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50 席クラスジェット機への適用を目指した，低公害かつ低コストな航空機用エンジンのための燃焼器を開発した．
開発の主目的は，低コスト化を図ったシンプルな構造ながら低 NOx な燃焼技術を開発することである．クロスジェ
ット方式急速混合バーナと呼ばれる独自のシンプル低 NOx バーナを考案し，噴射弁の開発からフルアニュラ試験に
よって ICAO 2004 年規制値の NOx が 56.3％減，CO が 19％減，THC（ トータル未燃炭化水素 ）が 59％減を達成し
たので報告する．

A gas-turbine combustor was developed for environment-friendly and economical aircraft engines adaptable to 50 seat-
class jet planes. The combuster has a simple structure and low NOx emission characteristics. The target level of NOx reduction 
was 50% or less, which corresponds to the requirements of ICAO CAEP 4. A special simple structure swirler, named cross 
jet swirler, was developed. The test results revealed significant reduction of NOx emissions, to 56.3% of the present ICAO 
CAEP 4 requirements for the LTO cycle. Furthermore, CO emissions were reduced by 19%, and total hydrocarbons by 59% 
compared with the reference values of the ICAO requirements.

1.　緒　　　　言

　環境問題への関心の高まりから，ジェットエンジンに

おける NOx 排出量の規制は年々，厳しくなってきている．

一方，運行費用削減の観点から，コスト削減の要求も強く，

環境問題への対応も，コストの安いシンプルな構造で達成

することが求められている．こうした背景のなか，50 席

クラスジェット機用（ エンジン推力：9 000 ポンドクラ

ス ）を想定した環境適応型小型航空機用エンジン（ 小型

エコエンジン ）に適用する，シンプルな構造で NOx 排出

量低減を実現する燃焼器の開発を行った．

　今回開発した本燃焼器の NOx 排出量の目標は，ICAO

（ 国際民間航空機関 ）2004 年規制値の 50％以下とし，そ

れ以外のエミッションについては，規制値の 90％以下を

目標とした．また，航空機用燃焼器として十分な範囲で吹

き消え・逆火などを起こさず，安定運用できることも目標

としている．

2.　燃焼器のコンセプト

　最近では，航空エンジンの NOx 排出量の低減に有効な

燃焼方式として，① 部分希薄蒸発予混合燃焼方式 ② RQL

（ Rich burn Quick quench Lean burn：燃料過濃燃焼急速冷

却 ）燃焼方式，などを適用した燃焼器が開発されている．

特に，希薄予混合燃焼方式では，NOx 排出量の大幅な低

減が期待できる．しかし，希薄予混合燃焼方式は一般的な

拡散燃焼方式と比べて，希薄側の安定燃焼範囲が狭く，ま

た燃料濃度や流速によって逆火が発生することがある．こ

のため，広い運用範囲と高い安全性が要求される航空機用

エンジンでは，ライナの二重化や噴射弁の多重構造など，

複雑な構造が必要となり， 燃焼器の製造コストが上昇す

る．このため，燃焼器の占めるコストの割合が低い，中・

大型のエンジン向きである．

　一方，小型ジェットエンジン用では，燃焼器コストをよ

り下げる要求が強く，複雑な構造で製造コストの高い技術

は採用できない．このため，本開発では，目標の NOx 排

出量を達成するシンプルな構造による低コスト燃焼器を実

現する方法を検討した．この結果，RQL 燃焼方式による

空気配分と，独自に考案した急速混合原理噴射弁（ クロ

スジェット方式急速混合バーナ ）を組み合わせた（ 第 1 

図 ）．これによって，1 次燃焼領域の均一性を向上させて，

NOx 排出量の低減効果を高め，また未燃分の低減も同時

に図ることができる．
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3.　クロスジェット方式急速混合バーナ

　本燃焼器では，燃料噴霧と燃焼用空気とを急速に混合さ

せる方法として，独自のクロスジェット方式（ 特許およ

び商標登録出願中 ）を用いた．初期に試作されたクロス

ジェットバーナの外観を第 2 図に示す．

　3. 1　クロスジェット方式の原理

　クロスジェット方式急速混合バーナは，旋回羽根を廃し

たシンプルな構造の混合用スワラを特徴とする．原理図を

第 3 図に示す．本バーナに用いられるクロスジェットス

ワラは，ガス燃料を用いた旋回流バーナ ( 1 )，( 2 ) の混合促

進原理をさらに改良したものである．このスワラは円筒

形状の混合部に，接線方向に設置された空気溝によって

形成された強いスワール流（ スワール数で 7 ～ 10 程度 ）

を形成させるとともに，円筒内部に間隔をおいて開けら

れたポートから直進噴流をスワール流に衝突させている．

この結果， 強い剛体渦を崩壊させて，強い乱流場を形成さ

せることができる．この強い乱れによって，せん断混合

よりもさらに燃料と空気の混合を促進させることが可能

になった．渦崩壊現象については，幾つかの報告例があ

り ( 3 )，( 4 )，形態は異なるが，渦崩壊を利用した急速混合

の効果として，当社の別の予混合方式のバーナでも確認さ

れている ( 5 )．

　また，強旋回流だけのスワラでは，剛体渦が竜巻状にか

なり下流側まで残留して，バーナ下流に長大な循環流と，

長大な火炎を形成することがあり，低負荷時の燃焼効率や

出口温度分布に悪影響を与えることがしばしばあった．し

かし，クロスジェット方式にすることによって，剛体渦の

影響を排除することができ，航空用のような広い負荷範囲

でも使用できるめどが立った．

　今回開発した燃焼器は，微粒化方式に渦巻式圧力噴射弁

を採用し，クロスジェットスワラと組み合わせた急速混合

バーナを構成している．圧力微粒化ノズルは，気流噴射弁

と比較して短い領域で空気と良く混合させることが難しい

ことから，長い拡散火炎が生じやすい．このため，昨今開

発されるような高負荷な燃焼器には適さない．局所的な高

温領域や燃料過濃な領域も多く，NOx やスモークの排出

も気流噴射弁に比べて十分に抑えることが困難とされてい

る．

　しかし，クロスジェット方式急速混合バーナと組み合

わせることによって，燃料と空気の急速な混合が可能にな

り，予混合バーナに匹敵する低 NOx 性能をもたせること

が可能になった．逆に気流微粒化方式と比較して，噴霧の

微粒化状態を調整しやすく，燃焼用空気と独立して設定で

きる圧力微粒化ノズルのメリットを生かして，低負荷時に

高い燃焼安定性をもたせることが可能である．

第 1 図　燃焼器のコンセプト
Fig. 1　Concept of combustor

第 2 図　クロスジェットバーナ初期試作品
Fig. 2　Initial prototype of cross jet burner

　　　　　　　　　   ( with duplex type fuel nozzle )

第 3 図　クロスジェットスワラの急速混合原理
Fig. 3　Principle of cross jet swirler
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　今回試作した燃焼器は，噴射弁微粒化部に，実績のあ

るデュアルオリフィスタイプの渦巻式圧力噴射弁を使用し

た．

　3. 2　シングルセクタ試験によるクロスジェット方式

の効果の確認

　低負荷条件での燃焼効率向上の効果は，第 4 図に示す

噴射弁 1 本分を装着したシングル噴射弁の箱型セクタ燃

焼器で確認した．燃焼試験時には，燃焼器側面および下流

から火炎の状態を観察することができる．

　低負荷での燃焼器入口温度および圧力条件は，実際のエ

ンジンでのアイドル条件を模擬して実施した．また，ライ

ナからの 1 次空気および 2 次空気の流入も実際の燃焼器

を模擬している．第 5 図に，クロスジェット方式を追加

したことによる燃焼効率の向上を示す．横軸は，燃焼器設

定当量比，縦軸は燃焼効率を示す．第 5 図に示すように，

燃焼効率は，直進噴流のない従来型のバーナに対し，クロ

スジェット方式の方がすべての当量比で上回っており，ク

ロスジェット方式によって燃焼効率の向上を確認するとと

もに，火炎の良好な広がりを確認した．

4.　性能実証試験結果

　開発したクロスジェット方式急速混合バーナを搭載した

燃焼器の性能を，実燃焼器を 1/6（ 噴射弁 3 本分 ）にし

たセクタ供試体によって，実機の燃焼器入口温度・圧力・

空気流速条件下で確認した．セクタ供試体の概要および高

温高圧試験装置に組み込まれた供試体の状態を，第 6 図

および第 7 図にそれぞれ示す．試験は，独立行政法人宇

宙航空研究機構 ( JAXA ) 航空宇宙技術センター高圧燃焼

試験設備で実施された．

　供試体は，前述のクロスジェット方式急速混合バーナ以

外の部分はライナ冷却に一般的なフィルム冷却方式を採用

するなど，標準的な構成となっている．ライナ・隔壁など

の冷却にはライナに流入する全空気量の約 25％を使用し

ている．燃焼試験の結果は ICAO 規定に定められた LTO

（ Landing and Take Off ）サイクル条件ベースで評価した．

第 8 図に，ICAO 2004 年規制値および設計目標値との比

較を示す．

　NOx，THC（トータル未燃炭化水素 ），CO，スモーク

量ともすべて規定値を満足することができた．また，エ

ンジン周方向の温度分布や機体の運用範囲を示すフライ

トエンベロープ上の条件における希薄限界目標（ AFR200 

第 4 図　シングルセクタ燃焼器
Fig. 4　Test rig of single sectional combustor

第 5 図　クロスジェット方式による燃焼効率の向上
Fig. 5　Improvement of combustion efficiency by cross jet swirler

第 6 図　1/6  セクタ燃焼器供試体概要
Fig. 6　1/6 sectional model of full annular combustor
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以上 ）での安定燃焼についても，目標値をクリアするこ

とができた．しかし，スモーク排出量にマージンが少な

いことから，1次空気の導入方法などを検討してクロス

ジェット方式の効果がさらに強まるように調整した．こ

の結果，NOx のマージンが若干減ったものの，スモーク

を大幅に減らすことができた（ 第 8 図参照 ）．また，出

口温度分布も改善し，出口温度不均一率 P.T.F （ P.T.F. ＝

（ 燃焼器出口最大温度 － 燃焼器出口平均温度 ）／燃焼器

平均温度上昇 ） が 0.2 以下となった．

　また，フルアニュラ燃焼試験も実施しており，セクタと

同等の燃焼性能であることを確認している．第 9 図にア

ニュラ燃焼器供試体を，燃焼試験の結果を第 10 図に示す．

5.　結　　　　言

　環境適応型小型航空機用エンジンに適用する，シンプル

な構造で低 NOx を実現可能な燃焼器の開発とその結果に

ついて報告した．

　クロスジェットスワラを適用した燃焼器によって，

ICAO 規定と同等の試験を行い，目標である，NOx 排出

量の現行規制値比 50％減を満足することを確認した．そ

のほかの性能評価と併せて，本技術を使用することで，低

環境負荷の小型ジェットエンジンを設計することが可能に

なった．また，圧力噴射弁を使用できることから，開発速

度やコスト上のメリットがあると考えている
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第 8 図　セクタ燃焼器供試体評価試験結果
Fig. 8　Emission results of combustion tests compared to ICAO

                      CAEP 4 regulations

第 9 図　フルアニュラ燃焼器供試体
Fig. 9　Full annular combustor  ( liner and swirler )

第 10 図　フルアニュラ燃焼器供試体による燃焼試験結果
Fig. 10　Emission results of combustion tests compared with full

                       annular and 1/6 sector model combustors
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第 7 図　高温高圧試験装置に組み込まれたセクタ燃焼器供試体
Fig. 7　Photograph of 1/6 sectional model combustor in high-pressure
                 and high-temperature chamber



138 IHI 技報　Vol.47  No.3 ( 2007-9 )

　本研究の実施に当たり，ご指導とご協力をいただいた

NEDOおよび関係各位のご厚誼に対し，深く感謝の意を

表します．

　また，燃焼器の開発に当たっては，独立行政法人宇宙航

空研究開発機構 ( JAXA ) との共同研究を実施し，JAXA 

関係各位から多大なご支援，ご協力をいただきました．特

に，燃焼器ライナの希釈空気孔の設定においては，共同

研究における JAXA 成果を参考にさせていただいたこと

を紹介させていただきます ( 6 )．関係各位のご厚誼に対し，

ここに記し，深く感謝の意を表します．

　
参  考  文  献

( 1 ) J. Yajima et al.：Characteristics of Low NOx 

Diffusion Combustion with Strong Swirl　　

Proceedings of International Gas Turbine Congress 

2003  TS-136  ( 2003.11 )

( 2 ) N. Hiromitsu et al.：Development of Low NOx 

Diffusive Burner Applying Spiral Flame Combustion  

Proceedings of International Gas Turbine Congress 

2003  TS-135  ( 2003.11 )
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