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航空エンジン用燃料噴射弁評価のための高圧噴霧試験装置の開発＊

松浦　一哲＊1，黒澤　要治＊1，山田　秀志＊1，林　　茂＊1

Development of High-Pressure Spray Test Facility for Evaluation of 
Aero-Engine Fuel Injector Performance＊

Kazuaki MATSUURA＊1,  Yoji KUROSAWA＊1,  Hideshi YAMADA＊1  and Shigeru HAYASHI＊1

Abstract

    This paper describes the development of a high-pressure spray test facility for performance evaluation of aero-engine 

fuel injectors. The facility provides test conditions of elevated inlet air-pressure up to 1 MPa. The maximal airflow rate is 

1.2 kg/s at 0.8 MPa so that the facility is even capable of evaluating the performance of the next generation low emission 

burners based on lean premixed pre-vaporized combustion. The facility features a test section equipped with large high-

pressure windows and an auxiliary air-purge system. The former gives optical access to various measurement techniques, 

and the latter keeps droplets away from the window surface and thus provides a clear view of sprays for a period sufficiently 

long for the measurements. The paper presents features and functions of the facility, together with some of the spray 

measurement techniques having been applied so far, along with examples of the measurement results. Suggestions for 

future work are also made, including those for further improvements of the facility.

Keywords: Aero Engine Fuel Injector, Fuel Atomization, Spray Dispersion, Elevated Ambient Air Pressure, 

                   Spray Test Facility, Optical Measurements, NOx-Emission Reduction

反する燃焼特性をも含め，要求される燃焼性能をバラン

スよく満たすように燃料噴霧特性を最適化する必要が

あり，このため燃料噴射弁特性の把握は重要な課題であ

る。

　一方，NOx排出が顕著になるのは離陸等の高負荷時

であるため，低NOx噴射弁開発にあたっては，特に高

負荷時における燃料噴霧の微粒化特性や分散特性を把

握することが重要になる。微粒化特性の観点から言え

ば，近年航空エンジンで多用されている気流微粒化方

式の燃料噴射弁の場合，噴霧粒径・空間濃度分布は空気

密度に大きく左右され，その度合いも噴射弁の設計方式

や形状に依存する（6）。また，保炎用のパイロット噴射弁

と高負荷時のみ作動させてNOx排出低減を狙うメイン

噴射弁を備えたステージング式の燃料噴射弁の場合，メ

イン噴射弁用に設計された一部の液柱式気流噴射弁は，

大気圧下では微粒化に必要な空気力が弱すぎて燃料微

粒化装置として機能しないケースもある。このように，

低NOx噴射弁の性能を正確に評価するためには，雰囲

気圧を昇圧することにより，空気密度の高い状態で噴霧

1．はじめに

　近年の航空機に関する排気規制においては，特に窒

素酸化物（NOx）に関する規制が強化される傾向にあ

る。このため，当宇宙航空研究開発機構の推進する「ク

リーンエンジン技術の研究開発計画（TechCLEAN）（1,2）」

においても，低NOx燃焼技術の研究開発（3），及びそれ

を実現するための燃料噴射弁の開発は重要課題の一つ

として位置づけられている。航空エンジンのNOx排出

量を低減する代表的な燃焼コンセプトとしては，RQL（4）

（Rich burn - Quick quench - Lean burn）方式と希薄予

混合予蒸発方式（5）（LPP: Lean Premixed Pre-vaporized 

Combustion）が挙げられるが，いずれの方式においても，

混合促進により空間的に一様な燃料分布が実現できる

かどうかがNOx排出低減を実現するための大きな鍵と

なる。一方で，NOx排出と同様に重要な燃焼器特性と

して例えば保炎・着火特性があげられるが，逆にこれら

は燃料分布に不均一性がある方が優れている場合が多

い。よって，燃焼器開発の際には，このように互いに背
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試験を行う必要がある。

　以上のような背景から，筆者らはTechCLEANプロジ

ェクトの一環として，噴射弁へ流入する主流空気全圧が

1MPaまでの試験を可能とする高圧噴霧試験のための専

用装置の開発を行った。本装置は2005年4月に完成し，

その後各種の光学計測技術適用のための改良を経て，

2005年9月から本格的な運用を開始した。従って現在ま

での運用期間は1年半程度であるが，既に次世代の希薄

予混合方式の低NOx燃料噴射弁の評価を中心に，研究

開発上貴重なデータを提供している。

　本稿では，高圧噴霧試験装置の特徴，機能及び適用可

能な光学計測技術について，今後の改良に関する展望も

含めて報告する。

2．高圧噴霧試験装置の概要

　高圧噴霧試験装置の詳細は後述の各節に譲るが，本節

においてまず装置の概要についてまとめておく。

　高圧噴霧試験装置の主な仕様を表1に，概観写真を図

1に，装置主要部の概要図を図2に示す。その他，付録

表1　高圧噴霧試験装置仕様

噴射弁入口空気圧力 最大1MPa

噴射弁入口空気温度 300K（常温）

噴射弁空気流量 最大1.2kg/s（0.8MPa時）

供試液体 灯油，精製水　等

適用可能な
　光学計測手法

・各種写真撮影
・レーザシート法（Mie散乱）
・位相ドップラ法
・レーザ回折法及び
　CTレーザ回折法
・干渉画像法　　　　　　等

光学計測可能範囲＊1 噴射弁下0～250mm
半径方向スパン±64mm

観測窓有効径 最大φ200mm＊2

トラバース機構 水平方向＊3：
　2軸トラバース装置
　　可動範囲：400mm
鉛直方向＊4：
　装置本体付属
　　可動範囲：250mm
回転方向＊4：
　装置本体付属
　　可動範囲：180deg.

＊1　 上記範囲は目安であり，噴射弁取付方法や利用する計測
法に依存する。

＊2　 後述の噴霧付着防止機構を装着した場合には鉛直方向の
視野は50mm幅に制限される。

＊3　計測装置を噴射弁に対してトラバース移動。
＊4　噴射弁を計測装置に対してトラバース移動。

図1　高圧噴霧試験装置概観写真
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Aの関連図面もあわせて参照されたい。

　まず基本仕様についてであるが，仕様表に示す通り,

燃料噴射弁へ流入する主流空気全圧（以下入口圧力）は，

最大1MPaまで昇圧可能である。空気温度については，

特に温度制御機構は付属していないが，300K（±10K程

度）の常温で安定して試験が可能である。主流空気流

量については，入口圧力0.8MPa時で最大1.2kg/sであ

り，大量の噴射弁空気流量が必要となる希薄予混合予蒸

発方式の次世代型燃料噴射弁の評価試験も可能である。

尚，最大空気流量は空気源の最大圧力（1MPa）の他に，

配管の圧力損失にも制限されるため，入口圧力条件並び

に後述の補助空気の必要量によって異なる。各入口圧力

条件において試験可能な最大空気流量を図3に示す。

　次に装置の概要を空気の流れに沿って説明する。

　まず図2の装置上流部において，主流空気（Main air）

は装置側方から流入し，中心部の主流空気鉛直配管

（Main flow duct, 内径87.6mm），空気静定用のエアボッ

クス（Air box, 内径278.5mm）を通って噴射弁から測定

部（Test section, 内径310.5mm）へと噴射される。一方，

燃料等の供試液体については，主流空気鉛直配管上部

から燃料配管（Fuel pipe）により噴射弁まで導入され，

測定部に噴霧を形成する。

　測定部は耐圧1MPa以上の大型計測窓を備え（有効径

最大φ200mm），様々な照明方法による噴霧観察・撮影

やレーザシートによる噴霧断面像の可視化により噴霧

の全体像を様々な角度から把握できる。また，噴霧計測

で頻繁に利用される位相ドップラ法（7,8）の他に，レーザ

回折法（9,10）を利用したトモグラフィ（11,12）による噴霧断

面診断，改良型レーザ干渉画像法（13）による面的粒径速

度同時測定等，様々な噴霧光学測定を可能とするよう

に設計に配慮がなされている。トラバースが必要な光

学測定については，2軸トラバース装置による光学測定

装置の水平面内トラバース機構（x, y），及び噴射弁と一

体で移動する主流空気鉛直配管・エアボックスの上下・

回転トラバース機構（z,θ）によりトラバースを行う。

　光学測定の際には，計測窓への噴霧の付着を防止す

ることが重要である。このため，本装置には2つの補助

空気流路が設けられており（Auxiliary air for air curtain 

and for direct window purge），噴霧の状態に応じて適宜

補助空気量を調節することで，噴霧への影響を最小限に

押さえながら計測窓周辺の液滴を排除し，長時間の噴霧

観察や光学計測を可能とするように配慮されている。

　測定部通過後，気流並びに噴霧液滴は後流のハニカ

ム，サイクロン式ミストセパレータ（後述）等の気液分

離機構により分離され，燃料等の小液滴が気流と共に外

気へ放出されるのを防いでいる。気液分離後，気流は下

流の圧力調整弁（後述）を経て煙突に導かれ，大気に放

出される。一方，液体は装置本体下部並びにミストセパ

レータのドレインから圧送によりドレインタンクへと

図2　高圧噴霧試験装置主要部概要図

図3　噴射弁入口空気圧力と最大空気流量の関係
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運ばれて回収される。

3．高圧噴霧試験装置の詳細

　以下高圧噴霧試験装置の詳細について記述する。

3.1  空気・液体系統

　本節では高圧噴霧試験装置の空気・液体系統について

述べる。空気・液体系統概要図を図4に示す。

3.1.1  空気源及び上流空気配管

　はじめに空気系統について述べる。空気源はJAXA

航空宇宙技術研究センターの航空推進2号館にある連

続ラム燃焼試験用空気圧縮機C号機（14）（最大吐出圧力

1MPa，最大空気流量2.75kg/s）を主に利用している（図

5，6）。この他0.7MPaまでの試験であれば同A，B号機

も利用可能であり，また現在航空推進1号館からの大気

圧ライン，並びに航空推進7号館からの1MPaラインを

合わせて増設中であるが，以下では空気圧縮機C号機利

用の場合について説明する。空気源から送られた空気

は屋外の配管を通り，高圧噴霧試験装置のある高圧セ

クタ実験棟へと導かれる（図7）。上流の高圧セクタ元

弁を通過した空気は高圧セクタ実験棟の地下へ導かれ，

ここで2系統に別れ，1系統は噴射弁に流入する主流空

気，もう1系統は観測窓への噴霧液滴の付着を防ぐため

の補助空気として利用される。各空気系統には，電動式

図4　高圧噴霧試験装置空気・液体系統概要図

図5　航空推進2号館

図6　連続ラム燃焼試験用空気圧縮機C号機
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の流量調整弁の後方に渦流量計及び圧力計，温度計（熱

電対）が設けられ，これらの計測により各質量流量が求

められる。尚，微細な調整が必要な主流空気については，

主弁の他にCv値の小さい副弁が並列に設けられ，流量

調整を容易にしている（図8）。この他，空気源から高

圧セクタ実験棟までの配管圧力損失モニタ用として，補

助空気系統側の流量調整弁上流に圧力計を設けている。

　その後両空気系統の配管は同棟1階の配管分岐点へと

導かれる（図9）。この分岐点より先，主流空気は流量

によって大流量用あるいは小流量用（図10参照）のど

ちらか一方の配管を通り装置上段から装置本体へと流

入する（図11）。どちらの配管を利用するかは試験条件

により事前に決定し，試験の際には通常一方の配管のみ

を接続した状態で使用する。小流量用主流配管を利用し

た場合には配管が比較的細いため大流量を流すことは

できないが，小流量用流量計が別途取り付けられている

図7　高圧セクタ実験棟及び実験棟への配管導入

図8　高圧セクタ実験棟地下上流側配管系

図9　高圧セクタ実験棟1階上流側配管系分岐点
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ので，上流の主流用流量計では精度の確保できない小流

量条件の試験においても空気流量を正確に計測できる

利点がある。尚，上流の流量計と小流量用流量計のどち

らの計測値をデータとして利用するかは，モニタ用ソフ

トウェア（後述）上で選択することができる。

　一方，補助空気についても，分岐点においてさらに2

系統に分けられた後，1系統は測定部にエアカーテン（噴

霧を円管状に包む流れ）を形成するために装置中段か

ら導入され（図11），もう1系統はマニホールドで更に

分岐された後，窓パージ用空気として各観測窓へ送ら

れる（図12，13）。エアカーテン用空気と窓パージ用空

気の流量配分，また窓パージ用空気の各観測窓間の流

量配分は，図9，12に示す各流量配分調整弁の開度によ

り調整する。エアカーテン用空気流量は，上流の流量計

（図4，8）により計測される補助空気流量から図10下の

窓パージ用空気配管に接続された流量計により計測さ

れる窓パージ用空気流量を差し引くことで求められる。

各観測窓へ流れる個別の空気流量については現時点で

は計測していないが，後述の窓パージ流路出口流速のバ

ランスが各観測窓間で著しく崩れないように流量配分

調整弁で粗調整を行う。尚，特に有効開口面積の大きな

噴射弁の場合，補助空気量を節約して噴射弁へまわす

空気量を増やすことが必要となるので，例えば計4箇所

装着されている観測窓のうち実際に観察・計測に利用す

る窓が2箇所のみの場合には，この2箇所のみに窓パー

ジ用空気を供給するようにしている。また，窓パージ用

空気の観測窓導入部には，窓の周方向に8または12箇所

（窓の有効径による）の導入口を設けることで，空気が

周方向に一様に導入されるよう配慮がなされているが，

後述する3.2.3節の噴霧付着防止機構を利用する場合に

は，必ずしも窓近傍の窓パージ用空気流に高い周方向一

様性が要求されないので，この場合には，図13の例の

ように未使用の導入口同士を接続して，導入用空気配管

の数を4または6箇所に減らして使用している。

　尚，図11に示すように，主流空気とエアカーテンの

装置本体への導入部は，水平方向に90度おきにそれぞ

れ4箇所ずつ装備されている。先述の通り，現状では各

1箇所ずつのみ利用しているが，空気流量や利用する配

管の太さ，気流の一様性に対する要求度，配管作業にか

かる時間などを総合的に考慮して，実験ごとにどの導入

口を利用するか適宜変更することも可能である。

図10　小流量用主流配管及び窓パージ用空気配管

図11　主流及びエアカーテン導入部

図12　窓パージ用空気系統：マニホールド部

図13　窓パージ用空気系統：観測窓導入部
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　この他，図4上部に示すように，将来のPIV法（15）

（Particle Image Velocimetry） やLDV法（8,16）（Laser 

Doppler Velocimetry）の利用を想定して，トレーサ粒子

を主流空気に混入するための空気系統の増設が可能な

設計となっている。この空気系統は液体供給系統と同じ

く，主流空気鉛直配管上部のポートから導入する構造と

なっている（3.1.6節の図24参照）。

3.1.2  エアボックス及び測定部周辺

　噴射弁を装着するエアボックスの構造及び写真を図

14に示す。エアボックスには全圧管が設置され，これ

により噴射弁上流全圧（入口圧力）が計測される。また，

温度計（熱電対）がこの全圧管内を通してエアボックス

まで導入され，これにより噴射弁上流温度（入口温度）

を計測している。いずれも，噴射弁を回転する際に邪

魔にならないように，主流鉛直配管上部のポート（3.1.6

節の図24参照）から装置外部へ取り出される。一方，

噴射弁に燃料等の供試液体を導入するための配管も同

じくこの主流鉛直配管上部ポートから主流鉛直配管内

を通してエアボックスに導かれ，エアボックス内で配

管継手により噴射弁と結合する（図14）。エアボックス

下面の噴射弁取付フランジは脱着可能となっており，

噴射弁装着の際にはこのフランジを取り外して噴射弁

を装着した後，燃料配管を結合してから，再度エアボッ

クスに装着する。新しい噴射弁で試験を行う場合には，

この噴射弁取付フランジを新規に製作するか，既存のも

のに取り付けるアダプタを製作することになる。噴射弁

取付フランジの主要寸法を付録Bに，噴射弁の取付手順

を付録Cに示す。

　測定部はフランジ面間500mm，内径310.5mmのフラ

ンジ付ステンレス製鋼管の側面に複数の窓取付座を備

えた構造となっており，ここに観測窓を取り付けて各

種撮影や光学計測ができるようになっている（図15）。

この測定部は，計測用途に応じて脱着可能であり，現在

のところ窓の取付位置が異なる2種類の測定部ダクトが

用意されている。これらの測定部ダクトの下部にはハニ

カムが装着可能であり，測定部ダクト内の再循環流領域

に起因する噴霧の巻き上がりを防ぐ目的（3.2.3節参照）

で適宜装着して使用される。また，先述の通り，観測窓

部には噴霧付着防止用の窓パージ機構が装着されてい

る。測定部については，3.2節においてより詳細に記述

する。

3.1.3  測定部下流部及び気液分離機構

　測定部ダクトの直下流には，測定部ダクトと同じ規格

の後流ダクトが接続されている（図16）。このダクトは

測定部ダクトと同様脱着可能であり，将来の噴霧計測系

の拡張に対応可能な構造となっている。現在は側面に計

図14　エアボックス及び噴射弁取付フランジ 図15　測定部ダクト
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測用ポートとして配管用テーパねじ付きソケットが4箇

所設けられたものを利用しており，このうちの1つのポ

ートを利用して測定部の雰囲気圧を計測している。

　後流ダクトを過ぎると，配管は再び高圧セクタ実験

棟の地下へ導かれ，ここで空気流は噴霧試験装置本体

下部の側面から出る複数の配管に分けられる（図17）。

この本体下部側面には計4つの配管系統が接続可能であ

るが，現在はそのうちの3つを利用している。分岐され

た各配管にはゲート弁とサイクロン式のミストセパレ

ータ（MS-A, B, C）が設けられている。一般に，ミスト

セパレータは，液体捕集効率向上の観点から，できるだ

け速い気流速度で用いることが望ましい。一方で，本装

置で用いているミストセパレータの場合，強度上の制

限から，許容される入口配管流速は最大25m/sである。

従って，試験の際には，あらかじめ想定される空気流量

に応じて各配管のゲート弁を開閉することで，利用する

配管とミストセパレータの数を調整しておき，これによ

りミストセパレータ性能が最大限発揮できるような条

件で使用している。これらのミストセパレータを通過し

た空気流は最終的に後流にある圧力調整弁手前で再度

合流する。

　一方，供試液体については，まず，ハニカムで一度捕

集されて大液滴となったもの，並びに壁面に付着して

液膜状に装置本体下部内壁を伝うもの等は，最終的に本

体下部底面に溜まり，ドレインを介してドレインタンク

（図18）へ圧送されて回収される。一方，比較的小さな

液滴は，気流に乗って下流へと流れるが，ミストセパレ

ータ部にて回収され，ミストセパレータドレインからド

レインタンクへと圧送される。

3.1.4  圧力調整弁

　ミストセパレータ後流には，空気圧駆動式の圧力調整

図16　後流ダクト

図17　噴霧試験装置本体下部及び気液分離機構

図18　ドレインタンク
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弁が設けられており，これにより測定部雰囲気圧力の調

整を行う。現在，圧力調整弁の開度は装置運転担当者が

直接指示値を与えているが，後述の通り本装置の制御シ

ステムは圧力調整弁開度のフィードバック自動制御機

能が備えられているので，今後制御定数の最適化を行え

ば自動制御も可能である（図19）。

3.1.5  排気用煙突

　圧力調整弁を通過して大気圧まで膨張減圧された空

気は，最終的に配管により航空推進3号館の排気煙突に

合流し，大気へと排気される（図20）。

3.1.6  液体供給系統

　現在本装置では主に灯油燃料，もしくは精製水を供

試液体とした試験を行っている。装置への液体供給系統

は2系統設けられている。これは，パイロット噴射弁と

メイン噴射弁の2つの燃料系統を持つステージング式燃

料噴射弁の試験において，パイロット・メインを同時に

作動させた場合の噴霧状態の観察・計測を可能とするた

め，あるいは一方を灯油燃料系統，一方を水系統として

利用することで供試液体の変更を容易にするためであ

る。現状では主に後者の目的での利用が多い。

　液体の供給は，窒素ガス圧送方式または低脈動ポンプ

を利用して行っている。図4において，液体供給系統1

については窒素ガス圧送方式，低脈動ポンプの両方式が，

液体供給系統2においては低脈動ポンプによる供給が可

能となっている。窒素ガスによる圧送供給（図21）では，

液体加圧タンク容量が現状では40lであるため，タンク

への液体充填を比較的頻繁に行う必要があり，長時間

の連続試験に難があるが，液体の変更が容易であり，ま

た短時間であれば大流量（30cc/s以上）の試験も可能

である。一方，低脈動ポンプによる供給の場合（図22）

図19　圧力調整弁

図20　排気用煙突

図21　窒素ガス圧送式燃料供給系統

This document is provided by JAXA.



10 宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-06-010 11航空エンジン用燃料噴射弁評価のための高圧噴霧試験装置の開発

は，大流量の試験の場合は100l入りの液体貯蔵タンク，

低流量の場合は20l入りの小型容器等に液体を満たし，

ここからポンプにより供給する。水で利用する場合は，

精製水製造装置（図23）を用いて，水道水をフィルタ，

イオン交換樹脂を通して精製水としたものを利用し，噴

射弁の液体噴射口などの小開口部が各種成分の堆積に

より汚染されないように配慮している。ポンプ方式では

液体の連続供給が可能であるが，現状利用しているポン

プ性能の制限により，本系統の利用は約30cc/s以下の

流量で試験する場合に限られる。現在は，窒素ガス圧送

系統を灯油燃料を利用した試験に，低脈動ポンプによる

供給系統を水を利用した試験に利用しているが，灯油燃

料を利用した試験の頻度が高いため，今後はポンプの増

強等により長時間大流量の灯油燃料による試験が行え

るよう改良する予定である。

　図22には液体供給系統の概要が合わせて示されてい

る。この写真の例では，液体系統1が窒素ガス圧送系統，

液体系統2が低脈動ポンプ系統となっているが，先述の

通り双方を低脈動ポンプ系統とすることも可能である。

各系統にはフィルタ，流量計，圧力計が設けられており，

これらを通過した液体は金属配管により先述の主流鉛

直配管上部（図24）まで導かれ，ここから主流鉛直配

管内の燃料配管を通りエアボックスに導かれる。配管は

エアボックス内で噴射弁側の燃料供給部と継手により

結合され（図14），これにより噴射弁へ液体が供給され

る。

3.2  測定部及び観測窓の噴霧付着防止機構

　本節では，3.1.2節で記述した測定部周辺の各要素に

ついてより詳しく記述する。また，本装置が備える観測

窓の噴霧付着防止機構についても詳述する。

3.2.1  測定部ダクト

　3.1.2節で記述した通り，現状では測定部ダクトは2種

類（測定部ダクト1，2）が用意されており，観察・計

測の手法や目的に応じて使い分けている。

　測定部ダクト1の概観については3.1.2節の図15を参

照されたい。本ダクトの上面図を図25に示す。これら

の図は，窓パージ空気導入部並びに観測窓が装着され

た状態を示しており，通常はこれに加えて窓パージ流

路（3.2.3節）を取り付けた状態で使用する。測定部ダ

クト1は，様々な照明方法による噴霧撮影（影画像法に

図22　低脈動ポンプによる燃料供給系統

図23　精製水製造装置

図24　主流鉛直配管上部
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よる粒径測定含む），側方入射のレーザシートによる噴

霧断面像撮影の他に，レーザ回折法（CT法含む），干渉

画像法などの測定法を適用する際に用いる。図25に示

すような配置で，有効径φ70mmの窓が1つ，有効径φ

150mmの窓が1つ，有効径φ200mmの窓が2つの計4つ

の観測窓が装着可能である。通常これらのうちの2つの

みを利用する場合が多いので，その際には利用しない窓

取付座にブラインドフランジを取り付けて使用する。

　測定部ダクト2の概観写真及び上面図を図26に示す。

本図は窓パージ空気導入部並びに観測窓が装着されて

図25　測定部ダクト1

図26　測定部ダクト2
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いないダクト単体での状態の図である。測定部ダクト2

は，位相ドップラ法による計測を目的として製作したダ

クトであるが，干渉画像法にも利用可能である。窓取付

座は有効径φ200mm用のものが3箇所用意されており，

形状は測定部ダクト1と共通である。通常はこれらのう

ち2箇所を利用して計測を行うが，3箇所利用する必要

がある場合には，現状では利用可能な有効径φ200mm

の窓が2セットであるため，1箇所については窓取付座

に径変換フランジ（図27）を取り付けることで，有効

径φ150mm用の窓パージ空気導入部及び観測窓を装着

できるようになっている。

　尚，窓パージ空気導入部並びに観測窓を装着した場合

の測定部中心から窓枠外側までの距離は約325mmであ

り，上記の径変換フランジを装着した場合にはさらに

40mm程度増えて約365mmとなる。従って，光学測定

を行う際には，光学系の作動距離が上記の値より長いも

のを用いる必要がある。

3.2.2  観測窓

　現在用意されている観測窓は，有効径φ70mm厚み

30mmの窓が1つ，有効径φ150mm厚み40mmの窓が2

つ，有効径φ200mm厚み40mmの窓が2つの計5つの石

英窓であり，これらはステンレス製の窓枠に収められて

いる（図28）。有効径φ150mm，200mmの窓のうち各1

つずつは可視広帯域反射防止コーティングが両表面に施

されており，特にレーザ回折法を利用する場合にはこの

コーティング付き窓の利用が必須である。残りの観測窓

については，紫外レーザの利用等，将来適用する可能性

のある計測法に対して柔軟に対応できるよう，現時点で

はコーティング等は施されていない。

　有効径φ200mmの窓については，計測に必要な半径

方向の視野を確保しつつ，装置内外の差圧による窓への

荷重を低減する目的で，上下方向の有効視野が140mm

の長円形状の窓枠を使用している。通常，観察・計測は

窓パージ流路（3.2.3節）を取り付けた状態で行うため，

有効径φ150mmならびにφ200mmの窓の場合には上下

方向視野は50mmに制限されることになるが，ほとんど

の目的では上記の視野が確保されれば十分な観察・計測

が可能である。

3.2.3  観測窓への噴霧付着防止機構

　本節では，本装置で利用している観測窓への噴霧付着

防止機構について，問題の背景や付着防止コンセプトも

含めて詳述する。

　高圧雰囲気下の試験等，窓を介した観察・計測が必要

な噴霧試験の場合，観測窓への噴霧液滴の付着は最も解

決の難しい問題のひとつである。この問題は，実際の航

空エンジンの高負荷運転条件を模擬した試験を行う場

合にはさらに顕著になる。即ち，高負荷条件では燃料流

量が増加すると同時に，空気密度の上昇により微粒化が

向上するので，液滴個数が飛躍的に増加する。さらに微

粒化向上の効果は液滴の気流への追随性をも向上させ

るため，結果として，大量の小液滴が測定部の逆流領域

や低速領域に長時間滞留しやすくなる（図29）。このた

め，液滴の観測窓への付着量もあわせて増加し，観察・

計測の妨げとなる。また，このような小液滴の一部は測

定部の噴射弁取付フランジ等の壁面に付着し，表面付近

の流れにより集まりながらやがて大きな液滴となり，壁

表面から吹き飛ばされる。このような液滴は非常に大き

な運動量を有するため，窓への付着防止が特に困難であ

る。この他，高圧下では少量であるが，噴射弁にて生成

される中～大サイズの気流の影響を受けにくい液滴が，

初期に得た運動量を保持したまま気流を貫通して窓に

付着するケースもある。

　噴霧の窓への付着を防ぐ最も単純な対策は，観測窓

を噴霧から離れた位置に設置することである。但し，

多くの粒径測定装置について，その標準的な作動距離

は500mm程度以下であり，しかも作動距離が大きくな

図27　径変換フランジ 図28　観測窓及び窓枠
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るほど小さい粒径が計測できなくなる傾向にあるため，

観測窓を噴霧から大きく離すことはできない。

　そこでよく試行されるのが，補助空気を利用した方法

であり，窓付近に空気の流れを作って液滴の付着を防ぐ

方法（図30），あるいは測定部の噴射弁まわりに低速大

流量のco-flow（噴射弁と同じ方向の気流）を流す方法

（図31）が多く用いられる。これらの気流による方法は，

観測視野を妨げないという決定的な利点があるが，概

して空気抵抗に対して慣性力の効果が卓越する大液滴

の付着が防げないことが多い。また，前者の場合は剥離

領域に液滴を巻き込んで，かえって付着を助長すること

があり，窓全周から気流を導入した場合には，観測窓付

近に溜まった液体を窓面に向かって吹き上げるなどの

問題がある（図30）。窓パージ空気の導入方法について

は，窓の外周付近の形状を工夫して剥離流を抑制する方

法（17），吸引機構を併用するもの（18），導入空気に旋回を

かけて遠心力の効果により粒子を壁に押しやり，かつ絞

り流路により窓から測定部内側へ向かう順流を保つもの
（19）等様々な応用手段が挙げられるが，これらが有効に

機能するのは概して小口径の窓，あるいは小粒子の場合

のみである。一方後者の場合（20,21），十分な効果を得るに

は径の大きな測定部ダクトが必要となり，大流量の空気

供給系統が必要となる（図31）。大量の噴射弁空気流量

が必要となる希薄予混合予蒸発方式の次世代型燃料噴

射弁の試験を行う場合，現状の装置仕様では補助空気流

量を増やすと噴射弁空気流量が不足するため，この方式

図29　観測窓への噴霧液滴の付着

図31　Co-flowの利用による観測窓への噴霧付着防止機構
図30　 窓パージ空気の利用による観測窓

への噴霧付着防止機構
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の導入は困難である。また，いずれの方法も付着を防ご

うとして無理に気流の流速を上げれば，噴霧自体を乱す

ことになる。

　本噴霧試験装置の開発にあたっては，以上のような背

景を踏まえ，噴霧液滴の観測窓への付着防止用の補助空

気をできる限り少なくし，観測窓の噴霧からの距離もで

きる限り短い状態で，噴霧に大きな影響を与えることな

く計測窓周辺の液滴を排除し，長時間の噴霧観察や光学

計測を可能とするような噴霧付着防止機構の開発を合

わせて行った。上記の観点を総合して様々な試行を行っ

た結果，図32に示すようなコンセプトに基づく機構に

より，噴霧の付着防止が可能となった。以下，そのコン

セプトについて記述する。

　図32において，まず窓パージ用の空気系統は，窓の

極近傍から流入するものと，鉛直方向のみ絞られた絞り

流路の途中の壁面から流入する2系統とし，これらの合

流する領域から測定部ダクト内壁までの区間で，流れを

加速しながら順流を保つ。このコンセプトの場合，合流

領域より窓側の順流が保証されない領域に液滴を侵入

させないことが理想である。また，万一液滴が侵入し，

窓パージ流路の下壁に液滴が溜まった場合でも，液体

を吹き上げて窓を汚さないように，下方からの空気導入

は行わない。尚，絞り流路の採用は，噴射弁対称軸に対

して大きな角度を持って飛行する中～大サイズの液滴

の観測窓周辺への侵入を機械的に遮断する“廂
ひさし

の効果”

を合わせ持っている。

　次に，エアボックスの外側から流出するエアカーテン

用空気（3.1.1節参照）を窓パージ空気と併用し，外側

の再循環領域と干渉させ，巻き上がってくる液滴の窓パ

ージ流路への進入を極力防ぐ。測定部ダクトにおける順

流を安定した状態に保つため，これらの補助空気流量を

適宜調整し，測定部ダクトへの総流入空気量が不足しな

いようにする。さらに，測定部ダクトの下部にハニカム

を設け，これにより再循環渦に誘導される流れをある程

度拘束して，一旦測定部下流へと抜けた液滴が再度戻っ

てくるのを防ぐ。

　さらに，噴射弁取付フランジに突起状の尖った同心円

状の部品（液滴成長抑制機構）を取り付け，外側再循環

流に起因するフランジ面上の半径方向流れ，及びこれに

起因する付着液滴の集合を防ぎ，液滴が過大に成長しな

い状態で突起先端からフランジを離れて落下するよう

にし，気流で対処できない慣性力の強い大きな液滴の生

成を防ぐようにする。

　以上の噴霧付着防止コンセプトに基づいて試作した

実際の構造を図33に示す。試作の履歴上，窓パージ空

気導入口は円形マニホールド状のものを用い（図34），

これに先述のコンセプトを実現するような横長の断面

を持つ窓パージ流路（図35）を取り付け，さらに下方

からの気流の流入をゴムシールにより防ぐ。ハニカム

については3.1.2節で記述した通りである。液滴成長抑

図32　高圧噴霧試験装置に適用した観測窓への噴霧付着防止機構の概念図
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制機構は，幅5mm，厚み0.1mmのステンレス製の箔状

の板をフランジに同心円状にスポット溶接したもの（図

36）を用いた。尚，窓パージ流路の形状は，表1に示す

光学計測可能範囲において，光学計測機器の要求からく

る有効fナンバー（5程度，集光角11.4度に相当）を十

分確保できる形状となっている。

　これらの噴霧付着防止機構の効果を示した写真を図

37に示す。上の写真の例は噴霧付着防止機構を最適な

状態に調整していない場合，下の写真の例はエアカーテ

ンと窓パージの空気量を調整し，噴霧付着防止機構を最

適な状態とした場合であり，噴霧条件は同一である。後

述するCTレーザ回折法を適用する場合には，1断面の

噴霧情報を取得するのに20分程度の時間を要するから，

この間噴霧付着を防止する必要があるが，図37の試験

例では噴霧像を30分以上に渡って鮮明な状態で観察す

ることが可能であった。

　この例のように，現在まで行ってきた試験において

は，今回開発した噴霧付着防止機構はほとんどの場合に

ついて有効に機能することが示されている。しかしその

効果は，噴射弁の設計やエアボックスと窓の鉛直位置の

相対関係にも依存し，また試験目的によっては上記のコ

ンセプト全てを同時に導入することができない場合も

図33　観測窓噴霧付着防止機構構造図（有効径φ200mmの観測窓の例）

図34　窓パージ空気導入部 図35　窓パージ流路
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あるので，噴霧の付着を完全に防止できないケースも存

在する。この場合でも，多くの計測法では問題にならな

いレベルであることが多いが，レーザ回折法を利用する

際には計測の大きな妨げになる。従って，今後試験を重

ねていく中で改良を重ねながら，よりロバストな噴霧付

着防止機構を開発していくことが望ましく，同時に万一

液滴が付着した場合でもすぐに排除清掃できるような

機構もあわせて今後検討していく予定である。

　また，現在，補助空気が噴霧に与える影響の評価につ

いては，画像などによる定性的な噴霧の非対称性の判断

によっている。これまでの経験では，噴射弁下30mmま

ではほとんど噴霧形状に影響がないことがわかってい

るが，後流では若干の非対称性が見られる場合があり，

今後定量的な評価を行う必要がある。

3.3  トラバース機構

　本節ではトラバース機構の概要について記述する。

3.3.1  水平トラバース機構（x方向及びy方向）

　水平方向のトラバースが必要な計測を行う場合には，

計測機器側を水平方向（x, y方向）にトラバースして計

測を行う。高圧噴霧試験装置用に水平方向2軸トラバー

ス装置が用意されており（図38），x, yそれぞれ400mm

幅のトラバースが可能である。トラバース装置の天板に

はM6タップが50mm間隔にあけられており，様々な計

測装置の取付が可能となっている。

　尚，後述の通り，レーザ回折法装置による測定を行う

場合には，計測装置自体に備えられている1軸のトラバ

ース機構を利用して計測を行う。

3.3.2  鉛直及び回転トラバース機構（z方向及びθ方向）

　鉛直方向及び回転方向のトラバース機構は，噴霧試験

装置本体に装備されており，これにより主流鉛直配管並

びに噴射弁を保持するエアボックスが一体で移動する

図36　液滴成長抑制機構

図37　噴霧付着防止機構による視界改善効果

図38　水平方向2軸トラバース装置の使用例

図39　鉛直・回転トラバース機構概要写真
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機構になっている（図39，40）。

　鉛直方向トラバースは，ステップモータによりベル

トを介してボールねじを駆動することで，回転トラバ

ース機構及び主流鉛直配管・エアボックスを保持する

厚板（保持板）を上下移動できる機構となっており，ボ

ールねじ並びにステップモータは1MPaの圧力による推

力が駆動部にかかった場合でも円滑に動作できるよう

な仕様となっている。鉛直方向トラバースの可動範囲は

250mm幅である。

　一方，回転トラバースは，保持板に固定されたステ

ップモータにより，カップリング及びφ30mmのステン

レスシャフトを介して，主流鉛直配管・エアボックスを

回転する機構となっている。回転部の上下2箇所のシー

ル部はシールリングを用いて気密を保っている。また，

シャフトへかかる推力は，スラストベアリングにより保

持板に伝えられ，回転用ステップモータに負荷のかから

ない構造となっている。回転方向トラバースの可動範囲

は180度である。

3.4  制御系統

　装置の制御は，その大部分を高圧セクタ実験棟制御

室（図41）において集中して行えるようになっており，

制御・モニタ用PC及び制御盤の表示計に示される圧力，

温度等の計測値を監視しながら，制御盤コントローラ，

手動の液体流量調整弁，PC入力インターフェイス等を

操作して，入口圧力（あるいは雰囲気圧力），圧力損失（あ

るいは空気流量），液体流量等の試験条件や，噴射弁ト

ラバース位置の条件を設定する。図42に制御系統概念

図を，また図43，44に制御盤及びPCモニタ画面を示す。

以下，空気系統，液体供給系統，トラバース系統といっ

た各系統の制御，並びに制御・モニタ用ソフトウェアに

ついて記述する。

図40　鉛直・回転トラバース機構図

図41　高圧セクタ実験棟制御室
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3.4.1  空気系統の制御

　空気系統の制御の大部分は制御盤により行う。制御

盤には上流の3つの流量調整弁，並びに下流の圧力調整

弁（図4参照）のコントローラが設置されており，これ

により弁開度の指示値を入力することで，電気信号が各

弁に送られて作動する。尚，圧力調整弁については電空

ポジショナを介して空気圧駆動により開度調整を行う。

制御盤の各表示器並びにPCモニタ画面には，各箇所に

おける圧力計，温度計や流量計の出力等が表示され，こ

れらを監視しながら弁開度を調整して試験条件を設定

する。この他，補助空気系統のエアカーテン用空気と窓

パージ用空気の空気流量のバランス，及び各観測窓の窓

パージ用空気流量のバランスについては，変更の頻度が

少ないので，現状ではそれぞれの手動弁において行って

いる（3.1.1節参照）。また，圧力条件設定については，

空気源の吐出圧力（0.55～1.0MPaの間で変更可能）に

よっても調整が可能である。尚，圧力が0.3MPa程度以

下の試験を行う場合には，流量調整弁による流量コント

ロールを容易にする目的で，高圧セクタ元弁の開度粗調

整を行うこともある。また先述の通り，現状では弁開度

などの指示値は圧力調整弁も含めて装置運転担当者が

直接与えているが，将来的には圧力調整弁の開度を測定

部の雰囲気圧力によりフィードバック制御できるよう，

制御定数の最適化を行った上で自動制御に切り換える

予定である。

3.4.2  液体供給系統の制御

　液体供給系統の制御は手動で行っている。圧送方式で

は液体加圧タンクの圧力を窒素ボンベの調圧弁によっ

て適当な圧力に設定し，モニタ用PC及び制御盤の近く

に設置された流量調整弁にて，流量を監視しながら調整

する。一方，低脈動ポンプを利用する際には，インバー

タによるポンプ回転数設定，バイパス弁開度，及び流量

調整弁開度により流量調整を行う（図4，22参照）。

3.4.3  トラバース制御

　装置本体の鉛直・回転トラバース，並びに水平方向ト

ラバース装置の制御は，操作ボックスによる手動コント

ロール並びにRS-232Cを介したモニタ用ソフトウェアに

図42　制御系統概念図

図43　制御盤
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よる制御が可能であるが，試験中はソフトウェアにより

制御を行っている。いずれの制御の場合も，トラバース

コントローラ・ドライバ収納ボックスに収納されたコン

トローラ，ドライバを介してステップモータを制御する

（図45）。尚，後述のレーザ回折法（LDSA）及びCTレー

ザ回折法（LDCT）による計測の際には，回転トラバー

ス用ステップモータのケーブル類（図46）を計測装置

側の制御ボックスに接続し，計測装置側から操作を行

う。回転トラバース制御をモニタ用ソフトウェアから行

うか，それともレーザ回折法計測装置側から行うかの選

択は，モニタ用ソフトウェア上で行うことができる。

3.4.4  制御・モニタ用PC及びソフトウェア

　制御・モニタ用PCは，データロガー（図42及び3.5.1

図44　PCモニタ画面

図45　 トラバースコントローラ・ドライバ収納ボック

ス並びに手動操作用制御ボックス

図46　 回転トラバース用ステップモータケーブル類の繋

ぎ替え
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節参照）からの出力をGPIBインターフェイスにて取り

込み，圧力・温度・流量などの気流・液体供給条件を表

示すると同時に，RS-232Cインターフェイスによりトラ

バース機構を制御し，噴射弁・計測機器のトラバース

を行う目的で使用する。制御・モニタ用ソフトウェアは

著者の1人が開発したもので，N88-BASIC言語で記述さ

れているため，試験に応じて容易に変更できる。この制

御・モニタ用ソフトウェアは，Microsoft Windows®上で                        

BASICエミュレータを用いて実行される。ソフトウェ

アを起動し，計器類・トラバース装置の認識及び零点取

得，大気条件や条件を保存するファイル名等の入力を終

えると，気流・液体供給条件のモニタ画面へと移る（図

44）。現在の設定ではほぼ4秒おきにデータロガーから

の入力を表示する設定になっている。気流・液体供給条

件を保存したい場合には，指定のキー（「0」キー）を入

力すると，コメントと共にファイルに保存される。また，

図44の下の列に示される操作キーを入力すると，一端

条件モニタ表示を中止してトラバース操作画面に移行

し，移動先のトラバース座標が入力できる。座標入力後

トラバース装置は指定した位置へと移動し，画面表示は

再びモニタ画面に戻るようになっている。

3.5  計測系

　本節では，気流条件・液体供給条件の監視のための計

測系，並びに高圧噴霧試験装置での噴霧評価に現在利用

している各種光学計測技術・装置・計測例などについて

記述する。

3.5.1  気流条件・液体供給条件の計測

　圧力，温度，流量等の気流条件・液体供給条件の計測

項目のリストを表2に，また，計測機器の仕様等を他の

周辺機器と合わせて付録Dに示す。圧力の計測には静

電容量型及び抵抗型（拡散型半導体歪ゲージ）圧力計，

温度計測にはT型あるいはK型熱電対を用いている。流

量計測は，気流については渦流量計により体積流量を

測定し，同時に流量計部における圧力・温度を計測する

ことで密度を求め，質量流量を算出している。一方，液

体側にはピストン式流量計を用いて体積流量を計測し，

液体密度は室温において既知量として文献などの値を

参照して質量流量に換算している。

　これらの信号は最終的にデータロガーに入力され，

GPIBインターフェイスによりPCに取り込まれる。

3.5.2   噴霧計測

　本節では高圧噴霧試験装置での噴霧評価に現在利用

している各種光学計測技術・装置・計測例などについて

記述する。尚，一般にエンジン高負荷条件に相当する模

擬条件における噴霧計測は，高濃度噴霧であるが故に，

計測は困難を極める。従って計測に当たっては，各計測

方法の特徴や限界を深く理解して目的にあった手法を

選択する必要があり，特に定量的な情報が必要な場合に

は，データの吟味についても慎重を期す必要がある。

3.5.2.1  各種写真撮影

　噴霧撮影は通常測定部ダクト1を利用して行う。噴霧

撮影の方法，特に照明の方法は様々であるが，最も頻繁

に用いているのは，噴霧に対して照明系と撮影系を対

向させて配置する対向照明である。比較的容易に一様な

表2　気流条件・液体供給条件計測項目表

圧力

空気系統

流量調整弁上流 1点

主流空気用渦流量計部（大流量用） 1点

主流空気用渦流量計部（小流量用） 1点

補助空気用渦流量計部 1点

窓パージ空気用渦流量計部 1点

噴射弁入口 1点

測定部雰囲気 1点

噴射弁上下流差圧 1点

ミストセパレータ上下流差圧 3点

トレーサ供給空気用渦流量計部＊1 1点

トレーサ発生装置上流＊1 1点

液体供給系統

ポンプ吐出圧 1点

噴射弁上流（主流鉛直配管上部） 2点

温度

空気系統

主流空気用渦流量計部（大流量用） 1点

主流空気用渦流量計部（小流量用） 1点

補助空気用渦流量計部 1点

窓パージ空気用渦流量計部 1点

噴射弁入口＊2 1点

トレーサ供給空気用渦流量計部＊1 1点

流量

空気系統

主流空気用（渦流量計，大流量用） 1点

主流空気用（渦流量計，小流量用） 1点

補助空気用（渦流量計） 1点

窓パージ空気用（渦流量計） 1点

トレーサ供給空気用（渦流量計） 1点

液体供給系統

液体用（ピストン式流量計） 2点

　　＊1　トレーサ供給系統増設時
　　＊2　測定部雰囲気温度は噴射弁入口温度で代用
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照明が得られるので，噴霧現象を見誤ることが少なく，

鮮明度の高い撮影が可能である。撮影はハロゲンラン

プ等の高輝度光源からの光を直接光照明として，また

は拡散板（簡易的にはトレーシングペーパ等）を介して

一様な輝度分布を持たせるようにした拡散光照明とし

て利用し，噴霧に対して光源と反対側の位置からデジ

タルカメラやビデオ等で撮影する。同じ対向照明でも，

照明系と撮影系を正対させれば（背景光照明），噴霧の

影絵写真となるが，ノズルを見上げるような形で照明系

と撮影系に若干の角度を持たせてセットした場合には，

前方ミー散乱光（22）を捉えることになり，逆に噴霧の存

在する場所が明るく映ることになる（図37参照）。この

ほか，側方照明，あるいは撮影系と同じ側からの照明を

利用する場合もあるが，双方とも対向照明と比較して光

量が必要となり，また前者の場合は照明の仕方で噴霧の

印象が変わってしまうので注意が必要である。後者につ

いては，アクリル外側壁をもつ予混合管模型内の混合状

態を調べる試験等で，対向照明等では光が透過しない部

分の撮影を行う場合に用いている。

　この他，今後はパルス光源による高速微粒化現象の凍

結撮影，ハイスピードカメラによる高速撮影を行い，高

圧雰囲気下の微粒化現象解明を行っていく予定である。

3.5.2.2  レーザシート法による可視化

　レーザシート法は，シリンドリカルレンズなどを用

いてレーザ光をシート状に広げて噴霧に入射させ，通常

シート面から90度をなす方向からミー散乱光を捉えて

撮影を行うことで，噴霧構造を可視化する方法である。

定性的ではあるが，取得画像中の各点の輝度は，対応す

る空間上の点（領域）に存在する全液滴の表面積の和に

比例すると考えられるので，燃料の空間分布を知る目安

となり，セットアップが容易でデータ取得に時間を要し

ないため，噴射弁開発における簡易評価の目的で多用さ

れる。

　光源は通常Nd:YAGパルスレーザ光源（第2高調波

532nm，15mJ）や，He-Ne連続レーザ光源（633nm，

10mW）を用いている。前者は瞬間の噴霧構造の把握が

可能であるが，平均的な分布を得るだけであれば後者の

方が小型でセットアップや取り扱いが容易であるから，

開発上試験時間が限られる噴射弁評価試験の場合など

は主に後者を利用する。レーザシート法の光学セットア

ップ並びに可視化画像の例を図47に示す。レーザシー

ト法による可視化は，通常測定部ダクト1を利用して行

う。

　レーザシート法の難点は，噴霧が高濃度となった場

合に，多重散乱の影響を受けることである。図47は，

噴射弁における気流圧力損失（Dp）を12.4％，噴射弁

気液質量流量比（ALR）を4.1に固定した場合の入口圧

力（Pt,in）0.12MPa及び0.93MPaにおけるレーザシート

法の可視化画像例（瞬間写真及びこれら100枚の積算平

均）であるが，高圧条件の方が高濃度噴霧となるため，

噴霧は左右対称にもかかわらず，入射光が光路に沿って

進行するうちに多重散乱により減衰するため，結果とし

て入射側の方が輝度が高い画像が得られる。それでも，

噴霧形状，特に噴霧の濃い領域の形状（図の赤い部分）

は，明らかに大気圧と高圧で異なっており，高負荷条件

図47　レーザシート法のセットアップ及び噴霧可視化例
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での性能評価には，昇圧雰囲気下における試験を行って

燃料分布の圧力依存性を把握しておくことが重要であ

ることがわかる。

　尚，レーザシート法を用いてトラバース計測を行え

ば，時間平均ながら3次元的な定性的燃料空間分布を得

ることも可能であり，この手法は旋回気流中に垂直に小

孔から燃料を噴射するタイプの液柱式気流噴射弁の場

合等，非軸対称噴霧の評価に威力を発揮している。

3.5.2.3  位相ドップラ法（PDA）

　 位 相 ド ッ プ ラ 法（7,8）（Phase Doppler Anemometry, 

PDA）は，レーザドップラ法（8,16）を拡張した方法であり，

噴霧計測において3.5.2.4節で述べるレーザ回折法と並ん

で最もよく用いられる方法である。点計測ながら，個々

の球形粒子の粒径・速度同時計測が可能であるため，特

定の噴射弁の詳細な性能評価，あるいは基礎研究に向い

た方法である。現在用いているAerometrics社のシステ

ムでは，4Wの水冷Arレーザを光源として用いており，

緑色（532nm）と青色（488nm）の出射ビームを用いて

2方向成分の速度計測が可能である。

　1点の計測時間は噴霧の濃度にもよるが，現在の標準

的な使用法の場合，数千～2万個程度のサンプルを取得

するのに数秒から数分である。軸対称性の仮定できる噴

霧の場合は，噴射弁の対称軸方向（z）と半径方向（r）の

トラバース計測を行って噴霧の評価を行う場合が多い。

　位相ドップラ法の光学セットアップ並びに計測結果

の例を図48に示す。測定部ダクト2を用い，通常のセッ

トアップでは光学系は送光系と受光系の光軸（散乱角）

が30度となるようにセットする。この他，同ダクトを

用い，散乱角を70度とするセットアップも可能であり，

この場合には信号強度は減少するが，水平偏光の入射ビ

ームを利用した場合，液体表面からの反射光に対してブ

リュースタ角付近となるため，本来計測に利用している

屈折光成分のみを効率的に抽出でき，計測誤差を抑える

ことができる。

　図48の計測例では，サンプルとして速度分布は全て

の液滴の平均を示している。しかし実際に噴霧を評価す

る場合には，液滴速度は個々の液滴の気流への追随性，

つまり液滴径に依存するため，データを液滴径毎に分類

してから統計処理を行わないと，現象を誤って解釈する

可能性があるので注意が必要である。

　位相ドップラ法では，光学アライメントが不完全で

あったり，使用するレーザパワーや光電変換器のゲイ

ンが異なると，粒径測定結果が大きく影響されるため，

使用にあたっては装置にある程度熟練する必要がある。

また，実際のエンジン条件を模擬した試験の場合には，

噴霧は高濃度となり，信号ノイズ比の悪化に伴って有効

データレートが低下する現象が見られ，また微弱な小粒

径液滴からの信号がノイズに埋もれてしまって結果的

に平均粒径を大きく見積もる傾向があるので，取得した

データの吟味を慎重に行う必要がある。

3.5.2.4  レーザ回折法及びCTレーザ回折法

　レーザ回折法（9,10）（Laser Diffraction technique）は，

送光系と受光系を噴霧をはさんで正対させて配置し，送

光系からレーザビームを液滴（群）に照射し，その前方

散乱光，特に光軸近傍の信号を受光系により捉え，その

図48　位相ドップラ法のセットアップ及び計測結果例
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散乱パターン（散乱角と散乱強度の関数）から粒度分布・

平均粒径等を算出する方法である。JAXAでは早くから

この手法の改良に着手し，その技術（23）は市販製品にも

反映されている。

　本手法はレーザビーム上の全ての液滴の信号を捉え

る，所謂line-of-sightと呼ばれる手法に属する。通常は，

噴射弁下の特定の軸方向位置（z）において，光学系をレ

ーザビーム（y軸に平行）と噴射弁軸（z軸）に垂直な

方向（x軸に平行）にトラバースさせて計測し，各位置

のデータを総合することで，噴射弁軸に垂直な断面（xy

断面）の粒度分布・平均粒径を得，これにより微粒化性

能を評価する。

　現在用いている東日コンピュータアプリケーション

ズ製のレーザ回折法装置（後述のCT機能も付属）は，

JAXAの技術をベースとして製作されており，自動光学

アライメント機能や自動水平（x軸方向）トラバース機

能が備えられている。現在の標準的な使用法の場合，ト

ラバース1点（正確には線）の計測時間は0.3s程度（ト

ラバース時間を除く），1断面30秒～2分程度で測定が

可能である。この高いデータ生産性と取り扱いの容易さ

故に，本方法は，噴射弁を次々と取り替えて微粒化性能

評価を行うような，噴射弁の選定・開発目的に向いた手

法である。

　一方，本手法を用いて空間的な燃料分布や平均粒径

分布等を得ようとすれば，軸対称噴霧の場合にはAbel

変換（24）を適用すればよいが，非軸対称噴霧の場合に

はトモグラフィ（12）の手法を適用することになる。現在

使用しているレーザ回折法装置には，自動回転トラバ

ース機構（θ方向）とJAXA開発のCT（Computation 

Tomography）アルゴリズムによるソフトウェアが付属

しており，CTによる噴霧構造解析が可能となっている。

　図49にレーザ回折法装置を高圧噴霧試験用に設置し

たセットアップの様子並びに計測例を示す（図中m・Lは

液体質量流量を示す）。測定は測定部ダクト1を利用し

て行う。3.4.3節で述べた通り，噴霧装置本体の回転ト

ラバース機構のケーブル類の接続を変更することで（図

46），z軸を除くトラバース（x及びθ方向）はレーザ回

折法装置側から制御できる。通常の使用法では，計測

を開始すると，回転座標0度においてx軸方向のトラバ

ース計測を指定間隔（通常1～2mm）で行う。CT計測

の場合は，終了次第回転トラバースにより指定角度（通

常4度程度）回転し，次のx軸方向トラバース計測に移る。

半周分これを繰り返すと計測が終了し，計算処理により

噴霧構造分布が表示される。

　レーザ回折法の難点は，観測窓への液滴付着等で回

折光信号が乱された場合に，誤った計測結果を算出し

やすいことである。このため，本手法による試験を行う

図49　 レーザ回折法・CTレーザ回折法のセットアップ

及び計測結果例
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場合は，窓への噴霧付着防止は特に重要である。また，

窓には反射防止コーティングを施し，反射光等ノイズの

影響を抑える必要がある。

　この他，高濃度の噴霧においては，位相ドップラ法

とは逆に，粒径を小さく見積もる傾向があり，レーザ

透過率が50％程度を切ると誤差が増大するという報告（25）                     

もある。高負荷エンジン条件に相当する模擬条件での噴

霧試験の場合，定量的な計測は一般に困難であり，ノズ

ルから計測位置までの距離（z）にもよるが，これまでの

実績では，噴射弁下15～30mmの位置において，希薄

予混合タイプの噴射弁（図37，49の例）の場合で15％

程度，1次燃焼領域を過濃状態で燃焼させるような従来

燃焼方式用の噴射弁（26）（図47，48及び後述の図50の例）

の試験では，5％以下まで透過率が下がる場合がある。

多重散乱に対する適当な補正を施す方法（27）も考えられ

るが，今後データの信頼性を確認するために異なる手法

の結果によるクロスチェックを行うなどの検証をおこ

なっていく必要がある。

3.5.2.5  干渉画像法

　干渉画像法（28）はレーザシート法とほぼ同様の光学系

を用いるが，受光系は散乱角70度程度の方向（液体噴

霧の場合）に設置し，非焦点面にて撮影を行う。これに

より，液滴の表面で反射する光成分と，液滴の内部を

屈折してから出射する光成分との干渉縞が得られ，こ

の干渉縞の本数が粒径と比例することから，粒径が計

測できる。PIV，PTV（29）（Particle Tracking Velocimetry）

法と同様の原理により速度計測も可能であり，現状では

12mm×12mm程度の視野において，個々の液滴の粒径・

速度の同時面計測が可能である。JAXAにおいては，比

較的濃度の高い噴射弁近傍まで計測できるよう，Maeda

ら（13）によるOptical Compression法を採用した光学系を

用いて，ステレオ法による3方向速度成分の同時計測が

可能な光学系を構築し，大気圧噴霧の詳細構造の解明に

利用しているが（30），干渉画像法は概して小粒径液滴の計

測に困難があり，微粒化の向上する高圧雰囲気下での適

用には現状では難がある。また，Optical Compression

法を採用した場合でも，高圧場での高濃度噴霧の計測を

可能とするためには，さらに視野の拡大やレーザシート

を薄くする（但し旋回成分が大きい場合には速度計測は

困難になる）等の対策を行う必要がある。

　図50に干渉画像法のセットアップ並びに噴霧計測例

を示す。写真の例では測定ダクト1を利用して計測を行

っているが，測定ダクト2の利用も可能である。図の例

では，特に0.9MPaの高圧条件の場合，微粒化が向上し，

計測可能下限粒径である12μm以下の小液滴を捉えき

れていないことがわかる。現在光学系の改良を進めてお

り，今後計測可能範囲を広げてゆく予定である。干渉画

像法には，実際の画像を目視で確認でき，誤った計測結

果を計測者が排除できる利点がある。従って本手法はク

ロスチェックによる他の計測法の検証にも有効である

と考えられる。

3.5.2.6  その他の計測手法について（31）

　今後，噴霧計測については，燃料分布を計測す

るための各種のレーザ誘起蛍光法（Laser-Induced- 

Fluorescence, LIF），あるいはミー散乱とLIFを併用し

て平均径の空間分布を求める PDS法（32,33）等，気流速度

計測については先述のPIV法，LDV法等の利用が想定さ

れ，噴霧装置もこれらの技術が利用可能なように設計さ

れている。これらの手法の適用については，噴射弁開発

上の有用性を十分に吟味しながら，今後検討していく予

図50　干渉画像法のセットアップ及び計測結果例
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定である。

4．まとめと今後の展望

　本稿では，開発した高圧噴霧試験装置の特徴，機能及

び適用可能な光学計測技術について報告した。本文中で

も述べた通り，既に現在開発中の次世代の希薄予混合予

蒸発方式の低NOx燃料噴射弁の評価を中心に，研究開

発上貴重なデータを提供しているが，今後さらに信頼性

のある有用なデータを効率よく提供できるよう，以下に

ついて検討する必要があろう。

 ・使用後の燃料を再利用できるシステムの構築を検討す

る。

 ・ノズルの交換作業にかかる時間の短縮を図る

 ・観測窓への噴霧付着防止機構の改良を継続的に続け，

よりロバストなものとする。また，現状では観測窓

に噴霧が付着した場合には清掃のために試験を中断

することになるが，この時間の短縮を図る。

 ・信頼性の高い基礎試験データの取得のために，高圧

場における各計測技術の精度について検証を行う

必要がある。具体的には，異なる手法による計測

結果のクロスチェックが有効と考えられるが，この

際には手法により統計量を算出する対象となる液滴

母集団の性質が異なることを踏まえて評価する必要

がある（31,34）（例えば計測された噴霧の「濃さ」は，

ConcentrationかFluxか，等）。

 ・同じく信頼性の高い基礎試験データの取得のために，

観測窓の噴霧付着防止のために利用している補助空

気が噴霧場に与える影響について，気相速度場や液

滴速度の計測等により定量的に評価を行う必要があ

る。

 ・圧力・空気流量・燃料流量等の試験条件に関して，よ

り高圧力比エンジンの高負荷条件に近い条件を模擬

できるようにする。空気密度の観点からは，最大1.5

～2MPa程度の噴射弁入口条件が実現できれば上記の

条件を完全に模擬できることになる。このためには，

本高圧噴霧試験装置を空気源等も含めて増強する方

法と，噴射弁入口圧力が5MPaまでの試験が可能な

JAXA高温高圧燃焼試験設備を利用して噴霧試験を行

う方法が考えられる。本高圧噴霧試験装置の利点は，

様々な光学計測の適用に関して柔軟に対応できるよ

う光学アクセスやトラバース機構等に配慮した設計

がなされている点であるが，現状よりさらに高圧場

となれば，粒径計測等の光学計測はより困難となり，

適用できる計測手法も限られるため，どちらの選択

が効率的かについては十分に検討する必要がある。

 ・空気温度・蒸発の影響の調査により，本装置による常

温噴霧試験から得られる知見と実際のNOx排出性能

がどこまで相関付けられるかを評価する。この場合，

JAXA高温高圧燃焼試験設備等における高温場の試験

が必要となり，試験技術の開発が合わせて必要とな

る。

　この他，気流密度が微粒化特性や噴霧分散特性に与え

る影響のより詳細な調査，液体の表面張力や粘性が微粒

化に与える影響の評価，基礎モデルによる設計パラメ

ータと噴霧特性の相関データベースの蓄積，開発上さら

に重要性を増すであろうCFDに用いる微粒化モデルの

検証等，中長期的な視野に立った試験も合わせて行って

いく必要があると考えられる。また，把握したい現象に

応じて，レイノルズ数，ウェーバ数，オーネゾルゲ数，

気液密度比，気液質量流量比，運動量比，ストークス

数等の微粒化，噴霧分散を支配するパラメータ（34-36）を，

実機条件と試験条件でどのようにスケーリングしてい

くかについても，検討の余地が残されている。

　近年は，予混合式噴射弁の低NOx化の観点から，海

外の研究機関において，クロスフロージェットの高圧場

における気流への貫通の問題を中心に，高圧噴霧の研究

が盛んになっている（37-39）。今後はこれらの研究の動向を

踏まえながら，設備改良並びに試験方法の開発を継続的

に行い，高性能燃料噴射弁の開発に有用なデータを提供

していく予定である。
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付録

A．高圧噴霧試験装置本体概要図

　高圧噴霧試験装置本体の概要図を図A～Cに示す。

　

図A　高圧噴霧試験装置本体全体概要図（全体）
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図B　高圧噴霧試験装置本体全体概要図（高圧セクタ実験棟1階部分）
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図C　高圧噴霧試験装置本体全体概要図（高圧セクタ実験棟地下部分）
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B．噴射弁取付フランジ図面

　噴射弁取付フランジの図面を図Dに示す。

　

図D　噴射弁取付フランジ図面
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10. 装置上部の水平バランスや周辺のケーブル類に注意

しながら，ゆっくりとギヤードトロリにより北側へ

レールに沿って水平に移動する。

11. 装置上部の移動先となる位置（装置本体の北側の作

業領域が確保できる領域で，南北に走るギヤードト

ロリのレールの真下）に，アングル台を設置する。

12. 装置上部の水平バランスや周辺のケーブル類に注意

しながら，ゆっくりとチェーンブロックにより装置

上部をアングル台へと下ろす。この時，アングル台

上面と装置上部の下方フランジの間に木材などをは

さんで，フランジ面を傷つけないようにする。

13. アングル台中段に木板などを介してラボジャッキ，

さらにその上に噴射弁を保護する部材などを置き，

その上面が噴射弁取付フランジと軽く接する程度の

位置に設置した上で，噴射弁取付フランジの計16個

のM6ボルトをはずして，噴射弁取付フランジを外

す。

14. ラボジャッキにより適当なところまで噴射弁取付

フランジを下げた後，本体側の液体供給用燃料配管

と噴射弁側の燃料配管を接続している配管継手を外

す。

15. 1人が噴射弁取付フランジを支えた状態でもう1人

がラボジャッキと木板を取り除き，噴射弁の燃料配

管と全圧管・熱電対との干渉に気をつけながら，引

き抜くような形で噴射弁取付フランジをさらに下方

へと移動し，噴射弁取付フランジ及び噴射弁を装置

上部から完全に自由な状態とする。

16. 作業性の良い場所で噴射弁を交換した後，手順2～

15と全く逆の手順により噴射弁を取り付ける。尚，

観測窓が汚れている場合にはこの間に清掃作業を行

う。

C．噴射弁取付作業手順

　以下に高圧噴霧試験装置への噴射弁の取付作業手順

（あるいは交換手順）並びに参考図（図E）を示す。

事前準備：

1. 必ず作業前に窓並びに光学計測機器に保護カバーを

装着する。また，後の作業性を考慮してあらかじめ

鉛直トラバース機構によりエアボックスを十分上方

にあげておく。回転トラバースについてはユーザ原

点に戻しておくのが望ましい。

2. 装置上部の主流空気及びエアカーテン空気導入部の

結合ボルト等を外して，主流配管及びエアカーテン

用配管を取り外す。外した配管部には適宜カバーを

する。

3. 主流鉛直配管上部の熱電対コネクタ，圧力計測用チ

ューブを取り外す。

4. 主流鉛直配管上部の燃料配管ボアスルー結合部の継

手を緩める。

5. 主流鉛直配管上部の供給系からの燃料配管を液体用

圧力計の継手部分で取り外す。

6. 手順3～5で外した配管部には適宜キャップまたは

カバーをする。

7. 鉛直トラバース機構のブレーキケーブルのコネクタ

を外す。

8. 測定部ダクト上部フランジの結合ボルトを外す。

9. 装置上部の水平バランスや周辺のケーブル類に注意

しながら，ゆっくりとチェーンブロックにより装置

上部を上方へ持ち上げる。このとき，エアボックス

と測定部ダクトの内壁がなるべく接触しないように

注意する。
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図E　噴射弁取付作業手順参考図
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D．高圧噴霧試験装置主要部品仕様等一覧表

　以下に高圧噴霧試験装置主要部品の仕様等一覧を示す。

　

表A　高圧噴霧試験装置主要部品仕様等一覧表

This document is provided by JAXA.



34 宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-06-010 35航空エンジン用燃料噴射弁評価のための高圧噴霧試験装置の開発

E．高圧噴霧試験装置起動・終了手順チェックシート（例）

　高圧噴霧試験装置の起動・終了に当たっては，安全面の配慮から，起動・終了手順のチェックシートを作成し，こ

れに添って操作を行うようにしている。このチェックシートは試験の内容に応じて逐次変更を加えながら利用してい

る。以下にチェックシートの一例を示す。

表B　高圧噴霧試験装置起動・終了手順チェックシート（例）
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