼は巽が前進することによって相対速度を得て揚力を発生する.これに対して

回転翼は,回転軸方向の流入風速度と回転による周方向速度のベクトル和としての相

対速度を受けることとなる.このとき相対速度は巽の外周端で大きくなるため,生じ

る揚力もまた翼端で大きくなり,逆に,回転軸付近では相対速度が小さくなるので揚

力も小さな債を示す.水平軸風車後流の渦構造は図5-1に示されるように螺旋を描く

こととなるが,加速度ポテンシャル法では,この後流渦による軸方向の大きな誘導速

度を圧力場における加速度の積分過程により表現している.また,一般的に用いられ

る水平軸風車は翼が複数枚であるため,まず,真一枚について加速度ポテンシャル法

を適用し,これを各巽に対して行うことにより複数枚の巽を表現する.

以下では.第4車で導出された三次元巽周りの流れ場に対する一次オーダおよび高

次オーダの境界値原題を一枚翼を持つ風車周りの流れ場に対して適応させることから

始め,次に複数枚の巽を持つ風車ロータに対し発展させることにする.
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5.2 回転翼に対する加速度ポテンシャル法の適用

5.2.1境界値問題

線形化されたオイラーの方程式[式(5-1)]のもとでは,圧力摂動に関する支配方程

式は絶対座標系を用いて式(5-2)のように表される[図3-1参照].

諾･(ア･∇)p′=一志∇p

∇2p

RotatingDirection

慧+謡･慧

Figure5-1SchematicRepresentationofWakeVortexStruCture

一40-
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まず,最も明らかな境界条件として,風車ロータの十分遠方においては圧力摂動は

零であることより,

p→0 血彿 ∬2+y2+之2→∞ (5-3)

が導かれる.

つぎに,運動学的境界条件を回転翼に適用するために,回転裟鳳りの流れ場で流体

粒子が受ける加速度および速度についての議論を行う.翼面上を通過する流体粒子の

加速度は,粒子が翼面に沿って流れるように働く.翼面は反りを持たないことに注意

すると次式により表される.

眺(∬む,Zむ,£)=一ち(zb,中む

眈侃の℃l∬むl≦響;lzbl≦喜

(5-4)

式中のβp(之b,頼ま風車ロータ面に対する翼の局所ピッチ角であるが,ピッチ角制御を
行う風車に対しては時間とともに変化する債である.また,一般の風車に用いられる

実は巽幅方向に沿って翼弦長が一定ではないため,巽弦長分布は巽幅方向位置による

関数c(之む)として表現している･

ここで,翼面を表す関数眺(∬ぁ,之あ,りが翼弦励(之む)と比較して十分小さいとするな
らば,絶対座標系において∬.弘之軸方向の速度をそれぞれ払即,Ⅷとすると,翼面上を

通過する粒子が受ける之方舟(一肌方向)の加速度は翼座標系を用いて次式により表さ

れる.

ー41-



第5章 風車翼理論

∂2眺∧.2
q

∂2眺
…

∂2眺
祝2-2

両r~"∂∬ゎ∂zむW)∂z孟
祝γ- γ2

･(1一誓+豊)語舶一語憲一詑霊

(5-5)

ここで,ロータ周りの速度を一様流入風速Ⅳと速度変動げ=(祝′,γ′,呵の和[式(5-
6)]として表し,

･l叫ま呵=lyりと比較して十分小さい
･一様流入風速Ⅳ(=l頼ま回転周速度成と比較して十分小さい
･ロータ面内における粒子加速度血/鹿川如拙はβ2月と比較して十分小さい

と仮定すると,式(5-5)は線形化することができ,式(5-7)を得る.

窓中誓+叶昔檻∂p舞月

(5-6)

(5-7)

ここで,Ⅷ=Ⅳ+扉であり,胡御戯=0からdⅧ/d才=d扉/戯であることに注意して,

線形化されたオイラー方程式[式(5-1)]のz方向成分に式(5-7)を代入し,之=一肌お

よびⅣ<<良見であることから次式を得る.
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ββ2月 詰=羞雷=(ト誓･締喘頑(5-8)
最後に,流体粒子は翼前縁に存在する圧力の特異点を通過し,異に沿って流出する

という条件(Ⅹu恍鉦-Joukowskiの条件)を適用する.

p→-∞ α怜･£J招Jeα戯γ轡e軸βqf肋eγ0ぬγわヱα鹿

祝)

`才r+祝COS`五+即Sin`記

(.5-9)

=ち(之む,£)㈹払紺励γ肋鹿
(5-10)

ここで,ロータ面内における粒子速度玖即はロータの回転による周速度分rと比較し

て十分小さいと仮定すると,ピッチ角♂pの巽幅方向の変化および翼回転速度の時間変

化が小さい巽に対して,式(5-軌(5-10)は以下のように簡単化することができる.

書芸=0α托f九βγ0ぬγわgαde

豊=亀(gむ,f)仇触畑肝む五感β

(5-11)

(5-12)

以上の手順により∵導かれた風車ロータ周りの流れ場に対する境界値問題[式(5-2),

(5-3),(5-9),(5-11),および(5-12)]は,第■4章で導入された漸近展開法を用いて近

似的に解くことが可能であり,その一次オーダおよび高次オーダの近似解は以下のよ

うに表される.

乱叩戚ね_1ヱ(之あ,f) si叩

如Ⅳ2 ガ喜岬2c(之む)COShク+cosp

+去
g(zむ,£･)

喜岬2¢(之む)
竿sin.･l′

+去ゑA£瑚eosr♂)¢糎如)sin〝
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拍畠)
p｡㈹p郎肋- 1

喜ル2
Sinダ

COShク+cosp +去C廣)晋sh〝

+吉見A£瑚cos♂)Q糎shγ)sh〝

+去嶋)(cosh
クSlnグーニ為

一去C擁)(郵sin2〝

+⊥
2方A2

d(畠)2

クSinhクSinp一誘

(去si嘩一書sin2〝)

+吉見Aま均cosc)Qa(coshγ)sin2x

(5-14)

式(5-13)における右辺第1項は楕円座標系により表現されたNearFieldにおける圧

力解である.また第2項,第3項はそれぞれ円筒座標系によるCommonField項,偏

長楕円体座標系によるFarField項を表している.式(5-14)においては,右辺第1項,

第4項(前半),第6項(前半)および第7項(前半)において楕円座標系によって表

現されている部分がNearFieldにおける圧力解であり,CommonField項は右辺第

2項,第4項(後半),第5項,第6項(後半)および第7項(後半)において円筒座

標系によって表されている部分である.そして残りの偏長楕円体座標系によって表現

されている右辺第3項および第8項がFarField項である.これらの項はそれぞれ特

異性を持つため,数値計算においては注意を要する.NearField項は翼前縁において

特異性を持つため,巽前縁近くでの粒子に働く加速度の積分の際には積分間隔を細か
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くとる必要がある･また･式(5r13),式(5-14)ともにCommonField項でのrb-1の

存在により,巽に近接した領域において第2項は特異性を持つが,同時に第3項にお

ける吼1を評価すると,Farmel■d項は逆符号の特異性を有し,また式(5-14)の第5項

でのγ;2と第八項における¢忌も同様な性質を有する.したがって,これらの項の特異性

を打ち消すために両者を同時に考慮する必要がある.

式(5-13)中に表されている関数ヱ(zむ,£)は巽幅方向にわたる揚力分布であり,第一
種のルジャンドル陪関数を用いて次式で表される.

極,f)=如Ⅳ2ゎ1-(畠)2見A冊掻)
(5-15)

式(5-13),(5-14),(5-15)中に現れる係数A㌘(m=1,2)はまだこの時点では決定さ

れておらず,積分方程式[式(5-16)]をラグランジェ的に粒子軌跡に沿って積分するこ

とにより求められる粒子速度を求め,Ⅹu地hIoukowshの条件[式(5-12)]に代入す

ることにより決定する.

∂pc叩び肋nJ‥ ⅣR_
βdf+

∞∂(品)…WV'α月γ

亀(zぁ,f)(5-16)

式(5-16)で示される積分は流体粒子の軌跡に沿って計算される.線形化されたオイ

ラーの方程式[式(5-1)]に対応する軌跡は一様流入風速を用いて,次式により表され

る.

′ナ
0ニヽJ坤

y(f)=y｡

■
ん
Y

Ⅳニ

▲
r
レ(Z

(5-17)
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しかし,風車ロータ近傍では風車巽による軸方向の誘導速度は大きく,運動量理論に

ょると,軸方向速度は一様流入風速に対し約30%減速するという結果が導かれる

[耶1sonet.dリ1976].したがって,一次オーダの近似を用いた場合においてもこの軸

方向の減速量を無視できないため,軸方向速度の変化を考慮した粒子軌跡,

坤)=O

z(£)=1‡(Ⅳ叫df

(5-18)

を採用する.

最終的な境界条件であるKuttaJoukowskiの条件を満足するために,積分方程式

[式(5-16)]を解くことになるが,これは数値解析的な反復計算により行われる･

まず式(5-17)に類似した粒子軌跡を初期条件として用いることにより,圧力場の一

つ目の近似解が決定される.続いてこの圧力場による摂動速度の影響が考慮された新

たな粒子軌跡が定められ,圧力勾配を軌跡に沿って積分することによって局所の粒子

速度が求まり,二つ目の圧力場の近似解が得られる.このような反復計算を行うこと

により最終的な収束解が求められる.ここで用いられる圧力場の積分に関する具体的

な手法は次節において示す.

また,複数枚の翼を持つ風車ロータ周りの圧力場は,一枚巽に対して導かれた解[式

(5-13),(5-14)]を他の翼に対してもそれぞれの翼に固定された座標系を用いて表現し,

重ね合わせることにより求められる.詳細は節5.2.3で述べる.

5.2.2 圧力場の積分

前節で述べたように,KuttaJoukowskiの条件[式(5-12)]を満足させるためには,

ロータ面上に到達する流体粒子の速度を決定する必要がある.本節では粒子速度の決

定方法について詳述する.
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圧力場が既知であると仮定すると,流れ場における加速度が求められその結果,

ロータ面上に到達する粒子の軌跡,速度を計算することができる.加速度は式(5-13),

式(5-14)で求められた圧力場を空間微分することによって,すなわち圧力勾配から求

めることができる･この空間微分は翼座標系(∬む,肌,之む)に関してすべての方向につ
いて行われる必要があるが,まず,線形理論的アプローチに基づき,払方向についての

み考える.

計算の簡便化のために･一次オーダおよび高次オーダの近似解p㌫肋に対して次式

で表される基本圧力場p㌫血,p孟芸血を定義する(勒=1,2)..また,影響係数については

一次オーダ近似における計算のA£と二次オーダ近似における計算のA£は実際には異な

るため,それらを区別するためにさらに添字を付け,それぞれAご,_Aだとする.

p㌫戚由=見A芝p主ょ

p㌫血=ゑ見A㌘脇

(5-19)

(5-20)

式(5-13),(5-15)を式(ト19)･に代入することにより動舶γ,動㈹刑脚恥rに対する一次

オーダの基本圧力場p‰γ,あ血,p:L棚,あ郎かぶ瑞γ,加相加はそれぞれ次のように表すことが

できる.

p霊γ,む血_1わ

p三｣棚iあ血_1

p‰,ゐ血

喜βⅣ2

ト俵)2タ犠)

1鳩)2p棲)

Sinp

COShク+cosp

Sln′γ

SinhγSin♂

=去P£(cos♂)叫coshγ)sin〝
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また同様に式(5-14),(5-15)を式(5-20)に代入することによりp傑αγ,p｡㈹m,勒αγに対

する高次オーダの基本圧力場p慧αγ,む那加,p喜Lm刑,b那お,ヱ瑞γ,わ血,p慧｡一γ,わが吏｡,p喜㍊醐,わ那加･

p荒γ,あが宜｡はそれぞれ次のように表すことができる･

■-

J′こ(語2

J′｢1-(~盃)2

Sinダ

COShク+cosp

7岸1γ乙+1一肌 〕COShクSlnグ

鴫)れ(叫(喜クSin恒吋錘n2p)

Sln/γ

SinhγSinC

頑~.こ言｢ 彿(れ+1)1n空了一蓬
冬叫仇-1)

C(zむ)据1れ+ト肌
Sln〝

鴫恒+1)(扮n(師n項in2〝)
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p‰,わ鮎血

喜岬2

p‰醐,如は加

喜仰2

p‰,む血

如Ⅳ2

=去P糎os♂)叫cosh〝)sin′γ

p‰γ,む血

喜ル2
=0

=姜(1鳩2)鴫)
Sin2′γ

sinh2γSin芦β

=妄P…coscQミニCOShysin2^′

(5-26)

(5-27)

(5-28)

(5-29)

流体粒子速度を求めるにあたり,これらの圧力場の部分解を空間微分して得られる

圧力勾配を積分することになるが,節5.2.1で示したように,基本圧力場を含む式を用

いて実際の数値計算を実行する際には,p㌫醐,血コとp㌫,む鮎かまたp…L醐,古曲の第

一項とp‰,む血およびp≡㍊醐,血とj瑞γ,如血は同時に考慮する必要がある･なぜなら,

孔㈹托および恥rはどちらも翼面上において特異性を持つ漸近解であるが[第4車およ

び節5.2.1,参照】,両者を同時に取り扱うてとによりその時異性の影響を打ち消すこと

ができるためである･また,高次オーダの計算では数値計算の便宜上,p‰γ,む血と

p≡L,仰,h血の高次オーダの部分は同時に考慮した･

5･2.2･1‰,p馴邪托により働く加速度の積分

基本圧力場p玩血の勾配を時間に関して数億約に積分する過程において,最も簡略化

された手法は式(5-17)で与えられた直線軌跡を用いるものである.

式(5-21)～(5-29)のように基本圧力場は翼座標系【式(3-4),(3-5)]を用いて記述さ

れている.これは,巽座標系で表現することにより,圧力場は巽と一緒に回転するも

のとみなすことができるため,圧力場を定常的な,すなわち時間に依存しないものと

して取り扱うことが可能になるからである.一方,直線軌跡式(5-17)は絶対座標系

-49-



第5章 風車翼理論

(∬,弘之)で表されており･観測される加速度は風車ロータの回転速度による時間依
存性を持つ.積分過程における整合性を得るため,粒子の軌跡を式(3-2)を用いて翼座

標系に変換する.

加速度を数値的に積分する過程において以下の点に注意する必要がある.

翼面上に向かう流体粒子は回転している巽に周期的に接近するが,翼に接近したと

きと離れているときとでは,受ける圧力場の影響は大きく異なり,特に流体粒子が巽

に到達する時刻匪0)からそれよりローター回転周期前の時刻才1=-2方伯までの区間

(fl,0]においては,翼前縁に存在する圧力の特異性が大きく影響する･数値積分の誤

差を小さくするためには,粒子が翼に接近するところで積分時間間隔をより細かくと

ることが有効であり,本研究ではGauss-Chebyshevの積分法を用いた.この手法の

数値計算への適用法は第6章において詳細に述べることとし,ここでは公式のみを次

に示す.

血=選1叫托′れ)･軋｡

Ⅷ九eγe槻=菰,∬m=COS
(2γ托-1)方

2mo
(5-30)

肌d 軋｡=
方

(2m｡!)22mo~1
J(2mo)(ど)伽γe肌α哀れdeγ血統-1<f<1

上記の手法を用いることにより,最後のローター回転を残した時刻ら=-2万伯まで

は,問題を生じることなく加速度を数値的に積分することができる.ところが,翼の

中心弦線上に到達する最後の区間(古1,0]については,より詳細な検討が必要である･

絶対座標系で直線的に近似された粒子軌跡は,翼座標系において次式で与えられる.
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∬む=(点一書･zム｡)sinα

zむ=(月一書･之む｡)clOS･α戎+喜

(5-31)

ここでzゎ｡は粒子が到達する巽幅方向位置を表す.また,式(5-31)において£→0とす

ると次のように近似することができる.

/
α＼JO

●人UZ+
む一2

月/tニ
ー▲U∬

眺=一昭

Zむ=Zむ0

(5-32)

なお,基本圧力場pasぉのFarFieldおよびCommonFibldに関する鞄瑞,,b舶か

p㌫m㈹,加血はどちらも翼面を表す揚力線上(∬調,凱=0,㈲≦胞)において特異
性を持つことが前章において示されている.

FarneldおよびCommonFieldに関する鞄瑞,,眈凍㍊町眈は翼円筒座標系

[式(3-3)]により表すと以下のようになる.

j瑞r,血_ Sin′γむ/2

喜ル2
方 γむ 1-一品二鴫)+0[糾瑚

か品→0

舵ふ両地_ Sin′γわ/2

喜岬2
方 γぁ
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これら二項を同時に考え,また高次オーダの計算においては,同様に蝿γ,む血と

p喜L醐,む鮎宜｡およびj瑞γ,わ血とp≡㍊刑㈹,む那宜｡を同時に考えることにより･揚力線上および
その付近における圧力場を考えることができ,巽に到達する直前の区間(£1,0]にお

いても圧力場の勾配(加速度)を積分することが可能となる.

残された項であるp誌｡.γ,わ鮎わ,p慧｡.γ,む鮎お,p慧｡.γ,b那五｡の積分法については次節で詳しく述

べることにする.

5.2.2.2 p那αγにより働く加速度の積分

NearFleldにおける基本圧力解p慧｡,,b那i｡,P慧ar,b那i｡は翼前縁において特異性を持つ･

これは平板巽に対するBirnbaumの循環分布中に現れる特異性として知られているも

のである.この特異性により,加速度を通常の方法で積分しようとした場合,翼前縁

に非常に近接した領域(才=-[c(zゎ)/2]/叫-わ/2+z押近)では大きな誤差が生じ
てしまう.

式(5-32)において粒子軌跡は巽座標系に関して直線的であると定義した･本節の前

半ではこの直線軌跡について,また後半ではより実際の粒子軌跡に近いと考えられる

円弧軌跡について議論を行う.

直鮒こ沿う積分

直線軌跡により粒子の位置を正確に記述することはできないが,翼に非常に接近し

た位置においては翼に沿って流れることは解っている.すなわち,翼前縁に流入した

粒子は翼に沿って流れ,f=0において中央弦線上に到達しなければならない.したがっ

三恵三?(擁(…′2+2む),0
では粒子は次式で表される軌跡を通過
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ここでどは相対巽厚を示し,本研究においては1どl→0である･

NearFieldにおける積分経路の一つとして,t≦-C(zb)/L2

しては弥32‥∈ト㈱′叶あ′2･gぁ),0

(5-35)

(点-む/2+之あ)の範囲に対
の範囲に対しては式(5-35)で与え

られる直線的な軌跡を導入する.次にこの軌跡上に沿った積分法について述べる.

NearFleldにおける基本圧力場動w,b｡Si｡のロータ軸方向の勾配を式(5-32),(5-35)

で表される直線的な軌跡に沿って積分することになるが,最終時間区間

ヰ㈱′叶わ′2･zむ),0]
することができる.

0｢J

の範囲においては積分を次式のように解析的に表現

∂祀和地

∂(晶)
ヤむ0)

∧U
●hUZ+

Lロー2
+ムT

中一告･zゎ｡)

β戯

1′如三誌
Sinダ

方喜βⅣ2c(之む｡)COShク+cosグ
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C(之わ0)

､′′1]誕)

､1一画~

中一告･旬｡)

′Ⅳ】どl→0

Sinグ

COShク+cosp
βdf

(5-36)

ここで用いられているエむ鮎宜｡は次式で定義される基本圧力場中における揚力分布である･

囁=見Aご～む鮎趨) (5-37)

また,翼厚を無限小する薄翼仮定を用いると,式(5-35)において眺=0となる.こ

こで,アスペクト比が十分大きな巽(c<<わ)を仮定しているため,最終積分区間を翼弦

長の数(叫倍まで拡張を行い,十分大きなmをとることにより･式(5-32)を使用する

ことなく全て式(5-35)の軌跡を利用すると,次式で表される近似が可能となる.
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Sinp

C(zむ｡)/2

COShク+cosグ

S血中

COSh′ク+cosp
βd才

βdf

(5-38)

虎一書･zゎ｡

同様に式(5-36)における積分区間を中一∞,0]に拡張し･式(5一珊を代入すること
により,全圧力場にわたる積分値を求めると次式となる.

0

∞

-･

-
･l･

ニ

1

2方

1～む鮎趨)
Sinp

方喜岬2c(之む｡)COSh■叶COSp

入U

0
TO之+

1〇一2
+Rヽ}ノ

nV
LUZ′し(し研
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また,風車ロータ翼に流入する粒子の相対速度はロータの回転周速度中一わ/2+zゎ｡)
と一様流入速度Ⅳのベクトル和と考えられるが,高速回転型風車について考えると

中一わ/2+gむ｡)>>Ⅳとなるため,揚力係数Cヱについて次式の近似が成立する･

Cヱ,血廣)=
Zむ那冶)

喜ββ2(月一書+之わ)2c(之む)
(5-40)

式(5-39),(5-40)を運動学的境界条件を表す積分方程式[式(5-16)]に代入すると,流

入角と揚力係数の関係を表す次式を導くことができる.

βdf=去C順境)(5-41)

式(5-41)は,P是ar,b那i｡の積分において直線軌跡を用いるとNearFieldにおける圧力場

の影響は,一般的に知られているPrandtlの揚力線理論において述べられている二次

元巽に働く揚力係数Cヱと流入角αの関係[式(5-42)]と等価となることを示している･

Cヱ=2方α (5-42)

しかし,この両者の関係はより実際の粒子軌跡に近い円弧軌跡を用いた近似を行う

ともはや成立しなくなる.これを以下に示す.
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円郵軌跡笹沿う積分

実際の巽は回転しているため,翼に到達する流体粒子は翼近傍において円弧の軌跡

を描くものと仮定し,NearFieldの積分経路として直線軌跡とは異なる,ロータ巽の

回転を考慮した円弧軌跡について議論する.

翼の回転を考慮した流体粒子の軌跡は,∬む一之む平面への投影を考えると円弧状の軌跡

[図5-2参照]を描くことが解り･翼座標系(∬む,肌,之む)に関して次式で表される･

Circ･ularTraJeCtOry
●

Figure5-2IntegralProcessonNearField(Linear&CircularTrqjectory)
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∬む=(月一書･zむ｡)sinα

眺=-ど聖
zむ=(月一書+zむ｡)cosα-糾喜

血γelどt→0

(5-43)

積分区間における粒子軌跡は,式(5-43)より,粒子軌跡のzむ座標は時刻

芸芸7芸監望監㌶ご恩芸諾‡‡,芸三慧慧忘孟
跡に沿った圧力場の積分は一次オーダおよび高次オーダについてそれぞれ次のように

近似できる.

=一差選1

ー(m-1)Ai諾

1～む鮎冶)sinp方喜βⅣ2c(2ゎ｡)COShク+cosp

gむ鮎冶)si叩
喜岬2c(zぁ｡)COShク+cosp
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瑞

･

一
Ⅷ

l
□
ら船場) si叩

Ⅳβ一
l一2

2中わ｡)COShク+cosダ

･去わ1,む鮎お鹿)cosh卵血p

丸毒針両軸

(書画血卵如+去s崎)1⊥了

式(5-4礼式(5-45)において,揚力分布はちに依存するが,ちは積分区間によって,つ

まり積分区間指標別によって変化する.このため式(5-44),式(5-45)の積分においては

節5.2.2.1で述べたGauss-Chebyshevの積分法を用いる.

このことは,円弧軌跡の場合には瞬時の粒子の位置に従って異なる巽断面位置から

の影響を受けることを意味しており,流体粒子の到達点における巽断面内の圧力分布
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のみの影響を受ける直線軌跡から得られた式(5-39)と円弧軌跡による式(5-44)では結

果が異なる.このため式(5-42)で表される揚力係数Cgと流入角αの関係はもはや成り

立たない.

また,円弧軌跡を考慮した場合,流体粒子の到達する翼面上の位置により,粒子の

受ける影響が異なる.巽先端付近に到達する粒子[図5-2における(2)]は軌跡の半径

が大きく,翼から離れた位置においても翼面上の圧力による影響を受ける.このため,

粒子が巽における圧力分布から受ける影響は直線軌跡の場合とほぼ等しく,直線軌跡

を採用した場合とほぼ同じ結果を与える.しかし,翼根付近[図5-2における(1)]で

は円弧軌跡を描いて巽に到達する粒子は翼に接近するまで翼による影響は受けないた

め,直線軌跡を採用した場合と比較して小さな誘導速度しか受けない.

従来は計算の簡単化のために直線軌跡を仮定して計算を行う研究が,とくに揚力線

理論などにおいて多く見られた.本研究では,NearFieldの積分経路としてより実際

の粒子軌跡に近いと考えられる円弧軌跡を採用し計算を行った.

5.2.3 複数枚の翼を持つ風車

これまで一枚の翼を持つ風車に対するロータ周りの圧力場について議論を行ってき

た.ここで,より一般的な複数枚翼(巽枚数蝿)を持つ風車に対しての適用を考える

こととする.

複数ある翼に番号を彿=1,2,…,ルβのようにつける.1番目の翼が才=0のと

きに存在するアジマス角位置を少=少1とすると,彿番目の巽のf=0における位置れは

れ=少1+2(雅一1)方/蝿となる･このような初期位置を持つ巽はそれぞれ圧力場に影
響を及ぼし,れ番目の巽による空間位置∬,時間吉における圧力場の近似解を

p｡叩戚£β(∬,£,れ)と定義することができ,線形化理論によると蝿枚の翼を持つ風車
ロータ周りの圧力場p慧㌫肋はこれらの重ね合わせとして次式により表現できる･

p慧㌫肋(∬,£)〒是1p㌫｡ざ肋(∬,£,れ)
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ここで,式(5-30)を用いて実行される圧力勾配の数値積分時において,巽前縁にお

ける特異点の通過に伴い積分区間はA≠=2方/眺により分割されることに注意しなけ

ればならない.

5.3 風車巽に働く負荷

節5.2において風車鳳り圧力場の一次オーダおよび高次オーダの近似解が導かれ,流

体粒子の軌跡に沿って圧力場の勾配を積分することにより流れ場申の粒子速度を決定

できることが示された.その結果,風車ロータ面上における誘導速度を知ることがで

き,また導かれた風車鳳りの圧力場より風車巽に加わる負荷およびモーメントも計算

可能となる.しかし,これら･の諸量は非粘性計算モデルをもとにして求められたもの

であるため,実験結果との比較を行うためには粘性の影響を考慮した補正が必要とな

る.本章では,風車翼に働く諸量およびその粘性補正法について述べる.また最後に

風車に関する重要な特性量を導入することにする.

5.3.1翼に働く揚力と流入角αの関係

二次元流れを仮定して導かれた巽弦方向にわたる巽負荷分布は,一次オーダの近似

を行うと二次元平板巽に対する理論値と等価となることを節5.2.2.2で示した.この結

果は近似解p£p血[式(5-13"の右辺第一項【式(5-47)]で表されており,翼の正圧

面と負圧面との圧力差が翼に働く負荷になる.

p㌫γ_1 g(zむ,f)

喜岬2方喜岬2亘之む)
Sinp

COShQ+cosp
(5-47)

加速度ポテンシャル法を用いて翼面の負荷分布を表現した例を図5-3に示す.

式(5-47)より,NearFieldにおける速度ポテンシャル¢は次のように与えられる.
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¢

_1ヱ(zゎ,£)
肌極)方喜β町zむ)

(e-クsinダーず) (5-48)

これは迎角αを持つ二次元平板翼周りのBirnbaumの速度分布に対応する速度ポテン

シャルであり[Schlichting&TruCkenbrod,1979],迎角αに関しては次の関係が成

立する.

可zむ,£)=一差
ヱ(zむ,£)

妄ル2c(zゎ)
(5-49)

しかし,三次元的に翼を考える場合,すなわち円弧軌跡を用いてp法灯による速度変

化を評価する場合には式(5-49)で表される関係はもはや成立はせず,流入角と揚力に

Figure5-3ExampleofthePressureDistributiononanAerofoil
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ついての新たな関係を必要とする.

一様流中を並進運動する三次元翼における任意の巽幅方向位置での流入角αと揚力の

関係についてPlandtlは以下の仮説を立てた.

一つの翼型断面内において誘導速度は変化するが,簡単化するために巽軸線上の誘

導速度で代表させ,これと等しい一様な誘導速度場内に翼型断面が存在するものとし

て,二次元翼型における流入角と揚力の関係(二次元翼型特性)を適用できると仮定

した.

この仮定のもとでは,巽の無限上流における一様な相対流れの方向と実のピッチ角

によって定められる幾何学的な迎角をα卵｡,巽の三次元性に基づく翼軸線上での誘導速

度による迎角の減少分をα血戚(誘導角)と定義すると,二次元翼周りの流れ場における

迎角と物理的に同一の意味を持つ有効迎角α卿は次のように定義することができる.

α可プ=(㌔朗-α伽戚 (5-50)

ここで,回転翼においては,式(5-50)の右辺第一項α伊犯は回転周速度βγ,一様流入風

速Ⅳ,および局所巽ピッチ角亀(zむ)により決定される･誘導速度による誘導角α血戚(右

辺第二項)が求まればα研を得ることができ,翼に流入する相対流速の大きさと方向が

定まる･有効迎角α研は局所揚力を決定する際に重要な役割を果たし,揚力は流入風

向(e蝕ctiveflow)[図5-4参照]に対して垂直方向に働くこととなる.よってPlandtl

の仮説を回転翼に対して適用する際には,誘導角α血戚を決定する必要がある.

本研究においては,有効迎角α研および誘導角α五戒は式(5-13)において示されてい

る近似解動冊卿鋤を構成する部分解を用いることにより決定される･

有効迎角α研は,NearField項[式(5-13･)の右辺第一項]を積分することで得られ

る･また,近似解papsiuのFarおよびCommonField項[式(5-13)の右辺第二およ

び第三項]に基づく加速度の積分により誘導角α血通が求まる.ここで,最終境界条件す
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なわちKuttaJoukowskiの条件[式(5-15)]を満たすためにはα研とαindO)和はα｡｡｡

に等しくなければならないが,この関係は式(5-41)と一致する.この境界条件により,

圧力場の近似解p㍊p郎肋[式(5-13)]に含まれる未定係数Aごを決定し,Aごを式(5-15)

に代入することにより翼に働く揚力の翼幅方向分布を求める.未定係数Aごの決定に関

する数値計算での詳細な方法については第6章において述べる.

＼
ヽ

Figure5-4RelativeV己locityandAngleorRotorBlade
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5.3.2 高次オーダの項による翼負荷

一次オーダの近似解に対する未定係数A㌘が決まれば,二次オーダの項による巽負荷

の影響を節4.5において導かれた高次オーダの表現を用いることによって評価すること

ができる.その高次オーダの展開の中には仮想的な反りを表す項がNearField項に

含まれており,さらに式(4T51)において仮想的な反りを表す係数わ1と未定係数A㌘との

間に一つの関係を見つけることができる.したがって,未定係数A㌘が分かれば,仮想

的な反りを表す高次オーダの圧力項[式(5-51)]と一致する翼負荷の変化を計算するこ

とができる.

舞=去嶋£)廟 (5瑚

この仮想的な反りは翼の上面と下面に圧力差を生じさせる.式(5-51)は楕円座標系を

使い,lxbl<c(zb)/2;yb=+0(thesuctionsideO<p<7{)を式(5-51)に代入すること
により次式に書き換えることができる.

盛堕=妄嶋,£)
喜ル2 ト(覇2

(5-52)

式(5-52)より,仮想的な反りの関数が,ロータ翼の翼弦方向に放物線状の負荷分布を

与えていることがわかる.

5.3.3 粘性の影響の考慮

これまでは,風車ロータ周りの流れ場に対し非粘性のオイラーの方程式[式(5-1)]

より求められた圧力に関するラプラス方程式[式(5-2)]を解くことにより風車翼に働

く負荷を推定する手法を述べてきた.しかし,これらの計算結果を実験結果と比較す

るためには粘性の影響を考慮に入れることが不可欠である.
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翼理論を用いることにより非粘性を仮定した計算結果を補正することが可能である

が,この手法は非粘性計算による揚力が比較的小さい領域すなわち非失速状態におい

て適用できるものである.ところが,風車の運転条件においては失速状態はしばしば

起こりうる状況であり,この状態に適応するように改良が必要である.

本研究では粘性の影響を考慮に入れるため,非粘性の計算過程を終了後に二次元の

翼型特性実験データを用いて補正を行った[ⅤanBussel,1995].

この手法においては,まず非粘性計算により求められた局所の揚力係数Cい彿鵬｡弱(之む)

について,風車翼を二次元巽として考え等価迎角α2-｡(zいりを算出する･

α2_｡(之ム,才)=
Cい≠涙｡毛｡(之む)_1g(gゎ,才)

2方

2方喜β(棚2･呵c(gむ)
(5-53)

ここで算出した等価迎角α2一｡(zい頼ま流入角α研とは異なり直接的には物理的な意味
は持たず,数値計算における便宜を図るために導入された量である.

ぜ
J
蛮
6
診
占

～O

J
む
0
0
雲
J

1

0

5_

■0

･90 -45
0.0 45 90

血咽鹿Oh触血沈【deg】

Figure5-5AerofoilCharacteristics
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等価迎角α2-｡(zい坪こ対し,二次元の翼型を用いて風洞実験により求められた翼型
特性データ[Abbott&CvonDoenhoff,1959】を用いて,内外挿により粘性の影響を

考慮した揚力係数C恩(之む匝よび抗力係数C｡(zむ)を算出する･図5-5に本研究で用いた

NACA4415翼型に対する風洞実験により求められた翼型特性データ(Cゎ Cd一α曲

線)を示す.

5.3.4 風車ロータ翼に働く力

本研究においては,翼幅方向の揚力分布は式(5-15)によって表される.また,流体

粒子が翼に流入する角度α研はp伽αγの積分により決定され,この流入角α研が揚力お

よび抗力の働く方向を決定する[図5-4参照】.ここで翼に働く局所揚力･抗力は軸方

向成分drと周方向成分d∂α血にそれぞれ分解され[式(5-54),(5-55)】,これらを翼

幅方向に渡り積分し,翼枚数分だけ加えあわせることで,風車に働くトルク,軸方向

抗力が計算される.

紺旦極)s車(之む)･α研叫γか

-d(gむ)cos【躯)･α諦坤励

吼由=ヱ(gぁ)cos【秘)･α卿(zむ)1dγ

+d(之む)s中(gむ)+‰(之車γ

(5-54)

(5-55)

ここでd(zむ)は粘性の影響を考慮することにより得られる翼の形状抗力の翼幅方向分布
である.

5.3.5 風車の特性値

風車ロータに働く負荷を評価する際には,風車空気力学において一般的に定義され

る特性値を用いて整理する.周速比は風車特性の表示において,最も一般的に用いら
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れるパラメータであり,次式で定義される.

人=些
Ⅳ

(5-56)

この周速比スをパラメータとして以下に定義される風車全体の特性値である風車効率

Cp,軸抗力係数Cβ00由,トルク係数Crを評価する･

(5-57)

C月肛由=
かα∬由

(5-58)

(5-59)

ここでパワPはロータ回転軸に働くトルクrとロータ回転角速度βを掛け合わせたも

のであり,風車効率Cpとトルク係数Crの間には次の関係が成立する.

Cp=Crス (5-60)

式(5-49)より,ある形状を持つ風車の特性を示すためには上記の三つ特性値のうち風

車効率Cpと軸抗力係数Cβ躍由を示せば十分であることが解る･

なお,運動量理論[Glauert,1963:Wilsonetal.,1976]によると,風車の最高効

率は流入風速 Ⅳとロータ回転面における誘導速度 明地(=一呵の比が･
明細/Ⅳ=1/3のときにおいて得られ,C㌔瓜=16/27二ご0･593である･また,このとき

の軸抗力係数はC刀肥由=8/9=0･889となることが示されている･
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第6章 数値計算モデル

第4章,第5章におけるこれまでの議論で以下のことが示きれた.加速度ポテンシャ

ル理論に基づく流動解析モデルによると風車ロータ周りの圧力場-および風車巽に働

く揚力はそれぞれ式(5-13),(5-14),(5-15)によって表され,翼面上における流体粒

子の速度は圧力場の勾配を積分し,速度に関する境界条件であるⅩu恍計JoⅦkowsk

の条件[式(5-12)】を適用することで得られる.同時にこの境界条件により式(5-13),

(5-14),(5-15)中に含まれる未定係数A:(m=1,2)が決定され,巽周りの圧力場およ

び翼負荷分布が求まる.

本章では,実際にこのモデルを用いて数値計算を行うために用いられた数値計算手

法について説明する.

本章の前半(節6.1)では,定常運転状態にある水平軸風車に対する数値計算モデル

の適用方法,および空力負荷により生じるロータ巽のねじれ方向への変位を考慮する

モデルについて述べる.後半(節6.2)においては,風車に対して斜めから風が流入す

る場合(Yawedh且ow)のような非定常運転状態にある水平軸風車について,本モデ

ルの適用法を考える.YawedIn且owの運転状態においては,流入風のロータ回転面

内成分の存在により風車真に流入する相対速度は周期的に変動する.その結果として

風車ロータに働く負荷は風車翼の回転に伴い時間に依存する周期的な変動を生じるた

め,この影響の考慮が解析において不可欠となる.また柔構造設計を用いたときに予

想される巽の振動による影響を考慮するモデルについても節6.2で併せて述べる.

6.1定常運転状態における数値計算モデル

6.1.1圧力場と風車特性

前章において式(5-13),(5-14)および(5-15沖に存在する未定係数Aご,A㌘が決定

されれば風車翼に働く負荷を求めることができることを示した.この未定係数Aご,A㌘

は式(5-16)で示される積分方程式を解くことによって求められる.ここで積分経路に
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ついては既に節5.2.2において述べられている.この積分方程式は風車ロータ周りの三

次元流れ場に関しては解析的に解くことは不可能であり,そのため数値解析的手法に

より解く必要がある.

6.1.1.1撰点法および影響係数Aご,A㌘の決定

数値計算を行うためには,ロータ面上(翼面上)に撰点(Co1locationPoint)を有

限個数(一次オーダ近似ではⅣ去個,二次オーダ近似ではⅣ3個)設置し,各撰点にお

いて境界条件を適用することになる[図6-1参照].このような撰点法を用いることに

より,最終境界条件(EhttarJoukowskiの条件)である積分方程式(5-16)を解くこ

とは,撰点個数と同数のⅣ去またはⅣ3個の成分を持つ未定係数行列Aご,A㌘についての

連立方程式を解くことに帰着される.本節では未定係数Aご,A㌘の決定方法について詳

述する.

本研究において一次オーダの近似では境界条件を適用する撰点を1/2弦線上における

悪ン町-0･3,-0･1,0･1,0･3,0･7(伺,2,…,Ⅳ去)
onthemidchordline

に設定し,二次オーダの近似では撰点を1/4弦線上および3/4弦線上に一次オーダ近似

のときと同じ翼幅方向位置に6点ずつ,合計Ⅳ3(=12)個を次の通り設定した.

塑越=-0.7,-0.3,-0.1,0.1,0.3,0.7(宜=1,2,…,Ⅳ招)
わ/2

悪=-0･7,-0･3,刷,0･1,0･3,0･7(宜=Ⅳ計2･1,Ⅳ招+2,…,Ⅳ3)
onthethree-fourthchordline

各撰点において解くべき積分方程式は,式(5-16)より次式となる.
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Ⅳ 月

瓜花月-わ/2(ト軋)

=-(封
月

ー♂p(宜)

)旦l(2鋸+月 がβ.
1一2 0トJ欄∂p‰如

∂㈲
鋸γ軸物･呵頼)

Zム｡(宜)
Ⅷねeγe 月血=- α雅d 宜=1,2一,…,Ⅳぎむ/2

βd才 (6-1)

ここで,月-む/2(L和ま各撰点の絶対座標系における原点からの距離であり,舶坤ま各
撰点におけるピッチ角を表す.

第5章において示したように･上式に含まれる全圧力場の近似解武‰血はルジャン

ドル陪関数を含むp三宝血と未定係数Aご,またはp孟芸由とA㌘の積から構成される無限項数

級数和として表された[式(5-19)～(5-29)].数値計算においては,撰点法に基づき圧

R｡t｡rBl鋸k.l
A加P乱rtieles

ノーー

ニ㌃一一~~~■

_が一一一一一一一~一一一一一一
.._

■■

:雲===::二一一一
_が一一一一一一一~

_一8一一一一一一一一~
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一一■■
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一一■■

Co皿oe乱tion

Poim七島
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6

- 5

-l
-

3

-

2

R｡t｡rBladeI
AirP乱rtiele$

.一房′〆一′′′

｡.｡｡一･一ニニこ毒雲三三

=

Ⅶ■■■■■■
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Comoe乱tion

poh由
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4

-
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- 8 2

-
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(a)Firstorderapproximation (b)Secondorderapproximation

FIgure6-1CollocationPoints
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力場の近似勉島ゆを有限個(一次オーダの近似ではⅣ摘･二次オーダの近似では

Ⅳ計2個)の級数により近似を行う[式(6-2),(6-3)]･
1

C
〃

p㍊郎宜£e=是1Aごp㌫｡(れ)

p㍊憬iお=蓬1見A㌘p監c(可
また翼幅方向の揚力分布についても同様に,式(5-29)は次式となる.

囁=羞A叫畠)

蟻)=箋fA叫畠)
ここで,

ヱむ血(畠,れ)=喜ル2ゎ1一品

(6-2)

(6-3)

(6-4)

(6-5)

(6-6)

である.

式(6-2),(6-3)を用いることにより,積分方程式(6-1)は一次オーダの近似と二次

オーダの近似に対して,それぞれ以下の式に変形できる.

Ⅳ 月

aR月-わ/2(1一句

=是1Aご

一亀(宜)

月 R

月-わ/2(1一旦)わ

l

がβ一
l一2

0
ト
ー
ー
ー
一
定

肌叫グec叫ねZむ｡(宜)

之む｡(宜)
棚板別e

一旦=一
肌d m=1,2,…,Ⅳ占わ/2
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Ⅳ R

`視点-わ/2(ト)旦

.∧ん

(亀

㈲

卜..

‥

-

加
雅A管耐皇耐ニ 点 点

点-わ/2(ト呵む

.完動e肋Ⅷ

l研

βト
l一2 0トJ棚∂p孟㌫(可

∂㈲
肌叫卸叫岬働0(i)

α†血 豆=1,2,…,Ⅳ3

(6-8)

ここで,一様流の方向と翼のピッチ角によって決定される幾何学的な迎角α♂の[図ト4

参照].および基本圧力場p去定かp監ぉの勾配を積分することにより求められる迎角成

分α五誌ね,α訟血をそれぞれ以下の式で定義する.

α卿(宜)=蓋

α三晶循)=-(封

α喜芸血(叫=-(封

月-む/2(ト呵

虎 児

月-わ/2(1一句む

虎 児

月一わ佗(ト昂)わ

l

-♂p(宜)

研β一
l一2

l

如Ⅳ2

0トーJ棚∂p去ふ(可

㈹‡†頑d叩ね之如(せ)

O
r
-
-
1
-
-
･
J
棚

∂p慧血(可

∂㈲
㈹fγ函如甘わZ帥(i)

(6-9)

β戯(6-10)

β戯(6-11)

αgのおよびα㌫血,α監βを用いると,ⅩuttarIoukowskiの条件を示す積分方程式(紅
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7),(6-8)はⅣ占またはⅣ3元の連立方程式として表すことができる･

屠1Aご砿血(宜,れ)=%eo(宜)

屋1えA㌘α孟芸宜｡(宜,れ)=αgeo(宜)

式(6-12),(6-13)を以下に行列表示する.

αむ那宜｡(1,1)…αむ鮎宜｡(1,咄

αゎ鮎宜｡(Ⅳよ1)…αむ那i｡(Ⅳ去,

α言霊加(1,1)…α喜Li｡(1,Ⅳみ2)α言霊加(1,1)…α言霊宜｡(1,Ⅳみ2)

α言霊宜｡(Ⅳ昌,1ト砿宜｡(Ⅳ3,Ⅳ計2)α言霊血(鶴1)…α言霊血(Ⅳ3,Ⅳみ2)

-74-

A…1

A慧g′2

A…2

(6-12)

(6-13)

(6-14)

(6-15)



第6章 数値計算モデル

以上のように,Ⅳ去個またはⅣ3個の撰点において境界条件を満足させることは,上に

示された連立方程式[式(6-12),(6-13)]を解くことにより,未定係数Aご,A㌘を決定

する操作と等価である.この連立方程式の解であるAご,A㌘を式(6-4),(6-5)に代入

すれば巽幅方向揚力分布中む′(呵]が求められ,同時に圧力場も決定される･

6.1.1.2 反復計算手法による非線形化

前節において,圧力場が既知であればその勾配を粒子軌跡に沿って積分し,最終境

界条件[式(6-12),(6-13)]を適用することによって,影響係数Aご,A㌘が決定される

ことを示した.しかしながら,実際の数値積分を実行する初期段階においては圧力場

が未知であるため(未定係数が存在するため),積分経路を決定することができない.

そこで本研究では積分経路に関する初期条件を与え,撰点における粒子速度が圧力場

と整合するまで繰り返し計算(反復法)を行うことにする.

定常モデルに対する初期条件としては,流体粒子は圧力場の影響を受けずに適当に

決定した軸方向速度取れiを保ったまま直線的な軌跡を描きながら翼面上の撰点に到達

すると仮定し,粒子軌跡すなわち積分経路は次式で与えることとする.

∬ぁ=(点一書･zむ｡)sinα

zむ=(月一書･zb｡)cosα一封書

(6-16)

ここで用いられた初期粒子速度町礼iは運動量理論により導かれた最高効率時における

誘導速度叫血=一扉=1/3Ⅳを用いて次のように設定した.

晰耽宜=Ⅳ+扉=Ⅳ一明血=書Ⅳ≒0･6667Ⅳ
(6-17)

この直線軌跡を用いて一回目の計算を行い,最終境界条件の適用により求められた影

響係数Aご,A㌘から圧力場の第1近似を決定する.二回.目以降の計算はその直前に決定
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された影響係数Aご,A㌘から求められる圧力場を用いて新たな粒子軌跡を決定し,積分

を行うことで新たな圧力場を求め,その反復ステップでの撰点における粒子速度を得

る.繰り返し計算は撰点上における粒子速度が圧力場と適応するまで,すなわち最終

的に求められた速度とその直前の反復ステップにおいて求められた速度の差が十分小

さくなるまで(A叫血伯屈<10~5となるまで)繰り返される･

ここで示された繰り返し計算の過程は,数学的には,オイラーの方程式において線

形化されて求められた流れ場を非線形に拡張することに相当するということができる･

また物理的には,流体粒子に働く局所加速度を積分し,その軌跡と速度を計算する

過程は,渦理論等において後流渦を局所加速度で移動させる自由後流渦モデルと対応

していると考えられ,その意味では本数値解析手法は自由後流渦モデルを含んでいる

と言える.

6.1.1.3 圧力勾配の数値積分手法

前節までにおいて,撰点法を用いることによって最終境界条件式(5-16)を数値解析

的に解くことは未定係数Aご,A㌘に関する連立方程式(6-14),(6-15)を解くことと等

価となり,反復計算により収束解が得られることを示した.しかしながら,式(6-14),

(6-15)には圧力勾配の積分に関する項が存在しており,この積分値を数値積分により

求める必要がある.ここでは圧力勾配の数値積分手法について述べる.

圧力勾配を数値積分する際には,時間に関する積分範囲の離散化を行う必要がある.

節5.2.2において,積分範囲の離散化を行う際には,流体粒子は翼に対して周期的に接

近を繰り返すため,巽に接近した時と巽から離れた時とでは圧力場から受ける影響が

異なることを考慮する必要があることを述べた.すなわち,流体粒子が翼に接近する

時紬=-2た方′塙β(た=1,2,…)付近において･粒子が受ける圧力勾配は極大値
もしくは極小値をとり,粒子軌跡に沿った圧力勾配は振幅を絶えず増大させながら変

動する[変動の周期d吉=2方/Ⅳββ】,[図6-2参照].このため,流体粒子が翼に接近

する時刻付近における数値積分の誤差を小さくする手法が必要となる.そこで,本研

究ではGauss-Chebyshevの積分法を採用した[節5.2.2参照]･
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血=眉1叫礼′れ)峨.｡

Ⅶ鮎椚ヲ≠‰=菰,∬m=COS
(2m-1)方

2mo
(6-18)

α糊豆 乳｡=
方

(餌付)22mo~1
J(加0)(ぎ)若鮎γ㈹α宜雅d訂血統-1<f<1

この手法の具体的な適用法を以下に示す.

まず,流体粒子が巽付近を通過する周期Af=2方/叫声を用いることにより,時間

積分範囲ト∞,0】を等間隔でた｡区間に分割する[図6-3上図参照]･ここで蝿は風車
の翼枚数である.ロータ翼の十分上流では圧力の摂動成分は存在しないという仮定よ

り,時間積分範囲を有限長(‰周期卜た｡d£,0】)とした･翼に粒子が接近する時刻に
おける数値積分誤差を小さくするには,各積分区間の両端において細かい時間メッ

シュをとる必要があるため,Ga闇S-Chebyshevの積分法により各周期どとにcosine

関数を用いて刑｡個に分割した[図6-3下図参照].

このような操作により圧力勾配の時間積分範囲を離散化することにより,各積分区

Figure6-2 FluctuationofPressureGradientalongAirParticleTr年jectory
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間たでの各ステップmにおける離散時間才た,仇は次式のように表現することができる

£れm=一品[2(拓巧･1-COSα仇]

Ⅷ九eγ…耽=菰(肌0一肌･喜)
αれd た=1,2,…,たo

m=1,2,…,γ托o

IntegrationlntervalNumber k

(6-19)

､､~＼､ノ/

Ga〟きき･CJl由y細ey血晦帽Iねn胎肋Od

＼プ(1_｡｡Sα仇)方

Figure6-3 DiscreteMethodofIntegrationTimeRegion
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6.1.2 ロータ翼のねじれ

流入風により空力負荷を受けるロータ翼は,ねじりモーメントの大きさに従い,ね

じれ方向への変位を生じる.ここでは,そのねじれ角を求める手法について説明する.

第4章で述べた漸近展開法による一次オーダの近似においては,対称巽では1/4弦点

周りのモーメント(ピッチングモーメント)は生じないという仮定により,ねじれ角

を計算することが不可能であった.そのため,本計算には二次オーダの近似解を採用

した.

節6.1.1にて述べた風車特性値を求めるモデルを用いることにより未定係数A㌘が求

められ,それに伴い全圧力場p‰p蒔肋が決定される[式(紅3)参照]･ロータ翼のねじ

れ角に寄与するのは翼面上に働く圧力であるため,本計算では動励γのみ考慮する.こ

こでNear閏eldにおける二次オーダの圧力解‰rは式(4-43)から次式で与えられる.

襲堅-=一如廣)喜ル2
SlnP

COShク+cosp +去叫劫cosh卵山戸

(書画血ゆp･去姉)
(6-20)

ロータ翼面上の圧力分布は,式(6-20)においてク=0とすることにより求められる.し

たがって,翼幅方向に分割されたある翼素における1/4弦点周りの局所ピッチングモー

メント削が助(γ)は,その巽素における圧力分布を翼弦方向に積分することにより求めら

れる.また,ロータ翼に働くピッチングモーメント喝助(γ)の巽幅方向分布は,上記に

よって求められた局所ピッチングモーメント刑p励(γ)を用いて次式で与えられる･

叫助(γ)= mp助(γ)dγ
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ロータ翼のねじれ角を計算するにあたり,巽の構造について幾つかの仮定を行った･

本研究の計算対象であるTjaereborg風車のロータ翼についての構造データが無く,ね

じれ角計算に必要なパラメータの値が不明であるため,以下のような仮定をし,計算

を行った.

巽断面形状は図6-4に示すような箱形断面とした.ここでc(γ)は翼弦長,fゎ(γ)は翼厚,

α(γ)は素材の厚みを表しており,それぞれ実寸法[m]で与えた.翼駒は簡単化のため

翼弦長c(γ)の20%で一定とし,素材の厚みα(γ)は翼弦長c(γ)の1%(翼厚の5%)とした･

以上に示す巽形状を用いることにより,翼幅方向に分割されたある巽素における局

所ねじれ角免那加(γ)は,次式で与えられる.

侃那加(γ)=
ぶ(γ) 〝p助(γ)

4A(γ)2α(γ)G
(6-21)

ここで,ざ(γ)は素材厚中心線に沿う全周長,A(γ)は素材厚中心線で囲まれた面積,Gは横

弾性係数である.ロータ翼に生じるねじれ角亀肋(γ)の翼幅方向分布は,この局所ねじ

れ角砲那加(γ)から次式で与えられる･

句那加(γ)= 免那加(γ)dγ (6-22)

しかし,ロータ翼にねじれが生じることにより,巽幅方向のピッチ角が変化し,翼

面上の圧力分布および速度分布は,ねじれの無い状態とは異なってくる.そのため,得

られたねじれ角分布を用いて新たなピッチ角分布を決定し,これをKuttaJoukowski

の条件に適用する.計算には,節6.1.1.2で述べた繰り返し手法に基づき,新たな誘導

速度分布およびねじれ角分布を決定するというフィードバックモデルを構築した.繰

り返し過程は,ステップごとに修正されるねじれ角の変化量が十分小さくなるまで

(A句那加<10~10となるまで)繰り返される･
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(a)Crosssectionofblademodel

(b)Outlineofblademodel

Figure6-4 BladeModel
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6.2 非定常運転状態における数値計算モデル

本節では,流入風がロータ回転面に対し斜めから風が流入する場合(Yawed

In且ow)の非定常問題に対する本モデルの適用法について述べる.ただし,この非定

常問題については,第4章で述べた漸近展開法の一次オーダの近似解のみを対象とし

ている.

流入風が斜めに流入する場合,翼に流入する相対速度の瞬時値はロータ翼の回転周

速度と流入風の絶対速度のベクトル和として周期的に変化する.また,ロータ後流中

に形成される渦構造は非軸対称性を示すために,ロータ回転面内における誘導速度が

周方向に不均一となり,ロータ翼への流入相対速度ならびに巽負荷の変動に影響を及

ぼす.したがって,ロータ巽周りの流れ場,ロータ翼空力持性およびロータ特性の解

析に当たっては相対流入風速の周期的変化,これに伴うロータ翼負荷の時間依存性,

およびその結果生じるロータ後流渦構造の非軸対称性について考慮する必要がある.

このような非定常問題に対して本モデルを適用するために,時間進行法(Time

MarchingMethod)を用いることにより,節6･1で示した定常計算モデルを非定常計

算モデルへと拡張した.

6.2.1定常計算モデルから非定常計算モデルへの拡張手法

定常運転状態とは異なり,非定常運転状態における水平軸風車のロータ翼への流入

相対速度は時間とともに変化し,ロータ翼周りの圧力場およびロータ翼に働く空力負

荷は時間依存性を持つ.このことは,本数値解析手法において圧力場ならびにロータ

翼負荷分布を決定する影響係数A£が時間とともに変化することを意味しており,非

定常計算モデルではこの点に注意して解析を行う必要がある.

6.2.1.1時間進行法

時間進行法を用いるにあたっては,ロータ1回転を鴫個に分割したアジマスステッ

プ角d少=2冗/〃云を用いることにより時間ステップ幅をdr=d少/βと定め,時間fを

次のように離散化した.
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才･→℃=宜dr=瑠(捌,1,,宜｡)
(6-23)

非定常計算はこのように定義された時刻℃に対して以下のような手順により行われる.

まず節6.1で示した定常計算モデルにより初期状態(れ=0)一における影響係数

A粗)を決定する･続いてA細)により構成される圧力解および粒子軌跡を1ステッ
プ目の初期条件として非定常運転に関する入力条件(斜流角度,風速等)のもとで反

復計算を行い,時亥曙における最終境界条件(KuttaJoukowskiの条件)を満足さ

せることにより,新たな圧力場の解を構成するA細)を求める･このような過程によ

る計算を時間ステップごとに繰り返し行うことによって時刻れにおける係数A細)が

決定され,各時亥胴こおける巽周り流れ場および翼負荷分布を得ることができる.

このような過程に基づいた計算を行うことにより定常計算モデルの非定常計算モデ

ルへの拡張が可能となるが,巽周り流れ場および圧力場の非定常性を留意し,以下の

節6.2.1.2および6.2.1.3において述べるような計算手法を導入する.

6.2.1.2 非定常モデルにおける撰点法

非定常問題においては,巽に流入する相対流れの流速および巽流入角は時間に依存

して変動するため,運動学的境界条件を適用する際に考慮する幾何学的迎角αgのは等

しい巽幅方向位置においても巽の方位角位置により変化する.この問題に対応するた

め,定常計算モデルにおいて設定した翼面上の撰点をそれぞれの翼に対して各時刻毎

に設置した.巽幅方向の撰点数Ⅳと(=6).風車の巽枚数Ⅳβに対して各時刻における全

撰点数をⅣβ×Ⅳと個とした.これらの撰点において境界条件を適用し,各翼毎に影響

係数A細,耽月)(彿月=1,2,…,塙)を決定することによって,各時刻におけるそ

れぞれの翼に関する翼周りの流れ場,巽負荷分布を求めることができる.

6.2.1.3 瞬時圧力勾配の積分

圧力場の持つ時間依存性のため,翼面上に到達する流体粒子はその軌跡上を移動す

る間にいくつもの異なった圧力場を通過することになり,翼到達時刻が異なる粒子は
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それぞれ違った軌跡を描くことになる.すなわち,翼面上に時刻れに到達する流体粒

子が撰点に到達するまでの間に通過する瞬時の圧力場は,時刻れより前の時刻までに

おいて求められた影響係数により決定されることになる.

時間ステップれにおける圧力勾配の時間積分範囲を図6-5に示した･非定常計算

において圧力勾配を積分する際には定常計算モデルと同じようにGauss-Chebyshev

の積分法を用いるが,積分範囲の始点となる時刻は定常計算における£=0ではなく

吉=r£となり,各時間ステップにおいて異なる値を持つ･

非定常計算では･各時間ステップごとに積分範囲[れ一拍,叶こ渡って圧力勾配
を数値積分することになるが,影響係数の持つ時間依存性のために,Gauss-

Chebyshevの療分法により離散化された時間℃+t私刑における影響係数A胚+tk,m)

を求める必要がある･このためA雉+£た,刑)は離散時間れ+fた,削が位置する時間ステッ
プ区間の両端の時刻における影響係数の値から内挿することにより求めた.

このようにして得られた瞬時の圧力勾配の積分値を最終境界条件式に代入し,反復

計算を行うことにより瞬時の影響係数A細)が得られ,このA細)は次の時間ステッ

プにおける圧力勾配の積分計算において使用されることになる.

本解析理論に基づいた非定常計算モデルを用いることにより,上記のような非定常

問題に対するロータ翼周り流れ場,ロータ空力持性および風車ロータ特性を求めるこ

とが可能である.

℃+f如l

Figure6-5IntegrationTimeRegionofPressureGradientbyTimeMarchingMethod
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6.3 流入風モデル

6.3.1ロータ回転面に対する斜め流入風

流人風条件として用いたロータ回転面への斜め流入風は,一様流入風速Ⅳを持ち,

流入風向は水平面(之-∬平面)内においてロータ回転軸(z軸)に対して亀αWだけ傾

いているものと定義した[図6-6参照]▲この定義のもとで流入風速ベクトル㌦αⅧの絶

対座標系における成分表示は,

㌦αW=(Ⅳs略棚,0,Ⅳc嘲αⅧ)
(6-24)

となる.

上記のような非定常運転条件のもとでは,巽に対する瞬時の翼流入相対速度は周期

的に変化し,それに伴う瞬時迎角の変動が動的失速現象を引き起こす要因となること

が知られている.

本研究では非定常計算において動的失速現象を考慮に入れるために,6.4に示す動的

失速モデルを導入した.

勾

Figure6-6 YawInflow
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6.3.2 ウインドシア

本研究では非定常運転条件として高さ方向への速度勾配(WindShear)を持つ場合

を考慮した.

高さ方向の速度勾配を持つ流入風に関して,流入風速はロータ回転軸方向(z方向)

を向き,その大きさは鉛直方向レ方向)に変化するものと定義し【図6･5参照],速度

分布は次式により与えた.

『レ)=吼〟ム(之諾)α
(6-25)

ここで〝は地上からのハブ高さ,αはウインドシア指数である.それぞれ月±60[m],

α=0.2として与えた.これはモデル風車であるTja3reborg風車の設置条件に合わせてい

る.

【
∈
〓
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+
短
=
)
べ三

屋
¢
エ

2 4 6 8 10

Windspeed 咄)【m/s]

Figure6-7WindShearProfile
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6.4 動的失速モデル

翼に対する相対流入角.の変動周波数が大きく,かつ,巽の前縁において剥離を伴う

場合,動的失速(DynamicStall)と呼ばれる現象が起こる[Huyeretalリ1996:

Leishman&Beddoes,1989:Peters,1984].

動的失速現象とは,静的失速角を越えて迎角が急激に増大する際に失速角が変化し,

静的な状態よりも大きな非定常揚力が得られるとともに,揚力係数は迎角に対してヒ

ステリシスを示すというものである.

本研究ではこのような動的失速現象を考慮に入れて計算を行うために,動的失速モ

デルとしてONERA法を導入した[Biefbooms,1991].

フランスのONERA研究所(Office Nationald′Etudes et de Recherche

Aerosp如iales)で開発されたONERA法は,｢線形系は伝達関数(ラプラス変換され

た入力変数と出力変数の比)により表すことができる｣という原理を出発点としてい

る.伝達関数を時間領域に変換すると固定係数を持つ連立線形微分方程式が得られる.

ONERA法では瞬時の非定常循環量rを以下のように2つの成分に分けて取り扱う.

Jモ=仁+㍍ (6-26)

式(6-26)で右辺第1項は付着域(非剥離流れ,線形成分),第2項は失速域(剥離流れ,

非線形成分)にそれぞれ対応する.

非剥離流れを伴う振動巽の場合,巽に働く空気力の振幅は,実の回転振動の角振幅

ならびに並進振動の振幅との間に線形関係が存在する.これに対する伝達関数は無次

元周波数ぉの関数となり,簡単な比によって近似することができ,時間領域では一階

の微分方程式に帰着する.この微分方程式を解くことにより振動翼に働く非定常循環

量の近似解を得る.

失速領域にある振動巽に対する伝達関数はより複雑になり,その近似関数は時間領

域において二階の微分方程式を導く.この2つの微分方程式から非定常循環量rに関
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する2つの成分を導くことができる.各成分に対する微分方程式は次の通りである･

れ+A上与r=Aム与C∫α(耶-Ⅵ吼)+ん与J上町
+(吼C∫α+d上)呵,+亀ロム町

いαェ書いγ上去㍍=†Lか△Cエーβェ抽

(6-27)

(6-28)

式(6-28)を解くにあたって,入力変数はその時刻における△CいならびにⅥ,耶,

町である.ここでⅥ,取はそれぞれ翼に流入する瞬時の相対速度Ⅳの翼に対する平

行成分,垂直成分である.町はピッチ如の変化による巽の回転速度で町=(c/2)如こ
より定義され,時計方向を正とする[図6-8上図参照].ACgは失速に伴う揚力係数の

欠損分であり,瞬時の迎角αにおける線形揚力係数の外挿値C∫肋とその時刻の準定常

揚力係数Cヱにより次のように表される[図6-8下図参照]･

△CJ=CJ柚-CJ (6-29)

また式(6-27)中の各係数は以下のように定義されている.

丁=(c/2)/Ⅵは時定数,吼は零揚力角,C∫αは揚力傾斜である･またÅいαェ･吼,d⊥は
翼型に依存する係数で,平板巽に対してはおおよそÅ上=0.17,伊上=2方,吼=0.53,(d上

については式(6-30)参照)という値が用いられる.式(6-28)中の各係数α上,γ上,旦乙も同

様に翼型に依存する係数であるが,△C慮によって次のように決定される･

αェ=α｡+α2(△C慮)2

J覧=γ｡+γ2(△CJ)2

孔=ガ2(△Cヱ)2

dム=Jll△Cgl

(6-30)

式(6-30)中の各係数は各翼型に対して風洞実験によって決定される必要がある(平板
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巽データは使うことができない).特定の巽に対するデータが手に入らない場合には平

均巽データを用いる.NACAOO12と平均翼についての各係数の値を表6二1に示す.

次に微分方程式(6-27),(6-28)の解法について述べる･.線形成分rについての一

階の微分方程式である式(6-27)は次のように解析的に解くことが可能である.

れ+Al仁+A2=0

鑑=-Al(r+A払1)d£

r+A払1
鑑=-Al
戯

Figure6-8 ParametersforONERAMethod
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Table6-1 ParametersfbrONERAMethod

NACAOO12 MeanAerolbil

Aち=10 Aち表

れ=-2･29 q=-2･29

…･rO=0･2 γ2≒0二i γ｡〒9ニ2 γ2可･2

α0=0･25 α2=0･1 α0=0･3 α2=0･2

■ち=-4･01 軒2･■紆

これを式(6-32)のように時間ステップに組み込んだ.

れ=Cf′exp(-Al声)-A2ぬ1f

Cf′=｢ト1)+A2ね1f
(6-32)

非線形成分㍍についての二階の微分方程式である式(6-28)は解析的に解くことは不

可能であるため,数値解析的に解く必要がある.本研究では微分方程式の数値解法と

して一般的に用いられているRunge-mltta法を使用した.以上により得られた非定

常循環量rから動的失速を考慮した非定常揚力を得る.

本研究ではこのような動的失速モデルを前述の繰り返し計算ステップ内に組み込ん

だフィードバックモデルを用いた.

6.5 ロータ翼振動モデル

緒論に記したように,最近の風力発電システムの新技術の一つである弾性構造設計

(FlexibleDesign)を導入するためには,空力負荷の変動によって生じる巽の振動そ

のもの,あるいはロータ全体の性能に及ぼす影響を明らかにする必要がある.
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水平軸風車ロータ巽の振動には主に2つの種類が存在する.

[1]ピッチング振動

翼面に働く空力負荷の巽弦方向の変動による,ねじれ方向

の振動(図6-9(a))

[2]フラッビング振動

翼面に働く空力負荷のロータ回転軸成分のスパン方向分布

の変動による回転面に垂直な方向の振動(図6-9(b))

[1]のピッチング振動については,本解析で用いている加速度ポテンシャル法におい

て一次オーダの近似を行うと,対称翼ではM弦点周りのモーメント(ピッチングモー

メント)は生じないという仮定により,ピッチングモーメントを計算することは不可

能であったので,高次オーダの近似解を用いてピッチングモーメントを求め,振動の

解析を行う必要がある.今回はその振動解析を行うための第一歩として,節6.1におい

て定常解析によりロータ実のねじれ角分布を求めた.

[2]のフラッビング振動は翼根部に弾性を持たせたモデルによって表現した(図6-10

参照).このモデルは,ロータ翼付け根に仮想するバネ(ヒンジスプリング)により弾

性を代表させる,すなわち巽に働く一空気力によるモーメント呵伽(フラッビングモー

メント)とバネ定数たのヒンジスプリングの復元力によって,フラッビング角β伽が変

動する1自由度モデルである.このモデルの運動方程式は次のようになる.

†β伽=呵物-C鵬β伽-たβ伽 (6-33)

ここで,Jはロータ巽の慣性モーメント,β伽は特定の巽の瞬時におけるフラッビング

角,呵伽は巽の付け根部に働くフラッビングモーメント,C鵬は減衰係数,嗣まヒンジスプ

リングのバネ定数である.それぞれの値の算出方法を以下に示す.

慣性モーメントJは次のように与えられる.

∫= Aん(γ)c(γ)γ2dγ
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ここでβゎは翼の材質の密度,以γ)は巽厚,C(γ)は翼弦長であり,ロータ翼形状は節6･1･2

のねじれ角計算と同様のものを用いている.

フラッピングモーメント呵侮は次のようになる･

叫伽=喜βα宜γ仁占Cd∬由軋むぷ2c(γ妙
(6-35)

ここでβαiγは空気密度,Cd｡∬由は局所軸方向抗力係数,軋むざは翼に流入する絶対流速であ

る.

ロータ翼振動モデルの数値解法はRunge-Kutta法を用いた.すなわち,まず初期

条件として,時劾=0においてβ伽｡=0およびその時刻におけるフラッビングモーメ

ント唯物より得られるβ伽｡を与える･そして次の時間ステップの新しい条件の下で

フラッビングモーメント唯物を求める･そして叫吻と叫吻およびβ伽｡よりその時

刻におけるフラッビング角β伽1を決定する･これを繰り返すことで各時間ステップに

おける瞬時のフラッビングモーメント呵侮とフラッピング角β伽を決定した･
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削れd

Figure(ト9(a)Pitchingosci11ation

耶彿d

Figure6-9(b)Flappingoscillation
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唯g叩:邦叩如喝川畑桐畑
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Figure6-10 BladeOscillationModel
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6.5 タワーモデル

風車解析に用いられている加速度ポテンシャル法に適合させるために,タワーのモ

デリングは圧力場によって行った.以下にタワーのモデリングについて述べる.

速度ポテンシャル法において,一様流中に置かれた円柱周りの流れ場は,点ダブレ

ットの分布を用いて表現することができる.速度摂動場に関する点ダブレットの速度

ポテンシャル◎●は以下の式で表される.

◎*=岩旦･∇(三)
(6-36)

ここで〟はダブレットの強さ,旦はダブレットの方向を表す単位ベクトル,こは位置ベ

クトルである･速度ポテンシャル◎*と加速度ポテンシヤ/咋の関係は以下の式で表さ

[言･直中=一言 (6-37)

ダブレットの方向が流入風上流を向いているとして,ダブレットを表す速度ポテンシ

ャルの式(6-36)を式(6-37)に代入すると以下の式を得る.

ク_〟Ⅳ

β 4方 ) (6-38)

これは圧力四重極を表しており,加速度ポテンシャル法における基礎方程式である圧

力に関するラプラス方程式(4-11)を満たす.この圧力四重極による圧力勾配を計算

すると以下のようになる.

r2-5z2

4方 r7

r2-5z2

4方 r7

3r2-5z2

4方 r7

(6-39)

本研究ではタワーの中心軸にこの圧力四重極を分布させることによりタワーのモ

デリングを行った.タワーを高さ方向にいくつかの区間にわけ,それぞれの区間にお
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いて圧力四重極の強度が高さ方向の分布は線形的であるとしている.

圧力四重極の強度は,タワー表面に到達する粒子軌跡に沿ってタワーによる圧力勾

配,ロータによる圧力勾配を積分し,タワー表面のよどみ点において主流方向の粒子

速度がゼロになるという条件を用いて決定している.

w=0 αJ血∫J喝乃α血乃pO加 (6-40)

翼の圧力場の影響を受けても,各タイムステップによどみ点に到達する粒子軌跡につ

いて確実に計算できるように,粒子は式(6-41)で表される一様流中の2次元円柱周

りにおける粒子速度で運動するとして計算している.

ーl･=--十
ズJ-Z′

〕 (6-41)

流体粒子が翼近傍での強力な圧力勾配の影響を受けると計算が発散してしまうため,

ロータ面からz方向の前後に平均翼弦長(;=0.069月)以内での翼の影響は無視して

いる.また,翼の束縛渦からの影響は圧力場としてではなく,束縛渦による誘導速度

として計算している.

タワーの周囲においては,変動速度は流入速度に対して小さくはなく,式(4-9)にお

ける動圧項無視することは出来ない.そのため,タワーの圧力場を決定するための計

算では粒子速度の変化による動壇勧血の勾配を以下の式により考慮している･

卸如血

ゐr 孟(;〝2)
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第7章 計算結果および考察

7.1計算条件

本研究ではデンマークのTjaereborg風車を対象として計算を行った.この風車の

諸元を表7-1に,実機の写真およびロータ実の形状を図7-1,図7-2■にそれぞれ示す.

風車巽回転数は毎分22回転(回転角速度β=(22/60)×2方≒2･30【ra鵬ec])で一定
とする.

本研究ではTjaereborg風車に使用されている翼型を巽根から翼端までの全巽幅方

向に渡ってNACA4415翼型により代表させ,図-5-5に示した二次元翼型データを用い

て粘性補正を行った.その際の零揚力角をα0=-4.0[d喝]とした.

数値積分計算においては積分区間数た｡を80,積分区間分割数肋｡を20とした.

Table7-1RotorBladeCon艮guration
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Fjgure7Tll〕aereborgWindTurbine
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Figure7-2 SchematicRepresentationofBladeShape
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7.2 定常特性計算結果

本節では,空間的･時間的に均一である流入風がロータ回転面に対して正面から流

入すた場合,すなわち巽に流入する相対流速による迎角が時間によって変化しない場

合のロータ巽周りの流れ場,ロータ翼空力特性および風車性能の計算結果を示すとと

もに,その結果に関する考察を行う.

計算に適用する運転条件は3種類の周速比ス=6,8,10とし,周速比が与える影響

を調べた.

7.2.1誘導速度の翼幅方向分布

一次オーダ近似および二次オーダ近似を採用した際の軸方向誘導速度の翼幅方向分

布の計算結果を図7-3(a),図7-3(b)にそれぞれ示す.横軸にはロータ半径月で無次

元化した翼幅方向位置γ成をとり,縦軸には一様流入速度Ⅳによって無次元化された軸

方向誘導速度叫血/Ⅳ(叫血=-Ⅷ)をとった･

周速比の変化による影響について検討する.いずれの周速比においても,誘導速度

は翼端から発生する随伴渦の影響により巽先端と巽根付近において増大している.ま

た周速比が大きいぼど(流入風速が小さいぼど)後流渦の流出する速度が小さいため

誘導速度の値は大きくなる.

図7-4に周速比ス=8とし,一次オーダ近似と二次オーダ近似を比較した結果を示

す.一次オーダ近似に比べ二次オーダ近似では,巽中央付近のやや翼根側で誘導速度

の値がわずかに大きくなっていることが確認できる.

7.2.2 揚力係数,循環量の翼幅方向分布

一次オーダ近似および二次オーダ近似を採用した際の翼幅方向の揚力係数分布の計

算結果を図7-5(a),図7-5(b)にそれぞれ示す.また同条件の循環量分布の計算結果を

図7-7(a),図7-7(b)にそれぞれ示す.横軸には半径月で無次元化した翼幅方向位置

γ/凡縦軸には,粘性の影響を考慮した揚力係数Cヱ(節5.3.1,5.3.2参照)および,半径

月とロータ先端周速度良見で無次元化した循環量r/β月2を示す.この二つの係数の持つ
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物理的な意味の違いは,qが相対流れに対する実の迎角α研のみにより決定される量で

あるのに対して,r/β月2は相対流速の変動による影響が現れる量である点にある.

周速比が小さいほど,揚力係数,循環量とも大きな値を示している.これは,周速

比が小さいほど翼に対する流入角,および相対速度が増大するからである.また,周

速比が低い条件では巽根付近において揚力係数Cヱおよび循環童r/β虎･2が増大する.

周速比ス=8において,一次オーダ近似と二次オーダ近似を比較した図を揚力係数分

布については図7-6に,循環量分布については図7一郎こ示す.揚力係数分布,循環量分布

ともに一次オーダ近似に比べ二次オーダ近似では,翼根付近で大きな値をとっている.

7.2.3 風車特性計算結果

一次オーダ近似および二次オーダ近似について,周速比をス=4～12に変化させて定

常運転時における計算を行い,それぞれのスにおいて求められた風車効率Cタと軸抗力

係数CD,｡Xisを図7-9に示す.この結果は,計算の対象としたデンマークのTjaereborg

風車がス=8付近において最高効率を示す高速型風車であることに対応している.ま

た,最適周速比以上に周速が増すと,すなわち,同一回転数に対して風速が低下する

と誘導速度が増大し,その結果として軸抗力が大きくなる反面,風車効率は低下する.

また,風車効率,軸抗力係数ともに一次オーダ近似の曲線に比べ二次オーダ近似の

曲線は曲率が大きくなっており,最高効率点近傍で,二次オーダ近似の値がやや大き

くなっている.

7.2.4 撰点に到達する流体粒子の軸方向誘導速度変化

二次オーダ近似において･1/4弦線上(前縁軌∬b｡/C(之む0)=-0･25)および3〟弦線上

(後緑軌∬ゎ｡/C(zゎ｡)=0･25)に設けられた撰点に到達する流体粒子の軸方向誘導速度変

化を図7-10に示す.縦軸は一様流入速度Ⅳによって無次元化された軸方向誘導速度

叫血/Ⅳ(明細=-Ⅷ),横軸はロータ半径月で無次元化した軸方向距離z/点であり,

Z/点=0は翼面に相当する.また,3つ翼幅方向位置,翼根付近(月00£,γ/点=0.344),

巽中央付近(脱ddk,γ/月=0.575)および翼端付近け物,γ/点=0.884)について
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調べた.

いずれの周速比および巽幅方向位置においても,誘導速度はロータ翼から離れた領

域においてその影響が小さく,ロータ翼に近づくにつれ,前縁側の撰点および後縁側

の撰点に到達する流体粒子の誘導速度に差が現れ始める.とくに巽根部においてその

傾向が顕著である.また翼面上では,前縁側に比べ後縁側の撰点における誘導速度の

値が大きくなっている.

このように,ロータ翼の翼弦方向に渡って,翼面上の誘導速度に違いが現れている

ため,ロータ翼面上に働く負荷についても翼弦方向に渡って異なることが予想される.

周速比の変化による影響について検討する.周速比が大きいほど(流入風速が小さ

いぼど)後流渦構造の軸方向間隔は縮まり,ロータ回転面への後流渦の影響が大きく

なるため,ロータ翼近傍において誘導速度の変化が大きくなっている.

7.2.5 ロータ翼に働くピッチングモーメント

ロータ翼面上に働く圧力分布を巽弦方向に渡って積分することにより,ロータ翼に

働く1/4弦線周りのモーメント(ピッチングモーメント)が求められる[節6.1.2参照

].ピッチングモーメントはロータ翼の頭下げ方向を正とした.ロータ翼の横弾性係数

GをG=1.0[GPa]で一定とした場合のピッチングモーメント叫助の翼幅方向分布を図

7-11に示す.

ピッチングモーメントは巽根で最大値をとり,翼端で0である.周速比が増大すると

(流入風速が小さくなると)翼面上に働く圧力が小さくなるため,ピッチングモーメン

トの値は減少する.

ロータ翼の硬さに伴う空力負荷の変化を調べるために,周速比を一定とし,横弾性

係数をG=0.5,1.0,4.0[GPa]の3種類で与えた場合のピッチングモーメント〝p励の

翼幅方向分布を図7-12に示す.次節より,横弾性係数を低くする,すなわち翼を柔ら

かくすることによりロータ翼のねじれが大きくなるが,いずれの周速比においても横

弾性係数を変化させることによる翼負荷の違いはみられない.したがって,ロータ翼

のねじれによる翼負荷への影響は小さいと言える.
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7.2.6 ロータ翼に生じるねじれ角

ロータ実にピッチングモーメントが働くことにより,巽はねじれ方向に変位を生じ

る･ねじれ角はロータ巽の頭下げ方向を正とした.横弾性係数をG=1.0[GPa]で一定

とした場合のねじれ角句那加の巽幅方向分布を図7-13に示す.

ねじれ角は翼端で最大値をとり,巽根で0である.周･速比が増大すると(流入風速が

小さくなると)ロータ翼に働くピッチングモーメントが小さくなるため,ねじれの変

位も小さくなる.

また,周速比を一定とし,横弾性係数をG=0.5,1.0,4.0【GPa]の3種類で与えた場

合のねじれ角免椚血の翼幅方向分布を図7-14に示す.横弾性係数が小さい(巽が柔ら

かい)場合には,ロータ翼のねじれが大きくなっているのが分かる.
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7.3 非定常特性計算結果

本節では,3種類の周速比すなわちス=6,8,10に対して,流入風がロータ回転軸に

対して斜めβyα∽=30[deg]から流入した場合[節6■2･2参照]に発生する翼のロータ回転

軸方向の振動(フラッビング振動)がロータ翼周りの流れ場,ロータ巽空力特性およ

び風車性能に与える影響について調べた結果を示し,結果についての考察をする.こ

こで,斜流角度βy｡｡Ⅷは,少=90[deg]において翼が流入風のロータ回転面内成分に対して

風上に位置するように定義した[図6.6参照].

また,実の振動を解析するにあたり,翼の構造について幾つかの仮定を行った.本

研究の計算対象であるTaereborg風車ロータ翼についての構造や重量などについての

データが無く,振動解析に必要なパラメータ(慣性モーメント∫など)の正確な値を知

ることができないため,以下に示すような仮定の下で試算を行い,計算の条件として

用いた.

まずTaereborg風車ロータ翼の慣性モーメンTIIの試算を行った･翼断面形状は定

常解析におけるねじれ角計算時と同様のものを用いた[図6.4参照].翼の素材の密度と

してPb=1200[kg/m3]を与え,式(6-33)に基づいて計算した結果J=8･1×105[kgm2]

という値を得た.

巽の慣性モーメントは計算の便宜上,J=8.0×105[kgm2]で一定とし,ヒンジスプリ

ングのバネ定数たを4種類の値,(た=2.0×106),(た=4.0×106),(た=8.0×106),

(た=16.0×106)に設定した.上記の慣性モーメントとバネ定数より翼の固有振動周期

れを次式により決定した.

れ=箸=2方J言
(7-1)

求められた翼の固有振動周期れとロータの回転周期㍍(=60/22=2.727[s])の比率を

パラメータとして,ロータに働く空力負荷,フラッビング角,ロータ巽周りの速度場

および風車性能を調べた.また,フラッビング振動に関する減衰係数はゼロとした.表

7.2に各バネ定数に対する周期比率を示す.
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Table7-2 PeriodRatiotoSpringConstant

7.3.1フラッビングモーメント

ロータ実に働く局所の揚力および抗力の軸方向成分を巽幅方向に渡って積分するこ

とにより,ロータ翼に働く巽根周りのモーメント(フラッビングモーメント呵物)が

求まる.フラッビングモーメントはロータ翼を下流方向に曲げるように働き,実の振

動を発生させる外力となる.図7.17に,周速比丘=6,8,10の条件におけるフラッビ

ングモーメントの時間変動をロータ10回転分計算した結果を示す.横軸はロータ回転

周期㍍で無次元化した時勘/㍍であり,縦軸はフラッビングモーメント呵伽[MNm]

である.

フラッビングモーメントの変動は.全ての条件においてロータ回転と同期する正弦

波形を示している.また次節に示されるように,周期比率の違いによりフラッビング

角の変動振幅は大きく異なるが,フラッビングモーメントは周期比率によらずほぼ同

一の変動を生じる.しかし,比較的風速の大きい周速比ス=6における巽の固有振動周

期とロータの回転周期が近いれ/㍍=1.030の場合には,次節に示されるようにフラッ

ビング角の変動が大きくなり,巽に対する相対速度.とくに巽に対する迎角が大きく

変動するため,時間の経過とともにどくわずかに不規則な変化を示す.また周速比の

増大とともに,フラッビングモーメントの振幅および時間平均値が減少していること

が分かる.

7.3.2 フラッビング角

フラッビングモーメントの場合と同条件で,巽のフラッビング角A物から平均フ

ラッビング角を差し引いた振幅dみ如の計算結果を図7.18･に示す.横軸はロータ回転
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周期㍍で無次元化した時剛/㍍であり,縦軸はフラッビング角β他の変動成分

dβ伽[deg]である･

フラッビング角の振幅は,周速比の増大とともに減少し,周速比一定の下では,周

期比率が高い(翼が柔らかい)と振幅が増大する.振動の波形は翼の固有振動数に依

存するとともに,フラッビングモーメント叫伽が作用する1自由度の強制振動として

表される.フラッビングモーメント呵伽を叫侮=動物COS(戚+α)と与えるならば,

強制振動の一般解は次式により与えられる.

β伽=α｡Sin(勒£+α0)+
勒2一也也2 聖cos(αか+α)+β伽(7-2)

式中で勒は巽の固有振動数,触はロータ回転の振動数である.α｡,α,α｡は初期条件に

よって決定される値で,具体的には風向の変化(才/㍍=0.076[s]/2.727[s]=0.02787に

て,♂yα棚=0→30[deg])が発生したときのロータの方位角によって決定される･β伽｡

は平均フラッビング角(叫廟丑)である･

周速比ス=8において,最も硬い翼(周期比率,れ/㍍=0.515)を用いたときには,

フラッピング振動の固有振動成分が時間とともに減衰していることが確認できる.こ

れは,空力減衰が働いているためであると考えられる.

また翼の固有振動周期とロータの回転周期が近いれ/㍍=1.030の場合には,ロータ

翼が共振を起こし,異常な振幅を示しているためロータ翼が破断する危険性が予測さ

れる.したがって,風車設計の際には,巽の固有振動数をロータ回転の振動数すなわ

ち外力の変動の振動数から遠ざけることが極めて重要であると言える.

7.3.3 誘導速度分布

流入風がロータ回転軸に対して斜め(βyαⅧ=30[deg])から流入した場合において,

上記のフラッビング振動がロータ翼面上の誘導速度分布に与える影響を調べた.図7.19

は巽根付近(月00£,γ/月=0.344),巽中央付近(脇dd～e,γ/月=0.575),翼端付近

(耶p,γ/R=0.884)におけるロータ回転10周期分の軸方向誘導速度の変動を示して

いる.横軸はロータ回転周期㍍で無次元化した時間f/㍍であり,縦軸はロータ回転軸
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方向の誘導速度明地を一様流入風速耶こより無次元した値明細/Ⅳである.図7.20に図

7.19と等しい条件における等値線図を示す.

いずれの巽幅方向位置においても少=90[d咤](才/㍍=0.25+1.0(≠-1):れは自然数)

付近において誘導速度が減少しているのは,ロータ巽が傾いた後流渦から最も離れる

ためであると考えられる.翼端付近では後流渦構造との距離が大きく変動するため,

誘導速度の変動幅が大きくなっている.また,巽根付近においては先行する巽から放

出される翼端渦の影響により,少=270[deg](無次元時勒/㍍=0.75+1.0(れ-1):循は自

然数)近傍で誘導速度の減少がみられる.

周速比が減少するにつれ,誘導速度の平均値は減少しているが,これは後流渦構造

の間隔が流入風速の増加によって軸方向に引き延ばされたためである.周速比ス=6の

時,翼根付近で失速状態と考えられる動的失速による影響が顕著である.

また周速比ス=6において,周期比率を変化させることによる誘導速度の振幅および

平均値のずれが確認できる.とくに,ロータ翼が共振を起こすれ/㍍=1.030の場合

に,失速状態と考えられる巽根部においてその傾向は顕著である.また,他の周速比

については周期比率の変化による誘導速度への影響は小さいと言える.

7.3.4 揚力係数分布

図7･21に誘導速度分布と同じ条件のもとで計算した局所揚力係数qの変動を示す.等

値緑園も図7.22に併せて示す.

揚力係数はフラッビングモーメントと同様に,全ての条件においてロータ1回転を1

周期としている.またその変動は,少=0[deg]近傍(無次元時馳/㍍=1.0(雅一1)加は

自然数)において最小となり,少=180[deg]近傍(無次元時靴/㍍=0.5+1.0(雅一1):几

は自然数)において最大値をとる.また揚力係数の最大値ならびに変動量は巽根に近

いほど大きい.これは流入風速Ⅳが翼幅方向にほぼ一定であるのに対して,巽の周方

向速度が翼根部に近づくにしたがって減少するため,相対流入角ならびにその変動幅

が増大するからである.
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周速比が増大する(流入風速が減少する)につれて揚力係数の時間平均値は減少し

ている.これはロータ回転角速度が一定のため,ロータ回転周速度に対する巽の軸方

向流入風速の比が小さくなることにより,平均的な流入角が減少するからである.

また周速比ス=6の巽根部には動的失速現象が顕著に現れている.このとき揚力係数

は極端に高い値を示した後,急激に減少する.

周期比率が与える影響をみると,フラッビングモーメントのときと同様に,周速比

人=8,10の時はいずれの周速比においてもほぼ同じような波形となっている･しかし,

動的失速現象が現れている周速比ス=6の翼根付近では振幅に比較的大きな違いが現れ

ている.フラッツビング振動による迎角の変動が動的失速現象に大きく寄与している

と考えられる.

7.3.5 風車特性

斜め流入時におけるパワー係数qおよび軸抗力係数Cβ,00由の計算結果をそれぞれ図

7.23,図7.24に示す.

パワー係数ら,軸抗力係数Cβ,肥ぉはともに,ス=8,10については少=120[deg]

(f/㍍=1/3)を周期としてほぼ正弦的に変動しているが,これはロータ翼が3枚であ

ることに起因する.巽負荷に影響を及ぼす周速比ス=6においては,周期比率を変化さ

せると,振幅および周期に若干のの違いが見られる.これはロータ回転角速度一定の

下では,qはロータ翼に働く負荷の周方向成分によるものであり,C刀,此由ロータ翼に働

く負荷の軸方向成分によるものであるためである.
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7.4
一様流入風に対するタワーの影響

7.4.1揚力係数分布

一様な流入風がロータ回転面に対して正面から流入した場合における,揚力係数分

布へのタワーの影響について調べた.ロータ面とタワーの中心軸との間の距離を

血ル′川r=2･5,3.0,3.5の3条件として,計算された局所揚力係数c′を図7-25に示す.運転

条件は周速比ノ拝8(耶旭=臥8【m/s】)としている.翼がタワーの前面に入るアジマス角

弊180▲【deg】においてタワーの影響が強く現れ,揚力係数は低下している.局所揚力係

数に対するタワーの影響を詳しく見るために,タワーなしで計算された局所揚力分布

との差△cJを図7-26に示す.タワーの影響による揚力係数の低下は血ルゎ仰が小さいほ

ど大きい.タワーの前面に入る前の領域においては風がタワーを回･りこむために生じ

る増速のため揚力係数は上昇している.また,タワーの前面通過後の揚力係数の回復

は遅い.

渦理論の立場では,誘導速度の生じる要因はロータ翼に付随する渦系によって説明･

される.図5-1に示したように,後流中に含まれる渦には束縛渦(boundvortex),随

伴渦(仕由1ingvo正ex),流出渦(sbedvo血Ⅹ)がある.束縛渦は翼周りの循環量に比例

し,縦渦とも呼ばれる随伴渦は束縛渦の局所における翼幅方向勾配に応じて後流へ放

出される.流出渦は束縛渦の時間微分量に対応しており,非定常条件下で発生する.

翼がタワーの前面を通過する際のように急激に循環量が変化する場合には流出渦

が発生し,大きな影響を与えると考えられる.翼がタワー前面に入る際に発生する流

出渦は誘導速度を小さくする向きに働く.この流出渦は周速度の小さい翼根側におい

て特に顕著に影響し,タワー前面における誘導速度を小さくする.その結果,翼根側

では揚力係数の低下が抑えられる.

7.4.2 迎角と揚力係数の関係

流出渦の影響は迎角と揚力係数のヒステリシスとしてみることができる.ロータ面

とタワーの中心軸上の間の距離を血ルゎwer=2.5,3.0,3.5の3条件でにおける,翼根側(〝貨=
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0.34)と翼端側(〝貨=0.88)での迎角と揚力係数の関係をアジマス角2【deg]ごとにプ

ロットしたものを図7-27,7-28に示す.タワー前面への接近とともに迎角は減少し,

同時に揚力係数も低下するが,この変化率』C〆』αは流出渦の影響により2次元翼型空

力特性の揚力傾斜α=0.10304よりも小さくなる.その後はタワー前面から離脱すると

ともに迎角は上昇するが,迎角に対して揚力係数が高い状態であるため,揚力係数の

回復は遅い.翼根側と翼端側で比較すると,周速度の小さい翼根側の方が流出渦との

相対速度が小さいために,この傾向は顕著となる.また,血ルゎ仰が小さい方が迎角の

変化が急激となるため,流出渦の影響を強く受けている.

流入風速の変化に対する影響を見るために晰旭=11.7,8.8,7.0[m/s]での翼根側と翼

端側での迎角と揚力係数の関係を図7-29ノー30に示す.ロータ面とタワーの中心軸と

の距離は血ル伽r=3.0としている.ここでは比較のために撃と0[deg]での迎角,揚力係

数を基準とし,そこからの変化分をプロットしている.翼根側では,流入風速が大き

いほど迎角の変化に対する揚力係数の変化率』C〆』αが小さくなっていることが確認

できる.翼端側でも僅かながら変化率』C〆』αが小さくなっており,流入風速の増加と

ともに流出渦の影響が大きくなると考えられる.

7.4.3 翼負荷

ロータ翼に働く局所空力負荷の軸方向成分を翼幅方向に渡って積分することによ

り,ロータ翼を下流方向に曲げるように働く翼根周りのモーメント,すなわちフラッ

プ方向モーメント叫砂が求まる･ロータ面とタワーの中心軸との間の距離

並々伽戸2.5,3.0,3.5の3条件において計算された翼根(J畑=0)におけるフラップ方向

モーメント叫むのロータ1回転分の変動を図7-31に示す･運転条件は周速比廣8

(勒〟∂=8.8[血s])としている.タワーの前面を翼が通過する際にフラップ方向モーメ

ントは大きく減少している.また,血ル加erが小さいときには,タワーの前面に入る直

前に流速増大に伴うフラップ方向モーメントの上昇が見られる.

翼の疲労負荷を見積もる際には,このフラップ方向モーメントの変動振幅d叫ゎが重

要となる.流入風速町如=11.7,8.8,7.0[m/s]での,フラップ方向モーメントの変動振幅

-146-



第7草 計算結果および考察

4几毎対するロータ面とタワーの中心軸との間の距離動｡仰の影響を図7-32に示す.

計算結果のd喝砂はおよそ(必伽r)~1･`5に比例して減少しており,その近似曲線を計算

結束と併せて図7-32中に共に示す.

フラップ方向モーメントの変動振偏について考察する.翼の迎角1ま流入風速におよ

そ比例し,揚力係数は迎角におよそ比例する.フラップ方向モーメントに大きく影響

する翼端側では巽が受ける相対風速は周速度による･ものが支配的であり♪,流入風速の

変化は大きな影響を与えない.従って,フラップ方向モーメントは溌入風速におよそ

比例すると考えられる.この関係はフラップ方向モーメントと流入風速の常係を示し

た図7-4においても確認できる.また,タワーの影響を一様流中の円柱による影響七

して単純化すると,タワー上流での流速の減速量は(勅脚)~2に比例する.これらの

関係を用いて,タワー上流での減速によるフラップ方向モーメントの変乱肋如は以

下の式で見積もることができる.

A材朋=α川×軋ふ×(血/㌦仰)~2 (7-3)

ここでα椚はフラップ方向モーメントの流入風速に対する勾配であり,図7-4より,お

よそα加=70【kN血(m/s)】.となる.ただし,図7-4は翼根部近傍(rソ究芋0一個)でのフラッ

プ方向モーメントを扱っており,翼根(乃偵=0)でのフラップ方向モーメントではな

く,さらに遠心力の影響を考慮して9%減じた健であることから,ここではα刑=S9

【kNm/(mね)】とした.図7-33に本研究による計算結果と式(7-3)による見積もりとの

比嘲d梅〃をプロットした･全体的に1よりも小さな値を持っているのはロータ面

の影響を受けたタワーの圧力場は一様流中の円柱による圧力場よりも弱いため,タワ

ー上流での減速量が小さいためと考えられる.また,ロータ面とタワー中心軸との距

離が小さい,あるいは,流入風速が大きいときに堀d喝むβが小さくなっている.こ

れは流出渦の影響によるフラップ方向モーメントの変動振幅を減少させる効果が強

く現れているためと考えられる.
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7.4.4 パワ係数

ロータ面とタワーの中心軸との間の距離血ル加er=2.5,3.0,3.5の3条件において計算

されたパワ係数らのロータ1回転分の変動を図7-34に示す･運転条件は周速比靡8

(勒〟∂=8.8【血s])としている.パワ係数もフラップ方向モーメントと同様に翼がタワ

ーの前面を通過する際に大きく低下する.ロータ面とタワーの中心軸との間の距離

血ル加erが小さいほどパワ係数の変動幅は大きく,逆に血ルゎwerが大きいほど広い範囲

にタワーの影響が及んでいる.

流入風速勒〟∂=11.7,8.8,7.0[m/s]での,パワ係数の変動振幅』qに対するロータ面と

タワーの中心軸との間の距離血ルゎ仰の影響を図7-35に示す.計算結果の』Gはおよそ

(血毎仰)~2に比例して減少しており,その近似曲線を図7-35に共に示す･

前節と同様にパワ係数の変動振幅』qを見積もる･流体エネルギは流速の3乗で表

されること,タワー上流での流速の減速量は(血ル加er)~2に比例すること,風車の翼枚

数は3枚であることを考慮しパワ係数の変動振幅を見積もると以下のようになる.

』Cク｡=与c山一(軋r)-2アα甲]
(7-4)

ここで,α甲とはタワーによる減速を受けた流速でのパワ係数とタワーの影響を受けな

い流速でのパワ係数の比である.図7-36に本研究による計算結果と式(7-4)による

見積もりとの比』ら/』qβをプロットした･流入風速が大きいほど』q/』qoが小さいの

は,流出渦の影響を強く受け,タワー前面での迎角の低下に伴う揚力係数の低下が軽

減されているためと考えられる.また,血ル伽rが小さいときに』q』qβが大きくなる

のは,』らβでは翼がタワー前面を通過する際のパワ係数の減少量のみを考えているの

に対して,』らはqの最大値と最小値の差であるため,血ル加grが大きくなるほどタワ

ーの影響は広範囲に及び最大値が減少していることが原因と考えられる.
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7.5 ウインドシアを有する流入風に対するタワーの影響

前節では一様流入風に対するタワーの影響について示した.ここでは流入風に高さ

方向の速度勾配であるウインドシアを考慮した場合のタワーの影響について調べた.

7.5.1揚力係数分布

式(6-26)で与えられるウインドシアを考慮した流入風に対する,揚力係数分布への

タワーの影響について調べた.ロータ面とタワーとの間の距離血ルゎ冊γ=2.5,3.0,3.5の3

条件において計算した局所揚力係数c′を図7-37に示す.ハブ高さでの流入風速は

町加=8.8【m/s]とした.ウインドシアの影響により揚力係数は翼がロータ面上部にある

ときには大きく,下部では小さくなっている.タワーの影響による揚力係数の低下は

翼がタワーの前面に入る¥と180【deg]において確認できる.タワーによる影響のみを詳

しく見るために,タワーのない条件で計算された局所揚力分布との差△cJを図7-38に

示す.流入風を一様としたときと傾向は変わらないが,全体的にタワーの影響は小さ

くなり,また,翼根側と翼端側での格差が小さくなっている.ウインドシアの存在に

よりロータ面下側ほど流入風速が小さくなっているため,タワーの影響も下側ほど小

さくなっていると考えられる.

7.5.2 迎角と揚力係数の関係

図7一調,7-40にロータ面とタワーとの間の距離血ルゎwe戸2.5,3.0,3.5の3条件における,

翼根側(J畑=0.34)と翼端側(〝貨=0.88)での迎角と揚力係数の関係をアジマス角2【deg]

ごとにプロットしたものを示す.迎角の変化には,ウインドシアによりゆっくりと変

化する部分と,タワーの影響により急激に変化する部分とが現れる.前者と後者では

迎角に対する揚力係数の変化率が異なり,迎角の変化が急激な後者の方が流出渦の影

響を強く受け,傾斜がなだらかになっている.翼端側ではウインドシアによる変化は

ほとんどヒステリシスを示していない.従って,一様流入の場合と比較して,流出渦

による影響は小さくなると考えられる.
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流入風速の変化に対する影響を見るために耶,〟∂=11.7,8.8,7.0【m/s]での翼根側と翼

端側での迎角と揚力係数の関係を図7-41,7-42に示す.一様流入風の場合と同様に弊0

【deg]での迎角,揚力係数を基準とし,そこからの変化分をプロットしている.翼根側

と翼端側でヒステリシスの形状は異なるが,どちらにおいても流入風速が大きい方が

揚力係数の変化率』C〆』αが小さくなっている.

7.5.3 翼負荷

ロータ面とタワーとの間の距離必加～戸2.5,3.0一,3.5の3条件において計算した翼根

(J畑=0)におけるフラップ方向モーメント叫わのロータ1回転分の変動を図7-43に示

す.ハブ高さでの流入風速は晰如=乱8tm/s】とした.ここでは,比較のためタワーの影

響を考慮せずに計算した結果も共に示す.ウインドシアによる大きな変動とアジマス

角弊180【deg】付近でのタワーの影響による低下が見られる.

流入風速耶旭=11･7,8･8,7･0【m瑚での,フラップ方向モーメントの変動振幅劇毎対す

るロータ面とタワーの中心軸との間の距離血ケゎwg,の影響を図7-44に示す.ウインドシ

アを考慮した場合,フラップ方向モーメントの変動振幅鞠はウインドシアの影響に

よる部分‰通知とタワーの影響による部分楓加grとからなる,つまり

A几毎=租w血おぉJ･租ね脚 (7-5)

と考えることができる.楓w血如rをタワーなしで計算されたフラップ方向モーメン

トの変動振幅とすると,計算結果の租伽rはおよそ(血毎脚)●1･75に比例して減少し

ており,その近似曲線を図7-44中に共に示す･ウインドシアを考慮しないときのd梅

がおよそ-1.65に比例していたのと比較すると,ロータ面とタワーとの距離が小さい

ときのタワーの影響がウインドシアを考慮することで大きくなっていることになる.

これはウインドシアを考慮することでタワー前面を翼が通過する際の迎角の変化が

急激ではなくなり,揚力係数の変化を軽減する流出渦が一様流入風の場合よりも強く

出ないためであると考えられる.

また,一様流入風の場合と同様に式(7-5)による見積もりとの比物加eノd叫砂〃を

図7-45にプロットした.一様流入風の場合と比較すると,全体的に物わWeノd叫砂βは
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低下しており,ウインドシアを考慮することによりタワーの影響が小さくなっている

ことがわかる.

7.5.4 パワ係数

ロータ面とタワーとの間の距離血ルゎwe戸2.5,3.0,3.5の3条件において計算したパワ

係数らのロータ1回転分の変動を図7-46に示す･ハブ高さでの流入風速は

勒〟占=8.8【血s】とした.フラップ方向モーメントの変動ではウインドシアによる変動が

大きな割合を占めていたが,パワ係数ではウインドシアによる変動は極めて小さく,

タワーの影響による変動が支配的となる.

流入風速町旭=11.7,8.8,7.0[血s]での,パワ係数の変動振幅』qに対するロータ面と

タワーの中心軸との間の距離血ルゎ憫rの影響を図7-47に示す.ウインドシアを考慮した

場合,パワ係数の変動振幅』Gはウインドシアの影響による部分』q_W加ゐ血rとタワー

の影響による部分』G_わWerとからなる,つまり

』ら=』G_W加ゐ月e｡r+』G_わWgr (7-6)

と考えることができる.』ら⊥W通知をタワーなしで計算されたパワ係数の変動振幅と

すると,計算結果の』q-わWerは一様流入風の場合と同様におよそ(並々ゎwgr)~2に比例して

減少しており,その近似曲線を図7-47に共に示す.

また,一様流入風の場合と同様に式(7-6)による見積もりとの比』q⊥わWeノdqβを図

7-48にプロットした.一様流入風の場合と比較して,dG_わWeノ』Goの値は全体的に1

割から2割程度減少しており,ウインドシアを考慮することでタワーの影響が小さく

なっていることを確認できる.
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7.6 ティルト角の影響

水平軸風車にはあらかじめ風車のロータ面を傾けているものが多く存在する.垂直

面(γ-Z平面)内において,流入風向と風車回転軸とのなす角をティルト角免〟(tilt

angle:傾斜角)と定義する(図7-49参照).本研究で計算対象としているTja3reborg

風車では鮎=3【deg]となっている.本節ではこのティルト角が翼負荷,ロータ特性に

及ぼす影響について調べた.

7.6.1ウインドシアを考慮したときのティルト角の影響

ウインドシアを持つ流入風に対するティルト角の影響について示す.ここではタワ

ーの影響は考慮していない.

図7-50にティルト角を鮎=0,3,6【deg]としたときの翼面上における無次元軸方向

誘導速度w加ノ勒〟∂を示す.周速比は廣8としている.誘導速度はティルト角なしでは

周方向に関しておよそ一様であるが,ティルト角の増加とともにロータ面上部では大

きくなり,ロータ面下部では小さくなる.これはティルト角の存在により,ロータ面

上部に偏った後流渦が形成されるためと考えられる.上部で大きく,下部で小さい誘

導速度は,ウインドシアによる高さ方向の流入風速勾配を軽減するように働く.

図7-51に同じ条件での局所揚力係数c′を示す.ティルト角の増加と共に上下では局

所揚力係数の格差を若干小さくなり,同時に揚力係数分布は反時計回りに傾いて行く.

これは,ティルト角の存在により下から上方向への流入風速のロータ面内成分が生じ,

ロータ面右半面では翼の回転による周方向相対速度rJ2に対して向かい風に,左半面で

は追い風に働く.その結果,ロータ右半面では迎角が減少し,左半面では増大するた

めと考えられる.

図7-52,53にロータ1回転分のフラップ方向モーメントとパワ係数の変動をそれぞ

れ示す.ティルト角の増加に伴い,フラップ方向モーメントの変動振幅は減少するが,

パワ係数の平均値は大きくは変化しない.計算結果では,ティルト角亀〟=0[deg]とし

たとき,フラップ方向モーメントの変動振幅は劇毎=1･27×102【蛸m】であるが,テイ
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ルト角免′′=3,6【deg]とするとd叫わ=1･16×102,1･05×102【釧m】となり,フラップ方向モ

ーメント変動振幅をそれぞれ8.7%,17.3%減少させることができる.それに対し,出

力係数の平均値の低下は亀〟=0【deg】に対して亀〟=3,6【deg】では0.14%,0.67%程度で,

風がロータ面に対して斜めに流入することによる流入エネルギの低下を考慮しても

平均出力の低下は0.55%,2.43%と小さい.ティルト角をつけることがウインドシアに

よる巽負荷を軽減するのに有効であると考えられる.

7.6.2 タワーの影響を考慮したときのティノレト角の影響

本節ではタワーの影響とティルト角の影響を同時に考慮した場合について示す.こ

こでは流入風はウインドシアを有するものとする.ティルト角を考慮すると,ロータ

面とタワーの中心軸との間の距離は高さによって異なる.本節ではハブ高さにおける

ロータ面とタワーの中心軸との間の距離を血ケゎwgrと定義する.

図7-54にティルト角を鮎=0,3･,6【deg】としたときの局所揚力係数cJを示す.流入風

速は晰旭=8.8【m/s],ハブ高さでのロータ面とタワーとの間の距離は血ルゎ冊r=3･0として

いる.ティルト角の増加と共にタワーの影響は小さくなり,同時に揚力係数分布は反

時計回･りに傾いている.タワーの影響に対するティルト角の効果を詳しく見るために,

ティルト角を鮎=0【deれタワーなしの条件で計算された揚力係数分布との差AcJを図

7-55に示す.ティルト角の増加とともにタワーの影響は小さくなり,ティルト角の存

在により流入風速のロータ面内成分を原因とするロータ面左右での揚力係数の増減

が支配的となる.特に翼端側でティルト角の増加によノるタワーの影響の減少は大きい.

これは,ティルト角を考慮することで翼は翼端に行くほどタワーから離れるためと考

えられる.

図7-56,57にティルト角を鮎=0,3,6【deg】としたときのフラップ方向モーメント

梅,パワ係数Gの変動をそれぞれ示す･流入風速は晰旭=8･8【血s],ハブ高さでのロー

タ面とタワーとの間の距離は血ケ加gr=3.0としている.ティルト角の増加とともに,タ

ワーの影響によるアジマス角ゞと180tdeg】付近でのフラップ方向モーメントの低下幅

を小さくなっている.また,前節で確認したように,ティルト角を大きくすることで
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ウインドシアによるフラップ方向モーメントの変動も抑えることができる.ティルト

角の増加とともにパワ係数の平均値は若干下がるが,変動幅は小さくなる.計算結果

では,ティルト角鮎=0[deg]としたとき,フラップ方向モーメントの変動振幅は

A叫わ=1･78×102【釧m】であるが,ティルト角鮎=3,6【deg】とするとそれぞれ劇毎=1･55

×102,1.36×102【kNm]となり,フラップ方向モーメント変動振幅を13.2%,23.6%減少

させることができる.それに対し,鮎=0【deg】に対して窃招=3,6[deg]での出力係数の

平均値の低下はそれぞれ0.03%,0.63%程度で,風がロータ面に対して斜めに流入する

ことによる流入エネルギの低下を考慮しても平均出力の低下は0.44乳2.26%と小さい.

ティルト角をつけることがウインドシア,タワーの影響による翼負荷を軽減するのに

有効であると考えられる.
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第8章 結論

本研究では､加速度ポテンシャル理論の支配方程式の解を高次のオーダまで考慮し

た非粘性モデルを用いて,水平軸風車の定常特性の予測を行い,以下の事柄を明らか

にした.

【1】軸方向距離に伴う軸方向摂動速度変化の計算結果より,ロータ翼面上における誘

導速度は翼弦方向にわたって異なる値を持つことが分かった.

[2]本理論の支配方程式の圧力解における高次オーダ成分を用いることにより,ロー

タ翼1川弦点周りのピッチングモーメントを得ることができた.

[3]本理論の計算モデルでは,ロータ翼のねじれによる翼負荷への影響は小さい.

翼のフラッビング振動を考慮するモデルを用いることにより,流入風がロータ回転

軸に対して斜めから流入する場合に発生する翼の振動が,水平軸風車ロータ翼周りの

流れ場,ロータ翼空力特性および風車性能に及ぼす影響を調べ,以下の事柄を明らか

にした.

[1]ロータ翼固有振動の周期と外力の変動周期が近い場合において,ロータ翼の共振

現象を確認することができた.

【2]失速状態にある低周速比運転時には周期比率の違いにより,翼根部において誘導

速度,揚力係数の変動振幅に増減が見られ,特にロータ翼が共振状態にあるとき

にはその傾向が顕著である.しかし,ロータ翼全体に働く負荷としては振動の影

響は小さい.また,非失速状態では,翼の振動によるロータ翼周りの流れ場,ロ

ータ翼特性およびロータ特性への影響は小さい.
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第8章 結論

タワーの存在がロータ翼空力特性およびロータ特性に及ぼす影響を数値解析によ

り調べ,以下の事柄を明らかにした.

[1]翼がタワーの近傍を通過する際に急激に揚力係数が低下するが,この低下幅は流

出渦の影響を受ける.その結果,翼端側に比べ,周速度の小さい翼根側ではタワ

ーの影響は比較的小さくなる.

【2】タワーの影響により翼に働くフラップ方向モーメントの変動振幅は,一様流入風

に対してはロータ面とタワーの中心軸との間の距離のおよそ-1.65乗,ウインド

シアを考慮するとおよそ-1.75乗に比例する.

【3】タワーの影響によりパワ係数に現れる変動振幅は,ロータ面とタワーの中心軸と

の間の距離のおよそ-2乗に比例する.

[4]ウインドシアの影響を考慮すると,タワーの影響によるフラップ方向モーメント

とパワ係数の変動振幅は一様流入風の場合と比較して小さくなる.

[5】ティルト角はウインドシア,タワー双方によるフラップ方向モーメントの変動振

幅を免〟=3【deg]ではおよそ1割,亀J戸6【deg]ではおよそ2割減少させる.
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