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　地球環境問題が取りざたされ，化石燃料資源の近い将
来の枯渇まで話題になっている今日だが，エネルギー変
換機器として重要な役割を担っているガスタービンにつ
いても熱効率の向上，環境汚染物質の排出低減のために
今後も一層の努力を続けることが必要である。特に，燃
料を燃焼させることによって燃料の持つ化学的ポテン
シャルを熱エネルギーに変換する役割を持つ燃焼器の重
要性は大きく，その内部で行われる燃焼現象について掘
り下げて考えることは非常に有意義なことと思われる。
　高圧，高速空気中で燃料を燃焼させ，高温高圧の燃焼
ガスを発生させる役割を担う燃焼器は圧縮機やタービン
などとは異なる性格を持っており，燃焼現象の複雑さを
知らない人には高速空気流中で燃料を燃焼させて環境汚
染物質のなるべく少ない高温排出ガスにすることの難し
さがなかなか理解できないだろう。燃焼器内部における
物理過程，化学反応過程は他の構成要素と違って基礎工
学に基づく解析が非常に難しく，その開発や改良にはそ
れまでの経験や実験によるデータの蓄積と活用が重要で
ある。
　圧縮機を経て燃焼器に流入する高圧空気と外部から供
給される燃料は拡散，混合を経て着火し，化学反応に
よって高温，高圧の燃焼ガスとなって下流のタービンに
送られる。燃焼器内の高速乱流中では空気中への燃料の
拡散，下流の高温燃焼ガス中の反応活性基による燃料／
空気混合気への着火で高乱流中の定位置で燃焼が継続し
て行われ，定常燃焼に至る。液体燃料が使われる場合に
はこれらに先立って微粒化，噴霧の気流中への分散，蒸
発の物理過程が必要となる。このように乱流中で非定常，
非線形な現象が行われる燃焼器であるが，燃焼器内部に
おける極めて短い滞留時間のうちに必要な物理過程，化
学反応過程を終了して燃焼負荷の変化に対しても安定な
燃焼状態を保持しながら環境汚染物質の少ない高温高圧
の排気をタービンに送る機能を維持しなければならない。
特に製鉄所の高炉ガスや空気吹きガス化炉を利用する石
炭ガス化ガスなどの発熱量の低い燃料においては，良好
で安定な燃焼状態を保持するための燃焼学的な基礎知識
が必要となる。
　このように燃焼器内部の複雑な現象の理解は燃焼器の
性能評価と改良，新規開発に欠かせないが，近年におい

ては目覚ましい光学計測技術とデータ解析技術の発達，
高速，大容量化した計算機による数値解析，シミュレー
ション技術の助けによって得られたデータが環境性能に
優れ，高い安定性を持つ燃焼器の設計，改良に活用され
るようになってきている。
　近年は燃料の高いエネルギー密度を利用したマイクロ
燃焼が注目され，マイクロ燃焼器の研究開発だけでなく，
様々な燃焼器を念頭に置いた燃料の着火特性の計測や燃
焼化学反応の研究ツールとしてマイクロ燃焼が利用され
ている。その研究成果は燃焼器における基礎的な燃焼現
象の理解に役立てられる可能性を持っており，今後が期
待されている。
　燃焼器内の三次元，非定常な燃焼現象は光学計測技術
によってかなりの程度理解が進んではいるが，実機内部
における詳細な現象の理解には未だ程遠い。しかし，計
算機能力および数値計算手法の著しい進歩もあって非定
常な燃焼場の三次元構造を詳細な反応機構と輸送機構を
取り入れた数値シミュレーションで理解しようとする試
みが盛んに進められており，高速乱流中の火炎の詳細構
造の解析事例が報告されている。
　燃焼器内部の高速流における渦流は液体燃料の蒸発促
進，燃料と酸化剤の混合促進，火炎安定化や燃焼域にお
ける滞留時間の確保などに非常に有効であることは周知
の事実である。渦流の燃焼場に及ぼす影響について単純
化した予混合渦流燃焼器を用いた研究が行われており，
そのような場で生じる高速火炎伝播現象である「ボル
テックスバースティング」の火炎伝播限界の拡張，縮小
のメカニズムについて報告が行われており，燃焼器内の
現象の理解に役立つことが期待される。
　航空用ガスタービンや非常用の小型ガスタービンでは
液体燃料を使う必要があり，燃料噴霧の燃焼の理解が重
要である。液体燃料を単一燃料液滴，液滴列，液滴群を
用いた蒸発，着火，燃焼過程の実験研究は数多くあるが，
それらは直接噴霧燃焼の理解にはつながらない。それら
の知見を噴霧燃焼につなげるために気流中に噴霧が分散
している予混合噴霧において液滴間の燃え広がりが噴霧
の群燃焼の発現に至る過程を表現するモデルが考えられ
ている。
　Chiuらの提案した噴霧火炎を油滴群の燃焼として捉
えた群燃焼理論は噴霧燃焼を評価する際に用いられてき
たが，噴霧燃焼場を時間，空間的に高精度な時系列デー
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タとして捉える複合光学システムが開発され，その計測
結果は群燃焼場を検証するのに役立てられている。すな
わち，流れ場中の乱れや油滴間相互干渉が噴霧火炎の燃
焼特性を支配し，噴霧の不均質性が群としての挙動を作
り出し，その時空間的変化が噴霧の燃焼機構と深く結び
ついていることが明らかにされている。
　化石燃料を構成する炭化水素等の詳細化学反応機構を
用いた実用解析は非常に困難であるが，反応性流体解析
を効率的に行うための化学反応方程式の高速積分手法を
用いて詳細反応機構と数値流体力学（CFD）による解
析を一体化する試みが行われており，実機スケールへの
適用を可能とする燃焼反応モデルについての研究も行わ
れている。
　ガスタービン燃焼器への応用を目的とした回転デト

ネーションの研究も行われている。デトネーションエン
ジンではデトネーション波が衝撃波を伴って自走的に管
内の混合気内を伝播することで化学反応が極めて短時間
に完了可能であり，また圧縮機の負荷を軽減することで
定圧燃焼サイクルよりも高い熱効率が得られる可能性が
あり，燃焼器が小型化できる点が注目されている。
　本特集号は燃焼器の内部で行われる複雑な現象の把握
のために行われている基礎的な研究や光学計測による燃
焼場の時間，空間的な観測，さらには高乱流中の燃焼現
象の解析あるいはシミュレーション技術の現状について，
それぞれの専門家の方々にご執筆頂いた。その内容は将
来の環境性に優れた高性能な燃焼器の開発，改良を目指
す技術者，研究者にとって大いに役立つものと考えられ
るので，是非ともお読みいただいて参考にされたい。
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1．緒言
　予混合火炎の特性を代表する基礎燃焼特性値として，
層流燃焼速度，乱流燃焼速度，消炎限界等が挙げられ
る。伝ぱ火炎の性質を精緻に把握し，これを再現するモ
デルを構築・検証することは，ガスタービンをはじめと
する実燃焼器の燃料多様化，高熱効率化，低エミッショ
ン化に向けた設計開発に資する重要な基礎研究要素の一
つである。一方で乱流火炎基部の安定性や火炎形態につ
いて予熱乱流予混合バーナ火炎を用いて調べた最近の研
究により，乱流火炎に及ぼす着火特性の重要性が指摘さ
れている⑴。着火特性としては，着火遅れ時間，燃焼反
応が起こる温度，オクタン価などがある。一般に，着火
特性は燃料の分子構造に強く依存し，着火特性の代表
である着火遅れ時間が，わずかな分子構造の違いによ
り10倍以上異なる値となることがよくある。したがっ
て，特にガスタービン燃焼器の燃料多様化を進めるにあ
たり，予混合火炎の伝ぱ特性だけでなく着火特性に着目
することが重要と考えられる。着火遅れ時間の計測には，
衝撃波管や急速圧縮試験機（RCM: Rapid Compression 
Machine）が広く用いられ，幅広い温度・圧力・濃度・
燃料種の条件について，継続的にデータが取得されて
きた⑵。得られた着火遅れ時間を数値計算結果と比較し，
反応機構の検証が進められている。
　本稿では，マイクロ燃焼技術⑶,⑷を応用した新しい着
火特性の評価法を紹介する。マイクロ燃焼とは消炎距離
（火炎が細い隙間に入った場合に周囲の壁への熱損失に
より火炎が維持できなくなる最大の間隙距離）と同等か
それ以下の代表スケールにおける燃焼を指し，その研究
開発の主目的は当初，燃料の高エネルギー密度を利用し
た小型の動力源・電源の実現に限られていた。一方我々

の研究グループでは，熱再生を模擬した加熱微小管内に
おける火炎動態の基礎研究から得た知見⑸,⑹を元に，（3
節で後述する）Weak fl ame観察による着火特性評価と
いう新たな応用展開を進めている⑺。試験装置「温度分
布制御マイクロフローリアクタ」（以下，マイクロリア
クタ）の概略，マイクロ燃焼と着火との関連性を記述し
た後，マイクロリアクタを用いたガスタービン燃料の着
火特性に関する最近の研究例を紹介する。

2．温度分布制御マイクロフローリアクタ
　図1に温度分布制御マイクロフローリアクタの概略
図を示す。消炎直径（多くの炭化水素燃料で約2.5mm
程度）以下の内径を持つ石英管をリアクタとして用い
る。この石英管を外部熱源により加熱することで図1に
示すような温度分布を管内壁に沿って形成する。外部熱
源として電気ヒータやバーナ等を用いるが，管内の火炎
の視認性を良くするため，主に水素/空気予混合平面火
炎バーナを用いている。管内壁の温度分布はリアクタ出
口側から挿入したK型熱電対（インコネルシース，シー
ス直径0.25mm，素線露出型，素線径50μm）を用いて
計測している。マイクロリアクタ内に低温側から試験対
象予混合気を流入させると，予混合気が下流側に流れ
るにつれて壁との熱交換により予混合気の温度が上昇し，
ある位置で火炎が形成される。管内に形成された火炎
をCHフィルタ付一眼レフカメラやイメージインテンシ
ファイア付高速度カメラで撮影する。マイクロリアクタ
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Fig. 1   Schematic of a micro fl ow reactor with a controlled 
temperature profi le.
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の出口は大気開放であるが，ここに背圧調整弁を設ける
ことで，数気圧程度の昇圧実験も可能である⑻-⑾。また
高圧容器内で実験することで，さらに高圧の条件でも試
験可能である⑿。
　数値計算はPREMIXをベースに，エネルギー方程式
に壁との熱伝達項（次式左辺の最終項）を追加した計算
コードを用いている。

　　

1
∑

∑
2

 
⑴
　

　ここで，熱伝達項のTwには計測した管内壁温度分布
を与えている。マイクロリアクタでは，管径が小さいこ
とから，流れ場は層流で，定圧条件下の燃焼反応が起
こる。流れ場が非常にシンプルであり，特に後述する
Weak fl ame条件では火炎からの発熱による壁面温度の
変化を無視できることから，実験と計算の定量比較が可
能である。
　図2に量論混合比のメタン/空気予混合気を用いた場
合にマイクロリアクタで得られる三種類の火炎動態およ
び火炎位置（火炎位置における壁面温度）と予混合気の
平均流入速度（U0）の関係を示す。リアクタの内径（d）
は2mmである。高流速域においては，予熱された予混
合気に相当するNormal fl ameが観察される。流入した
予混合気は下流の高温域で着火し上流側に向かって伝
ぱ，その後，燃焼速度と流入予混合気の流速がつりあう
位置で定在する。流速低下に伴い火炎位置は上流の低温
側に移動し，ある流速まで低下すると，低温壁への熱損
失の増大により，火炎は消炎する。すると，流入予混合
気は再び下流の高温側で着火し，火炎が上流の低温側に
向かって伝ぱし，消炎し，を繰り返す。この着火と消炎
を繰り返す非定常火炎をFREI （Flames with Repetitive 
Extinction and Ignition） と呼んでいる。さらに流速
を低下させると，非常に微弱な定常火炎が形成される 
（Weak fl ame）。発光が極めて微弱であるため，数分か
ら数十分の長時間露光により撮影している。これらの火
炎動態は理論解析と数値計算でも確認されている。この
とき，FREIが観察される領域は点線で示される不安定
解が存在する領域と一致する。

3．Weak fl ameと着火の関係
　前述の火炎動態のうち，著者らの研究グループでは
Weak fl ameを利用した燃料の着火特性および酸化過程
の計測を進めてきた。ここで，Weak fl ameの特徴と
着火との関係について述べる。理論解析から，図2の
Normal fl ame, 中間流速域の不安定解, Weak fl ameから
なるS型の解はFendell曲線に相当することが分かった⒀。
すなわち，Normal fl ameの解はデフラグレーションブ
ランチ，FREIの着火位置とWeak fl ameの解は着火ブラ

ンチに相当する。Weak fl ameは非常に燃焼速度の遅い
定常伝播火炎でありながら着火特性を代表する，特異な
位置づけにある。
　Weak fl ameは数cm/s以下という微小流速条件で得ら

Fig. 2   Schematic of fl ame responses for a stoichiometric 
methane/air mixture in the micro fl ow reactor.

Fig. 3   Image of weak fl ames for a stoichiometric n-heptane/air 
mixture（P = 1 atm; d = 2 mm; U0 = 3 cm/s）⑻.

Fig. 4   Computed heat release rate profi le of weak fl ames for a 
stoichiometric n-heptane/air mixture（P = 1 atm; d = 2 
mm; U0 = 3 cm/s; chemical kinetics developed by Seiser, 
et al.⒇ was used）⑻.

Fig. 5   Computed species profiles of weak flames for a 
stoichiometric n-heptane/air mixture（P = 1 atm; d 
= 2 mm; U0 = 3 cm/s; chemical kinetics developed 
by Seiser, et al.⒇ was used）⑻.
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れる。マイクロリアクタの管径が小さいことから，予混
合気の流量も小さく（数cc/min以下），投入燃料の発熱
量は1W以下である。また，リアクタ管の熱容量は気相
の熱容量より十分に大きい。これらにより，気相温度は
強く所与の壁面温度分布に拘束され，火炎帯において
も気相温度の上昇は数十Kである⒁。この微小な気相と
壁面の温度差は流速の低下と共に小さくなり，流速が
0.2cm/sのとき温度差がゼロに近づく。このとき，排気
分析から反応が進行しなくなること（燃料が消費され
なくなること）も確認された⒁。外部熱源で温度を補償
しているにもかかわらず，反応が進行しなくなる極限
がWeak fl ameの流速下限界で得られた。これは，反応
の初期過程で形成されるラジカルが拡散によって散逸
するために起こると推定される⒁。一方，流速を増加さ
せると気相と壁面の温度差はわずかに増加する。Weak 
fl ameの流速上限界（約2cm/s）では，気相温度の上
昇により反応速度が急増し，熱暴走に至り着火が起こ
る。このため，図2に示すように，Weak fl ameの流速
上限界はFREIの着火位置の流速下限界に接続している。 
Weak fl ameは反応が進行しなくなる極限から，熱暴走
を経て着火に至る直前までの，着火の初期過程を代表し
ている。また通常，時間スケールの短い非定常な着火現
象の初期過程を定常現象として安定化できている。
　Weak fl ameの特性をより詳細に調べるため，ジメチ
ルエーテル⒂やn-ヘプタン⑻を燃料に検討を行っている。
ここでは，n-ヘプタンの結果について述べる。n-ヘプタ
ンはガソリン基準燃料の一つであり，その反応過程が詳
細に調べられている。n-ヘプタン/空気予混合気は，低
温（約600-800K）でおこる冷炎と熱炎とからなる二段
着火を呈することが知られている⒃。また，往復動機関
の特定条件（膨張行程における着火や強度の希釈により
着火時の熱発生が緩やかになる条件）において熱炎が分
離し，冷炎・青炎・熱炎からなる三段着火も観察されて
いる⒄-⒆。
　図3にマイクロリアクタに量論混合比のn-ヘプタン/
空気予混合気によるWeak fl ameの画像を示す⑻。また，
図4には数値計算により得られた熱発生速度分布を示
す⑻。数値計算にはSeiserらによって開発されたn-ヘプ
タンの簡略化反応機構⒇を用いた。実験・計算のいずれ
においても，三段の反応帯が観察され，反応帯の位置す
る壁面温度もおおよそ一致している（上流側から約750，
1000，1100K）。各反応帯における酸化反応過程を調べ
るために，主要化学種の分布を数値計算により調べた
（図5）。一段目の反応帯において，燃料と酸素の一部が
消費され，CH2OとH2O2が生成されている。二段目の反
応帯において，一段目で残った燃料と一段目で生成され
たCH2OとH2O2が消費されている。一段目で残った酸素
は一部消費されているが，二段目でも残っている。また，
CH4，CO，CO2が生成されている。最後の三段目におい
て，残った酸素，CH4，COが消費され，CO2が生成さ

れている。なお図5の化学種のうち酸素，CH2O，CH4，
CO，CO2について，ガス分析による計測でも同様の結
果が得られている⑻。
　これらの化学種分布から，一段目の反応帯で低温酸化
反応，二段目で部分酸化反応，三段目で最終的な完全酸
化反応が起きていることが分かる。これらの酸化反応過
程はそれぞれ冷炎・青炎・熱炎の酸化反応過程と同じ
である⑻。すなわち，マイクロリアクタを用いることで，
非定常現象である着火過程をWeak fl ameで定常的に分
離観察できることが示された。薄い火炎帯で起こる反応
過程を引き延ばして温度域ごとに分離観察していること
から，本手法を「火炎クロマトグラフィ」とも呼んでい
る。

4．燃料の着火特性計測
　前述の通り，一見関連のなさそうな「微小流路におけ
る火炎」と「着火」が理論的背景を持って結び付けられ，
実際にn-ヘプタンの酸化反応過程（着火過程）をこれま
でにない形で観察することが可能になった。この特徴を
利用し，各種燃料の着火特性をマイクロリアクタで調べ
た。
　 図 6 に 量 論 混 合 比 の ガ ソ リ ンPRF （Primary 
Reference Fuel）/空気予混合気を用いた場合のWeak 
fl ameの画像を示す⑼。ここでガソリンPRFとは，オク
タン価0のn-ヘプタンとオクタン価100のiso-オクタンの
混合燃料である。図中のPRFに続く数字が燃料中のiso-
オクタン分率を示しており，リサーチオクタン価に相当
する。オクタン価は，厳密には燃料のアンチノック性を
示す指標であるが，一般にアンチノック性が高い燃料は
反応性が低いことから，着火性の指標としてもよく利用
される。図6において，オクタン価が増加すると，点線
で囲まれた領域の冷炎の輝度が弱くなる傾向がみられる。
（なお，点線で囲まれた領域は画像処理で他の領域より
輝度を増幅させている。）また，オクタン価が増加すると，
熱炎の定在位置が高温側に移動する傾向が見られる。い
ずれの傾向も，オクタン価が増加するにつれて燃料の反
応性が低下することを示しており，オクタン価とWeak 
fl ameの応答に相関がみられた。図7にCurranらによっ
て開発されたガソリンPRFの詳細反応機構21,22を用いて
計算した熱発生速度分布を示す。実験と同様に，オクタ
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Fig. 6   Responses of stoichiometric gasoline PRFs on weak 
fl ames（P = 1 atm; d = 2 mm; U0 = 2 cm/s）⑼.
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ン価の増加に伴い冷炎での熱発生が小さくなり，熱炎の
定在位置が高温側に移動している様子が確認できる。
　図8に量論混合比のn-ヘプタン（PRF0）/空気予混合
気のWeak fl ameの圧力依存性を示す⑼。なお高圧時には
消炎直径が小さくなることから，ここでは内径1mmの
石英管をリアクタとして用いた。図6のように部分的な
画像処理を施さなくても，圧力が増加するにつれて冷炎
を鮮明に観察できることがわかる。大気圧のとき約1000 
Kに定在している青炎は，圧力上昇に伴い上流側に移動
し，5気圧のとき約900Kの位置に定在している。また，
圧力上昇に伴い青炎の輝度が強くなっている。一方，圧
力上昇に伴い熱炎は火炎帯が厚くなり，輝度が弱くなっ
ている。図9にガソリンPRFの詳細反応機構21,22を用い
て計算した熱発生速度の圧力依存性を示す。ここで，圧
力に比例して燃料のモル濃度が増加し，熱発生速度が
増加することから，圧力条件間の比較を行うために熱
発生速度を圧力で除し，これをNormalized heat release 
rateとして縦軸に表記してある。実験と同様に，圧力上
昇に伴い，冷炎と青炎における熱発生速度が増加して
いる，青炎の位置が低温側に移動する，熱炎が弱くなる，
という実験と同様の傾向が得られている。他のオクタン
価のガソリンPRFについても圧力依存性が調べられ，定
性的に同じ傾向が得られた。ただし，オクタン価が高く
なるほど，圧力上昇に伴う冷炎の強化は弱くなった⑼。
　この他，Weak fl ameの応答を見ることで，ディーゼ

ル代替燃料の一つであるジメチルエーテルの酸化反応
過程評価⒂，ディーゼル基準燃料（n-セタン，iso-セタ
ン，n-デカン，α-メチルナフタレン，n-セタンとiso-セ
タンの混合燃料）を対象にディーゼルノックの指標であ
るセタン価との関係23，トルエンを添加剤とした場合の
着火抑制効果の評価⑽を行っており，さまざまな燃料を
対象にマイクロリアクタの有効性が確認されている。な
お，マイクロリアクタでは必要な試験燃料が少量ですむ
ため（例えばn-ヘプタンの場合，一連の実験で使用した
のは数ml），高価な燃料や添加剤を試験対象とする場合
のコストが低いという特徴も併せ持っている。
　
5．天然ガス成分の着火特性
　ガスタービン用燃料として一般的に使用されている天
然ガスの成分毎の着火特性をマイクロリアクタで調べ
た24。天然ガス成分の代表としてメタン，エタン，プロ
パン，n-ブタンを取り上げ，それらのWeak fl ame応答
を調べた。図10にWeak fl ame画像を示す。また，図11
に，実験および数値計算による火炎位置の壁面温度を示
す。図11では縦軸のオクタン価で燃料種を整理している。

Fig. 7   Responses of stoichiometric gasoline PRFs on computed 
heat release rate profi les（P = 1 atm; d = 2 mm; U0 = 2 
cm/s; chemical kinetics developed by Curran, et al.21,22 
was used）⑼.

Fig. 9   Pressure dependence of computed heat release rate 
for a stoichiometric n-heptane/air mixture（d = 1 mm; 
U0 = 2 cm/s; chemical kinetics developed by Curran, 
et al.21,22 was used; normalized heat release rate = heat 
release rate / P）⑼.
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Fig. 8   Pressure dependence of weak fl ames for a stoichiometric 
n-heptane/air mixture（d = 1 mm, U0 = 2 cm/s）⑼.
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Fig. 10   Responses of stoichiometric natural gas components on 
weak fl ames（P = 1 atm; d = 2 mm; U0 = 2 cm/s）24.
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数値計算の詳細反応機構にはHealyらが開発したNatural 
Gas III25を用いた。
　これらの低級炭化水素燃料は低温酸化反応を示さない
か，または低圧時は弱いため，図10に示すように流れ方
向に一つの反応帯を示している。実験結果より，Weak 
fl ame定在位置は低温側からエタン，n-ブタン，プロパン，
メタンとなっており，この傾向は数値計算でも再現され
ている。特にメタンのWeak fl ame定在位置は他の3燃
料に比べて大きく高温側に位置しており，前述のガソリ
ンPRFでオクタン価0-100の差異が熱炎定在位置の壁面
温度で1130-1170 Kであったことを考慮すれば，メタン
の非常に低い反応性が推察できる。数値計算で得られた
Weak fl ame定在位置はエタン，プロパン，n-ブタンに
ついては定量的に良く実験結果と一致しているが，メタ
ンについては実験結果より高温側に位置しており，反応
機構がメタンの反応性をやや過小評価している。図11よ
りオクタン価とWeak fl ame応答の相関を見ると，エタ
ンは高オクタン価（低反応性）にもかかわらず，Weak 
fl ame定在位置は低温側に位置（高反応性）しており，
両指標の反応性評価が逆になっている。これについては
反応経路解析より，エタンの水素引き抜き反応からエチ
ルラジカル（C2H5）が生成，C2H5 + O2 ⇌ C2H4 + HO2
によりHO2ラジカルが生成，HO2ラジカルから直接また
はH2O2を経由してOHラジカルが生成，OHラジカルが
エタンの水素引き抜き反応を促進，という反応ループが
形成されること，これが低圧時には支配的となり，エタ
ンの特異的な高い反応性を示す原因となっていることが
分かった。実際，オクタン価の試験は高圧で実施されて
おり，マイクロリアクタでも圧力を4気圧以上にすると，
エタンのWeak fl ame定在位置はプロパンとメタンの間
に位置した24。以上のように，これらの低級炭化水素燃
料の着火特性は燃料種ごとに大きく異なることが分かる。
なお，メタンの大気圧～十数気圧・1000K付近の着火特
性データは皆無である26。これはメタンの低い反応性に
より着火遅れ時間が衝撃波管やRCMによる計測には長

すぎるためと考えられる。ガスタービン燃料の着火特性
計測に対するマイクロリアクタの利点は，このように反
応性の低い燃料についても着火特性計測ができる点にも
あると考えられる。
　次に，天然ガスの組成はその産地に大きく依存するこ
とから27，天然ガス成分のうち低い反応性を示すメタン
と高い反応性を示すn-ブタンの二種類を取り上げ，その
混合比率がWeak fl ame応答に及ぼす影響を調べた。図
12に燃料中のn-ブタンの割合を変化させた時のWeak 
fl ame画像を示す。n-ブタン割合が0%から25%に増加す
ると，Weak fl ame定在位置は大きく低温側に移動して
いる。さらに，n-ブタン割合が25%から100%に増加する
と，Weak fl ame定在位置は緩やかに低温側に移動して
いる。すなわち，n-ブタン割合が小さいとき，その割合
にWeak fl ame定在位置は敏感であり，燃料の反応性が
急激に高くなっていくことが分かる。

　このほか，石炭ガス化により生成された合成ガスを対
象に，水素と一酸化炭素およびそれらの混合燃料に対す
る着火特性を調べている28。空気炊き・酸素炊き等のガ
ス化方法の違いにより，燃料中に含まれる希釈ガス成分
が大きく異なるため，希釈ガスの種類と量が着火特性に
及ぼす影響も調べている。また，将来のエネルギーキャ
リアの有力候補の一つであるアンモニアを対象にその着
火特性を調べている29。アンモニアや一酸化炭素も反応
性の低い燃料の代表であり，また，強度の希釈条件では
反応性が低下することから，こうした反応性の低い燃料
の着火特性計測にはマイクロリアクタがふさわしいと考
えられる。さらに，マイクロリアクタの熱損失を補償す
る特徴と反応過程を分離観察できる特徴を用いて，すす
限界計測や多環芳香族の生成過程の計測にも応用30，天
然ガス成分毎の特性把握へも研究展開している31。

6．結言
　本報では，温度分布制御マイクロフローリアクタによ
り得られるWeak fl ameの特徴と着火との関係に関する

Fig. 11   Relationship between weak fl ame position at 1 atm and 
RON for natural gas components（chemical kinetics 
developed by Healy, et al.25 was used）24.
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Fig. 12   Responses of stoichiometric methane/n-butane blends on 
weak fl ames（P = 1 atm; d = 2 mm; U0 = 2 cm/s）24.
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理論的背景を述べた後，実際にn-ヘプタン/空気予混合
気をマイクロリアクタに適用した結果，三つの反応帯に
分離したWeak fl ameが観察され，これらが着火過程で
観察される冷炎・青炎・熱炎に相当することを解説した。
さらに種々の燃料をマイクロリアクタに適用した結果，
燃料の着火特性をマイクロリアクタで評価可能であるこ
とを示した。最後に，天然ガス成分の着火特性をマイク
ロリアクタで調べた結果を示した。なお，本稿で述べた
マイクロリアクタの概要は，著者らが日本燃焼学会誌に
執筆した記事⑺より多くを再掲して使用した。
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1．緒言
　近年再生可能エネルギーに注目が集まっているが，航
空機エンジンのように特に大きなエネルギーを得るため
の手段としての燃焼の役割は依然として大きい。ただし
今後年々厳しくなる環境基準に対応していくためには適
切な制御により排出物の少ない高効率な燃焼を実現して
いかなければならない。そのためには時々刻々変化す
る三次元的な燃焼現象を理解しモデル化する必要がある。
近年発達してきた光学計測技術を用いれば物理実験でも
現象理解が可能になって来たところであるが，時間非定
常な三次元火炎の振る舞いの詳細を理解することは未だ
難しい。一方で計算機能力および数値計算手法の進歩も
目覚ましく，数値解析によって燃焼現象を再現できるよ
うになってきた⑴。時間非定常に変化する燃焼現象の三
次元構造を理解しうる手段としては現在，詳細な反応機
構と輸送機構を取り入れた数値シミュレーションしかな
いと言える。本稿では，そのような解析の必要性，意義
について述べた後に著者らの解析事例を紹介する。

2．実用燃焼シミュレーションの進歩と課題
　近年の計算機能力の発展および数値解析手法の進歩は
著しく，数値シミュレーションが様々な分野で大きな役
割を果たすようになってきている。燃焼の分野でも限ら
れた燃焼形態ではあるが工学的な問題の予測が可能と
なって来た。これは一次元層流火炎理論⑵にもとづく火
炎モデリング技術の発達によるところが大きい。実用問
題における燃焼現象を詳細な化学反応機構および輸送機
構を取り入れて解析しようとすると非現実的な計算資源
および計算時間が必要となるが，現在用いられている多
くのモデルでは複雑な形状をしている火炎でも局所的に
は一次元的な火炎構造を持っていることを仮定すること
により実用的なコストでの実用的解析を実現している。
　一次元層流火炎理論では火炎の両極端な形態として予
混合火炎と拡散火炎が定義される。前者は燃料と酸化剤

が完全に混合した未燃混合気の燃焼によって形成される
火炎であり通常，未燃混合気に向かって火炎が伝播する。
一方，後者においては燃料と酸化剤が別々に供給され，
燃料と酸化剤は向かい合うようにその間に形成される反
応帯に拡散し燃焼反応を起こす。ただし拡散火炎には予
混合火炎のような伝播性はない。層流火炎理論では燃焼
反応が有限速度ではあるが十分に速いことを前提に，火
炎が，燃焼反応が起こる非常に狭い反応帯とその周りの
拡散帯から成り，前者では分子拡散による燃料酸化剤の
供給と化学反応による消費がバランスし，後者では対流
による燃料酸化剤の輸送と分子拡散がバランスすると仮
定している（図1）。このような仮定が成り立つとすれ
ば分子拡散が反応の律速段階となりその構造をとらえれ

火炎詳細構造の数値解析
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Fig. 1   Flame structure assumed in laminar fl ame theory, upper: 
premixed fl ame, lower: diff usion fl ame.
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ば反応帯内での複雑な化学反応を扱わなくても火炎の特
徴をとらえることが出来ることは想像に難くない。様々
な一次元層流火炎の計算の結果によれば，反応帯および
拡散帯からなる構造が得られ層流火炎理論の前提は多く
の場合において成り立っており，分子拡散の時間スケー
ルで燃焼強度を整理できることが確認されている⑶。
　一次元層流火炎理論は燃料流シミュレーションに大き
な進展をもたらしているが，厳密には実際の燃焼機器の
なかでその前提となる理想的な燃焼構造が形成されてい
るとはかぎらない。以下に著者が思いつく課題を幾つか
紹介する。
　予混合火炎においては燃料と酸化剤が完全に均一に混
合した予混合気を形成することは困難である。未燃混合
気に成分濃度勾配があるとそこに形成される予混合火炎
では火炎接線方向の成分濃度勾配により火炎垂直方向の
みならず火炎接線方向にも質量および熱の拡散が生じ
る。従って未燃混合気中の濃度勾配が大きくなればなる
ほどその構造は一次元火炎からはずれていくはずである。
完全に均一な予混合気に形成される予混合火炎の場合で
あっても混合気に流体運動があれば，例えば渦の影響で
火炎は曲りその幾何学形状の影響で一次元火炎とは異な
る性質を持つ。予混合火炎が曲率を持つ場合には火炎に
向かって拡散していく燃料と酸化剤の拡散速度の差によ
り，火炎直前の未燃混合気に濃度分布が生み出され燃焼
強度にも分布が出来るためである⑷。また同様に熱と質
量の拡散速度の差も燃焼強度を一次元火炎のそれとは異
なるものとなる。不足成分のルイス数（=κ/D, κ：熱
伝導係数，D：拡散係数）が1よりも小さいときには火
炎が未燃側に凸の場合には燃焼が強化され，凹の場合に
は弱化されると言われている。ルイス数が1よりも大き
い場合は逆である⑸。曲率が小さな場合には一次元火炎
からの延長線上の理論によって，その変化量が予測され
うるが⑹，例えば曲率半径が火炎厚さ程度まで小さくな
ると，そのような近似は適用できなくなることが考えら
れる。
　流れの乱れが強くなり渦が小さく強くなると微細渦が
火炎の内部構造に影響を与えるようになる。渦の影響が
拡散層にとどまる場合には層流火炎理論の延長で燃焼構
造を記述することも可能かもしれないが，反応帯まで影
響を及ぼすほど小さく強い渦が形成される場合があると
すると層流火炎理論の根底である反応帯での反応と分子
拡散のバランスという前提が成立しなくなる。火炎と乱
れのスケールの関係による予混合火炎の形態の分類に
ついてはBorghi⑺やPeters⑻の予混合燃焼ダイアグラム
に整理されているが，前者ではwell-reactor，後者では
broken reaction zone に相当し，もはや火炎と呼ばれる
燃焼形態ではないケースである。
　拡散火炎は強い伸張を受けると消炎する。火炎が引き
伸ばされて薄くなると火炎と未燃混合気との間の温度勾
配が大きくなり熱拡散による熱の損失が燃焼反応によっ

て生成される熱を上回るためである。局所的に消炎を起
こした領域の構造は当然一次元的ではないので，その構
造の説明には別のモデルの導入が必要である。
　多くの輸送機の燃焼機器では液体燃料が用いられ，何
らかの手法で液体燃料を微粒化および蒸発させることで
可燃混合気が形成される。今，蒸発速度が非常に速いと
仮定すると，蒸発後には液滴近傍では過濃混合気が，遠
方では希薄予混合気が形成され，その間には理論混合比
となる位置もできる。そこには過濃予混合火炎，希薄予
混合火炎，そして過濃予混合火炎で燃え残った燃料と希
薄予混合火炎で燃え残った酸化剤の反応による拡散火炎
が形成されると考えられる（図2）。この形状は三重火
炎と呼ばれ，その伝播速度は一次元火炎のそれとはまっ
たく異なり，形状および伝播速度が燃料の濃度勾配に
よって変わってくることが実験的⑼，数値的⑽に明らか
にされている。また実際は蒸発速度が必ずしも十分に速
いとは限らない。蒸発過程が律速過程になっている可能
性があり，更に言えば微粒化過程が律速過程になってい
る可能性もある。そのような場合には分子拡散を律速過
程とする一次元火炎理論は適用することができないであ
ろう。

3．火炎詳細構造解析とその意義
　現在のモデリング技術を駆使しても適用できる燃焼現
象の範囲は限られていると言わざるを得ない。その一方
で近年急速に進歩しつつある計算機能力を活用したなる
べくモデルを使わない詳細な計算にも注目が集まりつつ
ある。従来そのような計算は実在しないほど小さな領域
にかぎられていたのが，PetaFLOPS計算の時代にはいっ
た今では実験室レベルのスケールの燃焼流であれば解析
できるようになってきたためである⑾。 
　しかしながら工学的な燃焼デバイスのシミュレーショ
ンを実施するには現在でも計算機能力が絶望的に不足し
ており，最も計算負荷が小さい気相燃焼に限っても実燃
料の詳細な化学反応を取り入れた数値シミュレーション
は困難である。詳細な反応機構で表現される火炎構造を

Fig. 2  Triple fl ame structure in stratifi ed mixture.
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解像するためには非常に高い空間分解能が求められ，常
温常圧の火炎でも10μmオーダの解像度が求められるた
め計算セル数が膨大となる。また実燃料は分子量が大き
く，燃焼反応過程に現れる化学種数が1000以上，素反応
過程は10000以上になることもあるため，支配方程式の
数および演算量も膨大となる。中でも分子拡散に関する
計算量が深刻な問題となる。現在詳細化学反応を取り入
れた数値シミュレーションの多くでは多成分中の分子拡
散速度をCurtis-Hirshfelder⑿などの手法で近似すること
が多いが，そこで使用される相互拡散係数を求めるため
の演算量が化学種数の自乗で増大するためである。多体
問題として拡散速度をより正確に評価する場合にはなお
さらである。また化学反応の時間スケールが流体運動の
時間スケールに比べてはるかに小さいために，計算の時
間刻みを大きく取れないこと（stiff ness）は燃焼反応に
限らず反応性流体の数値シミュレーション共通の課題で
ある。
　以上の理由で詳細な化学反応と輸送機構を取り入れた
数値シミュレーションを三次元非定常的な工学問題に適
用することは当面現実的ではない。しかし，一方で物理
実験では観察することが難しい詳細な燃焼構造の観察が
可能な数値実験としての役割はますます大きくなってい
る。また前章にあげたような現象についての詳細燃焼構
造の解析にもとづいたモデリングへの期待も高まってい
る。もちろん層流火炎理論の範囲内の火炎要素が非定常
に動き回る場を時間平均（RANS）的にあるいは空間平
均（LES）的に見た時のclosureモデリングも詳細計算
の重要な役割である。
　詳細計算の計算負荷低減，計算速度向上のための研究
も継続的に行われている。例えば，拡散項の計算負荷を
軽減する試みの一つとしてバンドル法が提案されており，
化学種を幾つかのグループに分類し，そのグループごと
に拡散係数を計算することにより許容できる誤差の範
囲内で計算負荷を大幅に削減することに成功している⒀。
化学反応項のstiff nessへの対処は従来，生成項を陰的に
扱う手法⒁が主流であったが，反応系が大きくなると陰
解法に必要なヤコビアン計算の負荷が激増するため，最
近は陽的な時間積分法を工夫することによる計算高速化
が成果を上げつつある⒂,⒃。
　詳細反応および輸送機構を取り入れたシミュレーショ
ンの意義は現象の解明および理解，そしてモデリングへ
の寄与にある。その際には限られた計算資源の中で適切
な問題設定を行い現象理解，モデリングに必要な情報を
抽出することが重要である。
　

4．水素噴流浮き上がり火炎の詳細解析
　21世紀初頭著者らは国立研究開発法人宇宙航空研究開
発機構JAXA（当時は独立行政法人航空宇宙技術研究所
NAL）のスーパーコンピュータを用いて水素噴流浮き
上がり火炎の数値シミュレーションに取り組んだ⒄。ノ
ズルから空気中に燃料を噴射することによって得られ
る燃料噴流火炎は，噴流速度が小さい時には火炎がノズ
ルに付着し典型的な層流拡散火炎を形成する（図3a））。
噴流速度を上げていくと噴流が乱流に遷移し，火炎は乱
流拡散火炎となる（図3b））。更に噴流速度を上げると，
火炎はノズルに付着することが出来なくなり吹き消えを
起こすが，ある噴流速度域では火炎がノズルから一程度
離れた位置に定在することができる。これを噴流浮き上
がり火炎という（図3c））⒅。火炎が未燃混合気噴流に
対して定在しているということは火炎が伝播性を持って
いるということであり，もともとの拡散火炎とは異なる
性質が火炎先端には存在することが予想された。
　計算条件はChengらの実験⒆に従い，ノズル径
D=2mm，水素噴流速度680m/s，雰囲気空気温度280K
である。実験では7Dの浮き上がり高さの浮き上がり火
炎が得られている。この浮き上がり火炎のシミュレー
ションでは反応モデルとしてWestbrookの9化学種17反
応モデル⒇を用い，熱輸送物性についてはJANAFテー
ブル21から引用した。本稿では火炎近傍の計算格子幅を
50μmとして総格子点数約2億点を用いた計算結果につ
いて紹介する⑴。計測結果との比較については22を参照
願いたい。

4.1　火炎構造解析
　図4は水素消費速度の等値面であり，等値面の値は
104mol/m3/sである。シミュレーションで得られた火炎
の浮き上がり高さは約6Dである。水素消費速度の等値

Fig. 3   Change of fuel jet fl ame structure with jet velocity. 
　　　 Jet velocity is greater in order of c） b） and a）.
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面は局所の燃焼モードによって希薄予混合火炎を白色，
過濃予混合火炎を黒色，拡散火炎を灰色で色づけして
いる。火炎モードの判定には局所の燃料混合分率Z 23と
Flame Index（F.I.）24を用いており，それぞれ，

　　　 OairO2,H2

OOairO2,H2H

/2/1
/)(2/

WYW
WZYWZ

Z
+

−+
= ,

 
⑴
　

　　　 O2H2F.I. YY ∇⋅∇= 　 ⑵　
と定義される。ここに YsおよびWs は化学種sの質量分
率および分子量，Zi は化学要素 i の質量分率である。Z 
< Zst（本解析条件ではZst =0.0285）であれば希薄，Z > 
Zstであれば過濃であり，F.I.>0であれば予混合的燃焼，
F.I.<0であれば拡散的燃焼と判断することができる。こ
の可視化により従来図3c）のように一つの火炎構造だ
と思われていた浮き上がり火炎が実際は3つの構造から
なることが分かった。すなわち3つの燃焼モードが混在
している先端火炎，火炎内側にある乱れの強い過濃乱流
予混合火炎，そして火炎外側に島状に形成されている拡
散火炎である。
　図5a）は先端火炎付近の水素消費速度分布であり，
予混合燃焼による消費を実線，拡散燃焼による消費を破
線で描いている。太黒線はZ = Zst となる位置を示して
いる。先端火炎は希薄/過濃予混合火炎と拡散火炎から
なり，図2に図示したような三重火炎的な構造をもつこ
とが分かる。この先端火炎は噴流中心軸から離れたとこ
ろにあり減速された未燃混合気流速と希薄側の予混合火
炎の伝播速度が時間平均的にバランスすることによって
火炎全体の安定化をもたらしている⒄。
　火炎外側には拡散燃焼を起こしている領域が島状に形
成されている。この島状の拡散燃焼体積の形成過程は2

つあり，1つは火炎先端部における希薄予混合火炎が切
り離されることによる生成，もう1つは内側の過濃乱流
予混合火炎がその激しい乱れにより火炎外側の酸素分子
拡散層に接触することによる生成である。どちらも水素
噴流の強い乱れがその原因となっている25。
　内側の過濃予混合火炎は水素噴流の乱れの影響を強く
受けており，大きな特徴として図5a）とb）の上半分
を比較して分かる通り，水素消費層と発熱層の形状が大
きく異なり乖離していることが挙げられる。そこで，代
表的な位置での乱れの長さスケールを数値的に計測し，
その位置の濃度（当量比）の層流予混合火炎の火炎厚さ
と比較したところ乱流渦の大きさが火炎厚さと同程度の
大きさの範囲に分布しており，乱流渦が火炎内部に影響
を及ぼすことが出来る状況ができているということが示
された。また水素消費への分子拡散の影響を調べたとこ
ろ分子拡散と化学反応の相関はほとんど見られず一次元
層流火炎理論が全く適用できない燃焼構造が形成されて
いることが分かった26。

4.2　モデリングへの展開
　この様なシミュレーションで得られたデータは現象解
明にとどまらずモデリングにもいかしていくべきである。
著者らはRANSモデリングの観点からのデータ分析も実
施した。得られた火炎を時間平均的に見ると，濃度（当
量比）勾配を持つ乱流予混合火炎であるのでモデリング
のよい題材であるためである。

Fig. 4   Structure of simulated hydrogen jet lifted fl ame. Flame 
structure is presented by H2 consumption rate at 104mol/
m3/s, with surface color indicating the local combustion 
modes, white: lean-premixed, black: rich-premixed, gray: 
diff usive.

a)

b)

Fig. 5   Leading edge flame structure in 2-D plane including 
jet central axis, a）: iso-lines of H2 consumption rate, 
premixed mode by solid lines, diffusive mode by 
dashed lines, b）: heat release rate. Bold lines indicate 
stoichiometric location.
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　濃度勾配がある中での予混合火炎（partially premixed 
fl ame）を記述可能なモデルとして燃料混合分率Zと反
応進行度cを用いる手法が提案されている。化学種によ
らず拡散係数が同一と仮定すると，燃焼流中の化学種の
保存式は以下の燃料混合分率Zと反応進行度cの保存式
となる27。
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χZ およびχcはそれぞれ拡散火炎および予混合火炎のモ
デリングに現れる散逸速度であるが，このモデリングに
おいては相互散逸項χz,cが含まれることが特徴的である。
RANSモデリングのためにはこれらの散逸項の時間平均
のモデリングが必要となる。時系列データの統計処理
により，それらのPDF（Probability Density Function）
の形状が対数正規分布を使ってうまくモデル化できる
ことが分かった。一例として火炎先端付近での|∇Z|の
marginal PDFを図6に示す。詳細は文献22を参照願い
たい。また文献28では混合気に濃度勾配があることが
RANSで表現される火炎移動速度に与える影響などにつ
いて調査，議論しているので興味のある方は参照いただ
ければ幸いである。

5．結言
　本稿では火炎詳細構造解析について著者らの活動とあ
わせて紹介した。今後はさらなる計算手法の発達，計算
機能力の向上により，火炎とは呼べない燃焼構造を含め
今まで観察できなかった現象の解明，それらのモデル化
が進むことを期待する。

6．引用文献
⑴　Westbrook, C. K. et al., Proc. Combust. Inst. 30（2005）, 
pp.125-157.

⑵　Williams, F. A., Turbulent Mixing in Nonreactive and 
Reactive Flows （1975）, pp.189-208, Plenum Press.

⑶　Nishioka, M. et al., Proc. Combust. Inst. 26（1996）, pp. 
1071-1077.

⑷　Mizomoto, M. et al., Proc. Combust. Inst. 20（1984）, 
pp.1933-1939.

⑸　Poinsot, T. and Veynante, D. , Theoretical and 
Numerical Combustion, 2nd ed., （2005）, pp.79-80, R.T. 
Edwards, Inc.

⑹　Law, C. K., Proc. Combust. Inst., 22（1988）, pp.1381-
1402.

⑺　Borghi, R., Recent Advances in the Aerospace Science 
（C. Casci, ed.）, Plenum, New York （1985）, pp. 117-138.

⑻　Peters, N., J.Fluid Mech. 384（1999）, pp.107-132.
⑼　Ko, Y. S., and Chung, S. H., Combust. Flame 118（1999）, 
pp. 151-163. 

⑽　Ruetsch, G. R. et al., Phys. Fluids 7（5） （1995）, pp.1447-
1454.

⑾　Chen, J. H., Proc Combust. Inst. 33（1） （2010）, pp.99-
123.

⑿　Curtiss C. F. and Hirschfelder, J. O., J. Chem. Phys. 17
（1949） 550-555.

⒀　Lu, T. and Law, C. K, Combust. Flame 148 （3） （2007）, 
pp.117-126.

⒁　Bussing, T .R.A. and Murman, E. M. J, AIAA 26（9） 
（1988）, pp.1070-1078.

⒂　Gou, X. et al., Combust. Flame 157（6） （2010）, pp.1111-
1121.

⒃　Morii, Y. et al., AIAA paper AIAA2014-3920.
⒄　Mizobuchi, Y. et al., Proc Combust. Inst. 29（2002）, 
pp.2009-2015.

⒅　Takeno, T., and Kotani Y., Acta Astronaut. 2 （1995）, 
pp.999- 1008.

⒆　Cheng. T. S. et al, Combust. Flame, 91（1992）, pp. 323-
345.

⒇　Westbrook, C. K., Combust. Sci. Tech., 29（1982）, pp.67-
81.

21　JANAF Thermo-chemical Tables, Clearinghouse 
for Federal Scientific and Technical Information, 
Washington, DC, 1965.

22　Ruan, S. et al., Combust. Flame, 159（2012）, pp.591-608.
23　Bilger, R. W., Proc. Combust. Inst., 22（1988）, pp.475-
488.

24　Yamashita, H. et al, Proc. Combust. Inst. 26（1996）, 
pp.27-34.

25　Mizobuchi, Y. et al., Proc Combust. Inst. 30（2005）, 
pp.611-619.

26　Mizobuchi, Y. and Oka, H., J. JIME, 42（1） （2007）, 
pp.126-130.

27　Bray, K. et al., Combust. Flame 141（2005）, pp.431-437.
28　Ruan, S. et al., Combust. Sci. Tech., 186（3） （2014）, 
pp.243-272.

Fig. 6   Marginal PDF of mixture fraction gradient magnitude at 
three radial locations near the leading edge of the lifted 
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1．緒言
　言うまでもなく，渦流は，あらゆる燃焼器において利
用されている。渦流によってもたらされる効果は液体燃
料の蒸発促進，未燃領域における燃料と酸化剤の混合促
進，火炎の安定化や既燃ガスの滞留時間拡張など多岐に
わたり，また，その利用目的に応じた様々な形態の燃焼
器，例えば乱流旋回燃焼器やサイクロン燃焼器，管状火
炎燃焼器等が存在する。これまでに，それらの燃焼器に
対して数多の基礎的・実用的研究がなされ，その成果の
枚挙には暇がない（例えば文献⑴-⑹）。渦流を利用した
バーナー燃焼，すなわち，渦流中における定在火炎につ
いては，ある程度その特性が理解されたと言えよう。
　一方で，渦流中における火炎「伝播」については未解
決の問題がある。渦流中における高速火炎伝播現象「ボ
ルテックスバースティング」である。これは渦流中特有
の燃焼現象の一つで，既燃ガスと未燃ガスの間に生じる
圧力差によって火炎が高速に駆動されるものである。こ
れまで，この現象は主に基礎燃焼学的観点から興味の対
象とされ様々な研究が行われてきたが，そのメカニズム
は未だ完全には理解されていない。　
　このボルテックスバースティング現象は，実用には関
わりが浅いように思われる。しかし，火炎形成限界や逆
火に関連するため，実用的にも重要な現象である。特に
最近の研究において，ボルテックスバースティング現象
によって，場合によっては可燃限界を超えた超希薄，あ
るいは超過濃な混合気中においても火炎が伝播できる可
能性が示されており，これを利用できれば超希薄燃焼を
実現できる可能性もある。 
　そこで本稿では，渦流中における特有の火炎の挙動と
して，高速火炎伝播現象「ボルテックスバースティン
グ」を取り上げ，これまでの研究成果，および近年明ら
かになりつつある，渦による火炎伝播限界の拡張／縮小
のメカニズムについて紹介する。
　

2．渦流中における高速火炎伝播現象
2.1　ボルテックスバースティングメカニズム
　図1は，最近のボルテックスバースティングに関す
る研究⑺,⑻で用いられた渦流燃焼器の概略，図2は内径
10mmの渦流燃焼器を用いて得られたボルテックスバー
スティング発生時の火炎外観の一例である。渦流燃焼
器は，図1Aの旋回発生装置（Swirl generator）と石英
管（Glass tube）で成り立っている。旋回発生装置では，
図1Bのように旋回発生部（Swirl cavity）に対して接
線方向に小孔が設けられている。なお，形成される渦流
の旋回強度は，次の式⑴で求められるスワール数Sで見
積ることができる⑴, p.156。

　　　　　　　　 T

e

A
DDS

4
0π

=
　　　 

⑴　

ここで，Deにはガラス管出口内径 ［m］，D0には旋回発
生装置内径 ［m］，ATは接線方向吹き出し口断面積 ［m2］

渦流中での火炎の挙動
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Fig. 2   Appearance of flames⑻（a: flash back in non- rotating 
fl ow, b ～ d: vortex bursting in vortex fl ow, methane/air, 
Dg = 10.0mm）.
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Fig. 1  Schematic of the vortex combustor⑺
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を用いる。実験では，接線方向吹き出し口の内径と個数
の異なる，つまりATの異なる旋回発生装置を複数用意
し，旋回強度を変化させて実験を行っている。
　図2は内径10mm, S = 10.2の渦流燃焼器を用い，メタ
ン空気混合気に対して得られた火炎外観である。図2a
は比較のため，渦無し流れ，すなわちガラス管下方から
旋回を与えずにガスを供給し，ガラス管出口（図中，ガ
ラス管上端）で着火した場合の火炎の外観である。図の
ような渦無しの場合の管内火炎伝播は，供給混合気流量
が十分に低い条件で得られる（図2aは混合気供給流量
Q =2.0L/min，当量比1.0）。これは管内の未燃ガスの軸
方向流速が十分に低いため，燃焼速度がそれに勝り，い
わゆる「逆火」によって火炎が管内を上流側に伝播して
いる状態である。
　一方で，渦流中での火炎外観が図2b～ dに示されて
いる。供給空気流量を一定の30L/minとし，当量比Φ = 
1.5となるように燃料を加えて管出口において着火する
と，管外から管内に鋭く突き出すように火炎が安定化さ
れる。この条件から燃料流量を低下させて行くと，当量
比1.4付近で鋭い火炎が渦芯に沿って浸入し，上流側（下
方）へ向かって高速に伝播，旋回発生部に至って安定化
される。この時の図2b～ c間での平均伝播速度はおよ
そ5m/sと，この条件における燃焼速度の10倍を超えて
いる。また，火炎に対向する未燃混合気の管内平均流速
は6.3m/sにも達しており，このことからも，火炎先端は
未燃ガスに対して極めて高速に伝播していることがわか
る。
　このような渦芯に沿った火炎の高速伝播は，古くは
Moore⑼らによって報告されており，特に Chomiak⑽によっ
て，この現象に対して「Vortex Bursting Mechanism」
として理論的考察がなされて以来，最近まで多くの研究
が行われてきた⑾-⒃。結果，この高速火炎伝播機構，そ
してその伝播速度に対して様々なモデルが提唱されて
きた。ここでは理解を容易にするため，最もシンプルな
Chomiakによる理論を紹介する。
　まず，渦芯を原点に半径方向距離rをとり，ランキン
の組み合わせ渦，すなわち，周方向速度Vθが以下で表
される未燃ガスの渦流を考える。
　r = 0 a  : ωθ rV =  （剛体渦） 

　
r = a  : 

r
V ω

θ =  （自由渦） 
⑵
　

ここでa：渦核直径（=剛体渦直径）であり，r = aにお
ける周方向速度を最大周速度Vθ-maxとする。一方で，渦
流中では，流体にかかる遠心力によって半径方向に

　                     r
V

dr
dp 2

θρ=
           

⑶　
なる圧力勾配が生じる。これに対して剛体渦の領域（r 
= 0 ～ a）と自由渦の領域（r = a ～∞）で，それぞれ
⑵の条件のもと式⑶を半径方向に積分すると，無限遠方
での圧力P∞に対し，渦芯上（r = 0）では，

　                     
– PP  = ρuVθ-max

2                      ⑷　  
なる圧力低下が生じることになる。ここで，渦芯上のあ
る1カ所で着火すると，燃焼によってガス密度が直ちに
低下する上，ガスの粘度が増加して渦が減衰する。そう
すると既燃ガス領域ではガスに作用する遠心力が著しく
低下して，渦芯上での圧力降下が失われてしまう。結果，
渦芯に沿って，未燃ガス領域と既燃ガス領域で圧力差Δ
Pが生じ，これによって既燃ガスが軸方向へ駆動される
と考える。そうすると，

　　　　　　　　ρbVb
2 = ΔP = ρuVθ-max

2                ⑸　

なる関係から，

　　　　　　　　
max−= θρ

ρ VV
b

u
b

                
⑹
　

のように，既燃ガスの移動速度Vbが未燃ガス密度，既
燃ガス密度ρu,ρbと最大周速度Vθ-maxによって表され，
渦の最大周速度に比例して火炎の伝播速度が増加するこ
とが示される。
　このChomiakのボルテックスバースティング理論は，
最もシンプルで現象の理解に役立つものの，ボルテック
スバースティングによる火炎伝播時に実測される火炎伝
播速度よりも高い値が得られることから，火炎伝播速度
を精度良く再現できる理論ではないことが知られている。
このボルテックスバースティング現象時の火炎の伝播速
度は基礎研究の興味の対象となり，数々の火炎伝播速度
に対する理論が提唱されてきた。しかし，式⑹にも含ま
れる密度比の影響，あるいは後に示すようなルイス数効
果が精度良く記述された理論式は未だ提案されていない。
2.2　渦流中における火炎伝播の限界
　ボルテックスバースティングはどのような条件におい
て発生するのであろうか。一例として，内径10mm，S 
= 10.2の管内におけるメタン空気混合気での渦流（回転
流）中，渦無し流れ（非回転流）中での火炎の伝播限界
を図3に示す。この結果は図1の実験装置で，各条件に
おいて管出口で着火後，形成された火炎がガラス管内を
伝播して上流端（図1下端）に到達できた場合に火炎伝
播可と判断し，その限界をプロットしたものある。この
プロットで囲まれた領域が火炎伝播範囲となる。縦軸に
は当量比，横軸には空気の供給流量Qa （L/min），およ
び以下で得られる管内平均軸方向流速Vxをとる。

　　　　　　　　 A
QV x =
　　　　　　　　　　　 ⑺　

Qは供給空気流量，Aは管断面積である。ここで，本来
であればQには供給混合気流量を用いるべきであるが，
燃料流量が空気流量の10%程度であることから，比較を
容易にするため，空気の流量を用いることとする。
　まず非回転流中，すなわちガラス管下方から旋回を与
えずにガスを供給した場合（図3中+），Vxが十分に低
い条件，例えばQa = 1.0L/min，Vx = 0.2m/sの条件では，
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火炎はいわゆる逆火によってΦ = 0.7 ～ 1.3の範囲で管内
を伝播することが出来る。しかし，供給流量の増加に伴
いその伝播可能な範囲は狭まり，Vxが0.6m/sを上回る
と管内での火炎伝播は不能となる。
　一方で，渦流中では（図3中●），Vxが低い条件（Vx 
< 0.6 m/s）においては，火炎は非回転流の場合と同様
の挙動，つまり逆火によって管内を伝播する。これは供
給流量が低く接線方向への吹き出し速度が低いため，旋
回不足によって渦無しの場合とほぼ同じ挙動を示すた
めである。しかし，渦流中では，渦無しの場合に火炎
が伝播不能であったVx > 0.6m/sの条件においても火炎
が伝播可能となり，Vx が10m/sを超えるまで，Φ = 0.55
～ 1.4の広い範囲で火炎が管内を伝播することが出来る
ようになる。このようにボルテックスバースティング
現象によって，火炎に対向する未燃ガスの流速が10m/
sを超える条件においても，幅広い当量比条件で火炎が
伝播可能となる。また，ここで空気の供給流量を比較す
ると，渦流中では，渦無しの場合の限界流量（Qa = 2.9 
L/min）に比べ，10倍以上であるQa = 40L/minでも管
内での火炎伝播が可能である。このことは，同じ管内に
おいて，渦流を用いることで渦無しの場合の10倍以上の
熱出力条件でも火炎が伝播・形成可能となることを示し
ている。 
　ボルテックスバースティング現象は高速火炎伝播現象
であるが故，火炎の伝播速度に注目が集まり，それに対
する様々な実験的・理論的研究が展開されてきたが，そ
の一方で，発生限界についてはあまり研究がなされてこ
なかった。しかし最近になって，「マイクロ燃焼器」に
関する研究が活発化する中で，渦流による火炎伝播範囲
の拡張効果が注目され，それを契機にボルテックスバー
スティングの発生限界についてもさらに詳細な研究が進
められるようになった。
2.3　細管内におけるボルテックスバースティング
　マイクロ燃焼器の研究は，現代の社会的な問題の
一つである，小型電力源の不足を発端に始まった⒄-⒆。

MEMSに代表されるように電子機器の劇的なスケール
ダウンが進む中で，電力源がそれに追従不能なのである。
そこで注目されたのが，従来のバッテリーの100倍近い
エネルギー密度を有する炭化水素燃料，そしてそのエネ
ルギー変換機装置である小型燃焼器である。この小型燃
焼器では，ガスの滞留時間の短縮や壁面による熱的・化
学的冷却の影響が顕著となるため，狭い流路内において，
如何に火炎を安定化させるかが問題となる。これに対す
る有効な手段のひとつとして渦流の利用が注目され，ミ
リメートルオーダーの渦流燃焼器において，気体燃料⒇

のみならず液体燃料21,22に対しても安定な燃焼が実現で
きることが報告されている。さらに最近では，小型渦流
燃焼器を利用した携帯可能なサイズの渦燃焼発電システ
ムが開発されている23。
　このような背景のもと，細管内に形成された渦流中に
おける火炎伝播現象について詳細な研究が行われている。
その結果の一例として，図4に内径3.6mm，S = 10.8の
装置において測定された，メタン空気混合気，およびプ
ロパン空気混合気における火炎伝播限界を示す。縦軸は
当量比，横軸はQa , Vxを示す。なお，管内を火炎が伝播
可能な範囲（未燃混合気流量（流速），当量比）は，管
内径の減少とともに壁面の熱的・化学的冷却効果によっ
て狭まり，ある径以下では火炎が形成不能となることが
知られている。この火炎形成のための限界直径は「消炎
直径」と呼ばれ，メタン空気，およびプロパン空気混
合気では3.0 ～ 4.0mmの間に存在する24,25。したがって，
ここで示す3.6mmの結果は，消炎直径近傍におけるもの
で，壁面の影響を強く受けていると言える。
　図4において，メタン空気混合気では（図4中●），
Vxが0.4m/sを下回る場合には，供給流量が低く接線方
向吹き出し速度が低いため，渦無しの場合と同様に逆火
によって火炎が管内を伝播する。しかし，その低速側の
伝播領域は図7の結果に比べて狭まっている。これは，
前述のように壁面による熱的・化学的冷却の影響による。
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しかし，Vxが3.5m/s（供給流量Q = 2.0L/min）を超え
ると，渦流によるボルテックスバースティングによって
火炎が管内を伝播する。火炎伝播範囲は供給流量を増加
させても狭まることはなく，Vx= 10m/sを超える条件に
おいてもΦ = 0.75 ～ 1.1の範囲で伝播可能である。 
　これに対してプロパン空気混合気では（○），高流量
側のボルテックスバースティングの発生限界のみ示して
いるが，より低速側のVx = 2.0m/s（Q = 1.2L/min）か
らボルテックスバースティングが発生する。注目するべ
きはその当量比範囲で，Φ = 1.1 ～ 1.8と，メタン空気混
合気に比べると過濃側に大きく偏っていることがわかる。
ここで図中に斜線で示している内径10mmの管内で得ら
れたメタン空気，プロパン空気混合気のそれぞれの火炎
伝播限界と比較すると，内径10mmの管内では，メタン
空気混合気ではΦ = 0.55 ～ 1.4，プロパン空気混合気で
はΦ = 0.6 ～ 2.1の範囲で伝播可能であったのに比べると，
3.6mmの管内では，メタン空気混合気は過濃側の範囲が
狭まり，プロパン空気混合気では希薄側の範囲が大幅に
狭まっていることがわかる。なお，渦流燃焼器の旋回強
度をS = 4.0 ～ 10.8の範囲で変化させてもほぼ同様の結
果が得られており，上記の結果は旋回強度に依存しない
ものであることが確認されている。
　このように細管内でのボルテックスバースティングで
は，管内径の減少に伴って希薄・過濃側の伝播範囲が均
等に狭まるのではなく，燃料の種類に依存した特殊な挙
動を示すことが明らかにされている。これはルイス数効
果によるものである。
2.4　ボルテックスバースティングにおけるルイス数効果
　図5に，ボルテックスバースティング時の火炎先端付
近における熱と物質の輸送に関する概略を示す。ボル
テックスバースティングのように，火炎面が未燃混合気
の流線と直交しない場合，流線を横切る方向に熱・物質
が輸送される26,27。火炎先端における温度と化学種濃度
の勾配を考えれば（図5右），火炎先端では熱が外周側
の流線に向けて発散する方向に輸送され（図5右, 熱流
束q），一方で物質は渦芯側に向けて輸送される（図5右，
拡散流束j）。この時，火炎先端における熱の発散（熱損
失）に対し，混合気の不足成分（燃料希薄であれば燃料，
過濃であれば酸素）の供給が不十分であれば，火炎先端
からの熱損失が燃焼による発熱を上回り，燃焼は弱めら
れることになる。逆に不足成分の供給が十分であれば，
火炎先端の燃焼が強化されることになる。このような熱
と物質の発散・供給のバランスを定性的に記述するため
に用いられるのが，以下の不足成分のルイス数（Lewis 
number of defi cient reactant）であり，このルイス数に
代表される燃焼の強化／弱化をルイス数効果と呼ぶ。

　                     D
Le α

=
 

⑻　

　ここで，αは未燃混合気の熱拡散係数（m2/s），D
は不足成分の主成分に対する物質拡散係数（m2/s）で，

例えば，メタン空気混合気の燃料希薄側では，Dはメタ
ン（不足成分）の窒素（主成分）に対する物質拡散係
数となる。Le > 1の時には熱の発散が不足成分の供給を
上回り火炎先端の燃焼は弱化，一方でLe < 1の時には
強化されるといわれる。参考に，表1には，メタン空
気，およびプロパン空気混合気の希薄側・過濃側での輸
送物性値28，およびルイス数を示す。表に示されるよう
に，メタン空気の過濃側とプロパン空気の希薄側におい
てLeが1より大きく，特にプロパン希薄側ではLe = 1.7
と，ボルテックスバースティングの火炎先端が著しく弱
化される可能性がある。図4を見ると，細管内における
ボルテックスバースティングは，明らかにこのルイス数
効果を受けており，Le > 1のメタン空気の過濃側と，プ
ロパン空気の希薄側の伝播限界が大幅に狭まっている。 
このようなボルテックスバースティングにおけるルイス
数効果は，内径10mmや31mmといった大きいスケール
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Table 1   Transport properties and Lewis numbers on lean and 
rich conditions of methane and propane air mixture.

 

Mixture  Φ α (cm2/s) Le 

CH4 / Air 0.8 0.2129   D (CH4 / N2) 0.2211 0.963
CH4 / Air 1.3 0.2136   D (O2 / N2) 0.2064 1.035

C3H8 / Air 0.8 0.1963   D (C3H8 / N2) 0.1144 1.715
C3H8 / Air 1.3 0.1880   D (O2 / N2) 0.2064 0.911

D  (cm2/s)

 
 
 
 
 
 
 
 

 

Le = 0.96 0.99 0.76 1.42 

(a) N2 (b) Ar (c) CO2 (d) He 
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の管内でも，火炎先端の輝度に変化が現れるといった形
で認められている。しかし火炎伝播限界が可燃限界から
大きく離れた値をとることはなかった。これに対して細
管内では，プロパン空気の希薄側では伝播不能となるほ
どルイス数効果が強く現れている。これは管内径の減少
により伝播する火炎先端が細くなり，いわゆる強い「伸
長」を受けて火炎面からの熱損失が大きくなることや，
壁面による熱的冷却効果が顕著となるため，火炎伝播の
ためにはLe < 1の状態における火炎先端の燃焼強化が不
可欠となるためと考えられている。
2.5　火炎伝播限界の拡張／縮小
　このボルテックスバースティングの発生限界に対する
ルイス数効果の影響について詳細に明らかにするべく，
未燃混合気の熱拡散係数や物質拡散係数を変化させた実
験が行われている⑻。これは空気の代わりに，酸化剤と
して空気中の窒素とヘリウム，あるいは二酸化炭素，ア
ルゴンと置き換えたガスを用いることで容易に達成され
る。図6にはその一例として，内径10mmの管内で，同
一当量比のΦ = 0.9において観察された火炎外観と，そ
れぞれの条件におけるルイス数を示している。この実験
は，同一の空気力学的条件下，すなわち未燃ガスの平均
軸方向流速，最大周速度がほぼ同じ条件で行われている。
にもかかわらず，希釈剤の種類によって伝播する火炎外
観が大幅に異なっている。特にルイス数が1より十分に
大きいヘリウム混合気では，火炎後流側の輝度が高いの
に対して先端の輝度が著しく低下していることが見て取
れる。
　また，図6の画像は，管出口（画像上端）で着火後，
火炎がガラス管の中間地点に達したときに撮影されたも
のであるが，そこに至るまでの経過時間が全く異なり，
火炎伝播速度に大きな差が生じている。アルゴンの場合
に最も高速で，窒素，二酸化炭素，ヘリウムの順に火炎
伝播速度は低下していく。ここで表2には，各希釈剤
混合気における消炎直径や輸送物性値，燃焼速度を示す
が，各混合気の燃焼速度Su に注目すると，ヘリウム混
合気で最も高速でSu = 135cm/s，二酸化炭素混合気で
3.4cm/sと最も低速である。この傾向は，特にヘリウム
において火炎伝播速度が遅いというボルテックスバース
ティングの傾向と異なる。このことから，ルイス数効果
は火炎伝播速度にも大きな影響を与えていることは明白

である。ちなみに，以上の結果をこれまで提案されてき
た火炎伝播速度の理論式に照らし合わせると，それらの
ほとんどにおいて矛盾が生じる可能性があることが示さ
れている。
　次に図7には，各希釈剤を用いて測定した内径10mm
の管に対する火炎伝播限界を示す。縦軸は当量比，横軸
は供給酸化剤流量Qoxi（L/min）と，平均軸方向流速Vx 
（m/s）である。図のように，火炎伝播限界はアルゴン
を希釈剤に用いた場合に最も広く，続いて窒素，二酸化
炭素，ヘリウムの順に狭まる。無論，各希釈剤を用いる
ことで，表2に示すように消炎直径や断熱火炎温度，燃
焼速度等が様々に変化しているため，直接的に比較する
ことは適切ではない。そこで各希釈剤混合気の伝播限界
を，それぞれの可燃限界と比較して，どれだけ拡大，あ
るいは縮小したかの比較を行う。
　表3には，燃料にメタンを用いる場合の，各混合気の
酸素濃度21%における可燃限界29と（左），ボルテックス
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S u [cm/s]
(Φ =1.0)
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N2 0.213 43.0 2224 0.962 1.034

Ar 0.213 94.0 2520 0.988 1.088

CO2 14.81   [2.58 β = 0.35] 0.132 3.4 1783 0.771 0.865

He 0.977 135.0 2520 1.448 1.2625.85
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Table 2  Quenching diameter, burning velocity, Lewis number and related properties for various mixtures⑻（β= 0.21, 300K）.

Lean Rich Lean Rich

N2 0.53 1.56 0.50 1.45
Ar 0.40 1.93 0.35 1.70
He 0.48 1.78 0.85 1.20

CO2 0.93 0.93 0.65 1.30

Flammability limit Propagation  limit
Inert gas

Table 3   Flammability limits and fl ame propagation limits 
for various inert mixture.

Fig. 7   Mapping of the vortex bursting limits for various 
inert mixture⑻（Dg = 10.0mm, 0.21%O2）. 
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バースティングによる火炎伝播限界（右）をそれぞれ示
している。ボルテックスバースティングによる火炎伝播
の希薄／過濃の限界値は，図7で示されたそれぞれの混
合気における伝播範囲の，最小／最大当量比を示してい
る。但しヘリウムの場合のみ，Qoxiが5L/min以上にお
いてボルテックスバースティング特有の火炎形状，およ
び伝播速度が観測されたため，Qoxi >5L/min以上にお
ける最小／最大値を火炎伝播限界として示している。
　表より，希釈剤に窒素，アルゴンを用いた場合には，
火炎伝播限界は可燃限界と極めて近い値をとっているこ
とがわかる。特筆するべきはヘリウムと二酸化炭素の結
果である。ヘリウム混合気の場合，可燃範囲はΦ = 0.48
～ 1.78と，一覧中では最も広い。さらに表2に示される
ように消炎直径は5.85mmであり，管内径10mmはこれ
よりも十分に大きく壁面の影響も小さいと考えられる。
しかし，火炎伝播範囲はΦ = 0.85 ～ 1.20と，最も狭い結
果となっている。つまり，ヘリウムを希釈剤に用いる場
合では，渦流によって伝播範囲が縮小していると言える。
　一方，二酸化炭素の場合，可燃限界は希薄，過濃共
に0.93と，可燃限界の標準測定法では一当量比条件でし
か火炎伝播が観測されていない。さらに，消炎直径は
14.8mmと細管内径10mmより大きく，通常であれば壁
面の影響もあって火炎は管内に侵入不可能である。とこ
ろが火炎伝播範囲はΦ = 0.65 ～ 1.30と，可燃限界を大幅
に上回っている。つまり二酸化炭素を希釈剤に用いる場
合では，ヘリウムとは逆に，渦流によって伝播範囲が大
幅に拡大していると言える。
　表2においてこれらの混合気のルイス数を比較すると，
ヘリウム混合気では希薄・過濃側共に不足成分のルイス
数が1より十分大きく，二酸化炭素混合気では1より十
分小さい。したがって，ルイス数効果により，ヘリウム
混合気ではほぼ全当量比範囲において火炎先端が弱めら
れ，一方で二酸化炭素混合気では強められることになる。
結果，ルイス数が1より十分小さい二酸化炭素混合気で
は，渦流の利用により可燃限界を大幅に超えて火炎が伝
播したものと考えられる。近年では，二酸化炭素貯蔵技
術を容易に実現するための燃焼技術として，燃料と酸素
を再循環された排気ガス中の二酸化炭素のみで希釈する
Oxy-fuel燃焼が提案され，実用化の段階に至っている30。
今後二酸化炭素排出規制が導入され，あらゆる燃焼器に
CCSのためのOxy-fuel燃焼が適応される可能性を考えれ
ば，二酸化炭素希釈下での渦流による火炎伝播限界の拡
張は極めて重要であると考えられる。
2.6　火炎伝播限界の支配因子：限界火炎温度
　最後に，ボルテックスバースティングにおける最新の
研究動向について記す。ここまでに示したように，火炎
伝播限界の拡大／縮小は不足成分のルイス数によって定
性的に説明されるが，ルイス数効果による火炎先端の強
化／弱化は，火炎先端温度の増加／低下として現れると
考えられる。そこで最近，各希釈剤混合気の火炎伝播限

界付近の条件において，火炎先端の温度を測定する試み
がなされている31,32。これまでに，伝播中の火炎に対す
るラマン分光計測や，OH-LIFによる非接触での瞬間的
な温度測定が行われ，その結果，ボルテックスバース
ティングの発生限界付近では，いずれの希釈剤混合気に
おいても，火炎先端温度が各混合気条件における断熱火
炎温度とは大きく異なること，さらには，その温度が各
混合気の「限界火炎温度」29,33，すなわち燃焼反応を維
持するために最低限必要な火炎温度と極めて近い値をと
ることが示されている。
　つまり現段階においては，ボルテックスバースティン
グによって伝播する火炎の先端温度が，ルイス数効果や
火炎伸長によって断熱火炎温度から大きく異なる値をと
ることが確認されているのみならず，火炎先端において
いわゆる限界火炎温度が達せられた時，ボルテックス
バースティング現象が発生する可能性が示されている。 
これらの事実は基礎燃焼学的に興味深い事実であるのみ
ならず，安全の観点からも極めて重要な事実であり，今
後のメカニズム解明，将来的な実用への応用が期待され
る。

3．結言
　本稿では，渦流中における火炎の挙動と題し，未だ完
全には理解されていない渦流中における火炎の特異な高
速伝播現象「ボルテックスバースティング」を取り上げ，
これまでの研究成果から最新の動向まで記した。特に最
近確認された，細管内における可燃限界を超えた条件で
のボルテックスバースティング現象は，基礎燃焼学的に
的に興味深いのみならず，安全の観点からも極めて重要
であり，今後のメカニズム解明，実用への応用が期待さ
れる。
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1．はじめに
　噴霧燃焼は，ガスタービン燃焼器，油焚き炉，ディー
ゼルエンジン，液体ロケットエンジンなどにおいて幅広
く用いられている液体燃料燃焼法であるが，燃料の微粒
化，液滴の気相への分散，蒸発，燃焼といった過程が同
時に相互作用を及ぼしあいながら進行し，複雑な現象で
ある。
　噴霧燃焼では気体燃料の燃焼と異なり，燃料液滴が燃
料蒸気の供給源であり，燃焼特性に影響を与える。燃料
噴霧を構成する液滴に注目した要素研究として，単一液
滴の蒸発・燃焼研究がある。ご存知のとおり，微小重
力状態では液滴まわりに形成される火炎は球形状とな
り（図1左），現象は半径方向一次元に簡略化できるこ
とから，古くから多くの微小重力実験が行われてきて
いる⑴,⑵。また，このような球対称一次元の現象には数
学的な定常解の存在が知られており，単一液滴の蒸発・
燃焼研究は理論的にも多くの研究がなされてきている⑶。
これまでに，d 2則を始め，圧力の影響，多成分効果，多
段着火，干渉効果など多くの知見が得られている。
　一方，噴霧燃焼では単一液滴の燃焼時とは異なり，ほ
とんどの燃料噴霧は集合火炎に包まれ，いわゆる液
滴群燃焼を行う（図1右）。群燃焼の代表的な研究に
Chiuによる群燃焼理論がある。Chiu・Liu⑷は球形状の
単分散液滴群の定常燃焼を解析し，燃焼モードを分類
する群燃焼数Gを提案した。Chiuら⑸は液滴群の燃焼
を，G<10-2において個々の液滴が単独で燃焼する状態，
10-2<G<10-1において内部群燃焼，10-1<G<102において

外部群燃焼，102<Gにおいて外殻燃焼，と分類している。
ただし，この群燃焼理論は定常状態を仮定した解析に基
づくものである。実際の噴霧流の燃焼では，上流におい
て液滴レベルのスケールの現象が影響し合って燃料蒸発
が決まり，上流で供給され消費されない燃料蒸気は下流
に蓄積して燃焼するなど非定常である。よって，単一液
滴の燃焼の知見から噴霧燃焼の理解へと繋ぐ際に，定常
解析に基づく知見を用いると，理解を誤る可能性が高い
ため注意が必要である。
　本稿では，液滴燃焼から得られた知見を噴霧燃焼の理
解に繋げるうえで重要なキーワードとして，予混合噴霧
と液滴間の燃え広がりを取り上げ，最後に燃え広がりに
より液滴群の群燃焼発現を表現するパーコレーションモ
デルについて紹介する。

2．液滴燃焼と群燃焼
2.1　単一液滴の燃焼
　単一液滴の微小重力場での燃焼研究は半世紀以上前に
Kumagai・Isoda⑴により始められ，1957年に研究成果
が発表された。微小重力場では単一液滴まわりの現象は
球対称一次元の現象となるが，その中には，気相におけ
る熱・物質の輸送のみならず，液相における熱・物質の
輸送および気液界面における相変化も含まれており，不
均質系燃焼の最も基本的な形態である。
　図2に微小重力場における代表的な液滴燃焼の結果⑹

を示す。液滴直径dの二乗値は時間tの経過とともに直線
的に減少しており，いわゆるd2則
　
          

ktdd −= 2
0

2

   ⑴　

が成立している。ここで，d0は初期液滴直径であり，k
は液滴直径の二乗値d2の時間的な減少率として定義され
る燃焼速度定数である。球対称一次元の液滴燃焼には数
学的な定常解が存在しており，それを用いた準定常理論
から燃焼速度定数は

          
)1ln()/(8)( 2

Ba
dt
ddk lg +=−= ρρ

 
⑵
　

と求められる。ここで，aは温度伝導率，ρg/ρlは気液
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Fig. 1   Droplet combustion in microgravity （left） and spray 
combustion （right）.
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密度比，Bは蒸発の抵抗力に対する駆動力を表す伝達数
である。式⑵の燃焼速度定数は時間に依存しない定数で
あることから，式⑴のd2則はこの準定常理論からも得ら
れることがわかる。実験により得られた燃焼速度定数の
初期液滴直径d0への依存性⑺を図3に示す。この図より
燃焼速度定数の初期液滴直径依存性は小さいことがわか
る。式⑵からも燃焼速度定数は初期液滴直径に依存して
いないことがわかる。このように，燃焼速度定数が初期
液滴直径に依存しない場合の液滴燃焼は熱伝導・拡散
律速であり，代表長さとして初期液滴直径d0を用いて空
間スケールを無次元化し，代表時間として熱伝導時間
d02/aを用いて時間を無次元化した相似則が近似的に成
立するといえる。初期直径がある程度以上小さいと反応
律速となり，また，数ミリを超えるくらい大きくなると
輻射熱損失が無視できなくなり，相似性は成立しなくな
る。

　図2より，火炎直径Dは一旦増大し，最大値をとった
後減少しており，液滴直径に対する火炎直径の比D/dは
時間とともに増大する。準定常理論からはD/dは時間に
依らず一定となるという結果が得られ，実際と異なって
いる。これは，液滴近傍においては気液密度差に起因す
るステファン流と熱伝導または拡散とがつり合い準定常
的であるが，遠方になるほど熱伝導や拡散が支配的とな
り非定常性が増すためである。

　図4に液滴の燃焼時間の圧力依存性⑻を示す。周囲気
体圧力Pは燃料の臨界圧力Pcrで無次元化されている。こ
れより，P/Pcr<1の亜臨界圧力では液滴の燃焼時間は圧
力の増大に伴い減少するが，P/Pcr>1の超臨界圧力では
逆に増大することがわかる。亜臨界圧力の燃焼時間減少
については，沸点上昇による蒸発潜熱の減少の観点から
式⑵の準定常理論による燃焼速度定数を用いても説明が
可能である。一方，超臨界圧力での燃焼時間の増大は準
定常理論では説明ができない。液滴の蒸発が完了した後
にも，火炎内には燃料蒸気が残っており，それは拡散
燃焼する。この蒸発完了後の燃料蒸気の燃焼は周囲気体
圧力が高いほど全燃焼時間内での割合が増える。周囲気
体圧力が臨界圧力を超えると，燃焼中に液滴表面が燃料
と周囲気体の混合物の臨界点に達する可能性が出てくる。
この状態になると，気液密度差はなくなり，燃料蒸気の
拡散燃焼のみとなる。燃料蒸気の拡散燃焼時間は拡散係
数が圧力に反比例して増大するため，周囲気体圧力が高
いほど大きくなる⑼。

2.2　液滴の干渉燃焼
　図5に微小重力場で二液滴の同時着火を行った場合の
火炎の代表的な写真⑽を示す。個々の液滴のまわりにそ
れぞれ個別のエンベロープ炎が形成される場合と二液滴
を取り囲む群火炎が形成される場合とがあるが，これら
の火炎形状モードは初期液滴間隔S/d0だけでなく，時間
にも依存して変化する。Sは二液滴の中心間距離である。
図6に火炎形状モードを時間と初期液滴間隔に対して示
す。着火時に火炎が分離しているのはS/d0が7程度であ
るが，S/d0が11以下では燃焼中に群火炎への遷移が見ら
れる。
　このような二液滴燃焼についても定常解析がなされて
おり，単一液滴の蒸発速度に対する二液滴の蒸発速度と
して定義される干渉係数ηは

{ } { }
1

0

122/122/12 1)/(/11)/(2
−∞

=

+

∑ −++−=
n

n
dSdSdSη

　
⑶

Fig. 2   Temporal variations of droplet diameter squared, 
d2, fl ame diameter, D, fl ame stand-off  ratio, D/d in 
microgravity⑹.

Fig. 3  Dependence of burning-rate constant of n-heptane droplet⑺.

Fig. 4   Dependences of burning lifetime of n-octane droplet on 
ambient pressure in normal and microgravity⑻.
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液滴間隔Sと液滴直径dとの比S/dのみの関数として表さ
れる⑾。二液滴燃焼では，液滴直径に加え代表長さとし
て液滴中心間距離Sが重要となる。この定常燃焼理論で
は図5に示された火炎形状モードはS/dのみに依存して
いるが，実際には時間とともに変化する。Umemura⑿

は非定常性を考慮した二液滴燃焼の解析を行い，図6の
火炎形状モードの時間変化を解析的に示している。この
ように，干渉を伴う二液滴燃焼においても，非定常性は
重要である。
　Chiuら⑸は球形状単分散液滴群の定常燃焼解析により，
液滴群の燃焼を群燃焼数Gを用いて分類している。簡単
のため，液滴蒸発に与える対流の影響を無視すると，群
燃焼数Gは

         　
)//(5.1 3/2 dSNG =
　　　　　　　　 ⑷　

と表わされる。ここでN，Sおよびdはそれぞれ，液滴総
数，液滴中心間距離，液滴直径である。図7に示される
ように，G<10-2において個々の液滴が単独で燃焼する
状態，10-2<G<10-1において内部群燃焼，10-1<G<102に
おいて外部群燃焼，102<Gにおいて外殻燃焼，と分類し
ている。ここで半径RCの液滴群を各液滴を中心とする
直径Sのセルの集合と考えると，群燃焼数は

         　
32 )//()/2(5.1 dSdRG C=
　　　　　 ⑸　

と液滴直径dに対する二つの代表長さの比RC/dおよびS/
dを用いて表現される。

　液滴は有限の時間内で消滅するため，液滴の影響の及
ぶ距離もまた有限である。二液滴燃焼においては，個々
の液滴の影響が重なり合うことで干渉効果が発生すると
考えられる。Mikamiら⒀は液滴近傍のステファン流によ
る準定常的な影響距離と遠方の拡散や熱伝導による影響
距離の観点から干渉効果を捉え，燃焼時間に対する干渉
効果の圧力依存性や多成分効果を考察している。液滴群
の燃焼では，ある液滴の影響が距離Sほど離れた液滴に
及ぶことで液滴間干渉が生じるが，その影響が半径RC
の液滴群全体に及ぶかどうかは液滴蒸発時間と拡散また
は熱伝導時間との関係で決まる。また，単一液滴および
二液滴の場合と同様に，蒸発により供給された燃料蒸気
は群火炎内に蓄積され，火炎径も時間とともに変化する。
Segawaら⒁は六方最密充填構造に配置された正エイコ
サン粒子を航空機による微小重力場において燃焼室内の
高温空気中に挿入することにより，49液滴群の着火時の
初期火炎挙動を調べている。図8の条件では，初期には
個々の液滴まわりにそれぞれ個別のエンベロープ炎が見
られるが，時間とともに火炎が結合し，群火炎へと移行
している。このように，液滴群燃焼の場合にも，燃焼状
態は瞬間的なRC/dおよびS/dのみでは決まらず，群燃焼
数Gのみでは決まらないと言える。

Fig. 5  Interactive burning of two droplets in microgravity⑽.

Fig. 6   Dependences of flame-shape mode of two droplets in 
normal and microgravity on time, t/tb, and initial inter-
droplet distance, S/d0⑽ .The horizontal axis title is 
changed from the original in Ref. 9 by the author.

S/d0

S/d

Fig. 8   Transition from individual fl ames to group fl ame for 49 
eicosane droplet cluster with S=10 mm, d0=1.0 mm⒁.

Fig. 7  Group combustion mode map of droplet cloud⑸.
　　　  The horizontal axis title is changed from the 

original in Ref. 5 by the author.

1+0.276Re1/2Pr1/3
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Download service for the GTSJ member of ID , via 216.73.216.213, 2025/12/14. 

                            24 / 78



91液滴燃焼から噴霧燃焼へVol.44　No.2　2016.3

ー 25 ー

3．予混合噴霧の非定常燃焼過程と群燃焼の発現
3.1　群燃焼と予混合噴霧
　実機の噴霧燃焼では安定燃焼のためには群燃焼状態が
必要である。群燃焼が発生するまでには様々な過程を経
る。例えばディーゼルエンジンでは，液体燃料の微粒化，
噴霧の分散，液滴加熱，蒸発，化学反応，着火，噴霧中
の燃え広がり，などが生じた後に群燃焼に至る。また，
ガスタービンのように燃料が連続供給される場合にも，
燃料噴霧の空気中への分散が微粒化の過程で生じ，その
後，着火および燃え広がりといった過渡的過程を経て群
燃焼が生じる。燃料噴霧と空気の混合物を以下，予混合
噴霧と呼ぶことにする。以上のように群燃焼の発現に到
る過程では燃料は予混合噴霧状態を経ており，予混合噴
霧の特性が群燃焼特性を左右していると考えられる。
　予混合噴霧の特性を表すものとして，供給された燃料
と噴霧領域内の酸化剤による噴霧流当量比，液滴径，予
蒸発割合，希釈率が考えられ，群燃焼の発現を議論する
ためにはこれらを系統的に変えた研究が必要である。
　図1右のように燃料噴霧が連続燃焼する場合には，火
炎基部において予混合噴霧流に対する燃え広がりが生じ
ていて，その後流で群火炎が形成される。そこで，群燃
焼の発生を考える前に，予混合噴霧中の燃え広がりを考
えることにする。燃え広がりにおいては揮発性の低い燃
料を用いた場合などにおいて個々の液滴の寄与が顕著と
なる場合がある。この基本的な検討のために，3.2節で
はまず，液滴間の燃え広がりについて述べる。
3.2　液滴間の燃え広がりと群火炎の発生
　図9に微小重力場における液滴列の燃え広がりの代表
的な写真⒂を示す。等間隔に配置された正デカン液滴列
の一端の液滴が着火され，燃え広がりが生じる。この条
件では，各液滴の着火時には一つの液滴まわりに独立し
たエンベロープ炎が形成されるが，その後，燃え広がり
前の液滴まわりの火炎と結合し，群火炎を形成している。
図10に燃え広がり機構の概念図⒃を示す。大気圧・室温
条件において，正デカン液滴表面の気相当量比は0.1程
度であり，下限可燃限界当量比より小さい。よって，こ
のような条件において液滴間の燃え広がりが可能となる
ためには，未燃液滴は直前の液滴まわりに形成される火
炎から加熱され，未燃液滴まわりに可燃性混合気層が形
成される蒸発活性化が必要である。さらに，可燃性混合
気層が加熱され反応が活性化されることで，可燃性混合
気層中で着火が生じ，予混合火炎伝播が生じ，液滴まわ
りに新たなエンベロープ拡散火炎が形成される。 
　図11に梅村⒄によって提唱された液滴間燃え広がり
モードを示す。これによると図9に示された燃え広がり
はモード3に相当する。モード3では火炎が分離した状
態で飛び石状に未燃液滴へ燃え移っていく。逆に，液滴
間隔が非常に近い場合には，未燃液滴が蒸発活性化する
前に直前の拡大する拡散火炎に取り込まれ，拡散火炎内
で蒸発が活発となることでさらに拡散火炎を進行方向へ

と拡大させるモード1となる。高揮発性燃料を用いた場
合や高温雰囲気条件など燃料と周囲気体条件によっては，
直前の火炎からの加熱がなくとも未燃液滴まわりに可燃
性混合気層が形成される。液滴間隔がある程度大きい場
合には，この条件でもモード3が生じるが，個々の液滴
まわりの可燃性混合気層が結合すると，予混合火炎伝播
モードとなる。逆に，液滴間隔が大きすぎると燃え広が
りは生じない蒸発モードとなる。

Fig. 10   Schematic of fl ame spread along a linear droplet array 
with a low-volatility fuel⒃.

Fig. 9   Flame-spread behavior of n-decane droplet array for 
S/d0=8 at Ta=300K⒂.
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Fig. 11  Flame-spread modes of linear droplet arrays⒂.
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　図12に微小重力場での正デカン液滴の燃え広がりモー
ドを初期液滴間隔S/d0と周囲気体温度Taに対して示す⒂。
Ta=300Kでは， 6< S/d0<14においてモード3の燃え広
がりが生じるが，S/d0<11では図9と同様に個々の液滴
まわりに形成される火炎は結合し，群火炎が形成される。
この群火炎が形成される限界の液滴間隔は高温ほど大き
くなることがわかる。Ta=300Kでは，S/d0>14では燃え
広がりが生じないため，S/d0=14が燃え広がり限界液滴
間隔（S/d0）limitである。（S/d0）limitは高温ほど大きくなっ
ている。この燃え広がり限界の概念は3.4節の群燃焼発
現のパーコレーションモデルにおいて重要となる。
3.3　 予混合噴霧流の燃焼における燃え広がりと群火炎

の発生
　本節では，予混合噴霧中の燃え広がりについて，予混
合噴霧流中に定在化された火炎をもとに述べる。予混合
噴霧流中に定在化された火炎と静止予混合噴霧中を燃え
広がる火炎のアナロジーにより，燃え広がり火炎前縁の
構造を知ることができると考えられる。
　図13に上方から供給される空気流と対向して下方か
ら供給された予混合噴霧流中に形成された火炎⒃を示す。
噴霧流当量比はφSJ=0.85である。火炎の下部は青色であ
り，中央部から上部は黄色となっている。黄色の発光は
拡散火炎内で生成されたすすの固体発光によるものであ
るが，青色の火炎は必ずしも予混合火炎を意味するわけ
ではない。図14にイメージインテンシファイア付き高速

度カメラを用いて撮影された火炎下部つまり火炎前縁付
近の燃焼挙動の詳細⒃を示す。火炎前縁付近では未燃液
滴へ燃え移ることによりエンベロープ炎が形成され，そ
の後エンベロープ炎が群火炎に取り込まれていることが
わかる。
　このような予混合噴霧流中に定在化された火炎の前縁
付近の特性は静止予混合噴霧中における燃え広がり火炎
の特性を通して理解できるものと考えられる。そこで，
3.2節で述べた燃え広がりを示す最も基本的な多液滴系
である直線液滴列の燃え広がりに関する知見に基づき，
予混合噴霧火炎前縁付近の燃焼機構の概念図⒃を図15に
示す。低揮発性燃料を用いた場合，未燃液滴は拡散火炎
から熱伝導により加熱され，各液滴周りに可燃性混合気
層が形成される。混合気層内で着火が生じ，予混合火炎
が混合気層内を伝播し，液滴周りに青色のエンベロープ
拡散火炎が形成される。エンベロープ炎の直径は時間と
ともに増大する。拡散火炎間で過度の酸素不足が生じる
と個々の液滴周りに形成されていたエンベロープ炎は結
合し，液滴クラスター回りに群火炎を形成する。群火炎
内の燃料過濃領域で滞留時間が十分長い領域ではすすの
生成が生じ，すすの発光による黄色の輝炎が生じる。青
炎部は，可燃性混合気層内を伝播する予混合火炎だけで
なく，滞留時間の短いエンベロープ炎，初期の群火炎も
含まれる。
　Mikamiら⒅は空気中においてφSJ>1の過濃予混合噴霧
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Fig. 12   Mode map for fl ame spread and burning of n-decane 
droplet arrays in microgravity⒂.

Fig. 13   Counterflow premixed n-decene-spray combustion （φ
=0.85, d32=101μm）⒃. The premixed spray is supplied from 
the lower side and air is supplied from the upper side.
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Fig. 14   Intensifi ed high-speed video images showing fl ame 
spread to droplets in lower parts of premixed 
n-decane-spray fl ame （φ=0.85）⒃.
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流の燃焼を行い，条件によって噴霧流内部に火炎を伴
う二重火炎構造が見られることを報告している（図16）。
また，三上ら⒆はこの内部火炎の特性も予混合噴霧中の
燃え広がり火炎とのアナロジーの観点から考察を行い，
噴霧流当量比φSJがある程度以上大きい場合には，燃え
広がり特性時間内に各液滴の占有空間が過濃可燃限界を
超え，内部火炎が消滅するとしている。
　以上のとおり，予混合噴霧流中に定在される火炎の前
縁での群火炎の形成は液滴間の燃え広がりとその後の液
滴間干渉効果を通して理解ができる。周囲気体温度が高
くなると，未燃液滴まわりに形成される可燃性混合気層
における予混合火炎伝播の寄与が大きくなると予想され
る。
3.4　群燃焼発現のパーコレーションモデル
　3.3節で示したとおり，予混合噴霧流中に定在される
火炎の前縁付近では液滴間の燃え広がりが生じている。
多くの液滴を一つの火炎が取り囲む群火炎が形成される
かどうかは，燃え広がり後の液滴間の干渉に依存する。
群火炎が形成されない場合でも，燃え広がりにより燃焼
の影響が予混合噴霧中に広がっていくため，そのよう
な場合も含めて，「群燃焼」という概念を以後用いるこ
とにする。本節では，液滴間燃え広がりの知見に基づき
予混合噴霧における群燃焼の発現条件を記述するパーコ

レーションモデルについて紹介を行う。
　パーコレーション理論とは分散系の繋がり特性を表す
一般理論である⒇。ランダムに分散した粒子のマクロ特
性は局所の粒子の繋がりルールと粒子濃度とによって決
まる。図17に示されるように，有限の大きさの正方格子
上にランダムに粒子が配置された場合に，隣り合って粒
子が存在した場合を粒子間の繋がりが生じたと定義する。
繋がった粒子群をクラスターと呼ぶと，格子点における
粒子の占有率がある程度以上大きくなると，クラスター
は格子のすべての辺に到達する巨大クラスターが出現す
る。巨大クラスターの発現確率は占有率に対して増加す
るが，ある占有率付近で急激に増大する。この占有率の
条件を臨界点と呼ぶ。格子サイズが無限大となると，こ
の増加関数はステップ関数となり，臨界占有率以下では
発現確率が0で，臨界占有率以上では発現確率が1とな
る。
　パーコレーション理論を噴霧燃焼に適用すると，粒子
は液滴，粒子の局所の繋がりは液滴間の燃え広がりと考
える。巨大クラスターは粒子群のスケールにわたって粒
子の繋がりの影響が及んだものと言えるため，液滴群の
スケールにわたって燃え広がりにより燃焼の熱的影響が
及んだ状態を群燃焼が発現した状態と考えることにする。
　Umemura・Takamori21はランダム分散液滴群の群燃
焼発現のパーコレーションモデルを構築した。このモ
デルでは，液滴間の燃え広がりとしてモード1の燃え広
がり（3.2節参照）を用いた。ある着火された液滴まわ
りに形成される火炎が拡大する際に，その火炎内に別の
液滴が取り込まれたら，その液滴を含めて干渉燃焼が行
われ，次々液滴が取り込まれることでランダム分散液滴
群の燃え広がりが進行するとした。ただし，3.2節にお
いて図12によっても示したとおり，比較的液滴間隔が
大きい場合に現れるのはモード3の燃え広がりであり，
パーコレーション理論の臨界点付近を議論するうえでは，
モード3による燃え広がり，さらには燃え広がり限界の
考慮が重要となると考えられる。そこで，Oyagiら22は
図18に示される燃え広がりルールをパーコレーションモ
デルに用いた。燃焼液滴まわりには燃え広がり限界距離
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Fig. 15   Schematic of premixed-spray combustion with a low-
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Fig. 16   Typical photograph of burning premixed n-decane-spray 
jet with spray-jet equivalence ratio φSJ=8.6⒅.
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Fig. 17   Particle connection and appearance of large scale 
cluster. Left: small number of particles, right: large 
number of particles22.
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が存在し，その距離以内に存在する未燃液滴には燃え広
がるが，その距離より遠くに存在する未燃液滴には燃え
広がらないとした。
　燃え広がり限界距離として，微小重力場において等直
径液滴列の燃え広がりから得られた燃え広がり限界液滴
間隔を用いることで，ランダム分散液滴群の燃え広がり
挙動や群燃焼発現確率などが求められている22,23。図19
に3次元配置された正デカン液滴群における群燃焼発現
確率を平均液滴間隔（S/d0）mに対して示す23。これより，
ある平均液滴間隔付近で群燃焼発現確率が急激に変化す
る臨界平均液滴間隔が存在することがわかる。図20に臨
界平均液滴間隔における火炎分布を示す。群燃焼発現に
関する臨界点では火炎は複雑なルートを通って燃え広が
る。
　3.3節で述べたとおり，予混合噴霧流当量比がある程
度以上大きい場合には過大となった液滴干渉の影響によ
り燃え広がりは不可能となることが予想されるが，本モ
デルには液滴干渉の影響は考慮されていない。図12に示
される直線液滴列の燃え広がりではS/d0<11において液
滴間干渉により火炎が結合した群火炎が発生したことか
ら，液滴干渉を考慮しない本モデルが適用できるのはお
よそ（S/d0）m >11の液滴群である。

　臨界点付近の条件のように比較的平均液滴間隔の大き
い液滴群においても，液滴配置がランダムであるため，
局所液滴間隔が小さいところでは，液滴干渉燃焼により
局所燃え広がり限界距離が増大することが予想される。
Oyagiら22は微小重力場において不等間隔液滴列の燃え
広がり実験を行い，燃え広がり限界液滴間隔が干渉二液
滴の間隔が小さいほど大きくなることを示し，一次元ラ
ンダム分散配列液滴群の燃え広がりにより，臨界点も局
所干渉の影響を受けることを示した。Mikamiら24は微
小重力実験により干渉燃焼二液滴まわりの燃え広がり限
界距離分布を求めている。局所液滴干渉が燃え広がり限
界距離分布に与える影響を3次元配置液滴群燃え広がり
のパーコレーションモデルに組み込む試みもなされてい
る23。

4．おわりに
　液滴燃焼から得られた知見を噴霧燃焼の理解に繋げる
うえで重要なキーワードとして，予混合噴霧と液滴間の
燃え広がりを取り上げ，燃え広がりにより液滴群の群燃
焼発現を表現するパーコレーションモデルについて紹介
した。パーコレーション理論によれば，ランダム分散
した粒子群のマクロな特性は局所の粒子の繋がりルール
によって決まる。予混合噴霧の燃焼における火炎前縁の
特性および群燃焼発現の特性も局所の燃え広がり特性に
よって決まると考えられ，液滴間燃え広がりは重要な要
素研究といえる。最近では，ジェットエンジンの高空再
着火条件を考慮した負圧雰囲気条件から高圧条件までの
液滴間燃え広がり限界特性に関する研究25,26，異なる直
径の液滴間の燃え広がり特性に関する研究27など，微小
重力実験を中心に新たな知見が蓄積されつつある。さら
に，干渉液滴を含む液滴群要素の燃え広がり機構を詳細
に調べ，それを二次元配置した100個前後のランダム分
散液滴群の燃え広がりにおいて検証する実験が，国際宇
宙ステーション日本実験棟「きぼう」において計画され
ており28，2016年度の実施が予定されている。これらの

Fig. 18   Flame-spread model of randomly distributed droplet 
cloud considering fl ame-spread-limit distance.

Fig. 19   Dependence of occurrence probability of group combustion 
on mead droplet spacing for randomly distributed droplet 
cloud with 3-D droplet arrangement23.

Fig. 20  Flame distribution for the critical mean droplet spacing23.
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一連の研究が複雑と言われる噴霧燃焼の理解の一助とな
れば幸いである。
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1．緒言
　新たな燃料設計や高効率・低公害燃焼器開発におい
て，着火特性や消炎現象の予測を正確に行う必要があ
る。そのため，実機開発においても詳細化学反応機構を
用いた数値流体力学（Computational Fluid Dynamics 
Analysis: CFD）解析の実施は，近年重要視されている。
詳細化学反応機構を用いたCFD解析は，古くから利用
されており，現在では多くの燃焼CFD解析を取り扱う
市販ソフトウェアでも利用できる一般的な手法である。
しかし，解析負荷が非常に大きいため，詳細化学反応機
構を用いたCFD解析が利用されている例は少ない。も
ちろん，計算機の進歩とともに，詳細化学反応機構を用
いたCFD解析は徐々に増えてきているが，現在の学術
研究においても，使用される詳細化学反応機構は化学種
数の少ない水素燃料に留まることが多い。つまり，実用
解析で多くの場合必要となる炭化水素等の詳細化学反応
機構を用いた実用解析を実施するのは，現在の計算機で
は非常に困難である。そのため，多くの解析では，化学
反応現象を再現するために，詳細化学反応モデルではな
く，Flameletモデル⑴等の簡素化モデルを用いることが
一般的である。今後，計算機能力向上が見込まれる一方
で，詳細反応機構をCFD解析に適用するためには，高
効率な数値解析法や効果的な数値モデルが必要不可欠で
ある。
　本稿では，詳細反応機構とCFD解析の効率的な一体
化を目指した我々の研究を紹介する。まず，反応性流体
解析を高効率に行うために最も効果的な化学反応方程式
の積分手法について紹介する。更に，実機スケールへの
適用を目的とした燃焼反応モデルに関する研究を紹介す
る。本稿が詳細化学反応機構を用いたCFD解析を実施
する際の指針となれば幸いである。

2．詳細化学反応機構を用いたCFD解析
2.1　支配方程式
　支配方程式として，熱的完全気体を仮定し，各化学種
保存方程式を加えた圧縮性Navier-Stokes方程式を考え
る。

　　　　　　  ⑴　

　　　  ⑵　

　　　  ⑶　

　　　  ⑷　
ここで，ρは密度，tは時間，uは速度ベクトル，pは圧
力，δは単位テンソル，τは粘性応力テンソル，Eは全
エネルギー，qは熱流束ベクトル，下付き添え字sは化学
種s，Ysは化学種sの質量分率，Dsは化学種sの拡散係数，
ω・ sは化学種sの反応速度を表す。
　解析を実行する際には，支配方程式⑴-⑷に対して，
流体と化学反応の時間スケールが大きく異なることを
考慮し，時間分離法⑵を適応する。つまり，ある時間ス
テップにおいて，流体解析を解く際に，化学反応を凍結
した状態（ω・ s =0）として解き，化学反応部分を計算す
る際には流体運動を無視して，体積と内部エネルギー一
定の条件で解き進める。この仮定のもと，解くべき化学
反応方程式は，支配方程式⑴-⑷から，

　　　　　　　　  ⑸　

　　　　　　
∑

 
⑹　

となる。ここで，Tは温度，cvは定積比熱を表す。詳細
化学反応機構をCFD解析に組み込んだ際に最も解析負
荷が大きい（多くの場合，全解析負荷の90％を容易に超
える）のは式⑸⑹の解析である。よって，効率的に解析
するには式⑸⑹を高速に解く手法を利用すればよい。
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2.2　化学反応方程式の解法
　化学反応方程式⑸⑹を解く際に問題となるのは，化学
反応方程式が持つ強い硬直性である。化学反応方程式の
強い硬直性は古くから問題とされ，VODE⑶等の陰解法
を使うことによって解決可能であることが知られている。
これらの手法は流体解析と連成した解析でない条件，例
えば，0次元の着火問題などでは非常に優れた性能を
持っている。一方で，CFD解析との組み合わせを考え
た際には，CFL条件によって時間刻み幅が非常に小さく
制限されるため，陰解法の主な解析負荷はヤコビ行列の
計算となる。また，ヤコビ行列の計算は化学種数の自乗
に比例するため，化学種数に単純に比例する移流方程式
の解析に比べて非常に大きく，詳細化学反応機構を用い
たCFD解析において解析負荷の大部分を占めている⑷。 
　ヤコビ行列の計算負荷を軽減することを目的に，
GPUを用いることで高速化させる研究⑸や，化学反応
方程式におけるヤコビ行列のスパース性に注目した
SpeedCHEM⑹の開発等，様々な研究が進んでいる。ま
た，全く異なるアプローチとして，ヤコビ行列を必要
としない堅牢な陽解法の開発も進んでいる。例えば，
Mottらによる準定常仮定（Quasi-Steady-State: QSS）
を用いたCHEMEQ2⑺や，GouらによるMTS法⑻が提案
されている。これらの手法は陰解法に比べて高速に解
析可能である⑼。しかし，硬直性の強い条件などでは安
定性・精度に問題が存在し，いまだに陰解法に置き換
えられるには至っていないのが現状である（後に議論
する図2を参照頂きたい）。さらに，Shiらは，陽解法と
陰解法の利点を最大限に生かすべく，陰解法VODEと
陽解法CHEMEQ2の併用を提案している⑽が，VODEと
CHEMEQ2は精度の決定のプロセスが異なり，解の不
一致が存在しているため，実用するには問題が残って
いる。そこで，我々は堅牢かつ高速な陽解法の開発を独
自に進め，Extended Robustness-Enhanced Numerical 
Algorithm （ERENA）法を開発した⑾。本積分法は堅牢
かつ高速でありながら，非常に簡素なアルゴリズムであ
るため，50行程度で書くことができ，開発コストも非常
に少ない。現状，ERENAは大規模な詳細化学反応機構
を用いたCFD解析を実施するのに必要不可欠な手法で
ある。
　
3．堅牢・高速な積分法
3.1　化学反応方程式における支配方程式及び保存則
　時間分離法を用いた解析を実施する際には，化学反応
方程式の支配方程式は式⑸⑹である。積分法の安定性の
評価及びERENA構築に必要な保存則は，質量分率及び
反応速度に関するもので，下記に示す。

　　　　　　　　  ⑺　

　　　　　　　　  ⑻　

3.2　Euler陽解法の安定性・保存則
　まず，Euler陽解法を用いた際の保存則の成立性を調
査する。式⑸をオイラー陽解法で書き下すと，

　　　　　　  ⑼　

となる。ここで，上付き添え字nはnステップ目，Δtは
時間刻み幅を表す。次に，保存則の保存性を調査する。
式⑺⑻⑼から，

　  
⑽　

を得ることが可能であり，Euler陽解法を用いた解析で
は（n+1）ステップ目でも式⑺の保存則が厳密に成立す
る。
　次に，化学反応方程式に対するEuler陽解法の安定性
を調査する。生成速度cと特性時間τを使うと式⑸は，

　　　　　　　　  ⑾　
と書ける。Euler陽解法を使って式⑾を書き下すと，

　　　　  ⑿　

が得られる。線形安定性解析により，Δtn ≤τsnで単調収
束，Δtn ≤ 2τsnで安定である。ただし，化学反応方程式に
おいて質量分率は定義上，正でなければならないので，
Δtn ≤τsnが満たされる必要がある。したがって，時間刻
み幅はΔtn ≤ min（τsn）に制限される。硬直性の強い方程
式である化学反応方程式では特性時間の最小値は非常に
小さいため，時間刻み幅は非常に小さい値を選択する必
要があり，陰解法が適応される理由もこの時間刻み幅の
制限が要因である。
　以上より，Euler陽解法を化学反応方程式に適応する
と，保存則の成立に関しては利点を持つものの，時間刻
み幅は特性時間によって非常に小さな値を取る必要があ
る欠点を持つ。
3.3　QSS法の安定性・保存則の調査
　Euler陽解法では時間刻み幅が大きく取れないという
問題があった。そこで，QSS法⑺を利用することを考え
る。生成速度cと特性時間τが定数であるとすると，式
⑾から厳密解は簡単に求めることができて，

　  ⒀　

となる。式⒀は式⑿と異なり，特性時間に依存しない。
つまり，QSS法は安定性の面でEuler陽解法に比べて利
点を持っている。次に，保存則については，式⒀から，

　　　　　　  ⒁　

が得られる。よって，質量分率の保存則である式⑺は成
立しない。この保存則の非保存性に対する誤差は蓄積し，
解析が不安定になる可能性がある。
　以上より，QSS法を用いた解析では，時間刻み幅は特
性時間に依存せずに決定できるが，保存則は成り立たず，
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これが要因で不安定になる可能性があることが分かった。
3.4　ERENA法
　本節では，化学特性時間に依存せずに安定かつ毎時間
ステップにおいて保存則を満たす積分法を提案する。つ
まり，第3.2, 3.3節で述べた欠点を無くした積分法を構
築する。そこで，式⒀で得られる厳密解にLagrange未
定乗数法を使い，式⑺の質量分率の保存則を満たすよ
うに修正実施する。つまり，QSS法によって得た質量分
率をYi*とし，保存則からの誤差を修正した質量分率を
Yin+1とすることを考える。修正による変化量を最小に
するために，残差平方和が最小となるように修正値を選
択するならば，

　　

残差平方和  が最小

質量分率の和 
 

⒂　

となるように修正を実施すればよい。式⒂から
Lagrange未定乗数法を使うと，以下の式を解けば良い。

　
∑ ∑  ⒃　

ここで，ηsは適当な重み，λはLagrange未定乗数，ψは
λとYsn+1の関数である。我々は，ηsをYs*と設定してい
る。Ysn+1を求めるためには以下の（Ns+1）個の方程式，

　　　　　　　　   ⒄　 

　　　　　　　　  
⒅　

を解けばよい。式⒃⒄⒅から， 

　 ∑ ∑  ⒆　

　　　　　　

∑

∑  
⒇　

が得られる。このようにして，保存則の不成立によ
る不安定性を抑え，堅牢性を増した手法をここでは
Robustness-Enhanced Numerical Algorithm （RENA）
と呼ぶ。
　さらに，精度を保持するために，修正度合を示すλを
ある閾値εで制限することを考える。つまり，λを計算
し，閾値εに比べて大きい場合は時間刻み幅Δtn を閾値
εよりもλが小さくなるように再設定する。このよう
に，常に精度によって時間刻み幅を自動設定するように
拡張した手法をExtended RENA（ERENA）法と呼ぶ。
詳細は省くが，図1にERENAのフローチャートを示す。
図1からもERENAが簡素であることが分かって頂ける
と思う。 　
3.5　ERENA法を用いた0次元着火問題
　ERENAの性能を示すため0次元着火解析を実施す
る。当量比1の予混合気 CH4/air, n-C7H16/air, n-C10H22/
airを用い，初期圧力0.1, 1MPa，初期温度1300Kの0次

元着火解析とした。ここで用いた詳細化学反応機構は
KUCRS⑿を用いたものである。ERENAの誤差閾値はε
=1×10-8と設定した。
　図2に，堅牢生を調査するため，時間刻み幅を1×
10-5sと設定したn-C10H22/airの0次元着火解析を実施し
た。時間刻み幅を大きく設定したのは硬直性を強くす
るためである。実際のCFD解析においては，値の小さ
な化学種が移流してくるため，着火問題よりも硬直性
が強く，この硬直性の影響を時間刻み幅の大きさで模
擬している。比較に用いた積分法はVODE, CHEMEQ2, 
ERENA, MTSである。図2から，第2節で簡単に述べ
たMTSとCHEMEQ2を用いた解析結果には発散や平衡
温度の不成立等の硬直性が強い条件では堅牢性に難があ
ることが分かる。ERENAはVODEと一致した結果を得
ており，他の陽解法と比べて堅牢性が高いことが分かる。
　図3に，実際のCFD解析で使われる程度の時間刻み
幅である1×10-8sと設定し，VODEとの計算時間の比較
をまとめている。縦軸は，VODEの解析時間をERENA
の解析時間で割ったものであり，1より大きい場
合，ERENAがVODEよりも早いことを示す。図3から，
ERENAを使えば， VODEに比べて最大で800倍程度の高
速化が可能であることがわかる。これは，VODEはヤコ
ビ行列生成の必要性から，解析時間が化学種数の自乗で
大きくなるのに対し，ERENAはヤコビ行列の生成が必
要ではなく概ね化学種数に比例するため，大きな化学種
数を持つ詳細化学反応機構を利用した際には，ERENA
を利用すれば高速化が可能である。
　
4．実機開発に向けた燃焼モデル
　ERENAを用いることによって，解析負荷を大幅に減
少させることが可能となり，以前では解析不可能と考
えられていた解析も可能となっている⒀。しかし，実機
スケールの解析を実施するには，まだまだ解析負荷が大
きい。これは，Direct Numerical Simulation（DNS）解
析を用いて燃焼現象を正確に解析するには，反応帯に数
十点の格子点を配置しなければならないことに起因す
る。そこで，格子で解像できない燃焼現象を高い精度で
予想する燃焼モデルが様々提案されており⒁，これらの
モデルを組み合わせることで，近い将来詳細反応機構を
用いて実機スケールの解析が可能となることが期待さ

Fig. 1  Flowchart of ERENA.
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れる。本稿では，燃焼モデルの中でも，詳細化学反応
モデルを扱いやすく，導入も容易と考えられるArtifi cial 
Thickened Flame model（ATF）⒂について述べ，その
性能を示す。ATFは層流燃焼速度を保つように火炎を
人工的に厚くすることにより，比較的粗い格子でも火炎
帯を正確に捉えるモデルである。
　
5．ATFを使った検証
5.1　支配方程式
　ATFを考慮した圧縮性Navier-Stokes方程式は，式⑴
の質量保存式はそのまま用い，他の方程式を

　　  （2’）　

　　  （3’）　

　　  （4’）　

と修正する。ここで，FはFlame Thickening Factor 
（FTF）を表す。F=1の時，ATFを用いない一般的な
Navier-Stokes方程式⑴-⑷となる。ATFを用いること
で，拡散係数がF倍され，反応速度は1/F倍されるが，
平均の拡散係数D及び反応速度Wを使うと，層流燃焼

速度は√DW に比例するため，Fを用いた変換を行って
も一定に保たれる。また，紙面の関係上，詳細は省く
が， 我々は独自にFTFに関して解析前に火炎厚さの計算
を必要とせず，火炎帯のみFが作用するように工夫した
FTF開発している⒃。 
　
　　　　　　 log | | , 1  21

　
ここで用いたλとεはERENAで用いるパラメータであ
る。この簡単な修正による効果を以降で述べる。
5.2　解析手法及び条件
　数値解析手法として，数値流束をHLLC⒄により評価
し，minmod limiterを用いたMUSCL⒅で高次精度化を
実施した。時間発展は3次精度TVD Runge-Kutta⒆を用
いた。また，化学反応方程式の時間積分方にはERENA
法を用いた。H2/Airの化学反応モデルにはUT-JAXAモ
デル⒇を用いた。本解析では固定時間刻み幅を用いてい
る。 解析領域及び初期条件を図4に示す。図4の火炎
は混合気2H2/O2/3.76N2，圧力0.1MPa，温度300Kの条件
で断熱火炎計算を実施した結果を貼り付けた。衝撃波は
マッハ数2.5として流入させた。未燃領域は混合気2H2/
O2/3.76N2，圧力0.1MPa，温度300Kである。計算格子は
格子解像度の影響を調査するため格子幅が2.5-20.0μm
の等間隔直交格子を用意した。格子点数及び格子幅は表
1に示す。本解析は，まず衝撃波と火炎が干渉し，その
後，先頭衝撃波が反射衝撃波として伝播し，最終的に爆
轟に遷移する現象である。本現象の詳細は過去の研究21

を参考していただきたい。

5.3　解析結果
　図5, 6にATF1, NS1, NS5を用いた場合の温度の瞬間
場を示す。NS5はDDT遷移時間や位置から，格子収束
しており，ここでは参照解としている。図5は解析開始
から12.5μs後の結果を示している。ATFを組み込んだ
結果であるATF1は人工的に火炎を厚くしているにも拘
わらず，ATFを入れていないNS1の結果に比べて火炎
の面積が小さく，火炎帯も薄い。つまり，火炎帯を正確
にとらえていないNS1の結果は，大きく参照解から離れ
ており，火炎帯を正確にとらえることは非常に重要であ
ることが分かる。次に，図6は爆轟遷移が始まった瞬間

Fig. 2   Temperature profi les using VODE, ERENA, CHEMEQ2, 
MTS on n-C10H22/air at Δt = 1×10-5 s, p0=0.1 MPa, 
T0=1300 K.

Fig. 3   Total computational time ratios of ERENA using ε= 1×
10-8 on CH4/air, n-C7H16/air, and n-C10H22/air at Δt = 1×
10-8 s, p0=0.1,1 MPa, T0=1300 K.

Case name Grid points Grid size [μm] 

NS1 1001x201 20.0 
NS2 2001x401 10.0 
NS3 4001x801 5.0 
NS4 6001x1201 3.3 
NS5 8001x1601 2.5 

ATF1 1001x201 20.0 
ATF2 2001x401 10.0 
ATF3 3001x601 6.7 

ATF 

No 
No 
No 
No 
No 
Yes 
Yes 
Yes 

Table 1  Summary of conditions.
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の温度場を示している。ATF1の結果は，参照解NS5と
同じ時刻・領域で爆轟が開始しているが，NS1では図5
で見たように火炎も厚くなっていたため，他の条件と比
べて早く爆轟遷移してしまっている。
　図7に解析領域内で2000K以上の面積を計測し，解析
領域全体の面積で割った結果を示す。つまり，火炎の面
積を正確にとらえられているかを見ている。主な現象に
よって，衝撃波と火炎の干渉領域（Shock/Flame），反
射衝撃波と火炎の干渉領域（RS/Flame），爆轟伝播領
域（Detonation）の三つに分けている。火炎構造をとら
える難しさは，Shock/Flame, RS/Flame, Detonationの

順に火炎厚さが薄くなるため，この順で解析が困難と
なる。爆轟遷移（24.5μs近傍）前の結果を見ると，参
照解としたNS5は格子収束した結果であることがわかる。
ATFを入れた結果を見るとATF2とATF3は，NS5と同
じ結果が爆轟遷移前まで得られている。そのため，一次
元方向に格子幅を4倍程度大きく取れることになる。本
計算は2次元解析ではあるが，3次元解析を実施した場
合，空間及び時間方向にそれぞれ4倍にできるので，44

（=256）倍高速化可能である。また，爆轟遷移後を見て
みると，ATF2とATF3は格子収束していることが分か
るが，先ほどから参照解としてきたNS5は格子収束が得
られていない。よって，ATFを用いない結果として格
子収束した結果を得られてはいないため，正確な議論は
できないが，爆轟伝播をとらえることを考えると，さら
なる高速化が可能であることが示唆される。
　この様に，ATFを組みこんだ結果，更なる高速化の
可能性を示すことができた。一方で，ATFモデルでは，
反応率を修正しているため，自着火時間に影響を与えて
いることや，乱流効果の導入にモデル修正の余地が残さ
れている。我々の研究グループでは，これら問題点を解
決すべく研究を進めており，詳細化学反応機構を用いた
CFD解析の更なる効率化や適用範囲の拡張を目指して
いる。
　
6．結言
　大規模詳細反応機構を効率的に組み込むことを目的と
し，我々が開発した高速積分法を紹介した。さらに，実
機スケールでの解析への道筋として，我々が近年進めて
いるATFモデルについて紹介した。これらを組み合わ
せることによって，大幅に解析負荷を削減することが可
能となることが示された。実機スケールでの解析を現実
的なレベルまで高速化できるよう研究を進めていきたい。
　ERENAプログラムのご利用に関しては，下記JAXA 
新事業促進センターHPからご連絡頂きたい。（http://
aerospacebiz.jaxa. jp/jp/patent/license.html）Fig. 6   Instantaneous temperature profile at the time when 

detonation initiated. D in the figures means that the 
detonation starts to propagate.

Fig. 5   Instantaneous temperature profiles under shock/flame 
interaction conditions.

Fig. 4  Schematics of initial conditions of shock/fl ame interactions.

(a) ATF1 (1001x201)

(b) NS1 (1001x201)

(c) NS5 (8001x1601)

(a) ATF1 (1001x201)

(b) NS1 (1001x201)

(c) NS5 (8001x1601)

Fig. 7   2000 K area rate for the results which is DDT time is 
around 24 μs.
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1．はじめに
　エネルギー資源，とりわけ化石燃料の枯渇が叫ばれる
中，今もって我々の生活は石油をはじめとする化石燃料
の燃焼に大きく依存している。一方，化石燃料の燃焼が
地球規模での環境破壊を引き起こす要因となっているこ
とも紛れもない事実であり，より高度な燃焼制御にもと
づいたクリーンかつ高効率な燃焼技術の出現が早急に望
まれる。
　液体燃料の燃焼形態としては，高負荷燃焼が可能で制
御の応答性が良いという理由から，工業的には噴霧燃焼
が多用されており，その用途は，ロケット，航空機，船
舶，自動車等の各種エンジンおよび加熱炉など多岐にわ
たっている。
　しかし噴霧燃焼は，燃料の微粒化，油滴の気相への分
散，蒸発，燃焼といった素過程が同時に相互作用を及ぼ
しあいながら進行する反応性二相乱流であり，その燃焼
制御技術の多くは，試行錯誤的な経験工学に基づくもの
である。
　今，1mlの液体燃料が粒径20μmの油滴に微粒化され
たとすると，約2.4億個もの油滴が出現することになり，
実際の噴霧火炎中には天文学的な数の油滴が存在してい
ることになる。しかも，微粒化によって生成される油滴
は本質的に粒径分布を有しており，この油滴粒径の違い
が現象をさらに複雑化する原因となっている。
　計測の面から考えると，噴霧火炎内の現象や構造をよ
く理解するには，分散相である液滴と気相の両方を観測
する必要がある。しかし，過去に用いられたサンプリン
グプローブ法では，それぞれの相の情報を分離すること
がむずかしい上に，時間分解能・空間分解能が低く，複
雑な火炎構造の変化に対応できる計測ができない。また，
現在気体燃料の火炎（ガス火炎）に対して用いられてい
る種々のレーザ計測法の中にも，油滴の存在によって容
易には適用できないものがある。したがって，ガス火炎
と比べると，噴霧火炎に関して計測可能な物理量の数が
どうしても制限されてしまうために，実験的知見が未だ

十分に得られていないというのが実情である。
　また，実際の噴霧火炎中では，液滴は個々の単滴とし
てではなく，互いに干渉しあいながら蒸発･燃焼してい
る。そのような考えのもとで，Chiuら⑴は何千，何万と
いう数の油滴の集まりを群（クラスター）として扱い，
その燃焼挙動を理論的に解析し，油滴の粒径および空間
数密度によって，油滴群の燃焼挙動が異なることを予測
した。しかし，この分野における過去の実験的研究は少
なく，近年の急速なレーザ計測技術の発達を待って，よ
うやく多くの実験的知見が明らかになりつつある。
　筆者らは，従来の時間平均的統計量の測定に代わり，
高時間・高空間分解能かつ高精度な変動量の時系列デー
タの多チャンネル同時測定により，Chiuらの油滴群燃
焼理論⑴を定量的に検証することに成功した⑵-⑹。その
結果，流れ場中の乱れや油滴間相互干渉の影響が噴霧火
炎の燃焼特性を支配し，噴霧の不均質性が群としての
挙動を作りだすこと，さらにこの群挙動の時空間的変化
が，噴霧の燃焼機構と深く結びついていることが明らか
となった。 
　本稿では，近年，噴霧燃焼計測に不可欠となったレー
ザシートによる噴霧断面像の可視化法と，火炎中の局所
領域からのラジカル発光計測について述べるとともに，
著者らが開発した噴霧断面像と局所ラジカル発光の同時
時系列計測システムを紹介する。また，実際に噴霧火炎
に適用した場合の結果を示し，噴霧火炎中での油滴群の
燃焼挙動について考察する。

2．複合光学計測による噴霧燃焼の詳細構造の観察
　前述したように，実際の噴霧火炎中では，液滴は個々
の単滴としてではなく，互いに干渉しあいながら蒸発・
燃焼している。Chiuら⑴は油滴の集まりを群（クラス
ター）として扱い，その燃焼挙動を理論的に解析し，油
滴の粒径および数密度によって，油滴群の燃焼挙動が異
なることを予測した。当初Chiuら⑴は，等間隔で配置さ
れた直径dの均一粒径油滴からなる直径DCの球形油滴群
において，油滴群に含まれる油滴の総蒸発率と拡散によ
る油滴群内外のガス成分交換率の比と定義される群燃焼
数Gを用いて，油滴の群燃焼形態を分類している。
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　 )/()276.01(5.1 3/22/13/1 LdnReScLeG T+=  ⑴　
ここで，Leはルイス数，Scはシュミット数，Reは油滴
粒径とスリップ速度を用いた油滴レイノルズ数，nTは
油滴群内部に含まれる油滴総数，dは均一油滴直径，L
は平均油滴間距離である。
　この群燃焼数Gによって分類される4つの燃焼モード
を図1に示す。

（a） G < 10-2「単滴燃焼」
　個々の油滴は，十分な酸素濃度の雰囲気中で，全周炎
に包まれて燃焼する。
（b） 10-2 < G <1「内部群燃焼」
　油滴群中心部で酸素が不足し，群火炎が形成されるが，
その周囲には単滴燃焼が存在する。
（c） 1 < G < 102「外部群燃焼」
　油滴群内部への酸素の供給が大きく不足し，油滴群外
部に群火炎が形成される。
（d） 102 < G 「外殻燃焼」
油滴群中心部では油滴の蒸発がまったく起こっておらず，
その周囲に油滴の蒸発領域と火炎領域が存在する。
　また，無次元油滴間距離Sを，
　 )276.01/()10/( 2/13/1 ReScdLS +=  ⑵　

と定義すると，群燃焼数Gは，Sと油滴群内の油滴総数
nTを用いて次のように表せる。
　 SnLeG T /15.0 3/2⋅=  ⑶　
ここでルイス数Le = 1とすれば，図2に示すように，

S-nT平面に等G線と各群燃焼形態の現れる領域を示すこ
とができる。
　噴霧燃焼を油滴群の燃焼として取り扱い，初めてその
挙動を理論解析した「油滴群燃焼理論」ではあるが，モ
デルの構築過程で，次のような仮定が置かれていること
に注意しなければならない。1）油滴群は球形であり静
止雰囲気中に存在する。2）油滴群は均一粒径の油滴か
らなる。3）群火炎は非常に薄いシート状に形成される。
すなわち，いずれの仮定も実現象とは大きく異なってお
り，本理論の妥当性の評価には，実験的裏付けが不可欠
であった。
2.1　予混合噴霧火炎バーナ
　実際の噴霧火炎中での現象を実験室レベルで理想化し
て抽出するには，工業用バーナなどで見られる噴射ノズ
ル近傍での微粒化過程の影響や保炎器後流に形成される
循環流や大規模渦を極力排除した，より単純化された流
れ場が必要となる。予混合噴霧は，微粒化の完了した油
滴を空気流に浮遊させ，油滴と気相の速度差を極力抑え
た二相流であり，水谷ら⑺によって燃焼研究に導入され，
中部ら⑻,⑼によって噴霧火炎の詳細構造に関する研究が
行われた。

　図3（a）に，実験に用いた予混合噴霧火炎バーナ⑵

と火炎の直接写真（露光時間1/15s）を示す。この写真
に捉えられている火炎像は，目視による火炎の外観に対
応している。バーナポートは内径52.7mmで，周囲に幅
1.0mmの環状の水素拡散パイロットバーナを有している。
バーナポート上流440mmに設置された二流体噴射弁に
より微粒化された液体燃料（白灯油）は燃焼用空気と混
合され，予混合噴霧としてバーナポートから上方に噴
出する。実験条件は，燃焼用空気の断面平均流速5.5m/s
（Re = 19400），灯油－空気質量流量比0.045kg/kg（供給
当量比0.75）とした。計測の際の座標系としては，バー
ナポート中心を原点とし，火炎下流方向にh軸を，半径
方向にr軸をとった。
2.2　火炎中の噴霧における油滴群燃焼挙動
　図3（b）に火炎の短時間露光（1/1000s）の直接写真⑵

を示す。目視では，前述の図3（a）のようになめらかなFig. 2  Various regimes of droplet group combustion⑴

Fig. 3  Premixed-spray burner and the fl ame

Fig. 1  Various modes of droplet group combustion⑴

（a）Long exposure （b）Short exposure
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形状をもつように見える噴霧火炎も，瞬間的には多数の
不均質な火炎塊から構成されていることが確認できる。
実はこれこそが噴霧火炎中の油滴群燃焼（1）の存在を
端的に示している。

　図4は，予混合噴霧中にレーザシート光を照射し，噴
霧断面を可視化したものであり，（a）が非燃焼時，（b）
が燃焼時のものである。非燃焼時には連続して存在して
いた噴霧流が部分的に消失して，燃え残った噴霧領域が，
油滴群（クラスター）として存在していることが分る⑵。
　したがって，このように時空間的に非常に不均一な構
造をとる火炎中の噴霧の燃焼過程を議論する場合には，
位相ドップラー流速計（Phase Doppler Anemometer: 
PDA）等の単独計測により，一点における油滴と速度
を計測し，その時間平均的な統計量を得るだけでは不十
分であり，油滴クラスターの存在や燃焼反応の有無と
いった複数の情報を，同時かつ時系列で連続的に計測す
ることが必要不可欠であることが理解していただけよう。
2.3　火炎中での油滴クラスターの形成過程の観察
　噴霧火炎中での油滴クラスターの形成過程を詳細に観
察するために，噴霧断面像と火炎中の局所領域からの
OHおよびCHラジカル自発光の同時時系列計測光学系を
構築し，前述の予混合噴霧火炎に適用した⑸。図5に計
測システムを示す。以下では，それぞれの光学系につい
て詳述していくこととする。
2.3.1　噴霧断面像撮影用光学系
　火炎中の噴霧断面像撮影の光源には，アルゴンイオ
ンレーザ（Spectra-Physics, Stable 2017, 発振波長514.5 
nm，出力2W）を用いた。レーザ光は，平凹レンズ，
平凸レンズ，シリンドリカルレンズにより厚さ約0.3 
mmシート光となり，バーナの中心軸を含む垂直断面を
照射する。照射された油滴からのMie散乱光像は光干渉
フィルタ（日本真空光学製，中心波長514.5nm，半値幅
1.0nm）により背景光を除去された後に，高速度カメラ
（Kodak, Ektapro HS Model 4540）により，9000frame/
sで連続2048枚撮影される（撮影時間228msに対応）。得
られた画像データは，有効画素数128×256pixel（実空
間で70×140mmに対応）で256階調に変換されディジタ
ル記録される。
2.3.2　局所ラジカル自発光計測用光学系
　火炎中の化学発光（Chemiluminescence）とは，原・
分子種が燃焼反応による余剰エネルギーによって励起さ
れ，基底状態に遷移する際に放出する発光であり，各化
学種によって放出する波長が異なることから，反応領域
の検出や，火炎構造の観察に広く用いられている。中
でも，炭化水素系燃料の火炎では，OH，CH，C2ラジカ
ルによる発光が顕著で，いずれも明瞭な帯構造（band 
structure）を持つことから，計測の対象となることが
多い。
　Dyerら⑽によると，OHラジカルは寿命時間が長いた
めに燃焼ガス中に広く分布するが，OHラジカル自発光
は，
　　　　CH　+　O2　=　CO　+　OH* ⑷　
なる反応で生じた励起状態にあるOHラジカル，OH*
（*は励起状態を表す）が，

Fig. 4  Unburned spray images

（a）Non-combusting （b）Combusting

Fig. 5  Measurement system

Control volume
Convex mirror

Concave mirror

Pinhole

Fig. 6  Confi guration of MICRO

Fig. 7  Spatial distribution of collection rate of MICRO
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　　　　OH*　=　OH　+　hv ⑸　
のように基底状態に遷移する際に発する紫外域の
306.4nmをバンドヘッドとする発光が主である。ここで，
hはプランク定数，vは発光の周波数である。その強度は
OHラジカル自身の濃度ではなく，反応⑷の律速因子で
あるCHラジカル濃度と対応して，燃焼反応領域を中心
に出現する。
　また，CHラジカル自発光は，
　　　　C2　+　OH　=　CO　+　CH* ⑹　
なる反応⑾で生じた励起状態にあるCHラジカル，CH*が，
　　　　CH*　=　CH　+　hv ⑺　
のように基底状態に遷移する際に発する431.5nmをバン
ドヘッドとする発光が顕著である。その強度は反応⑹の
律速因子であるC2ラジカル濃度と対応しており，おもに
炭化水素の初期反応領域で観察される。
　これらのラジカル発光信号は燃焼反応と結びついて
いるので，火炎の診断上，非常に有効な手がかりとな
る。しかしながら，火炎からの自発光信号の計測には，
従来，市販のガラスレンズを数枚用いた単純な光学系
が用いられており，波長による焦点位置の違い（色収
差，Chromatic Aberration）や，レンズの内側と外側を
通過する光線の集光位置の違い（球面収差，Spherical 
Aberration）のために空間分解能が低いなどの短所が
あった。
　筆者らは局所領域からの多波長の火炎発光受光用に，
カセグレン光学系を用いることで色収差の問題を解消
し，凹面鏡と凸面鏡の組み合わせを最適化することで球
面収差を最小化し計測の空間分解を向上させMulti-color 
Integrated Cassegrain Receiving Optics （MICRO） を
開発した⑿。
　図6にMICROの構成を示す。測定体積からの発光は
凹面鏡および凸面鏡により反射され，光ファイバの端面
に集光される。光線追跡法を用いて測定体積の大きさ
を評価した結果，図7に示すように光軸方向に約1.6mm，
最小ウエスト径が約0.2mmであり，従来のレンズ光学系
よりも集光率分布に優れていることが確認された⑿。
　燃焼反応領域と油滴の存在領域の関係について考察を
加えるために，火炎中のOHおよびCHバンドの発光信号
にあわせて，油滴からのMie散乱光信号を同時に計測し
た。 MICROによって集光された多色混合光は，光ファ
イバーを介して高速波長分離器に送られ，ダイクロイッ
クミラーによって波長選択された後に，OH発光用フィ
ルタ（中心波長306.6nm，半値幅9.3nm），CHバンド発
光用フィルタ（中心波長431.1nm，半値幅3.0nm），Mie
散乱光用フィルタ（中心波長514.5nm，半値幅1.0nm）
により各波長に分離され，それぞれの光電子増倍管
（PM）によって検出される。光電子増倍管からの出力
電流はI/V変換器により電圧に変換され，V/Vアンプで
増幅された後，A/Dコンバータにより，サンプリング
周波数100kHz，12bitでディジタル記憶される。高速度

カメラとA/Dコンバータの同期には，パルスディレイ・
ジ ェ ネ レ ー タ（Stanford Research Systems製，WC 
Model DG535）を用いた。
2.3.3　実験結果および考察
　図8にバーナポート近傍のh = 15 ～ 85mmにおける
噴霧断面連続像と，h = 50mm，r = 15mmの位置（画
像中に＋印で表示）で検出されたOHラジカル自発光信
号IOH，CHバンドの火炎発光信号ICH，および油滴からの
Mie散乱光信号IMSの同時時系列測定結果を示す。
　前述の図4に示した，以前に行った噴霧断面連続像の
みの観察⑵から，バーナポート近傍において，未燃噴霧
流が非常に早い速度で部分的に消失する現象が確認され
た。その一方で，非燃焼時には同様の現象が確認されな
かったことから，未燃噴霧流の消失が燃焼反応によるも
のであることが推察されたが，噴霧断面像は単に油滴の
存在の有無を示しているにすぎず，噴霧断面像中の燃焼
反応領域について考察を加えることは出来なかった。し
かし本計測システムでは，噴霧断面像と火炎からの発光
信号を同時に計測することで，噴霧流の消失原因につい
て，噴霧の存在領域と燃焼反応領域の関係にまで踏み込
んだ考察が可能となった。
　図8を見ると，t = 57ms前後（図中A1 ～ A5の時間
帯）において，図中の白矢印で示すように，連続噴霧流
が半径方向に急速に消失していく様子が観察される。こ
の時，OH信号，CH信号はともに大きく立ち上がってお
り，図中＋印の領域において燃焼反応が起こっているこ
とがうかがえる。このことより，噴霧の消失は燃焼反応
によるものであり，その燃焼反応領域が速い速度で噴霧
流中を特定の方向に移動すること（これを選択的な火炎
伝ぱと呼んでいる）で，噴霧流が分断されていることが
分る。さらに，図中A2～ A3の時間帯において，Mie散
乱光信号と火炎発光信号が同時に立ち上がっている。こ
のことは，噴霧境界の内部にまで燃焼反応領域が存在し
ていることを意味している。
　次に，t = 64ms前後（図中B1～ B5の時間帯）におけ
る，噴霧断面像を観察すると，t = 62.7ms（B1に対応）

Fig. 8  Simultaneously monitored time-series date
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において，図中矢印で示した位置から，火炎伝ぱが始ま
ろうとしている。その後，火炎は図中矢印で示すように，
左斜め上方に向かって伝ぱしていくことが分る。つまり，
この位置より上流側にあった噴霧流は何らかの理由で，
火炎の伝ぱを妨げたと考えられる。このことは，図中の
B4 ～ B5で示されるMie散乱光信号の立ち上がっている
時間帯では，火炎発光信号の立ち上がりは見られないこ
とから確認できる。 
2.4　火炎中の油滴クラスターの群燃焼数挙動の観察
　本説では，前節で詳述した連続噴霧流の分断によって
形成された油滴クラスターの燃焼過程について考察を加
える。
　図9は計測システム⑹の概要である。図5の計測シス
テムに，位相ドップラー流速計（PDA）が追加されて
おり，高速度カメラによる噴霧断面像と，火炎中の1点
における，OHラジカル自発光信号，CHバンドの発光信
号，油滴からのMie散乱光信号とPDAによる油滴粒径と
速度の計1画像と5つの局所信号の同時時系列計測が可
能となっている。

2.4.1　噴霧断面像撮影用光学系
　PDA送光系の光源にアルゴンイオンレーザの514.5nm
の波長を用いるため，レーザシート光用にはアルゴン
イオンレーザ（Spectra Physics製，BeamLock 2080, 出
力10W）の488nmの波長を用いた。シート光により照射
された油滴からのMie散乱光像は，光干渉フィルタ，イ
メージインテンシファイア（I.I.）（浜松フォトニクス
製，C6653MOD）を通して，レーザシートに垂直方向
に設置された高速度カメラ（Kodak製，Ektapro HS 
Model 4540）により，13500駒/sで連続4096枚（撮影時
間303msに対応）撮影される。得られた画像データは，
有効画素数128×128pixel（実空間で30×30mmに対応）
で256階調に変換されディジタル記録される。
2.4.2　位相ドップラー流速計（PDA）
　受光系および信号処理器には市販の装置（DANTEC
社製，57X10および58N10）を用いた。また，送光系
の光源には，波長514.5nmのアルゴンイオンレーザ
（Spectra Physics社製，Stable2017）を使用した。レー

ザ光は光ファイバにより送光系に導かれた後に送光系内
で二分割され，そのうちの一方がブラッグセルにより
40MHzの周波数変調をうける。送光系から射出される
2本のレーザ光は，焦点位置で交差して測定体積を形成
する。測定体積を通過する油滴からのドップラ光は，光
軸に対して70.3°の方向に配置された受光系により検
知され，信号処理器で処理された後，パーソナルコン
ピュータに記録される。この受光角は，常温で屈折率が
1.42の白灯油の油滴に対して，レーザ光の反射光成分が
落ち込み，1次屈折光が支配的になる角度である⒀。
　本実験で用いたPDAの仕様を表1に示す。
2.4.3　測定方法および測定領域
　画像撮影領域の中心に位置する1点において，前述
の高空間分解能を有する集光光学系MICRO⑿による油
滴Mie散乱光信号，OHラジカル自発光信号，CHバン
ドの発光信号と，PDAによる油滴粒径，速度の5つの
局所信号を同時計測した。画像撮影装置，PDAシステ
ム，A/Dコンバータの同期には，パルスディレイ・ジェ
ネレータ（Stanford Research Systems製，WC Model 
DG535）を用いた。
　計測の際には，画像中心のh座標を代表高さhrとした。
画像撮影領域は，油滴群が頻繁に観察されるr = －15
～ 15mm，hr = 100, 110, 120, 130, 140, 150, 160mmの7
領域とした。
2.4.4　個々の液滴群の群燃焼数の算出方法
　実験データから個々の油滴群の群燃焼数を算出するた
めに，前述のChiuら⑴に理論解析における均一油滴直径
dを油滴群内部に含まれる油滴の算術平均粒径d10で置き
換え，油滴群直径Dcとしては，画像処理により油滴群
の断面積Sを算出し，それと等しい断面積をもつ等価球
の直径lcを用いた。
　　 π= /4Slc      ⑻　
　予混合噴霧を用いているため油滴と気相とのスリップ
速度には非常に小さいため油滴レイノルズ数Re = 0と
し，ルイス数Le = 1とおくと，前述の式⑶より，火炎中

 Pulse delay 
generator

Fig. 9  Simultaneous measurement system

Transmitting optics 
Wavelength of laser beam [nm] 514.5 

Focal length [mm] 310 
Spot diameter [μm] 145 
Fringe spacing [μm] 5.0 

Fringe number 29 
Receiving optics 

Focal length [mm] 310 
Width of spatial filter [μ

μ

m] 100 
Range of size and velocity measurement 

Maximum velocity [m/s] 15.0 
Minimum velocity [m/s] -5.0 

Bandwidth of signal processor [MHz] 4.0 
Frequency shift [MHz] 40 

Table 1  Specifi cation of PDA
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の個々の油滴群の群燃焼数Gcは，
　　 LdnG TC /5.1 10

3/2=       ⑼　
となる。ここで，平均油滴間距離LはPDAの時系列デー
タを用いて次式により算出した。

　　 ∑ −⋅−= +

Nc

i
ciii N/VttL )1()( 1    

⑽
　

ただし，Ncは個々の油滴群内で計測されたPDAデー
タ個数，tiはi番目の油滴のアライバルタイム，Viはi番
目の油滴速度である。また，油滴群内の油滴総数nTは，
直径lcの球形油滴群の内部に油滴が等間隔Lで充填され
ているとし，次式により求めた。
　　 33 /)6/( Lln cT ⋅π=     ⑾　
2.4.5　実験結果および考察
　以上の手順により，画像撮影により確認された火炎中
の個々の油滴群の群燃焼数GCを算出し，前述の図2の
S-nT平面にプロットしたものを図10に示す。個々の油
滴群の群燃焼数GCはChiuらの理論解析で予測された範
囲に収まっていることが分る。単滴燃焼のものは油滴総
数が10個以下のものに限られており，支配的となってい
る群燃焼形態は，内部群燃焼と外部群燃焼である。
　次に，個々の油滴群に注目し，求めたGCをChiuらの
理論による群燃焼形態の分類に当てはめた場合，実際に
観察される群燃焼状態と一致するかを検証した。図11
に，hr = 110 mmにおけるOHラジカル自発光信号，CH
バンドの発光信号，油滴Mie散乱光信号，油滴粒径と
速度，および噴霧断面画像の同時時系列データを示す。
MICROにより得られた発光信号は，最大値で正規化し
ている。画像中の+印で示した点が画像中心，すなわち
MICROとPDAの計測点である。噴霧断面像との同時計
測を行った結果，どのような形状の油滴群が計測点をど
のように通過したのかが確認できる。噴霧断面の連続画
像とMICROによるMie散乱光信号との対応がよく取れ
ている。
　（a）の油滴群は，GC = 1.28であり，Chiuらの分類に
よれば，群燃焼形態は外部群燃焼に相当する。MICRO
の時系列データを見ると，全体的には，油滴群に対応す
る油滴Mie散乱光信号の持続期間の前後にOHラジカル

自発光，CHバンドの火炎発光信号が強く，油滴群内部
では火炎発光信号は微弱であることから，油滴群を取り
囲むように燃焼反応領域が存在し，その内部では燃焼反
応がほとんど起こっていないといえるので，この油滴群
全体の燃焼形態は，外部群燃焼と判断できる。よって，
この油滴群の実際の燃焼形態は，求めたGCをChiuらの
分類にあてはめた場合と合致しているといえる。しか
し，この油滴群の下端へいくにつれ，油滴Mie散乱光信
号は弱くなっており，逆に火炎発光信号は強くなる傾向
にある。このように，油滴群全体では，その燃焼状態が
Chiuらの群燃焼形態の分類と合致しているといえども，
局所的には，油滴群内の噴霧特性，あるいはその他の条
件，例えば，雰囲気温度，燃料蒸気濃度，酸素濃度等の
不均一さにより，同一の油滴群内部においても燃焼形態
が異なることが分かる。
　次に，（b）の油滴群に注目すると，GC = 0.422であり，
Chiuらの分類によれば，その群燃焼形態は内部群燃焼
に相当する。MICROの時系列データより，油滴群内部
で火炎発光信号が検出されているものの，その中心部付
近では火炎発光信号強度は弱くなっており，内部群燃焼
に近い燃焼状態であると考えられ，この油滴群の群燃焼
形態は，Chiuらの分類と一致している。
　（c）の油滴群はGC = 0.0677であり，Chiuらの理論解
析によれば，その群燃焼形態は内部群燃焼に相当する。
発光信号の時系列データをみると，火炎発光信号はMie
散乱光信号と似た波形を示している。つまり，油滴群全
体で燃焼反応が起こっており，単滴燃焼の群燃焼状態で
あると考えられる。GC = 0.0677なので，その群燃焼形
態は，単滴燃焼に近い内部群燃焼であると考えられるが，Fig. 10  G number of individual droplet clusters
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Fig.11  Simultaneously monitored time-series data and images
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Chiuらの分類とは一致しない結果となった。
　Chiuらの群燃焼形態の分類と実際に観察される群燃
焼形態がどの程度一致するのかを，観察されたすべて
の油滴群について定量的に確認するために，それぞれの
油滴群について，油滴群がMICROの測定点を通過する
時間内にOHラジカル自発光が検出される時間割合ROH
とGCの関係を調べた結果を図12に示す。図中の曲線は，
Chiuらの理論解析による分類にしたがう場合に予想さ
れる結果である。これらの図から分るように，GCとROH
には強い相関はなく，GCが対応する4つの群燃焼形態
と一致しない油滴群が多数観察されることが確認された。
　このようなChiuらの群燃焼形態の分類と実際に観察
される群燃焼形態の不一致の原因としては，理論解析
の際に用いられている様々な仮定が，本実験で対象と
した乱流予混合噴霧火炎中で観察される油滴群には当
てはまらないことも挙げられるが，Chiuはこの実験
事実をうけて，従来の群燃焼数Gを幾何学的群燃焼数
（geometrical group combustion number）GCとし，実
際の油滴群の群燃焼形態は，次式の新しい群燃焼数，
　　G=CvGC ⑻　
により決まるとした⒁。ここで，Cvは蒸発修正係数
（Gasifi cation correction factor）で，気流中の相互干渉
する油滴群の蒸発率と静止した単独の油滴群の蒸発率の
比である。このことは，最新の計測技術を用いた同時時
系列データによる詳細な実験結果を提示したことで，20
余年の時を越えて理論と実験の距離が縮小し，実験的知
見と理論的考察が有効に結びついた結果であり，大変意
義深い。
　また，このような火炎の瞬間構造こそが，窒素酸化物
（NOx）やすす等の有害物質の排出特性に直接的に関与
しており，火炎の詳細燃焼機構を知ることは，高効率・
クリーン燃焼を実現するためには必要不可欠である。
　
3．おわりに
　本稿では，レーザシート法による噴霧断面像の可視化
と火炎内局所ラジカル発光の同時時系列計測システムを
紹介し，実際に予混合噴霧火炎に適用した場合の計測結
果を示した。
　従来の，レーザシート法，PDA計測，火炎発光計測
等を単独で用いる方法ではなく，それらを統合して同時
時系列計測システムを構築することで，より詳細な観察
が可能となり，噴霧火炎中における選択的な火炎伝ぱ現
象によって噴霧流が分断されて油滴クラスターが形成さ
れ群燃焼することが明らかとなった。
　このような複数の計測機器を統合して燃焼診断に用い
る例が増加しており，今後，燃焼研究の分野に新たな知
見をもたらすことが期待される。その一方で，大量の計
測データの中に潜む現象の本質を見失うことがないよう
に，研究者には今後，計測法，解析手法等のより広範な
知識が求められるであろう。
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1．はじめに
　ガスタービンエンジン及びロケットエンジンの燃焼器
応用を目的とした，デトネーションエンジンの研究が活
発である⑴-⑵。デトネーション波⑶-⑷とは，極超音速（2
～3km/s）で衝撃波を伴い自走的に伝播する燃焼波で
あり，管内に充填された混合気の化学反応を極めて短時
間で完了させることが可能である。また，デトネーショ
ン波の前面は衝撃波であり，前方の気体を圧縮するた
め，ガスタービンの燃焼器をデトネーションエンジンに
置換した場合，圧縮機の負荷を低減することが可能であ
る。つまり，デトネーション波によって加熱するサイク
ル（デトネーション燃焼サイクル）を考えると，定圧燃
焼サイクルより高い熱効率を有することになる。これは
デトネーションエンジン関連の研究者が最も注目してい
る利点であり，ゆえに，システムレベルでその利点実現
のため，様々な試みが行われている。
　デトネーション波を管内でパルス状に発生させる，パ
ルスデトネーションエンジン（pulse detonation engine, 

PDE）や，連続的に発生させる回転デトネーションエ
ンジン（rotating detonation engine, RDE）があるが，
本稿では，後者の回転デトネーションエンジンの概要と
その研究の現状に関して述べる。

2．回転デトネーションエンジンの概要
　図1に典型的な回転デトネーションエンジンの概要図
を示す。この回転デトネーションエンジンは，2重円筒
から構成されている。内側の円筒と外側の円筒の間の空
間においてデトネーションによる燃焼を行う。まず，2
重円筒の下部に配置されたインジェクターから，図の上
方（2重円筒の軸方向）に向けて燃料（水素，気体炭化
水素）と酸化剤（酸素または空気）を噴射・混合しなが
ら充填する。その充填された混合気（未燃ガス）を周方
向に伝播するデトネーション波によって燃焼させる。デ
トネーション波自体の開始には，数J程度以上のエネル
ギーが必要であり，イニシエータとよばれるデトネー
ション管を用いてエネルギーを発生させることが多い。

回転デトネーションエンジンの概要とその研究の現状
笠原　次郎＊1

原稿受付　2016年1月18日
＊1　名古屋大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻
　　　〒464-8603　名古屋市千種区不老町

特集：燃焼現象

KASAHARA Jiro

キーワード：ガスタービン，デトネーション，回転デトネーションエンジン，パルスデトネーションエンジン
　　　　　　Gas Turbine，Detonation，Rotating Detonation Engine，Pulse Detonation Engine

Fig. 1  Schematic picture of a rotating detonation engine
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図1では，開始過程から十分な時間（100ミリ秒程度）
が経過した後の定常的なデトネーション伝播状態を示し
ており開始過程は表現されていない。
　デトネーション波（マッハ数5程度の衝撃波と化学反
応領域から構成される）の後方は高圧既燃ガス領域とな
り，この高圧ガスが，2重円筒の底部の推力壁領域で，
壁面に推力を発生させている（この間，インジェクター
からの未燃ガスの流入は停止することになる）。高圧既
燃ガスは，主に軸方向（図の上方向）に膨張し，既燃ガ
ス自体を加速する。この膨張過程において，既燃ガスは，
（デトネーション波が一回転する前の）前サイクルの既
燃ガスを軸方向に押し出す。両既燃ガスの接触面を図1
に示している。接線方向に速度差があるため，この面は
流体力学的には不安定となる（図2のSchwer et al.⑸の
3次元数値計算による温度分布では，不安定性が明瞭で
ある）。接触面より上方に，「押し出し」によって生成さ
れた斜め衝撃波が存在する。既燃ガスは，2重円筒の上
端部から排出される。

　図1の場合は，既燃ガス排出後も，コニカルプラグノ
ズルにて，加速され，ノズル面でも推力を獲得する。
　図1に破線にて，デトネーション波面座標系から見た
流体粒子の軌跡を示し，矢印にて，静止座標系から観測
した流体粒子の速度ベクトルを示した。インジェクター
から，軸方向に噴射されたガスは，デトネーション波に
よって，周方向（図1右向き）の速度成分が与えられ，
その後膨張によって，上方へ加速する。二重円筒の円筒
部の長さが，未燃ガスの充填長さより，十分大きい場合
は，既燃ガスを音速近傍まで加速可能である。
　図3に示すように，Cocks et al.⑹によるインジェク
ター近傍の可視化実験・数値計算によって，デトネー
ション波と考えられる波面の存在が確認されている（図
3左は実験によって撮像されたOHラジカルの自発光，
図3中・右は，数値計算による発熱領域である。デト
ネーション波は左向きに伝播しており，破線まで未燃ガ
スが充填されている）。

3．デトネーション燃焼サイクル
　回転デトネーションエンジンが，ガスタービンに応用
するための燃焼器として研究が行われている背景は，前
述のとおり，デトネーション燃焼サイクルの熱効率が高
いためである。

　デトネーション燃焼サイクルのp-v線図を，図4に示す。
Zeldovich⑺による説明法を用いて，以下に解説する。回
転デトネーションエンジン中の気体粒子が全て同じ過程
を経ると仮定する。図4の状態1はガスの初期状態であ
る。ガスは衝撃波によって高温高圧となり，衝撃波ユゴ
ニオ曲線及びレイリー線上の交点であるフォンノイマン
点（VN）に不連続に移動し，発熱反応に伴って状態2
（CJ点）までレイリー線上を右下方向に移動する。その
後，等エントロピ膨張を仮定すると，2→3と変化する。
図4で圧縮機での圧縮過程0→1，タービンでの膨張過程
3→4を考慮すると，0→1→VN→2→3→4→0が1サイク
ルとなる。図4を用いて，デトネーション燃焼サイクル
と，定積燃焼サイクルと，定圧燃焼サイクルとを比較す
ることが可能である。点1の状態から発熱量Qを伴うユ
ゴニオ曲線上の2’点と2”点は，定積燃焼過程後の状態及
び定圧燃焼過程後の状態にそれぞれ相当する。よって定
積燃焼サイクルは1→2’→3’→1（圧縮器，タービンのあ

Fig. 2   Temperature distribution of flow field in a rotating 
detonation engine（Schwer et al.⑸）

デトネーション波

Fig. 3   Comparison of mean experimental OH*
　　 　 chemiluminescence images （left） to instantaneous images 

of heat release plotted with two diff erent scales （middle 
and right）, （Cocks et al.⑹） 

Fig. 4   Comparison of pressure-volume diagram of constant-
volume, constant-pressure, and detonation combustion 
cycles.
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る場合は0→1→2’ →3’ →4’ →0），定圧燃焼サイクルは，
1→2” →1（圧縮器のある場合は0→1→2”→4”→0，ガス
タービンエンジンのモデルサイクル）である。熱効率は

　　　　　　　 ( ) QhhQW outin
ˆˆ/ −==η  ⑴　

と表現できる。各サイクルでĥin（流入エンタルピ），Q
が等しいとすると，ĥout（流出エンタルピ）が小さいほ
ど，熱効率は大きい。圧縮機，タービンでの過程を等エ
ントロピ過程で近似できる場合は，h3, h3’, h3”の大小関
係を比較すればよい。

　　　　　　　
∑++=

i
ii npvsTh dddd μ
 

⑵　

　であるが，状態3, 3’, 3”では，圧力が等しく，またが
一定であることから化学組成も等しいと近似でき，結
局，状態3, 3’, 3”についてのエンタルピ差については
dh=Tdsとなる。図4のデトネーションユゴニオは，レ
イリー線が時計方向に回転するほどエントロピが増大す
るという性質を持っているので，s2 < s2’ < s2”，したがっ
て， s3 < s3’ < s3”となる。dh=Tdsよりhの大小関係とsの
大小関係とは一致するから， h3 < h3’ < h3”となる。つま
り熱効率は，ηD（デトネーション燃焼サイクル）>ηV（定
積燃焼サイクル）>ηP（定圧燃焼サイクル）となる⑻-⑽。
　ただし，現実の回転デトネーションエンジンでは，部
分的なデフラグレーション燃焼（衝撃波を伴わない通常
の亜音速燃焼）が存在したり，混合不十分な未燃ガス中
を有限曲率のデトネーション波が伝播し，壁面熱損失・
インジェクター部での圧力損失・逆流が存在するため，
高熱効率の実現には，これらの影響を低減する研究が必
要である。

4．回転デトネーションエンジン研究の現状
　ロシアのLavrentyev Institute of Hydrodynamicsの
Bykovskii et al.⑾の先駆的な多数の研究によって，図5
に示す多様な形状での回転デトネーションエンジン内で，
デトネーション波が存在し得ることが示されている。図
5でFは燃料のインジェクター，Oは酸素のインジェク
ターを示している。

4.1節では，図5⒜（2重円筒型），4.2節では，図5 ⒟
（2平面型）に関して研究の現状を示す。

4.1　二重円筒型回転デトネーションエンジン研究
　Kato et al.⑿によるインジェクター部分を含む二重円
筒型回転デトネーションエンジンの概要図を図6，図7
に示す。図7は，燃料，酸化剤のプレナム室からイン
ジェクターにかけての拡大図である。燃焼器の入口には，
スリット型の酸化剤（酸素）インジェクターと，ホール
型の燃料（エチレン）インジェクターが直交するように
配置されている。

Fig. 5   Schemes of detonation-combustion chambers （Bykovskii 
et al.⑾）.

Fig. 8   Chemiluminescence image from rear view of an annular 
detonation combustor （Kato et al.⑿）.

Fig. 7  Enlarged view of annular detonation combustor 
（Kato et al.⑿）.

Fig. 6   Schematic of annular detonation combustor with 
divergent conversing nozzle （Kato et al.⑿）.
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　作動中の回転デトネーション波を燃焼器出口から撮影
した画像を図8に示す。この図より，3つの波面が存在
することがわかる。この波面は時計回りに1750m/sで伝
播しており，その計測結果を図9に示す。作動開始後，
波数2となるが，50ms後に，波数3となっている。回転
方向は，波数が2の際に逆方向（反時計回り）となった
ことが確認されている。
　一般に，比較的反応性が低い予混合気（空気を用いた
り，インジェクターでの混合度が低い）の場合，波数は
少なく（1～ 3），反応性が高まると波数は多くなる（4
以上）と，考える研究者が多い。

　混合気の理論的なデトネーション波の伝播速度（C-J
速度）は，2420m/sであり，実験は理論の72%であった。
この伝播速度の低下の原因は，インジェクター近傍での
不完全混合，接触不連続面近傍でのデフラグレーション
燃焼，波面が曲率を有することなどが考えられている。
　この燃焼器では，小型ながら高い特性排気速度効率を
達成しており，小型軽量が求められる航空用のガスター
ビンや，ロケットエンジンへの応用が期待される。すで
に，図10で示す試験機にて，推力200N，加速度3m/s2，
燃焼時間2秒の世界初の滑走実験に成功している。この
実験は，名古屋大学，慶応大学，JAXA/ISAS，室蘭工
業大学との共同研究として実施され，室蘭工業大学の高
速走行軌道装置を用いている。
　以上のように，2重円筒型回転デトネーションエンジ
ンは，小型で高い燃焼完結度を有するロケットエンジン
として期待できる。ただし，壁面への熱流束は，空気
を用いた場合で， 1～2MW/m2 （Theuerkauf, et al.⒀），
酸素を用いた場合で5～ 10 MW/m2程度が観測されて
いる⑿,⒁。図11に示すように，局所短時間ではさらに一
桁大きい熱流束の存在も確認されている。

　二重円筒型回転デトネーションエンジンは，極めて短
距離で燃焼を完結させる特徴がある（燃焼器の小型化
が可能）一方，壁面への熱伝達の制御は不可避である。
Falempin and Daniau⒁は，C/SiC複合材を用いた放射冷
却型の二重円筒型回転デトネーションエンジン試験を実
施している。
　また，ガスタービンエンジンの燃焼器としての利用の
ため，インジェクターの圧力損失を低下させ，燃焼器で
の圧力増大を得るための研究が多数実施されている⒂-⒄。
一般に，プレナム圧よりも高い燃焼圧を実現するために
は，インジェクターの圧力損失を低下させ，かつ燃焼器
からプレナムの逆流を妨げる必要があるが，両者は相反
する要求であるので，簡単ではない。
4.2　二平面型回転デトネーションエンジン研究
　二平面筒型回転デトネーションエンジンを図12に示す。
燃焼器の入口には，ホール型の燃料・酸化剤インジェク
ターが平行に配置されている。このような燃焼器では内
部の可視化が容易であり⒅,⒆，図13のように，インジェ
クターからの噴射流れ及びデトネーション波伝播の構造
が解明されている。内部圧力も，2重円筒型回転デト
ネーションエンジンより，大きい場合が報告されている。
　図14には，自発光及びシャドウグラフによる内部の可
視化結果を示す⒆。燃焼波の最外部の周方向伝播速度は
1260m/sであった。超音速の伝播であるにもかかわらず
図14右のシャドウグラフ写真に衝撃波は撮影されていな
い。二平面筒型回転デトネーションエンジンの研究例は
2例のみであり，未解明現象も多く，今後のさらなる研
究が期待されるエンジンである。

Fig. 9   Wave propagation speed and wave number of an annular 
detonation combustor （Kato et al.⑿）.

Fig. 11   Heat fl ux to the inner surface of the outer wall 18mm 
above the fuel plate （Theuerkauf et al.⒀）

Fig. 10  Sled test of a rotating detonation engine （Kato et al.⑿）.
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おわりに
　ガスタービンエンジン及びロケットエンジンの燃焼
器応用を目的とした回転デトネーションエンジン及び
その研究現状を紹介した。回転デトネーションエンジ
ン内では，短距離で燃焼を完結させることができること
は，実験・数値解析で確認されており，このエンジン
は既存燃焼器を小型化可能である。しかし，壁面への熱
伝達制御は必須である。高熱効率獲得のため，プレナム
圧より高い燃焼器圧実現のため，現在，様々な燃焼器形
状にて実験・解析が実施されている。本稿では，二重円
筒型及び二平面型回転デトネーションエンジンを取り
あげ，その研究を紹介した。また，米国航空宇宙学会
（AIAA）内に，Pressure Gain Combustion プログラム
委員会⒇が2015年より設置され，回転デトネーションエ

Fig. 12   Two-parallel-plane rotating detonation combustor
（Nakagami et al. ⒆）

Fig. 13   Detonation and fl ow structure in a two-parallel-plane 
rotating detonation combustor（Nakagami et al. ⒆）

Fig. 14   Self-luminescence and shadowgraph visualization in 
a two-parallel-plane rotating detonation combustor 
（Nakagami et al.⒆）
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ンジンの燃焼器内の高圧力生成手法に関する情報交換を
すすめている（参加機関はNASA, AFRL, NRL, GE, RR, 
P&W, Aerojet, Cambridge大等，日本からは名大，慶応
大，JAXA）。　回転デトネーションエンジンが，ガス
タービン燃焼器として早期に実用化されることを願い，
今後も研究をすすめる。
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－B－章　（続き）
｛英語｝：To beat about the bush
｛意味｝：「回り道する」，「本題に入らない」
｛説明｝：この言葉の由来は，16世紀にも遡るようです
（参考資料1）。イギリスで小動物のハンティングをする
場合，ハンター達が狩猟犬に「藪に入って走りまくれ」
と命じていたそうです。その後，狩猟犬では役に立たな
かったからでしょうか，何人かの人を雇い，長い棒を持
たせて目の前の藪に入らせ，周囲の草木を叩かせていた
との事です。この音と騒ぎでビックリした小動物や鳥が
藪から逃げ出した際，ハンター達は，待っていましたと
ばかりに，それらを射止めたのです。
　ここでは本命はあくまでハンティング。藪の中の入っ
て音を出すのは，必要なプロセスではあっても，あくま
で二次的なものです。そういう事から，現在では，この
言葉，「回り道をする」とか，「本題に入らない」という
意味に使われます。
　例えば，ミーティングで，一人の社員が，或る一つの
テーマについて発表している，としましょう。彼は完
全を期してでしょう，テーマの背景や今までのいきさ
つ，問題点の抽出と解析，そして解決への糸口など，全
てをカバーしようとしたのです。一方，聞く側の社員達
は，話の進度の遅さに最初はついていたのですが，何時
まで経ってもテーマの中核に入って来ないため，中には，
舟を漕ぎ始める者も出る始末になってしまいました。遂
にいたたまれなくなった司会者が，「君，回り道ばかり
しないで，テーマの中核に入ってくれよ。」と言う羽目
に陥ってしまいました。これが英語だと，“Don’t keep 
beating about the bush ! Come to the point ! ”となりま
しょうか。

－C－章　
｛英語｝：A piece of cake　
｛意味｝：「簡単な事柄」
｛説明｝：言葉通りに訳すと，正に「一切れのケーキ」
です。ところが，口語では，とんでもない意味合いに
使われるのです。例えば，弟に，「兄ちゃん，宿題，一
寸手伝ってよ。」と頼まれた時，「いいよ。見せてごら
ん。」と言ったとしましょう。見てみると，簡単です。
そこで，兄は「なんだ，簡単じゃないか。」と答えまし
た。こういう状況の際に，この表現を使えます。英語だ
と，“Sure !  Let me see….”と言った後，“It’s a piece 
of cake.”と答えられるのです。
　しかし，この表現，ざっくばらんな響きがありますの
で，使えるかどうかは，状況によって判断する必要があ
ります。家族や友達との軽い会話では使えます。またオ
フィスで同僚との会話でも使えますが，冗談半分に，で
しょう。もっとあらたまった場とか，知り合いではない
人達との会話では，使わない方が良いでしょう。
　何故「一切れのケーキ」が「簡単な事柄」になるのか。
私の調べた範囲内（参考資料1,4）では，分かりませ
ん。

参考資料
１． QPB（Quarterly Paper Book Club）Encyclopedia of 
Word and Phrase Origins", by Robert Hendrickson, 
published by Facts On File, 2nd Edition, 2004

4．"Oxford Dictionary of English Idioms, Third Edition" 
Edited by John Ayto, Oxford University Press, 2009

原稿受付　2016年1月13日
＊1　独立コンサルタント
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学会誌Vol, No, ページ, 行目 誤り 訂正

Vol.43, No.5, 第51ページ，左コラム，
下から14行目

The devil’s advocate Devil’s advocate

Vol.43, No.5, 第51ページ，左コラム，
最下行

“Let me play the role of the devil’s 
advocate”

“Let me play devil’s advocate”

Vol.43, No.6, 第63ページ，左コラム，
第2行目

“To put something in the back- 
burner”

“To put something on the back
burner”

Vol.43, No.6, 第63ページ，左コラム，
第4行目から5行目

ご存知のように，燃焼器とか炉の事
です。

ご存知のような，燃焼器とか炉では
なく，調理用バーナーです。

Vol.43, No.6, 第63ページ，左コラム，
下から第10行目

Project B in the back-burner.” Project B on the back burner.”

以上の訂正に使った参考資料：“Oxford Dictionary of English Idioms, Third Edition”Edited by John Ayto,
Published by Oxford University Press,　2009

訂正して，お詫びいたします。
「学校で習わない英語」のバックナンバーにて，誤りがございました。下記のとおり訂正させていただきます。

「学校で習わない英語」の正誤表
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1．緒言
　近年，蒸気タービンの出力，効率向上のため，低圧
タービン最終段の長翼化が進んでいる。しかし，長翼化
は動翼の曲げ剛性の低下につながるため，翼振動による
トラブルを誘発させやすい。
　翼振動によるトラブルの一つに翼列フラッタがある。
これは，翼振動と流れの連成によって生じる自励振動の
一種であり，翼が振動することにより，流れからエネル
ギーを得て，さらに振動が増幅する現象である。
　フラッタの発生は流れ場に強く依存し，特に衝撃波が
発生している場合や，剥離域を伴う場合に発生しやすい
とされている。例えば超音速流出タービン翼列を対象と
したフラッタ研究の一つに花村⑴,⑵らの研究がある。彼
らは，剥離を有しないタービン翼列について，流出マッ
ハ数が増加するほど，空力励振エネルギーが増加すると
結論づけている。また，Eguchi⑶らは，部分負荷時にお
ける流入角が背打ちとなり腹側に大きな剥離域を生じる

流れ場では，並進振動モードが不安定化する可能性があ
るとしている。
　さらに長翼では，構造面の工夫として，翼先端部や翼
中間部にシュラウドやタイボスをそれぞれ設け，隣接翼
との連結を強めた構造を採用することが多い。このよう
な連結構造により翼の振動モードとしては，ねじりと曲
げが混在した連成モードとなり，特にねじり振動による
曲げ方向に受ける仕事が支配的となって不安定化に寄与
することが指摘されている⑷。
　しかし，そのような連成モードの影響を，遷音速ター
ビン翼列において調査した研究例は限られており，実験
と解析の両面からの分析が求められている。
　本報告では，遷音速タービンを対象に，直線翼列風洞
を用いた振動翼列試験と数値解析を実施した。それらの
結果を基に，流出マッハ数の増加や剥離の有無により，
非定常空力特性がどのように変化するかを明らかにする。

2．振動翼列試験
2.1　実験設備
　本試験では，超音速の翼列流れを実現し，その流れの
中で翼の高振動加振を実現するため，図1に示す拓殖大
学所有の密閉式の回流式風洞⑸を使用した。この風洞は，

原稿受付　2015年1月20日
校閲完了　2016年2月26日

＊1　三菱日立パワーシステムズ㈱　研究所
　　　〒312-0034　ひたちなか市堀口832-2
＊2　拓殖大学

剥離を伴う遷音速タービン翼の非定常空力特性
Unsteady Aerodynamic Characteristics of Transonic Turbine Blades

with Flow Separation

Key words : Turbine, Flutter, Shock Wave, Separation, Unsteady, Transonic

ABSTRACT

　The effect of fl ow separation on fl utter characteristics of an oscillating turbine cascade has been studied by using a 
linear cascade wind tunnel.  The middle blade in the linear cascade was oscillated in a pitching mode at up to 250Hz 
in this study. Unsteady aerodynamic forces were evaluated by strain gauges on the blade supporting bars, and their 
aerodynamic works were calculated by the infl uence coeffi cient technique to analyze the aerodynamic stability under 
all blade oscillation. Experimental conditions range from subsonic to supersonic outfl ow conditions whose inlet fl ow 
angles cover attached and separated fl ow regimes. Comparison with the CFD results showed that the effect of fl ow 
separation on fl utter characteristics was not predominant because the fl ow separation on the blade pressure surface 
only affects pressure distributions in the fl ow separated area, where pressure fl uctuations are small.
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内圧を負圧に保ったまま試験が可能で，流路途中の熱交
換器により気流空気を常温程度に保持可能という特徴
をもつ。このため，翼にかかる流体力が軽減されるうえ，
気流の高温化による翼の材料強度の低下も回避できる。
　図2に示すように，風洞テストセクションに9枚の翼
を設置した。衝撃波反射を抑えるため下側の後流板は多
孔板とした。本試験では，中央翼のみをねじり加振し，
各翼の非定常空気力を計測した。中央の加振翼は，翼前
縁から32%コード位置を中心にして加振する。計測対象
は，加振翼に加え，上流側の翼2枚と下流側の翼3枚と
した。加振翼は加振装置に，静止翼は風洞側壁のフラン
ジ面にそれぞれ取り付けられている。静止翼はフランジ
面とともに回転可能であるため，翼に対する流入角を変
化させた試験が可能となっている。

　翼の加振装置としては，カム式加振機⑸を利用した。
カム式加振機は，モーターの回転を伝える入力軸と加振
翼とともにねじり振動する出力軸を持つ。入力軸には波
状の溝が施されており，出力軸にはローラーが繋がれて
いる。入力軸の回転により，ローラーが溝に沿って動く
ことで，出力軸は翼とともにねじり振動する。翼の振動
時における慣性力を軽減するため，加振翼の材質には比
強度の高いTi-6Al-4Vを採用した。図3⒜に加振翼とそ
の支持部を示す。翼はパイプ状の支持部によって片持ち
支持されており，その表面には歪ゲージが貼付されてい
る。パイプの端部は，カップリングによりカム加振機の

出力軸と接続され，パイプの途中には軸受けが設置され
ている。この際，翼の固有振動数を高めるため，軸受け
と翼の間の距離は可能な限り近づけるよう配慮した。ま
た，翼の固有振動数には，パイプ部の軸径も関与してお
り，パイプ部に添付した歪ゲージの出力と翼の固有振動
数の背反関係を考慮し，パイプの軸径を選定した。
　加振翼は，250Hzという高振動数で振動するため，過
大な慣性力がカム加振機や加振翼に掛かることとなる。
加振の振幅を小さくすれば，その慣性力を軽減すること
が可能だが，反面，発生する非定常流体力が微弱になり，
計測が難しくなる。そこで，振動によって生ずる流体
力の大きさとカム加振機に掛かる慣性力の両面を考慮し，
最終的には翼の振幅を片振幅0.7°とした。
　FEMにより，加振翼の強度信頼性を評価した結果を
図3に示す。計算条件は図3⒜中に示す。慣性力の最大
値をパイプ端部に与え，定常的な流体力を翼部に分布さ
せた。更に，ねじり振動による遠心力を各計算要素に分
布させた。ただし，FEMは振幅2°で計算したため，安
全側の評価となる。
　得られたミーゼス応力分布を図3⒝に示す。翼とパイ
プの接合部に最大応力となる領域が存在する。最大値が
十分な安全率を確保するよう，接合部のフィレット半径
の大きさを設計した。また，平均荷重として定常流体力
を，振動成分として慣性力と遠心力を与えた疲労強度も
評価し，各部の応力振幅が許容応力振幅以下であること
を確認している。

Fig. 1  Overview of the wind tunnel

Fig. 2  Test section of the wind tunnel

(a) Model overview 

(b) Von Mises stress contour map 

Fillet 

Fig. 3  FEM analysis of the oscillating blade
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2.2　翼列諸元と実験条件
　翼列の主な諸元を以下に述べる。翼のコード長は
81.64mm，ピッチコード比は0.65である。翼列流れの二
次元性に影響を与える翼のアスペクト比は，1.22とした。
翼の両端には空気力によるたわみを許容するため，間隙
を設けた。
　実験条件を表1に示す。流出マッハ数M，流入角α，
及び無次元振動数k=2πfc/Uをパラメータとして変化さ
せた。ただし，f, c, Uはそれぞれ振動数，コード長，流
出速度である。流出マッハ数は，亜音速の0.8から超
音速の1.2まで変化させた。また流入角は，付着流れ
から剥離流れまでを再現するように30度（インシデン
ス:-20.83度）から63度（インシデンス:-53.83度）の範囲
で変化させた。流入角が大きいとき，翼腹側前縁に剥
離域が生じている。振動数は最大で250Hzで，これは
M=1.1のときの無次元振動数0.37に相当する。
　なお，後述する粘性計算の結果，流出マッハ数を固定
した場合，流出角は，流入角に依らずほぼ一定であった
ことから，流出マッハ数を規定することは，タービン翼
列出口の修正流量を規定することと同一であると言える。

2.3　計測方法
　非定常空気力の計測は，翼支持部に添付した歪ゲージ
で行った。本計測では，歪量が微小であるため半導体歪
ゲージ（共和電業 KSP-2-120-E4）を用い，歪に対する
感度を高めた。半導体歪ゲージは，通常ケージよりも温
度依存性が高いことが知られているが，本試験で使用し
た風洞では熱交換器により気流温度を一定に保っている
ため，温度依存性によるゲージ率の変化は1%以内にと
どまっており，計測精度上問題とならない。
　歪ゲージ貼付部の詳細を図4に示す。ただし，ねじり
軸周りの回転角をαとし，ねじり軸と垂直なx y平面を
定義する。x軸は，翼列の軸方向と17.4°なす角度とする。
歪ゲージはねじり軸方向と軸と45°方向に円周上を90°お
きに3枚貼付した。この貼付方法により，x，α方向の
感度を高めることができる。
　翼に作用する力が静的である時，各方向の力Fx，Fy
とモーメントFαは，3ヶ所の歪量ε1，ε2，ε3と定数Ki, jか
ら図4左下の式を用いて求められる。ただし，Fx，Fy，
Fαは，翼スパン方向の分布を平均し，単位スパンあた
りの値とする。また，定数Ki, jは事前に較正試験により
求めるが，貼付の仕方が理想的な場合，式中の4成分が

0になる。
　翼に作用する非定常力を計測する際には，静的な歪と
力の関係と異なる点が二つある。一つは，慣性力の影響
である。加振翼には非定常空気力の他に慣性力が働くた
め，通風時の計測値から慣性力を除去した。慣性力は無
風状態で翼を加振して求めた。もう一つは，非定常空
気力の振動数 f が系の固有振動数と近いことによる，振
幅の増幅と位相の遅れが生じる問題である。本試験では，
1自由度減衰強制振動モデルを適用し，図5に示すよう
な振幅倍率 x/xstと位相遅れφを式⑴により固有振動数 fn
と減衰率ζから求め，その分を計測値から補正した。固
有振動数と減衰率の算出には打撃試験を実施した。　
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2.4　分析方法
　非定常空力特性の判定は，全翼が一定の位相差で振動
している翼列（全翼振動）中に作用する空力仕事を評価
することで行う。空力仕事が正のとき翼列は不安定とな
る。実験装置の簡便化のため空力仕事取得には一翼振動
法⑹を採用した。一翼振動法は，全翼振動中に作用する
非定常空気力は，各翼からの影響を影響係数の和とい
う形で線形に分離できるといった仮定に基づいた理論で
ある。影響係数は，一翼のみ振動している翼列（一翼振
動）中に作用する非定常空気力を計測することにより求
められる。なお，以下では図2のように中央翼を0番翼，
その下流翼を1番翼などと名付けた。
　非定常空気力は，空気力の方向と翼番号を添え字に持

Inflow angle α  [deg.] 30-63 
Outflow Mach number M [-] 0.8-1.2 
Stagger Angle [ ] 58.14 
Inlet Flow Angle [ ] 30-63 
Frequency f  052-0 ]zH[ 
Reynolds number  [-] 5100.9 ×  

Table 1  Experimental Conditions
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Fig. 4  Method to measure aerodynamic forces

Fig. 5  Eff ect of high frequency
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つ複素数 f
～

i,nを用いて表され，振動翼の変位に同期した
実部と速度に同期した虚部から構成される。非定常空気
力は，全圧p0，出口静圧ps，加振翼の振幅A及びコード
長cを用いて，以下のように無次元化される。
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ただし，振幅Aは片振幅であり，単位はラジアンとする。
このとき，全翼振動時のj方向の非定常空気力c～jは，翼間
位相差σを考慮した重ね合わせにより，式⑶のようにな
る。

∑
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njj ecc σ

                    
（j=α, x, y）     ⑶

ただし，重ね合わせに用いた翼は，流れ場の周期性が保
たれている-2～3番翼とした。また，c～αのうち虚部は
ねじり加振によるねじり軸周りのモーメントによる空力
仕事を意味している。
　空力仕事と翼面圧力分布は局所仕事Lŵαによって関
連づけられる。局所仕事は，翼面上の翼素dlに作用する
モーメントが翼に対してする仕事である。局所仕事は，
無次元圧力振幅c～pと位相φpを用いて式⑷のように表せ
る。
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dln

c
rxI

A
c

IwL p
p ×==

r
r

,sin
~

ˆ φα
　　    

⑷

ただし，r→はねじり中心からの位置ベクトル，n→は翼面上
の単位面積ベクトル，lは翼面に沿った座標である。式
⑷をlについて翼周りを1周積分すると，前述の空力仕
事となる。
2.5　数値解析
　本研究では，二次元の非粘性および粘性解析を実施し
た。
　非粘性解析には，山下ら⑺が開発した線形化オイラー
コード⑻,⑼を使用した。本計算の格子条件は，格子数約
9000点，最小格子幅0.05mmとした。空間方向の離散化
には，中心差分を用いた有限体積法を，時間方向にはマ
ルチステップのルンゲ・クッタ法⑽（2次精度）を使用
している。計算の収束加速のため，ローカルタイムス
テップとマルチグリッド技術⑾を用いている。本手法は，
翼振動時における非定常流体力を短時間に評価可能であ
り，主に非定常流れ場の評価に利用した。
　粘性解析には，市販の流れ解析ソフトAnsys CFX
（Ver.13.0）を使用した。本計算の格子条件は，格子数
約10万点，最小格子幅0.01mmとした。ただし，疑似的
に2次元計算をするために翼高さ方向に3層の格子を重
ね，両端面は，スリップ境界とした。粘性計算実施に
あたり，事前に乱流モデルと，乱流遷移の影響につい
て検討した。乱流モデルの影響は，主に剥離域に現れた。
SSTモデルはk-εモデルと比べて，翼腹側前縁部の剥離

領域を大きく評価し，その大きさは実験結果と一致した。
乱流遷移の影響は，衝撃波入射位置に現れた。遷移モデ
ル（γ-Reθ）を用いると，遷移モデル無の計算の場合と
比べて，翼背側の衝撃波入射位置における衝撃波と境界
層の干渉をより実験結果に近い形で再現することが可能
となった。したがって，本研究では，SST乱流モデルに，
遷移モデル（γ-Reθ）を組み合わせた方法を採ることと
した。本手法は，翼振動を含む非定常解析では多大な計
算時間を要するため，主に定常流れ場における粘性効果
の評価に利用した。

3．結果及び考察
3.1　非加振時の流れ場
　M=1.1における流れ場をシュリーレン法により可視化
した。シュリーレン法では，衝撃波や剥離剪断層等の密
度勾配が大きい部分が影となって現れる。可視化結果と
密度勾配絶対値の分布（粘性計算結果）を図6で比較す
る。流れ場の特徴として衝撃波と翼腹側の剥離が挙げら
れる。

　α=30°の流れを見ると，衝撃波は，翼後縁から背，
腹側双方向へ伸展していることが分かる。衝撃波の一
方は隣接翼の背側コード位置約50%位置に入射している
様子が実験，計算結果の双方に見て取れる。α=46.5°，α
=63°の可視化結果を見ると，こうした衝撃波の形態は
流入角による影響を受けていないことが分かる。
　また，実験結果から，剥離域の大きさは流入角に依存
していることが分かる。剥離域は，α=46.5°のときには，

 α=30  α=46.5  α=63  

Sc
hl

ie
re

n 
Im

ag
es

 (E
xp

) 

 

D
en

si
ty

 G
ra

di
en

t (
C

al
c)

 

 

Shock Wave
Separation 

Separation 

Shock Wave 

Supporting Bar 

α
Flow 

Fig. 6  Flow visualization（M=1.1）
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翼前縁からコード40%，α=63°のときには65%まで及ん
でいる。この剥離域は，低マッハ数領域となり，有効流
路面積を減少させている。そのため，図7⒜,⒝を見る
と，α=46.5°やα=63°の分布は，等エントロピマッハ数
が剥離域でα=30°の分布と比べて増加していることが
分かる。しかし，その他の大部分，即ち，剥離再付着点
下流や背側ではマッハ数分布は流入角に依存して変化し
ない。したがって，翼面上マッハ数分布に対して，剥離
の影響は剥離域のみに限定的に現れることが分かった。
　しかも，図7⒞の非粘性解析結果と実験結果の比較結
果を見ると，α=30°はもちろん，α=46.5°についても，
剥離域以外では，非粘性解析でマッハ数分布を模擬でき
ていることが分かる。ただし，剥離域の大きいα=63°
では計算が収束しなかったので結果を省略した。

3.2　加振時の流れ場
　翼加振時のねじり軸周り及び曲げ方向の非定常空気力
を分析し，非定常空力特性への剥離の影響を見ていく。
　ねじり軸周りの非定常空気力と空力仕事について述
べる。図8に流入角30°，46.5°，63°及び，マッハ数0.8，

1.1における空力仕事の翼間位相差依存性を示す。横軸
は翼間位相差を，縦軸は空力仕事を表しており，空力仕
事正のとき，翼振動が不安定となる。流入角やマッハ数
に依らず空力仕事の分布は，翼間位相差に対する1倍波
長に近い形状となっており，さらに，翼間位相差が正の
範囲で大きくなっていることが分かる。
　こうした特徴は各翼の影響係数の大きさからも説明で
きる。式⑶から，空力仕事を各翼の影響に分離すると，
0番翼の影響は全翼間位相差の平均値，±n番翼からの
影響はn倍波長となって表れる。図8によれば，M=1.1
のときにはM=0.8のときと比べて2倍以上の高調波成分
が大きくなるが，高調波の原因となる±2番翼や3番翼
は，風洞後流板における衝撃波反射の影響も含むため，
妥当性の評価は難しい。しかし，図9で-2番翼から2
番翼の影響係数　　の大きさを見ると，0番翼と±1番
翼の影響係数が大きく，空力仕事の分布形状を支配的に
決定すると言える。したがって，-1番翼から1番翼ま
での翼を重ね合わせることで，少なくとも定性的には空
力仕事のマッハ数や流入角，振動数に対する傾向を見る
ことができる。

 

(a) M=0.8 (Comparison with viscous code) 

(b) M=1.1(Comparison with viscous code) 

(c) M=1.1(Comparison with inviscid code) 

Fig. 7  Blade surface Mach number in chord direction

(a) M=0.8, f=250[Hz](k=0.49) 

(b) M=1.1, f=250[Hz](k=0.36) 

Fig. 8  Eff ect of infl ow angle on aerodynamic work

 

Fig. 9  The Absolute Value of Infl uence Coeffi  cient c～αn
（M=1.1, k=0.36）
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　そこで，1倍波長成分に着目して，流入角やマッハ
数の空力仕事への影響を見ていく。図8によれば，流
入角とマッハ数の影響を比べると，後者の方が大きく，
M=1.1のときにはM=0.8のときに比べて，空力仕事の最
大値と最小値の差が小さくなっている。翼列の安定性
を左右する空力仕事の最大値に着目するとM=1.1のとき
には，低下していることが分かる。空力仕事の最大値の
マッハ数や流入角に対する傾向を分析するため，-1番
翼から1番翼の影響係数を重ね合わせて空力仕事を算出
し，その最大値を3通りの振動数について図10にまとめ
た。また，表2には，マッハ数，加振振動数と無次元振
動数の関係を示した。

　図10と表2を用いて2通りの無次元振動数について，
マッハ数や流入角を変化させたとき影響を考察する。ま
ず，k=0.03 ～ 0.04の場合について述べる。加振振動数
20Hzのとき，無次元振動数は十分低く，M=0.8 ～ 1.1の
範囲では，k=0.03 ～ 0.04とほぼ一定値となる。このとき，
M=1.0以上の遷音速では，M=0.8の亜音速のときと比べ
て空力仕事が小さくなり，安定化していることが分かる。
次にM=1.1のときの最大の無次元振動数となるk=0.37の
ときの特性を見ていく。M=0.8,1.1のときk=0.37に相当
する空力仕事は，加振振動数158［Hz］と250［Hz］の空力
仕事の幅の中に入ると考えられる。しかし，k=0.37に
相当する空力仕事が幅のなかのどこにあったとしても，
k=0.03 ～ 0.04のときと同様にM=1.0以上の遷音速では，
M=0.8の亜音速のときと比べて空力仕事が小さくなるこ

(a)α=30  

(b)α=46.5  

(c)α=63  

Fig10  The transit of maximum works as a function of Mach 
number at each frequency

f=20[Hz] f=158[Hz] f=250[Hz] 
M=0.8 0.04 0.31 0.49 
M=1.0 0.03 0.25 0.40 
M=1.1 0.03 0.24 0.37 

 

Table 2  Dependency of Reduced frequency k on Mach number

Fig.11  Aerodynamic work on each interblade phase angle

 
(a) α=30 ,M=0.8, f=250[Hz](k=0.49) 

 
(b) α=30 ,M=1.1, f=250[Hz](k=0.36) 

 
(c) α=46.5 ,M=0.8, f=250[Hz](k=0.49) 

 
(d) α=46.5 ,M=1.1, f=250[Hz](k=0.36) 
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とが分かる。しかも，いずれの無次元振動数においても，
こうした空力仕事のマッハ数に対する傾向は流入角の違
いによる差よりも大きい。
　図11⒜～⒟で，各流入角，マッハ数において空力仕事
を非粘性解析結果と比較した。各グラフとも翼間位相差
の依存の傾向を見ると，実験では翼枚数に限りがあるた
め，resonance⑿点で差異が生じている。しかし，少な
くとも，resonance点を除けば，α=30°，M=0.8のときに
は解析結果と実験結果がよく一致しており，計測は妥当
に行われていると考えられる。
　図12にはコード垂直方向の非定常空気力の振幅，位相
を示す。翼間位相差正で位相進み，負では位相遅れとな
る。翼間位相差の絶対値が大きくなるほど振幅が大きく
なることは，スロート幅の変化が大きくなることからも
納得がいく。振幅が最大となる翼間位相差180，-180°付
近で，非粘性解析が振幅を5割から6割程度過大に評価
しているものの，振幅の翼間位相差への依存性や位相は
よく一致している。流入角の違いにより，振幅に差異が
見られるが，位相は各グラフの間で大きな違いは見られ
ないため，位相と翼間位相差の関係は流入角にあまり影
響されないと言える。フラッタ安定性を決定づけるのは
位相であるため，非粘性解析によって定性的な傾向は捉
えられていると言ってよい。
　このように，ねじり軸周り及び曲げ方向の空気力はい
ずれも，空力仕事は剥離の有無により，あまり変化しな
い。その原因を分析するため，翼面圧力分布の非定常挙
動を見ていく。

　図13は，非粘性解析で求めた，翼間位相差90°のとき
の翼面局所仕事の分布である。流入角とマッハ数の影
響への依存性が示されている。M=1.1のときのα=30と
46.5°の結果を比較すると，流入角により局所仕事分布
がほとんど変化しないことが分かる。一方，M=0.8と1.1
の分布と比較すると，背側50%の衝撃波入射位置付近に
急峻な負の局所仕事の領域が現れることが見て取れる。
　マッハ数と流入角の変化による，翼の各領域空力仕事
の変化を評価した。翼面上を剥離相当域，剥離下流相当
域，背側の3領域に分割し，各領域で局所仕事を積分
し，図14のようにグラフ化した。ただし，剥離相当域は
腹側前縁から40%コード位置までとした。 M=1.1のとき，
衝撃波の入射により，翼の背側で負の局所仕事が生じ，
M=0.8のときと比べて，安定化に寄与することが分かる。
一方，流入角をα=30から46.5°に変化させても，剥離下
流相当域や背側ではほとんど変化しないことが分かる。
本報では省略するが，粘性解析を用いた準定常解析によ
る分析でも同様の結果が得られたこともあり，流れの剥
離が他の領域へ及ぼす影響は小さいと考えられる。その
上，剥離相当域の局所仕事は，剥離の有無に関わらず常
に小さいままである。そのため，剥離発生の有無によら
ず，翼全体の空力仕事への流入角の影響は小さいと考え
られる。
　以上の結果から，今回の翼列では，空力仕事が剥離の
影響をあまり受けず，翼列安定性はマッハ数の影響が支
配的となって決まると言える。

   

(a)Amplitude 

(b)Phase 

Fig.12  Unsteady aerodynamic force in perpendicular direction 
to chord（M=1.1, k=0.36）

 
Fig.13  Local work

Fig.14  Contribution of three regions to overall work
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4．結言
　翼腹側前半部に剥離を有する遷音速タービンにおいて，
流出マッハ数の増加や剥離の有無により，非定常空力特
性がどのように変化するかを直線翼列試験により調査し
た。流入角30°から63°，流出マッハ数0.8から1.1の範囲
で試験を実施し，以下の知見を得た。
⑴  翼面腹側の剥離再付着位置の下流や背側では，流入
角の変化により定常的な圧力分布が変化せず，剥離
の影響は剥離域のみに限定的に表れることが分かっ
た。

⑵  試験で得られた空力仕事は，流入角よりもマッハ数
に強く依存することから，空力仕事は非粘性効果が
支配的となって決まる。

⑶  その原因として，剥離が発生しても剥離域の局所空
力仕事は小さい上に，剥離の影響が剥離域以外の局
所仕事にほとんど現れないことが挙げられる。
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1．はじめに
　宇宙航空研究開発機構（JAXA）では平成15年よ
り「航空エンジン環境技術研究開発プロジェクト」
（TechCLEAN）を実施し，その中で航空機エンジン用
燃焼器からの有害排出物，特に窒素酸化物（NOx）を
低減するための燃焼技術の研究開発を実施してきた。そ
の枠組みの中で，経済産業省・NEDOが進めている「環
境適応型小型航空機用エンジン研究開発」（小型エコエ
ンジンプロジェクト）への支援の一環として，燃焼器の
要求仕様に合致するJAXA独自の小型航空機エンジン用
燃焼器の開発を行った⑴-⑶。その開発過程の各段階にお
いては，モデル燃焼器の燃焼試験と併せて，数値流体解
析（CFD）を設計支援に活用した。大気圧での単管燃
焼器試験から実際の運転条件下での環状燃焼器試験へと
徐々に燃焼器モデル及び試験条件を実際の燃焼器に近づ
けることにより改良を行い，環状燃焼器形態での実温実
圧試験においてNOx排出を国際民間航空機関（ICAO）

のCAEP4排出基準値⑷の38%に低減する事に成功してい
る。
　上記燃焼器の開発は燃焼実験を中心に行われたが，コ
ストと時間と労力が要求される燃焼実験では多くの燃焼
器モデルの試験を行うことは容易でないため，著者らは
燃焼器設計に適用して有用な知見を得るための効率的な
解析手法を模索してきた。一般的に航空用燃焼器内部
流の解析では，燃焼器がカウル，燃料ノズル，旋回用ス
ワーラ，希釈空気孔等多くの部品で構成され構造が複雑
であることに加えて，液体燃料噴霧の蒸発・燃焼現象を
扱わなければならない。燃焼器内部の現象をCFDで把
握する研究としては，初期の基礎的な燃焼器モデルにつ
いての研究⑸,⑹から，実機に近い研究⑺-⑿まで多く行わ
れているが，燃焼器全体に対して現実的な時間内に厳密
な解を得ることは現時点では難しい状況と言える。そこ
で本研究では，主として初期設計段階でのスクリーニン
グ作業に役立てることを目的として，比較的短時間で数
多くの燃焼器モデルの流れ場が解析可能で，取捨選択作
業に適した計算手法として，形状パラメータを変更しな
がら効率的に計算を行う事が可能な，重合格子法と併せ
たコールドフロー解析を用いた。燃焼器内部流れの把握
に限っても，実際には燃焼場では温度上昇により流れ場
が変わるため，コールドフロー解析では厳密な解は得ら
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れないが，その影響を前提として念頭におけば，コール
ドフロー解析でも燃焼器設計の初期段階に必要な情報は
幾つか得ることが可能であると考える。そこで本研究で
は，コールドフロー解析を実機複雑形状燃焼器の内部流
解析に適用する際の具体的な手法，実形状の燃焼器解析
に適用しての検証，上記燃焼器の設計過程での具体的な
活用例と，そこで得られた技術的知見を報告する。

2．解析対象の燃焼器と計算用モデル
　今回解析対象とした燃焼器を図1に示す。一般的な航
空エンジン用燃焼器と同様に，図1⒜のように燃料ノズ
ル1個分の区画を環状に並べた形態となっており，今回
対象としている燃焼器では燃料ノズル16本で構成されて
いる。燃焼試験においても，初めから環状燃焼器を対象
とはせず，燃料ノズル1個分の区画（1/16シングルセク
タ，及び3個分の区画（3/16マルチセクタ）の燃焼器モ
デルを用いた試験を繰り返すことにより燃焼性能の調整

を行い，目標達成の見通しが付いた後に環状燃焼器での
試験を行っている。数値解析においても，シングルセク
タ形態（図1⒞）を対象とした低コストのパラメトリッ
クスタディーを主に行い，必要に応じてマルチセクタ形
態（図1⒝），環状形態（図1⒜）に拡張した計算を行
なった。
　また，本燃焼器では，全体当量比0.1 ～ 0.35までの広
い作動範囲に渡って安定した燃焼を確保しつつ低NOx
排出を実現する手段として，Rich-Lean燃焼方式⒀を採
用している。即ち図1⒟に示すように，上流の1次燃焼
領域で燃料の濃い状態で燃焼させた後に希釈用空気と急
速に混合し，2次燃焼領域で薄い状態で燃焼させること
により，NOxが多く発生する当量比1に近い領域を出
来るだけ小さくすることを狙った。この際，燃料ノズル
からの流入空気割合は1割未満となるため，燃料ノズル
と燃焼用・希釈用空気孔への空気量配分の把握・調整が
燃焼性能に大きな影響を与える。多くの研究⒁-⒄がこれ

(c) 1/16 single-sector combustor (SSC)

(a) Full annular combustor (FAC)

(b) 3/16 multi-sector combustor (MSC)

Combustion air holes

Dilution air holes

Fuel nozzle

MSC1
MSC2

Exit
Inner liner casing

Cowl

Fuel 
rich

region

Fuel 
lean

region

Effusion cooling 
air holes

Pre-diffuser

Experimental model Calculation model

(d) Design concept of target combustor

Probe

Probe

Fig. 1 Target aircraft combustor models and calculated region with schematic sectional drawing.

Table 1  List of calculation and experimental combustor models with confi guration parameters.
（Shaded cells show parameters modifi ed from previous model.）
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らの因子に対して行われ，本燃焼器の開発においてもそ
の調整に多くの労力が注がれた。今回の解析においても，
空気孔の大きさ，数及び配置をスクリーニング作業のパ
ラメータとして用い，また，燃料ノズルと各空気孔への
流入を再現するために，圧縮機出口のプレディフューザ
の入り口から燃焼器出口までの，カウルなどの複雑な形
状や燃焼器ライナ外側の領域を含んだ解析を行った。た
だし，ライナ壁面の温度上昇を抑えるために約200個空
けられているφ1mmのエフュージョン冷却孔について
は，計算コスト低減のため，4章で扱う検証用の1ケー
スでのみ計算対象に含めた。
   今回解析対象としている試験モデルは，燃焼試験で
用いたマルチセクタ燃焼器（Multi Sector Combustor）
MSC1とMSC2， 及 び 環 状 燃 焼 器（Full Annular 
Combustor）FAC1とFAC2の4形態である。MSC2は
MSC1よりも燃焼器全体の圧力損失を低減するよう改良
されており，図1⒟に示すようにライナ形状を変更し，
燃焼用と希釈用空気孔径も拡大している。環状燃焼器
FAC1は，MSC2のシングルセクタ領域（1/3区画）を16
個並べた形態となっており，空気孔径も同一としている。
FAC1の燃焼試験結果を受けて更に空気孔径などの調整
を行い，最終形態のFAC2を得た。計算モデルのリスト
を表1に示すが，前述の試験モデルに対応したモデルと，
それらの間をパラメトリックに形状変更したモデルを設
定した。形状パラメータとしては，ライナ・カウル形状，
燃焼用・希釈用空気孔径と配置，冷却空気孔の有無の5
つを用いて，表中では，前モデルからの変更箇所をハッ
チングで強調した。また，対応する試験モデルがある場

合は，マルチセクタもしくは環状燃焼器の試験モデルを
示した。

3．解析手法
　2章で述べたように，主として初期設計段階でのス
クリーニング作業に役立てることを目的として，比較
的短時間で数多くの燃焼器モデルの流れ場解析を行う
のに適した計算手法を用いた。ライナやカウル形状の
みならず，空気孔の大きさや配置を容易に変更可能と
するために，これらをパーツに分けてプログラムで作
成した後にそれぞれのパーツを組み合わせて扱えるよ
うに，重合格子法とマルチブロック構造格子法に対応
して大規模な並列計算も可能なJAXA開発の3次元圧
縮性コードUPACS （Unifi ed Platform for Aerospace 
Computational Simulation）を使用した。本コードで
の解析手法の詳細は参考文献⒅を参照されたいが，完
全気体の3次元 RANS（Reynolds Averaged Navier-
Stokes）方程式をセル中心の有限体積法によって離散化
し，対流項FluxにはMUSCL法で高精度化したRoeスキー
ムを，拡散項には2次精度中心差分を用い，時間積分に
はMFGS法による陰解法を用いた。また，乱流モデルは
Spalart-Allmarasモデル⒆を用いた。
　本手法を適用して生成した燃焼器格子の例を図2に示
す。環状燃焼器を周方向に16分割した領域（シングルセ
クタ）を切り出し，プレディフューザとインナケーシ
ングを含んだ範囲を計算領域とした。また，形状パラ
メータを容易に変更できるように，各構成部品の格子は
JAXA開発のプログラムによって線，面，ブロック，グ

Combustion air hole

Fuel nozzle

Cowl

Interpolation layer

Liner casingPre-diffuser

Overset boundary

Combustor liner

Effusion cooling 

air hole

Inner liner regionOuter liner region

Swirler

Fig. 2  Setup of combustor calculation grid and interpolation layer along overset boundary.
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ループの順に作成され，図2上図に示すカウル，燃料ノ
ズル，空気孔等の格子を個別に作成し，下図の燃焼器ラ
イナ内外の背景格子と重合境界で結合した。図2左図は
燃料ノズル周辺の格子の重合状態を示しており，重合境
界に沿って内側に2セルの厚さの補間点層が生成されて
いる。重合している領域には重合境界と補間点層の両方
が含まれるため，10セル以上重なるように格子を作成し
た。UPACSでの重合格子法の詳細については，参考文
献⒇-22を参照されたい。また，燃焼器内の圧力損失の多
くはケーシングや燃料ノズル，ライナの壁付近で生じる
と考えられるため，壁付近でのy+が3程度に抑えられる
ように壁付近に格子を集めた。
　境界条件は，周方向に分割した面は周期境界とし，プ
レディフューザ入口と燃焼器出口の間に与える圧力損
失を試験に合わせて設定した。流入空気温度はMSCの
大気圧試験に合わせて500Kとした。例えば圧力損失が
9%の場合，燃料ノズルの出口付近でのレイノルズ数は
約47,000，スワール数は約0.5となった。 
　なお，複雑形状に対応する手法として非構造格子法も
候補としてあげられ，また，本手法では重合境界での内
挿処理で計算精度が落ちる恐れがあるが，上記のように
形状パラメータを変更しながら数多くの計算を行う利点
を優先させた。

4．解析手法の検証
　実形状燃焼器の設計にコールドフロー解析を適用して
得られる重要な情報の一つに，燃料ノズルや空気孔への
空気量配分が挙げられる。設計の際には各空気孔の実面
積と流量係数から各部の有効開口面積を見積もるが，燃
焼器内の流れ（流れの角度，全圧分布）によって各空
気孔への流入量が変わるため正確に見積もることが困難
であり，各開口部等で生じる圧力損失のバランスで決ま
る燃焼器全体としての圧力損失を見積もることが難しい。
実験でも各孔で生じる圧力損失を計測することは困難で

あり，図1に示したプレディフューザの出口と燃焼器出
口での全圧プローブの差で燃焼器全体の圧力損失が計
測されている。数値解析で燃焼器全体の圧力損失を見積
もるためには，燃焼器ライナ上の開口部を可能な限り再
現しなければならない。実際の燃焼器ではライナ上にφ
1mmのエフュージョン冷却孔がシングルセクタ区画あ
たり約200個空いているが，ここでは，冷却孔の総開口
面積を合わせ，かつ冷却孔の軸方向位置による流量配分
の変化も再現するため，φ3.3mmの冷却孔を5列に分け
て合計46個配置した解析を行った。図3に壁面冷却孔を
空けた計算モデルS2h3stcoolのライナ外観と，数値解析
結果の全圧分布を示す。総格子点数は約2,600万点，格
子ブロック数は約560の大規模な解析となった。
   解析結果の比較対象として，図4に各試験モデル
MSC1, 2及びFAC1, 2の流量-圧力損失の計測結果を示す。
MSC1, 2については，大気圧下で入口温度を500Kとし，
空気流量を数点変化させて取得したデータ，FAC1, 2に
ついてはエンジン設計点（Design target）の高温高圧
条件で周方向にトラバース計測された平均のデータが”
Exp.”で示されている。横軸の修正空気流量（Wacr）は

Effusion cooling  

air holes: 3.3x46 

CH1 
CH2 

CH3 
CH4 

CH5 

Fuel nozzle 

Combustion air holes 
Dilution air holes 

Inner liner 

Outer liner 

Fig. 3   Setup of combustor calculation grids of S2h3stcool 
including effusion cooling air holes, shown with 
distribution of total pressure on combustor liners.

Fig. 4   Comparison of total pressure loss for experimental models 
and calculation model S2h3stcool.

Fig. 5   Distribution of overall discharge coeffi  cient of eff usion 
cooling air holes. （-i: inner liner, -o: outer liner.）
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以下の式⑴で算出した。ここで，Waはシングルセクタ
区画の流入空気流量で，添え字“ref”は参照状態を表し，
ここではTref=288.15K, Pref= 0.1013MPaとしている。

　　　 refref
cr P

P
T
TWaWa

　　　 
⑴　　　

　同じグラフに計算で得られたS2h3stcoolの流量-圧力
損失の結果を示すが，対応する試験モデルFAC1の圧力
損失とほぼ一致している。個々の燃料ノズルや空気孔等
での比較では無く，また，冷却孔についてはφ1mmの
孔をφ3.3mmで置き換えているため詳細な議論は出来な
いが，燃焼器内の各部で生じる圧力損失のバランスで決
まる全体の圧力損失が実験値と近い値となっているため，
各部での圧力損失についても大きな差は生じていないと
考えられる。これにより，今回用いている解析手法が妥
当であると考える。
　さらに，個々の冷却孔への流量配分を調べるため，図
5にインナ・アウタライナ上の冷却孔の流量係数の周方
向分布を示した。横軸はシングルセクタ区画の角度で規
格化した周方向角度を示し，0が燃料ノズルの中心位置
に対応する。流量係数の算出に用いる差圧としてはライ
ナ差圧を用いた。冷却孔列には上流側からCH1 ～ 5の記
号を付け，インナライナ（-i）・アウタライナ（-o）も
区別して表示している。一部を除いて周方向のばらつき
は大きくないが，軸方向に配置された列毎には大きな差

が生じており，ライナのインナ側とアウタ側の比較でも
アウタ側の流量が多い傾向がある。これは，燃焼器が環
状形態であるためアウタ側流路の断面積・流量が多くな
り，またライナの外側では下流ほど速度が遅くなること
により，ケーシング付近から回り込み流れの圧力損失が
小さくなり，図3に示したようにライナ上の全圧に分布
が生じたためと考えられる。これらの冷却孔の流量係数
を単純平均すると約0.7となるが，軸方向位置（上流・
下流）及びインナ側とアウタ側で空気量配分に差が生じ
ていることも燃焼器設計の際に考慮することにより，燃
焼器全体の有効開口面積の見積もり精度が向上すること
が判った。

5．燃焼器設計におけるコールドフロー解析の適用例
5.1　燃焼器形状の影響
　燃焼器設計の初期段階で，燃焼器形状の変更が燃焼器
ライナ外側流路内の流れ場と全体の圧力損失に与える影
響を調べた。解析モデルS2h3stcoolではライナ上の冷却
空気孔を模擬したが，計算負荷が大きいため，以降は冷
却孔を省略し燃料ノズルと燃焼用及び希釈用空気孔のみ
再現している。これにより，計算格子点数は1,200万点，
格子ブロック数は約180に軽減された。
　図4には燃焼器圧力損失の設計点もプロットされてい
るが，初期のマルチセクタ試験モデルMSC1の圧力損失
は設計値より高めとなったため，後続モデルのMSC2で
は2章で述べたようにライナ形状を図1⒟の様に変更し，
燃焼用及び希釈用空気孔径を表1の様に拡大することで，
設計点に近い圧力損失に調整した。表1に示したよう
に試験モデルMSC1, MSC2には解析モデルS1h1, S2h3st
がそれぞれ対応しており，その間でライナ・カウル形状，
空気孔径・配置等の形状パラメータを少しずつ変更した
モデルについて数値解析を行い，どのパラメータが圧力
損失に効いているかを調べた。
　図6に解析モデル形状と中心断面での全圧分布の推
移を示すが，S1h1から空気孔の径を拡大した形状S1h2，

Air holes enlarged

Cowl sharpened 

Total pressure (Pa) 

Liner hight lowered

S1h1 
(MSC1) 

S1h2 

S1h2c2 

S1h2c3 

S2h2
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(MSC2) 
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Fig. 6   Transition of combustor confi gurations shown with 
calculated total pressure.

Fig. 7   Eff ect of combustor confi guration on total pressure loss of 
model combustors, shown with experimental values.
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そこからカウルの形状を鋭くしたS1h2c2とS1h2c3，
S1h2からMSC2の高さまでライナを低くした形状S2h2，
燃焼用空気孔をインナ・アウタライナで千鳥配置とした
S2h2st，希釈用空気孔間にφ3.5の孔を追加したS2h3st
について，圧力損失を1～9%の間で3点変化させ，流
入空気量との関係を調べた。修正空気流量と圧力損失の
関係を実験での計測値と併せて図7に示す。本解析では
冷却空気孔を省略しているため，どの解析モデルも試験
モデルMSC1, 2の圧力損失より高く見積もるはずであっ
たが，5.2章に示したようにマルチセクタ形態が持つ側
壁板の影響でライナ外側の流れ場が阻害されることによ
り，上記のシングルセクタ形態の解析モデルではマルチ
セクタ形態のモデルM2h3stよりも圧力損失を少なめに

見積もるため，結果的に，対応する解析モデルS1h1と 
S2h3stは試験モデルの圧力損失と比較的近い値を示して
いる。
　図7から，S1h1に比べてS1h2, S1h2c2, S1h2c3, S2h2
は圧力損失が同程度減少していることが判る。従って，
S2h3stでの圧力損失の減少には空気孔の拡大が最も効
いていると言える。一方で，カウル形状の変更によっ
ても多少の圧力損失変化は確認される。カウル形状C2, 
C3では鋭角化することにより圧力損失低減を期待した
が，S1h2c2とS1h2c3では逆に圧力損失は高くなる結果
となったため，燃焼試験用のモデルは作成されなかった。
また，燃焼試験結果から燃焼用空気孔を千鳥配置に変更
したS2h2stでは圧力損失に大きな変化は無く，更に希釈

Fig. 8  Comparison between multi-sector and ideal full annular confi gurations.

Combustion air holes 

Dilution air holes 

(a) Multi-sector combustor with adiabatic 
wall boundaries (M2h3st)  

(b) Ideal full annular combustor (Three 
single-sector combustors with periodic 
boundaries (S2h3st x3)) 

(3) Total pressure distribution

(2) Streamlines shown with velocity magnitude

(1) Calculated configurations 

Periodic boundary Adiabatic side wall: wall boundary 

  

Combustor liner 

Combustion air holes 

Dilution air holes 

Fuel nozzles 

Pre-diffusers 
Inlet air Inlet air 

Combustor casing 

Circulation flow 
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用空気孔間にφ3.5mmの孔を追加したMSC2に対応する
S2h3stについては，開口面積が増えた分だけ圧力損失が
低下している。
　このように，冷却孔を省略した比較的計算負荷の軽い
解析モデルでは，圧力損失について定量的な議論は困難
だが，形状パラメータを変更したモデル間の圧力損失の
変化など定性的な評価が可能となり，燃焼試験と併せて
本燃焼器の設計に活用された。

5.2　マルチセクタ燃焼器と環状燃焼器の差の評価
　燃焼試験及びコールドフロー解析により，図1⒝のマ
ルチセクタ燃焼器の開発段階においてNOx排出低減を
含めた燃焼性能，着火と保炎性能について良好な結果が
得られ，その結果を基にMSC2と同じ形状パラメータで
図1⒜の環状燃焼器FAC1を設計・製作し，実温実圧条
件下での燃焼試験を行った。しかしその結果，図4に示
したようにMSC2で予測していたよりFAC1の全体の圧
力損失が低下し，また，空気量配分にも差が生じたため
か，燃焼性能もMSC2より悪化した⑵,⑶。
　マルチセクタ燃焼器MSC2と環状燃焼器FAC1の差に
ついて様々な要因を検討する中で，MSC2の試験で用い
た断熱用側壁板周辺の付加領域が流れに与える影響を
調べることとし，数値解析で図8⑴に示すようにシン
グルセクタ区画相当のS2h3stを3つ接合し，左右の周期

境界に試験モデルと同じく側壁領域を付加した計算モ
デルM2h3stに対して解析を行った。計算で得られた流
線を図8⑵に，ライナ上の全圧分布を図8⑶に示すが，
M2h3stの結果⒜と，環状燃焼器FAC1相当（シングル
セクタS2h3stの結果を3つ並べた）の結果⒝を比べると，
M2h3stでは側壁付近に循環流が発生することにより圧
力損失が生じ，燃焼用と希釈用空気孔への空気量配分が
減っている事が判る。即ち，S2h3stに相当するFAC1で
は想定以上に空気孔からの流入が増えていることが考え
られた。その分の是正を図り，燃焼用と希釈用空気孔を
縮小した計算モデルS2h4stについて解析を行い，アウタ
及びインナライナの燃焼用と希釈用空気孔への空気流量
配分をM2h3stとS2h3st，S2h4stで比較した結果を図9
に示す。横軸は図5と同様に中央の燃料ノズルの中心を
0としてシングルセクタ分の角度で規格化された周方向
の位置を表し，3つの垂直点線は3つの燃料ノズルの中
心位置を示す（図8⑶の点線も同様）。S2h3stとS2h4st 
はシングルセクタ区画に対する同じ結果を3つ並べて
表示している。M2h3stについては，特に希釈用空気孔

(a) Distribution on outer liner 

(b) Distribution on inner liner 

Fig. 9   Comparison of mass fl ow ratio distribution between multi-
sector and ideal full annular combustor models.

　　　（-c: combustion air holes, -d: dilution air holes.）

Fig.10   Comparison of mass fl ow ratio among multi-sector and 
ideal full annular combustor models.

Fig.11   Comparison of total pressure loss among multi-sector 
and ideal full annular combustor models. 
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（-d）での流量配分の変化が大きく，側壁付近に生じた
循環流により，後方への流れが阻害されていることが判
る。
   次に，燃料ノズルと燃焼用及び希釈用空気孔への流量
配分をM2h3st，S2h3stとS2h4stで比較した結果を図10
に示す。S2h3stではM2h3stよりも，流量係数の小さい
ノズルへの流量が1割以上少なくなっており，全体の
圧力損失が低下した原因の1つと考えられる。改良型
のS2h4stではノズル流量の半分程度の回復が見られ，図
11に示すように全体の圧力損失もM2h3stとS2h3stの中
間程度に増加している。この解析結果を受けて，環状燃
焼器試験モデルFAC2はS2h4stを元に設計変更し，図11
に示すように圧力損失がMSC2に近づいた。燃焼性能で
もMSC2に近づいて良好な結果が得られ，NOxはICAO 
CAEP4基準値の38%まで低減することに成功した。な
お，FAC2では製作の都合上燃焼用空気孔の配置が上下
ライナで逆になり，S2h4stもそれに合わせた配置とし，
表1では“Trans.” と表記されている。

6．まとめ
　実形状の航空用燃焼器設計の初期段階のスクリーニ
ング作業に用いることを目的とした効率的な解析手法
として，重合格子法とマルチブロック構造格子法を併
用したコールドフロー解析を提案した。本手法をJAXA 
TechCLEANの一環として行ってきた小型航空エンジン
用燃焼器の開発過程に適用し，下記の結論を得た。
⑴  実験結果との燃焼器全体の圧力損失の比較により本
手法の妥当性が確認された。

⑵  ライナ上の冷却空気孔の有効開口面積が上流からの
位置により大きく変わる事が確認された。

⑶  本手法により空気孔毎の流量配分の予測が可能とな
り，燃焼器設計において全体有効開口面積をより精
度良く見積もる事が可能となった。

⑷  燃焼器の形状パラメータの変更が全体の圧力損失に
与える影響が予測可能となり，スクリーニング作業
において本手法が有効である事が確認された。

⑸  マルチセクタ燃焼器を扱う際には側壁の影響を考慮
することが重要であることが判り，数値解析の結果
を元に行った改良により，燃焼試験でもNOx排出の
更なる低減など，良好な結果が得られた。
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1．緒言
　ガスタービンエンジンの効率を上げるために，燃焼器
温度は年々上昇している。また，重量を低減するために
小型化することも重要となってきている。しかし，高温
化や小型化は燃焼によって生成する高温ガスの温度が上
がり，混合する距離が短くなることであり，燃焼器出口
での温度分布を悪化させる要因となる。もし出口温度分
布に高温のホットスポットが存在するなら，タービンの
寿命に大きな影響を与えることが懸念されるため，出口
温度分布は十分に一様であることが望ましい。
　図1にRQL（Rich-burn Quick-quench Lean-burn）燃
焼器⑴の断面図の概略図を示す。実際の形状は，この断
面をガスタービン軸で回転させた環状の形状となってい
る。過濃燃焼領域では，ノズルから噴射された燃料がス
ワール保炎器で空気と混合して燃焼するが，空気量は化
学量論比より少ないため未燃燃料が残存する。保炎器の
下流において，希釈空気が流入し，過濃燃焼領域の高温
燃焼ガス・未燃燃料と急速に混合し，未燃燃料が燃焼す

る。RQL燃焼器の温度分布は，希釈空気によって調整
されるため，その流動を把握しておくことは重要である。
　希釈空気による流れは，主流に直交に流入する対向
噴流としてモデル化され，古くから検討されている。
HoldemannとWalker⑵,⑶は，図2のような矩形流路に直
交に噴出する対向噴流と非対向噴流について研究を行い，
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Fig. 1  Schematics of RQL gas turbine combustor

Fig. 2  Explanation of geometric parameters S,H,D

Download service for the GTSJ member of ID , via 216.73.216.213, 2025/12/14. 

                            67 / 78



134 日本ガスタービン学会誌対向噴流混合における流路形状の影響（混合性能）

ー 68ー

孔形状，孔径D，孔間隔S，高さH，噴流と主流の運動量
流束比（momentum fl ux ratio） Jを変えた場合の混合状
態をまとめている。運動量流束比Jは次の式で表される。

　　　　　 J=
ρjuj

2

ρmum
2  ⑴

ここでρ:密度，u:流速，添字j:噴流，添字m:主流
　また，Holdeman⑷は実験により，直交流中の噴流混
合は以下のパラメータCで整理できることを見出した。

　　　　　C  ⑵

ここでS:噴流間隔，H:流路高さ。
　Cは，噴流1つあたりの流路の扁平度（S/H）と，主
流に対する噴流運動量流速比Jの平方根に比例する。Jが
増加すると噴流の貫通距離は上昇し，Jが一定でHが増
加するとHに対する噴流の貫通距離は下がることになる。
Liscinskyら⑸は，対向噴流の場合はC=2.5が出口分布を
最も均一化できる値としているが，一方，Jが大きいほ
ど混合が良いとも報告⑹しており，検討の余地がある。
　我々の以前の研究では，燃焼器をモデル化した形状に
おいて対向衝突噴流をLES解析し，噴流に直交する主流
の無い条件⑺と主流の流速を変化させた条件⑻で，対向
衝突噴流による非定常混合現象を調べた。その結果，主
流に対して噴流運動量が大きい場合は噴流の衝突面に生
成される円盤状のジェット付近での混合が支配的なのに
対し，主流がある場合は，上下の噴流が互いに干渉して
非定常な振動を引き起こし，混合が促進されていること
が判明した。主流が非常に速い場合には，上下噴流が干
渉せず，混合も弱くなる傾向であった。ただし，この解
析では流路形状は一定であり，噴流間隔や流路高さの影
響が不明だった。
　現在，噴流間隔Sと流路高さHをパラメータとした解
析を行い，混合メカニズムと混合性能に与える影響を明
らかにするための検討を進めている。本論文の目的は，
噴流間隔S，流路高さHとパラメータCが全体的な混合
性能へ与える影響について報告することである。図3に
示すように，パラメータ領域を広げた影響を見るため，
Holdemannらによる先行研究⑵-⑹において行われていな
い形状パラメータ領域と，実機燃焼器に合わせた領域を
解析条件に選んだ。

2．対象形状・解析モデル
　流路構成としては，先行研究⑺と同じように，矩形流
路に直交する対向噴流を有する流れを採用した。噴流口
はZ方向（奥行き方向）の中間に位置している。図4に
対象とする形状を示す。Dは噴流孔径，Sは噴流孔間隔，
Hは流路高さ，Vjは噴流流速，Vmは主流流速，Xjは主
流入口と噴流孔の距離である。X,Y,Z軸の原点位置は
上下噴流流入口中心線上の中間点である。図上でSは流
路幅として表示されているが，手前側と奥側の境界に周
期境界を設定しているため，噴流孔間隔もSとなる。
　流路の左端から主流が流入する。右端は大気開放であ
る。噴流は厚みを持ったオリフィスを通過することで生
成される。オリフィスの厚さは0.5Dであり，図5のよう
に，オリフィス上流に9.5D×5D×5D（X×Y×Z方向）
の立方体形状の導入部がある。オリフィス部の平均流速
がVj = 20m/sとなるように入口流速を設定した。オリ
フィス部のレイノルズ数はD=20mmを基準長さとした
場合，約2.0×104である。流入流速は，オリフィス上流
と主流の両方とも一様とした。主流・噴流は空気であり，
温度は300Kである．
　今回はS/D，H/D，Jを変化させて解析を行った。設
定条件の一覧を表1に示す。

3．数値解析手法
　数値解析にはOpenFOAM 2.1.0のreactingFoamを使
用した。OpenFOAMは広く利用されており，例えば，
密度の異なるガスの乱流混合を検証した研究⑼や，超音
速主流中に流入する直交噴流の燃焼解析⑽等の研究に使
われており，実験と定量的に一致したと報告されている。
また，紙面の都合上詳細は記さないが，我々の実験結果
⑺と本コードの解析結果を比較したところ，定量的に一Fig. 3  Geometric parameters of earlier and present study
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Fig. 4  Outline of fl ow passage confi guration

Table 1  Confi gurations and conditions of calculated cases

S/D H/D Name J 
5.0 5.0 S5-H5 4,9,16,36,64 
5.0 3.75 S5-H3.75 4,9,16,36 
5.0 7.5 S5-H7.5 4,9,16,36 
5.0 10.0 S5-H10 9,16,36,64 
2.5 5.0 S2.5-H5 4,9,16,36 
3.75 5.0 S3.75-H5 4,9,16,36 
6.25 5.0 S6.25-H5 4,9,16,36 
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致する結果を得た。本コードにより対向噴流を計算する
ことは妥当と考える。今回はパラメータを変化させた解
析のため条件数が多いが，オープンソースの利用により
ソフトウェアの費用を削減できたので，大規模並列解析
が可能となり，短期間で解析結果を得た。
　表2に計算モデルを示す。気体の物性は主流と噴流で
同一とするが，混合を評価するため独立した化学種とし
て扱う。支配方程式には非圧縮性Navier-Stokes方程式
を用い， Large Eddy Simulationモデルを採用した。図
5に解析格子例を示すが，最小格子幅は0.2mm，流路内
の平均格子幅は2mmである。格子密度を一定としたた
め，格子点数は計算領域の体積に比例して約250 ～ 500
万点となった。

4．結果と考察
　混合度合を評価するに当たり，Vranosら⑾は空間的な
未混合度であるUnmixedness（Us）という量を定義した。
Usは以下の式で表される。

　　　　　
Us=

Crms

Cavg
=

1
n∑ Ci-Cavg

2n
i=1

wm/ wj+wm  
⑶

Crmsは評価部位濃度RMS，Cavgは完全混合時濃度，Ciは
局所時間平均濃度，wmは主流流量，wjは噴流流量である。
ここで，Ciは，ガス種として主流と噴流を定義した時の
主流の体積分率を表す。Usが減少するほど，断面内の濃
度分布が均一となり，完全に均一になれば0となる。
　混合は滞留時間に応じて進行する。そのため，平均流
速が異なる条件間で比較を行う場合は，同じ位置ではな
く，同じ滞留時間となる断面で比較することが重要とな
る。滞留時間Trは次のようになる。

　　　　　
Tr = ⁄ )  ⑷

ここで， Xは主流方向位置，Q=Qm+Qj，Qmは主流体積
流量，Qjは噴流体積流量，Aは流路断面積である。
　ここでは，パラメータCによる未混合度の評価とH/D
が大きい場合の結果の考察，形状パラメータが混合性能
に与える影響，混合挙動について述べる。

Cによる未混合度の評価
　本論文では，一定の滞留時間（Tr=0.04）が経過した
後の未混合度Usを混合性能として評価する。図6に一定
の滞留時間（Tr=0.04）が経過した後のUsを示す。H/D
がそれぞれ10，7.5，5以下となる点に対する近似曲線を
記した。Holdemanら⑷は，噴流から一定距離の断面に
おける混合度合がCで整理できると報告しているが，本
研究では，Cによって，混合性能に一定の傾向が見える
結果が得られた。図6によると，H/Dが5以下の場合は，
C=1 ～ 3ではUsにあまり変化がないが，C>3ではCが大
きいほど混合性能は良くなる結果となる。H/Dが7.5以
上では，Cが大きくなると混合が悪くなる結果となった。
　図7に，未混合度Usが滞留時間Trに応じてどのよう
に減少するかを示した代表例を示す。同一のCとなる条
件での解析で得られた結果を⒜～⒟としてまとめた。図
7において，Cが同一である場合は，未混合度は比較的
近い値に収束していく傾向にあるが，C=3.0と4.0では
一部の条件で大きく外れるものがあった（図7⒞，⒟）。
これは図6でも同じ傾向が見られたが，H/Dが7.5,10と
大きい場合である。H/D=7.5,10の条件について細かく
見ると，C=1.5, 2の場合においても他の条件に比べて若
干外れる傾向にあるが，Cが減少するにつれてUsの差は

inlet (jet) 

inlet (jet) 

inlet 

(main-flow) 

outlet 

Fig. 5  Numerical mesh model (cross section at center of jet)

Table 2  Numerical methods and mesh conditions

CFD code OpenFOAM 2.1.0 reactingF

Equation Incompressible Navier-Stok

Turbulent Smagorinsky model (LES) 

Wall Spalding law 

Cell Unstructured, Hexahedron 

Discretization Blended 2nd order central w
order upwind 9 1  

Parallelization Region splitting, 100 CPUs 

Min., Ave Δx 0.2mm, 2mm 

FOAM 

kes 
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Fig. 6  Eff ect of C on Unmixedness at Tr = 0.04
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縮まっている（図7⒜,⒝,⒞）。CとH/Dが大きい条件
において，混合性能が悪化する傾向の現象は次項で考察
する。

H/Dが大きい条件の考察
　図8にC=3.0，図9にC=1.5の場合の時間平均主流モ
ル分率を表す。図6，図7で見られたような，CとH/D
が大きい場合に混合性能が悪化する条件が存在する原因
は，図8⒝にみられるように，ポテンシャルコアが消滅
したのちに上下噴流の干渉が発生するため，その部分の
流速が減衰し，噴流同士の干渉による混合の促進効果が
弱まることが原因と考えられる。図6の近似曲線にも表
される通り，H/D<=5の場合と，H/D>=7.5の場合の混
合性能は，Cが小さくなるにつれてUsの差が縮まってい
る。図9（C=1.5）のケースでは，図7⒜に示すように，
Usと滞留時間Trの関係はH/Dによらずに同一の曲線で
表されており，これらの結果から，Cが小さいケース
（主流が強く，噴流同士が干渉しない条件）では，H/D
が大きい場合に混合性能が悪化する現象は発生しないと
考えられる。
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Fig. 7⒝  Unmixedness distribution at C=2.0

Fig. 7⒞  Unmixedness distribution at C=3.0

Fig. 7⒟  Unmixedness distribution at C=4.0
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Fig. 9   Time averaged mole fraction of cross fl ow on C=1.5（top: 
XY-plane（Z=0）, bottom: YZ-plane（Specifi c Tr））

Fig. 8   Time averaged mole fraction of cross fl ow on C=3.0（top: 
XY-plane（Z=0）, bottom: YZ-plane（Specifi c Tr））
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形状パラメータが混合性能に与える影響
　図10に噴流と主流の運動量流束比JとS/Dが混合性能
に与える影響を，図11にJとH/Dが混合性能に与える影
響を，図12に各S/Dにおける混合挙動を示す。
　図10にみられるように，H/D一定の場合，Jが9以下
の場合はS/Dに比例してUsが増加するが，J=16の場合は
S/Dに比例してUsが低下する。J=36の場合はS/Dによる
違いは小さくなった。これは，図12に示すように，S/
Dが大きいと噴流幅に対する流路の割合が大きいため，
J=4のように主流が速い場合は流路幅まで十分拡散でき
ないからである。それに対して，J=16のように上下噴
流が衝突する場合は，S/Dが大きい方が衝突によって噴
流が横に広がることで拡散できる。J=36では噴流衝突
が，衝突面に円盤状ジェットが生成するほど強くなり，
円盤状ジェットや循環渦が発生することによる混合が支
配的となるため， S/Dの影響を受けにくくなると考えら
れる。このようにJが強い時は上下噴流の衝突と干渉に
よって混合が促進されると考えられ，我々の以前の論
文⑺,⑻で議論されている。
　図11によると，S/D一定の場合，J=4の場合はUsに変
化はないが，Jが9以上の場合はH/Dに比例してUsが増
加する。増加割合はJが大きいほど大きい。これは，H/
Dが大きい場合は，Jが同じでも距離が離れるために上
下噴流の干渉が弱まり，混合が悪化するためと考えられ
る。NASA等の先行研究⑵-⑹や以前の我々の研究⑻でもJ
が大きくなると混合性能は上がる傾向となっており，図
11ではH/Dが5以下の場合はそのようになっているが，
7.5以上では混合性能が逆転している。S/Dが一定でH/
Dを大きくするとCが大きくなるため，前項にも記した
とおり，CとH/Dが大きい場合に混合性能が悪化してい
る。この一番の理由は，H/Dが10の場合は，噴流が衝
突した場合の混合促進の効果が低く，噴流の軌道が断面
内のどの位置を通っているかで混合度が決まることに
よる。例示すると，図8⒝（H/D=10，J=36）と図9⒝
（H/D=10，J=9）で，J=36の場合は，Jが大きいため噴
流が中心付近まで到達し，上下噴流が干渉するが，干渉
後の混合は弱く中心付近の噴流成分濃度が高いままなの
に対し，J=9の場合は噴流同士は干渉しないが，噴流成
分は中心に到達せずに拡散するので，噴流がより広い領
域に分散している。
 今回の解析条件においては，先行研究⑷にあるような，
特定のCの値で最適混合となる，すなわちUsが極小値を
示す傾向は見いだせない。これは，形状パラメータが本
研究の場合はS/Dが2 ～ 6.25であるのに対し，先行研究
では多くが2以下の条件であることが考えられ，本研究
の範囲では極小値を示さない可能性がある。先行研究⑸

においてもS/D=4の場合ではJに比例して混合が良くな
るとされており，本研究と同じ傾向となっている。これ
らの結果から，S/Dにより混合挙動が異なる可能性が見
いだされた。

混合挙動について
　図13に，C=2.0の場合の時間平均主流モル分率を表す。
同一のCでも混合の挙動は，J4-S5.0-H5.0では噴流が衝突
して左右に広がっているのに対し，J16-S2.5-H5.0では衝
突後に左右に広がらずに流路中心の濃度が高いままとい
うように，条件によって異なった結果が得られる。これ
は，ダクトのS/Dが異なることで，噴流衝突後の流れが
異なることが原因と考えられるが，我々の以前の研究⑺

においても示されたように，衝突部分の混合は流れの非
定常性が重要となっており，詳細に議論するには非定常
的結果の検討が必要と考えられる。この点は今後の課題
として引き続き検討したい。
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5．結論
　主流と，それに直角に流れる上下2つの噴流で，孔間
隔S，流路高さHを変化させた解析を行うことで，流路
形状を変化させたことによる混合性能・混合挙動の評価
を行った。その結果，以下の結果が得られた。

・ H/Dが5以下の場合は，パラメータCが1～3では混
合性能はほぼ同じとなる。C>3の場合はCが大きいほ
ど混合性能は良い傾向となる。

・ 先行研究にあるような，特定のCにおいてUsが極小
値を示す傾向はみられない．これは形状パラメータ
（S,H）範囲が異なるためと考えられる．
・ H/D=7.5,10の場合，混合性能が悪化する条件が存在
する。これは，ポテンシャルコアよりも下流で上下
噴流の干渉が発生するため，干渉による混合の促進
効果が弱くなるためと考えられる。主流が強く，噴
流同士が干渉しない条件では，H/Dが大きくてもCで
整理できる可能性がある。

・ H/Dが一定の場合，噴流と主流の運動量流束比Jが9
以下の場合はS/Dが大きくなると未混合度Usが増加す
るが，Jが16の場合はUsが低下する。Jが36の場合はS/
Dに対して大きな影響は無い。

・ Cが同じでも混合の挙動は同一ではない。

　ただし，本研究においては噴流径D，噴流流速Vjを一
定として解析しており，噴流レイノルズ数が異なる場合
については，上記結論が当てはまらない可能性がある．
　実機燃焼器を考えた場合，温度については，先行文
献⑴においても，式⑴に示されるように，運動量流束比
として考えれば噴流軌道は整理できることが示されてい

るが，レイノルズ数が異なることから，噴流境界層にお
ける乱流スケール・乱流強度が異なることが推測できる．
これらの違いが衝突噴流に与える影響については更なる
検討が必要である．
　今後，スケール変更の影響・レイノルズ数の影響など
についても検討し，さらに，ポテンシャルコアに関する
考察や，非定常流れ場の考察など，さらに詳細な検討を
行い，S/DとH/Dの違いによる混合の現象面からの解明
を行いたい。
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　「ガスタービンの最新技術と新しい航空機に向けた推
進技術の動向」と題して，第44回ガスタービンセミナー
が，2016年1月21日㈭，22日㈮の両日，帝京大学板橋
キャンパスにて開催された。99名の方々に参加いただき，
盛況の下，無事終了した。講師には，産業用・航空用ガ
スタービンのメーカー，研究機関およびユーザーの第一
線でご活躍されている方々を迎え，10件のご講演をいた
だいた。また，2日目にはパネルディスカッションが開
催され，座長と13名のパネリストを迎えて，ご討論いた
だいた。以下に概要を報告する。
　第1日目は，「将来航空機推進技術」，「航空機用エン
ジンの最新技術（1）」，「発電用ガスタービンの最新技
術」の3つのセッションから，6件の講演が行われた。 
　はじめに，航空エンジンへの脱化石燃料適用技術の研
究状況として，液化水素燃料の実証エンジンでの試験紹
介とともに航空エンジンへの適用の可能性を講演いただ
いた（JAXA，小林氏）。同じく，電動航空機推進機の
最新研究動向として，航空機推進系動力の電動化に関す
る研究事例について紹介いただいた（東京大学，岡井
氏）。次に，航空機の“Geared”化について，タービン
の動力でギアを介してファンを駆動する“Geared”エ
ンジンの仕組み，利点及び伝達効率向上技術と今後の展
望を紹介いただいた（川崎重工，吉冨氏）。HF120ター
ボファンエンジンの制御システム開発では，開発期間
短縮と低コスト化を実現した制御システムの概要とシ
ミュレーションを用いた検証手法について紹介いただい
た（本田技術研究所，河井氏）。また，発電用高効率ガ
スタービンの開発状況として，タービン入口温度1600℃
を達成したJ形ガスタービンを中心に最新鋭の高効率ガ
スタービンの開発状況と運用について紹介いただいた
（MHPS，由里氏）。1日目の最終講演は，火力発電所監
視制御技術の動向と今後の取り組みについて，ICTを活

用した監視制御システムの概要と役割，将来に向けた方
向性について紹介いただいた（日立製作所，清水氏）。
　第2日目は，「航空機用エンジンの最新技術（2）」，
「ユーザー運用技術」の2つのセッションから，4件の
講演が行われた。
　はじめに，JAXAにおけるグリーンエンジン技術の
研究開発と展望として，最近の世界航空事情を中心に
JAXAの研究活動と将来の方向性について紹介いただい
た（JAXA，二村氏）。次に，GE Passport 20エンジン
の開発では，多くの高度技術を導入した最新エンジンの
開発状況，エンジンの技術的特徴を運転試験の映像を交
えて紹介いただいた（I H I，土屋氏）。また，ガスター
ビン自家発電設備のユーザー運用技術の紹介では，ユー
ザー会の不具合事例，改善事例や余寿命診断など各ユー
ザーの実施例を交えて講演いただいた（東京ガス，寺
澤氏）。航空機エンジンのユーザー運用技術の紹介では，
航空会社の信頼性向上に関する運用技術や運用における
運航費，整備費への工夫について講演いただいた（JAL
エンジニアリング，細川氏）。
　2日目の最終セッションとして，パネルディスカッ
ションが開催された。NEDOから2015年2月に採択され
た「再生可能エネルギー大量導入時代の系統安定化対応
先進ガスタービン発電設備の研究開発」をテーマとして，
各パネリストからはこれまでの研究成果を紹介いただき，
今後の国家プロジェクトへの計画についても論じられた
（座長：東京大学，渡辺氏）。
　講義毎に活発な質疑が行われ，御参加頂いた方々に非
常に有意義な時間を提供できたものと考えます。
　最後に，貴重な内容をご発表いただきました講師，パ
ネリスト，座長の方々に感謝すると共に，会場を提供し
て頂いた帝京大学の関係者各位に深く感謝いたします。
 （集会行事委員会委員）

講義風景 パネルディスカッション

第44回ガスタービンセミナー報告
西江　俊介
NISHIE Shunsuke
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Asian Congress on Gas Turbines 2016（ACGT2016）開催のお知らせと講演募集

　日本ガスタービン学会では2005年にアジア地域のガスタービン国際会議 Asian Congress on Gas Turbines （ACGT） 
を立ち上げ，以来，2005年のソウル，2009年東京，2012年上海，2014年に再びソウルと，4回のACGTを共催・主催し
てまいりました。これまでの日中韓3ヵ国に加えて，インドが共催に加わることがACGT2014の会期中に正式に決定さ
れ，この度，2016年11月にムンバイ（インド）で第5回のACGT2016が開催されることになりました。アジア地域のガ
スタービン・エネルギー関連分野の情報交換の場として貴重な機会ですので，皆様，奮ってご参加下さいますよう，よ
ろしくお願いします。
　なお，ACGTは8月の開催が恒例となっておりましたが，今回は気候（暑さ）を考慮して，11月となりました。アブ
ストラクト提出締切が4月15日㈮と迫っております。会議の詳細ならびに講演申込みの詳細は，下記ウェブサイトをご
覧ください。

記

会議名：アジア・ガスタービン会議2016 （Asian Congress on Gas Turbines 2016, ACGT2016）
会期：2016年11月14日㈪～ 16日㈬
場所：インド工科大学ボンベイ校 （Indian Institute of Technology Bombay，インド，ムンバイ）
スケジュール：アブストラクト締切　　　4月15日
　　　　　　　アブストラクト採否通知　5月31日
　　　　　　　最終論文締切　　　　　　9月5日
参加登録費：一般 US$250，学生 US$100
会議ウェブサイト：http://www.aero.iitb.ac.in/acgt2016/　（本会ホームページにもリンクしています）

ACGT2016実行委員会

「公益社団法人日本ガスタービン学会 2015年度通常総会」
招集通知発送のお知らせ

　正会員各位には当学会2015年度通常総会招集通知を3月中に発送いたします。
　招集通知がお手元に届きましたら，内容をご確認のうえ，ご出席くださいますようお願い申し上げます。
なお，当日ご出席願えない場合は，書面またはインターネットによって議決権を行使することができますので，
2016年4月13日㈬午後5時30分までに議決権を行使くださいますようお願い申し上げます。

（総会等の概要）
　日　時：　2016年4月15日㈮　14：00 ～ 16：00
　場　所：　川崎重工業㈱東京本社　2階　会議室　（東京都港区海岸1-14-5）
　
　次　第：　公益社団法人日本ガスタービン学会　2015年度通常総会
　　　　　　学会賞授与式
 　　
　　　　　　終了後，特別講演会（16：00 ～ 17：00），懇親会を開催いたします。
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第27回ガスタ－ビン教育シンポジウム開催のお知らせ（予告）

学生および技術者（ガスタービン初心者）を対象とした標記シンポジウムを開催しますので，奮ってご参加下さい。

1．日時：　2016年7月7日㈭，8日㈮

2．場所：　株式会社 I H I　航空宇宙事業本部 瑞穂工場（東京都西多摩郡瑞穂町殿ヶ谷229）
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 昭島事業所（東京都昭島拝島町3975－18　I H I 昭島ビル）
                                              
3．プログラム：
　・ガスタ－ビン概論
　・ガスタービンと流体工学／伝熱工学／燃焼工学／材料工学／制御工学
　・I H I 特別講演　
　・懇親会（無料）
　・見学会：　瑞穂工場　航空エンジン生産設備・試験設備（官学参加者）
　　　　　　　I H I の航空機用ガスタービン技術の紹介・I H I そらの未来館（昭島事業所 1F）（企業参加者）
　　
4．募集概要：　対象者：大学，大学院，高等専門学校在籍者，ならびにガスタービン初心者の社会人
　

・ 教育シンポジウムの詳細及び申し込み方法等は本誌5月号，ポスター及びホームページをご覧下さい。
・ I H I 瑞穂工場の見学は官学参加者に限らせて頂きますので，予めご了承下さい。
・ 本ガスタービン教育シンポジウムに2日間参加された方には，「ガスタービン教育シンポジウム受講証」を発行します。

★　 今年度は関西地区において，第28回ガスタービン教育シンポジウムを2016年9月8日㈭，9日㈮に川崎重工業株式
会社 明石工場で開催する予定です。

 （画像提供：株式会社 I H I）

I H I そらの未来館の様子

日本初のジェットエンジン（ネ20） ジェットエンジンカットモデル
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○本会協賛行事○

[正会員〕
吉見　亨祐（東北大学） 内ヶ崎　健一郎（東北電力） 生駒　万洋（東北電力）
大村　尚登（三菱日立パワーシステムズ）

[学生会員〕
齋藤　拓海（法政大学） 中須　崇文（法政大学） 榎本　大晟（水産大学校）

[賛助会員〕
B&B-AGEMA GmbH （株）IDAJ

 入 会 者 名 簿 

主催学協会 会合名 共催
/協賛 開催日 会場 詳細問合せ先

東京大学生産技
術研究所，宇宙航
空研究開発機構，
日本原子力研究
開発機構

文部科学省HPCI戦略プロ
グラム　第6回分野4次
世代ものづくりシンポジ
ウム（最終成果報告会）

協賛 2016/3/23-24 東京大学生産技術研究所
コンべンションホール

東京大学生産技術研究所革新的シ
ミュレーション研究センター事務局
TEL:03-5452-6661,FAX:03-5452-6662
E-MAIL:offi  ce@ciss.iis.u-tokyo.ac.jp

日本機械学会　
関西支部

第343回講習会　「破壊力
学の基礎と最新応用（実
験実習・計算演習付き）」

協賛 2016/5/17-18 ㈱島津製作所
三条工場研修センター

日本機械学会関西支部
TEL:06-6443-2073 FAX:06-6443-6049 
E-mail:info@kansai.jsme.or.jp

日本計算工学会 第21回計算工学講演会 協賛 2016/5/31-6/2 朱鷺メッセ；新潟コンベンションセンター
日本計算工学会
事務局：石塚  講演会担当者：渡邉
TEL:03-3868-8957,FAX:03-3868-8957

可視化情報学会 第44回可視化情報シンポ
ジウム 協賛 2016/7/19-20 工学院大学

新宿キャンパス
可視化情報学会事務局
http://www.visualization.jp/event/
detail/symp2016.html

日本実験力学会 日本実験力学会2016年度
年次講演会 協賛 2016/9/1-3 近畿大学

東大阪キャンパス
新潟大学医学部保健学科内　小林公一
TEL:025-368-9310,E-mail :office-
jsem@clg.niigata-u.ac.jp

日本流体力学会 日本流体力学会　年会2016 協賛 2016/9/26-28 名古屋工業大学
日本流体力学会年会2016実行委員会
E-mail:nenkai16@lab-ml.web.nitech.
ac.jp

次号予告　日本ガスタービン学会誌2016年5月号（Vol.44 No.3）

特集「ガスタービンの活躍の場」
巻頭言　壹岐　典彦（産業技術総合研究所）
東北電力における事例（仮題）　阿部　雅宏（東北電力）
中部電力における事例（仮題）　赤羽　孝之（中部電力）
ガスタービン自家発電設備の活躍の場　寺澤　秀彰（日本ガスタービンユーザー会）
虎ノ門ヒルズバックヤードにおける事例（仮題）　大塚　幸夫（森ビル）
JAXAにおける事例（仮題）　田口　博晃（宇宙航空研究開発機構）
JALにおける事例（仮題）　中野　宏一（JALエンジニアリング）
 ※タイトル，執筆者は変更する可能性があります。
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　2月末，本号の出張校正を終え高知に戻ると雪が降っ
ていました。翌朝には屋根にうっすらと雪が積もってい
ました。今年は暖冬と聞いた気がしますが，例年より寒
く感じます。雪と言えば，本号が会員の皆様のお手元に
届く頃には北海道新幹線がそろそろ開業する頃かと思い
ます。当学会が函館（大沼）で開催した秋季講演会で幹
事を担当させていただいたのが1998年だったように記憶
していますが，それから20年近く経って北海道にも新幹
線が走る事となり，感慨もひとしおです。昨年の金沢に
続き北海道と，日本中に新幹線が行き渡ったような錯覚
に陥りかけましたが，残念ながら四国にはまだ新幹線は
走りそうもありません。
　さて本号は「燃焼現象」という特集を組ませていただ
きました。ガスタービン燃焼器は，空力のみならず，化
学反応，微粒化などの複雑な現象が生じており，また高
温化とNOx低減の両立が求められる設計の難しい要素
と言えます。これまで「燃焼器」という要素に関連した
特集はあったかと思いますが，今回はガスタービン／
ジェットエンジンの燃焼器に特化した技術よりも燃焼現
象そのものに踏み込み，最新技術ガスタービンに関係す
るかも知れない技術等についても紹介していただけるよ
う企画し，燃焼の研究では第一線で活躍される方々に執
筆をお引き受けいただきました。
　まず巻頭言で，ガスタービン燃焼器の中でどのような
現象が起きているか，何が課題でそれらに対してどう取
り組まれているか，等について川口先生に概説していた
だいてから，専門の方々から化学反応と着火，火炎の詳
細構造，旋回流れ中の火炎，噴霧燃焼等に関して詳しく

解説いただき，さらに詳細化学反応解析，噴霧燃焼の
レーザー計測，デトネーションエンジンといった最新技
術について具体的にご説明いただきました。燃焼器が専
門の方々はもちろん，普段はあまり馴染みのない方々に
とっても参考になるのではないかと思います。
　最後になりましたが，ご多忙中のところ執筆をご快諾
下さいました皆様，またこの特集を企画するにあたり貴
重なご意見・ご協力をいただいた方々に，心より御礼申
し上げます。この特集が会員の皆様のお役に立つ事を
願っております。
 （野崎　理）

　今年の桜の開花は関東では平年並みかやや早め，と予
想されています。本号が皆様のお手元に届く頃には蕾が
膨らみ始め，開花まで秒読みといったところでしょうか。
　私の生まれ育ったところは果樹栽培の盛んな地域で，
桜と丁度同じ頃に白いスモモの花が咲き始めます。昔に
比べて栽培面積は減ってしまいましたが，満開になると
農村地帯が一面の白い花につつまれ，とても美しい風景
が広がります。毎年真夏の収穫期には帰省し，出荷作業
の手伝いをしておりますが，栽培者の高齢化に後継者不
足，近年の異常気象など，農家をとりまく厳しい状況が
身近に伝わってきます。今年も無事にスモモの花が開き，
故郷の実りを収穫できることを願いつつ，東京の桜を眺
めようと思います。
　さて，学会では世間より一足早く今月より新年度を迎
え，4月の総会に向けて新体制でスタートする準備が進

んでいます。会員の皆さまには，近日中に総会のご案内
をさせていただく予定です。総会は学会の運営に関わる
重要な意思決定をするための場です。出席されない場合
は，どうか皆様の大切な権利である議決権の行使をして
いただきますよう，お願い申し上げます。学会ウェブサ
イトの会員専用ページ内には，インターネットによる議
決権行使として電子投票をご用意しておりますのでご利
用ください。今年度は会員専用ページ内のコンテンツも
少々充実させる予定です。まだログインされたことがな
い方は，ぜひこの機会にご利用になってみてください。
　4月は転勤，異動の時期でもあります。年間かなりの
数の学会誌が迷子になり，事務局に戻ってまいります。
お忙しいとは存じますが，転居される方は事務局へも届
出下さいますようお願い致します。
 （山本由香）

(表紙写真)
今回の表紙については，【論説・解説】の著者より流用
およびお借りしています。
詳細については，下記記事をご参照ください。
・「火炎詳細構造の数値解析」 ………………（P.76 ～ 80）
・ 「液滴燃焼から噴霧燃焼へ」 ………………（P.88 ～ 95）
・ 「噴霧燃焼の光学計測」 …………………（P.102 ～ 108）

●3月号アソシエイトエディター
　野崎 理（高知工科大学）
●3月号担当委員
　荒木 秀文（MHPS）
　齋木 正則（中部電力）
　山根 喜三郎（防衛省）
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学会誌編集および発行要領（抜粋）

2015年4月23日改定
1．本会誌の原稿はつぎの3区分とする。 
　Ａ．依頼原稿：学会誌編集委員会（以下，編集委員

会）がテーマを定めて特定の人に執筆を依頼する原
稿。執筆者は本学会会員（以下，会員）外でもよい。

　Ｂ．投稿原稿：会員から自由に随時投稿される原稿。
執筆者は会員に限る。 

　Ｃ．学会原稿：本学会の運営・活動に関する記事（報
告，会告等）および会員による調査・研究活動の成
果等の報告。

2．依頼原稿および投稿原稿は，論説・解説，講義，技
術論文，速報（研究速報，技術速報），寄書（研究だ
より，見聞記，新製品・新設備紹介），随筆，書評，
情報欄記事の掲載欄に掲載することとし，刷り上がり
ページ数は原則として以下のとおりとする。

論説・解説，講義 6ページ以内
技術論文 技術論文投稿要領による
速報　　 4ページ以内
寄書，随筆　　 3ページ以内
書評　　　　　　 1ページ以内
情報欄記事　　　　 1/2ページ以内

3．依頼原稿の執筆者は，本会誌の原稿執筆要領に従っ
て原稿を執筆し，編集委員会事務局（以下，編集事務
局）まで原稿を提出する。編集事務局の所在は付記1
に示す。

4．依頼原稿は，編集委員会の担当委員が，原稿の構成，
理解の容易さ等の観点および図表や引用文献の書式の
観点から査読を行う。編集事務局は査読結果に基づい
て，執筆者への照会，修正依頼を行う。

5．投稿原稿のうち技術論文以外のものは，編集委員会
が審査し，本会誌への掲載可否を決定する。

6．投稿原稿のうち技術論文の審査，掲載については，
技術論文投稿要領に従う。

7．依頼原稿の執筆者には，本学会の事務局（学会事務
局）から原則として謝礼（図書カード）を贈呈する。

8．依頼原稿および投稿原稿の執筆者には，抜刷を10部
贈呈する。

9．本会誌に掲載された著作物の著作権は原則として本
学会に帰属する。本学会での著作権の取扱いについて
は別途定める著作権規程による。

10．他者論文から引用を行う場合，本会誌に掲載するた
めに必要な事務処理及び費用分担は著者に負うところ
とする。

技術論文投稿要領（抜粋）

2015年3月10日制定
1．本学会誌に技術論文として投稿する原稿は次の条件
を満たすものであること。
　1）主たる著者は本学会会員であること。
　2） ガスタービン及びエネルギー関連技術に関連する

ものであること。
　3） 原稿執筆要領に従って執筆された，モノクロの日

本語原稿であること。
　4） 一般に公表されている刊行物に未投稿であること。

ただし，以下に掲載されたものは未投稿と認め技
術論文に投稿することができる。

　　• 本学会主催の学術講演会・国際会議のプロシー
ディングス

　　• 特許および実用新案の公報，科学研究費補助金等
にかかわる成果報告書

　　• 他学協会の講演要旨前刷，社内報・技報，官公庁
の紀要等の要旨または抄録

2．原則として刷り上がり8ページ以内とする。ただし，
1ページにつき16,000円の著者負担で4ページ以内の
増ページをすることができる
3．著者がカラー1ページあたり50,000円を負担する場
合には，カラー印刷とすることができる。
4．投稿者は，原稿執筆要領に従って作成された印刷原
稿または原稿電子データを，所定の論文表紙および英
文アブストラクトとともに学会誌編集事務局に提出す
る。
5．投稿された論文は，論文査読に関する内規に従って
査読を行い，論文委員会が掲載可否を決定する。
6．論文内容についての責任は，すべて著者が負う。
7．本技術論文の著作権に関しては，学会誌編集および
発行要領（抜粋）9.および10.を適用する。

付記1 原稿提出先および原稿執筆要領請求先（編集事務局）
 ニッセイエブロ㈱ 企画制作部
 学会誌担当：山田　衿子
 〒105-0004 東京都港区新橋5-20-4
 ＴＥＬ：03-5733-5158
 ＦＡＸ：03-5733-5167
 E-mail：eblo_h3@eblo.co.jp
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複写をご希望の方へ
本学会は，本誌掲載著作物の複写に関する権利を一般社団法人学術著

作権協会に委託しております。
本誌に掲載された著作物の複写をご希望の方は，一般社団法人学術著

作権協会より許諾を受けて下さい。但し，企業等法人による社内利用目
的の複写については，当該企業等法人が公益社団法人日本複写権セン
ター（一般社団法人学術著作権協会が社内利用目的複写に関する権利を
再委託している団体）と包括複写許諾契約を締結している場合にあって
は，その必要はございません（社外頒布目的の複写については，許諾が
必要です）。

権利委託先　一般社団法人 学術著作権協会
 　　〒107-0052　東京都港区赤坂9－6－41　乃木坂ビル3F
 　　FAX：03-3457-5619　E-mail：info@jaacc.jp
　
複写以外の許諾（著作物の引用，転載，翻訳等）に関しては，㈳学術

著作権協会に委託致しておりません。直接，本学会へお問い合わせくだ
さい。
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