
円管内旋回流における壁面摩擦係数についての理論的研究 

小澤 晃平*1, 嶋田 徹*2 

ハイブリッドロケットエンジンの燃料後退速度の増加を目的として酸化剤を旋回流とする方式が提案されているが、燃

料への熱伝達の性質把握に繋がる、旋回流の壁面摩擦係数についての理論的な理解は未だ不十分である。今回、著者らは

壁面からの湧き出しがある軸対称旋回流における壁面摩擦係数を解析的に導出した。これを壁面からの湧き出し無しの旋

回流の摩擦係数の実験データと比較し、その妥当性を検討した。また、導出した壁面摩擦モデルを用いて旋回流型エンジ

ンの燃料後退速度式を導き、これを既存の燃焼試験結果と比較した。 

 

1. 序論 

ハイブリッドロケット(以下 HR)は、推力制御・再着火

可能、簡素な構造、安全、高い環境適合性という特徴から

近年は観測ロケットやサブオービタル宇宙旅行等での使

用が試みられている。実用化に向けての技術課題の一つと

しては「燃料後退速度の向上」が挙げられ、燃料ポート形

状、燃料として用いる物質、酸化剤流入方法等といった

様々な側面から燃料後退速度改善のための研究が行われ

ている。酸化剤流入方法による改善方法の一つとして酸化

剤を旋回流として流入させる方法がある(旋回流型 HR)。

これは半径方向に発生した圧力勾配によって、火炎面が軸

流の場合よりも壁面へ近づけ、壁面へより多くの熱を伝達

することを狙ったものである。 

もう一つの技術課題は、HR エンジン一般に適用可能な

包括的な低周波での燃焼安定性の解析方法が確立されて

いない点である。燃料ポート形状が単純な軸流型の場合は

境界層内の流れ場が想定しやすく、過去にモデル構築が行

われたが、CAMUI 型などの燃焼室形状が複雑なエンジン

はもちろん、円周方向流れを考える必要のある旋回流型エ

ンジンへの適用はできない。Karabeyoglu[1]らは、境界層

燃焼の時間遅れと燃料内部の熱伝導の時間遅れのカップ

リングが酸化剤質量流束の振動を増幅し、その結果燃焼室

圧の振動が増大する、というメカニズムを突き止め、軸流

型エンジンについてのモデル構築を行った。一方、旋回流

型エンジンにおいて、このメカニズムによる燃焼がより安

定するのかどうかという問題には、定性的結論を出す事は

難しい。これは、旋回流型では火炎面が燃料に近づくこと

で軸流型に対し境界層燃焼の伝熱の時間遅れは小さくな

る一方、燃料の湧き出しの増加によって対流熱伝達の阻害

の効果が軸流型より増大するためであり、低周波数領域で

の固有周波数の定性的予測も行われていない。よって、本

研究では軸流型の安定性解析を旋回強さのパラメータを

導入して拡張し、旋回流型 HR エンジンの定量的な安定性

解析を可能にすることを目的としている。 

 

図 1:旋回流型HRエンジンの燃焼安定性解析モデル予想図 

2. 軸流型での解析モデルの概要と拡張方針 

軸流型 HR エンジンの燃焼安定性解析の既存手法では、

エンジン内部の現象を独立に線形化してモデル構築を行

い、それらを統合して、酸化剤質量流束の振動から燃焼室

圧、比推力の振動やゲインを導出した[1]。現象のモデルは

大きく分けて質量流束の振動を増幅する「固体燃料の熱伝

導の時間遅れによる燃料後退速度の時間遅れ」「境界層燃

焼による燃焼熱の対流熱伝達時間遅れ」のカップリング

(Thermal Combustion Coupled Model[1])と、TC Coupled 
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Model からの振動を受け、それが時間遅れをもって燃焼室

圧や比推力の振動に伝播する「主流の気体力学モデル(Gas 

Dynamics Model)から構成される。まず、本研究では振動

増幅源についての TC Coupling Model の構築を目指して

いるため、本論文ではこちらのモデルについてのみ述べる。 

固体燃料の熱伝導の時間遅れモデルは、壁面の燃料表面

が移動する非定常の熱伝導方程式を、壁面での境界条件を

時間変化する熱流束と燃料後退速度で表し解くことで得

られる。 

∂T

∂t
= к

∂2T

∂𝑥2
+ 𝑟̇

∂T

∂x
…(1) 

ただし𝑟̇ = exp⁡(−𝐸𝑎/𝑅μ𝑇𝑠) 

(𝑥 → 0; λ
∂T

∂x
= ρf𝑟̇Lν − 𝑄𝑠̇, 𝑥 → ∞;T = T𝑎 ⁡𝑜𝑟⁡

∂T

∂x
= 0) 

式(1)は壁面での条件に𝑟̇が含まれるため、非線形な偏微分

方程式となり、近似解を導出するのに摂動解法を導入する。

各変数を無次元化した後、平衡状態からの微小変化につい

て 2次までの摂動法で解いて表面における解をラプラス変

換すると、 

R𝐿(𝑠)

Q𝐿(𝑠)
=

2𝐸𝐸𝑠

(1+√1+4𝑠)(𝑠+𝐸𝐸)−2𝐸𝐸+2𝐸𝐸𝐸𝐿𝑠
…(2) 

となる。これが固体熱伝導の伝達関数である。このモデル

は燃料についてのモデルであるため、旋回流型でも共通な

モデルとして使用出来ると考えられる。 

続いて、境界層燃焼による燃焼熱の対流熱伝達時間遅れ

は、まず定常状態の燃料壁面への熱流束を考え、そこに酸

化剤質量流束の時間遅れと燃料後退速度の時間遅れを導

入することで表現できる。火炎面からの対流熱伝達による

壁面への定常での熱流束は、輻射を考慮しない場合 

𝑄𝑐̇(𝑡) = 𝐶𝐻𝜌𝑏𝑢𝑏⊿ℎ = ρf𝑟̇𝐶(⊿𝑇)𝑟𝑒𝑓…(3) 

と表せる。𝐶𝐻はスタントン数であり、𝑃𝑟 ≒ 1と仮定すれば、

レイノルズのアナロジーによって 

𝐶𝐻 =
1

2
𝐶𝑓

𝜌𝑒𝑢𝑒
2

𝜌𝑏𝑢𝑏
2…(4) 

とできる。𝐶𝑓は壁面からの固体燃料の蒸発を考慮し、ブロ

ーイングパラメータ𝐵を導入すると、最終的に 

𝐶𝑓/𝐶𝑓0 ≒ 𝑞𝐵−𝑘…(5)  

と表現できる[5] [6]から、𝑄𝑐̇は 

𝑄𝑐̇(𝑡) = 𝐴′𝑧−
0.2

1−𝑘𝐺
0.8

1−𝑘𝑟̇−
𝑘

1−𝑘 ≒ 𝐴′̅𝐺
0.8

1−𝑘𝑟̇−
𝑘

1−𝑘…(6) 

(𝐴′̅は𝐴′𝑧−
0.2

1−𝑘を z 方向に平均化した表現) 

となる。一方、HR の燃料後退速度と燃料後退速度の関係

式としては、 

𝑟̇ = 𝑎𝐺𝑜
𝑛…(7) 

がよく用いられる。これとブロッキングパラメータ k を用

い、(6)と同様な形に変形して無次元化すると、 

𝑄𝑐̇
̅̅ ̅(𝑡̅) = 𝐸ℎ𝐺0̅̅ ̅

𝑛

1−𝑘𝑅̇−
𝑘

1−𝑘…(8) 

が導出できる。式(8)が軸方向に平均化、無次元化された定

常状態での固体燃料への熱流束モデルである。ここで、変

数の微小変化をとって、無次元化時刻𝑡̅に時間遅れ𝜏̅𝑏𝑙𝑜,⁡𝜏̅𝑏𝑙f

を導入してラプラス変換すると、伝達関数(9)を導出できる。 

 

𝑄𝐿(𝑠) = 𝐸ℎ{
𝑛

1−𝑘
𝑒−𝜏̅𝑏𝑙𝑜𝑠𝐺𝐿(𝑠) −

𝑘

1−𝑘
𝑒−𝜏̅𝑏𝑙𝑓𝑠𝑅𝐿̇(𝑠)} …(9) 

 

(2)(9)から𝑄𝐿(𝑠)を消去し、TC Coupled Model の伝達関数 

Ṙ𝐿(𝑠)

G𝐿(𝑠)
=

2𝐸𝐸𝐸ℎ𝑠
𝑛

1−𝑘
𝑒−𝜏̅𝑏𝑙𝑜𝑠

(1+√1+4𝑠)(𝑠+𝐸𝐸)−2𝐸𝐸+2𝐸𝐸𝑠(𝐸𝐿+𝐸ℎ
𝑘

1−𝑘
𝑒
−𝜏̅𝑏𝑙𝑓𝑠)

…(10) 

が導出される。このモデル構築において重要な点は、固体

燃料壁面への熱流束をレイノルズのアナロジーを通じて

壁面摩擦係数との関連を持たせる点、ブロッキングの効果

をブロッキングパラメータ k で評価している点、後退速度

式(7)を用いて燃料ポート全体の平均の熱流束(8)に落とし

込んでいる点である。 

TC Coupled Model を旋回流型に拡張するにあたっては、

境界層燃焼モデルを 3次元軸対称流れとして初めから組み

立て直す必要がある。導出の基本方針は、軸流型の場合と

同様に、定常状態での固体燃料壁面への熱流束を導出して

から時間遅れを導出することとする。 

3. 境界層燃焼モデルと軸方向摩擦係数 

軸流型では平板の境界層流れを想定して熱流束が導出

されたが、旋回流では 3 次元流れで熱流束を導出する必要

がある。まず、問題設定を簡単にするため表 1 のような流

れ場についての仮定を置き、これらの仮定を元に、熱流束

の導出を行った。 

表 1:エンジン内部流れに関する仮定 

 

境界層内の流れは非圧縮[1]
プラントル数が1に近い[1]
エンジン内は軸対称流れ
軸方向主流速度は軸方向、半径方向ともに一定
円周方向主流速度は境界層外で剛体回転[2]
燃料の吹き出しが無い時、速度比は指数法則が成立
燃料の吹き出しが無い時、角速度比は指数法則が成立
δ θ ＜δ z[2]
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軸流の場合と同様に、壁面への熱流束は 

𝑄𝑐̇(𝑡) = 𝐶𝐻𝜌𝑏√𝑢𝑧𝑏
2 + 𝑢𝜃𝑏

2⊿ℎ = ρf𝑟̇𝐶(⊿𝑇)𝑟𝑒𝑓…(11) 

で表せ、3 次元軸対称流れでのレイノルズのアナロジーに

よって、(12)とでき、𝑄𝑐̇ は(13)のようになる。 

𝐶𝐻 =
𝐶𝑓𝑧

2

𝜌𝑒𝑢𝑧𝑒
2

𝜌𝑏𝑢z𝑏𝑢𝑏
…(12) 

𝑄𝑐̇(𝑡) =
𝐶𝑓𝑧

2

𝜌𝑒𝑢𝑧𝑒
2

𝑢z𝑏
⊿ℎ…(13) 

ここで注目すべき点は、式(13)から、レイノルズのアナロ

ジーによって関連付けられる摩擦係数は、z, θ両方向合わ

せた壁面摩擦係数𝐶𝑓ではなく、z 軸方向の摩擦係数𝐶𝑓𝑧とい

う点である。これは流れが軸対称、つまりエンジン内の温

度分布も軸対称であるという仮定から、周方向への熱輸送

は生じないという結果に起因するものであり、定性的にも

よく理解できる結果である。さらに、エネルギー輸送方程

式の形式から軸対称円筒座標系でのナビエ・ストークス方

程式の z 方向と相似となるため、式(13)右辺には z 方向の

諸量のみを含むという結果となった。また、Karabeyoglu

のモデルでは、主流流束はほぼインジェクタからの酸化剤

入力と近似し、速度比は定数と見ているから、旋回流の影

響は𝐶𝑓𝑧に集約される事が予測できる。従って、𝐶𝑓𝑧を如何

に適切に評価できるかが旋回流の熱伝達への影響を定量

的に評価する鍵を握っていると言える。 

境界層内のせん断応力は、Dorrance ら[3]のブローイング

パラメータで表す手法とW. Czernuszenkoら[4]の3次元に

拡張したプラントルの混合長理論を用いた手法の 2通りで

表せる。軸流型での導出と同様に、それらの式を等号で結

んだ微分方程式を境界層内速度場の指数法則を用いて解

くと、摩擦係数については式(14)～(16)のようになった。 

𝐶𝑓𝑧
2
= (𝛼𝑧ξ + 𝛽𝑧)𝑅𝑒𝛿𝑧

𝛾𝑧 𝑙𝑛(1+𝐵𝑧)

𝐵𝑧
…(14.a) 

𝐶𝑓𝜃
2
= (𝛼𝜃ξ

−1 + 𝛽𝜃)𝑅𝑒𝛿𝜃
𝛾𝜃 𝑙𝑛(1+𝐵𝜃)

𝐵𝜃
…(14.b) 

各軸の(𝛼, β, γ)を最小二乗法でフィッティングすると、

(𝛼𝑧, 𝛽𝑧 , 𝛾𝑧) = (0.0178, 0.0250,−0.188) , (𝛼𝜃 , 𝛽𝜃 , 𝛾𝜃) =

(0.020, 0.0441,−0.234)。また、境界層内速度については 

𝜑𝑧 = 𝜂𝑧
𝑛𝑧

 (1+𝐵𝑧𝜂𝑧
𝑛𝑧/2)

1+𝐵𝑧/2
…(15.a) 

𝜔̅ = 𝜂𝜃
𝑛𝜃

 (1−𝛿𝜃/𝑅+𝐵𝜃𝜂𝜃
𝑛𝜃/2)

1−𝛿𝜃/𝑅+𝐵𝜃/2
…(15.b) 

という関係式が導出される。式(14.a)は円周方向速度を 0

とすると、軸流での形式[6]と同一となる。 

(14)で燃料湧き出し込みの摩擦係数を形式的に表現できて

はいるが、𝜉や𝛿𝑧を z の関数として表す必要があり、その

ためには運動量積分方程式等の保存則を解く必要がある。

軸流の場合は z 方向の変数は𝛿𝑧のみであったが、旋回流で

は z 方向の変数が𝛿𝑧、𝛿𝜃に加えξも z により変化するため、

運動量、角運動量、エネルギーの積分方程式を連立して解

く必要がある。しかし、これらは非線形な 1 次の連立微分

方程式となり、たとえ簡略化したとしても解析的に解くこ

とが困難である。従って本論文では旋回流の「旋回強さは

z 方向に指数関数的に減衰すると近似できる[2][7]」という実

験による経験則を利用してこれを解くこととした。よって

方程式は𝑢𝑧𝑒が一定とすると、 

𝜉 = 𝜉0exp⁡(𝑝𝑧) …(16) 

で表され、今回は壁面湧き出しがある場合でも、式(16)の

形は変化しない、つまり、式(16)では壁面からの湧き出し

の効果は𝑝のみに表れると仮定した。運動量及び角運動量

積分方程式は 

𝜕

𝜕𝑧
∫ 𝑟𝑢𝑧(𝑢𝑧 − 𝑢𝑧𝑒)𝑑𝑟
𝑅

𝑅−𝛿𝑧
=

𝑅𝜏𝑧𝑤

𝜌
(1 + 𝐵𝑧) …(17) 

𝜕

𝜕𝑧
∫ 𝑟𝑢𝑧(𝑟𝑢𝜃 − (𝑅 − 𝛿𝜃)𝑢𝜃𝑒)
𝑅

𝑅−𝛿𝜃
+

1

2

𝜕(𝑅−𝛿𝜃)𝑢𝜃𝑒

𝜕𝑧
∫ 𝑟𝑢𝑧𝑑𝑟
𝑅

𝑅−𝛿𝜃
=

𝑅2𝜏𝜃𝑤

𝜌
(1 + (1 −

𝛿𝜃

𝑅
) 𝐵𝜃) …(18) 

である。z 軸方向主流速度は z 方向一定として、式(17)を

式(16)を用いて解くと、 

𝐶𝑓𝑧

2
= {1 +

𝛼𝑧

𝛽𝑧

𝜉0(exp(𝑝𝑧)−1)

𝑝𝑧
}

1

1−𝛾𝑧 {1 +
𝛼𝑧

𝛽𝑧
𝜉0 exp(𝑝𝑧)}

𝐶𝑓𝑧

2
|
ξ0=0

…(19) 

となる。ここで、 

𝐶𝑓𝑧
2
|
ξ0=0

= [
(1 + 𝐵𝑧) ln(1 + 𝐵𝑧)

𝐵𝑧
]

1
1−𝛾𝑧

[
(1 +

𝐵𝑧
2
)
2

1 +
13𝐵𝑧
10

+
4𝐵𝑧

2

11

]

𝛾𝑧
1−𝛾𝑧

𝐶𝑓𝑧
2
|
ξ0=0,𝐵𝑧=0

 

≈ 0.03𝑞𝐵𝑧
−𝑘 (

𝐺𝑧𝑧

μ
)
−0.2

…(20) 

式(20)にｋおける Bzに関する近似は Marxman[6]の手法を

参考にした。これによって𝐶𝑓𝑧を z の関数として表現するこ

とができた。また、旋回の減衰は壁面からの湧き出しが無

い場合、Wiendelt[2]による過去の旋回流の減衰に関する論

文調査(図 2)より、 
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𝑝 = −0.569D−1.277 (
𝑢𝑧𝑒

ν
)
−0.277

…(21) 

とした。減衰のパラメータ𝑝への湧き出しの影響を考慮す

るには式(14.b), (16)を用いて式(18)の角運動量積分方程式

を解く必要があるが、近似による簡略化を行っても複雑で

解析解が存在しないため、本論文ではまず、湧き出しの効

果を考慮しないこととして今回は𝑝をそのまま用いた。今

後、積分方程式の数値解による調査やその他の湧き出しモ

デルの構築から、湧き出しの影響を考える予定である。 

 

図 2:過去の旋回流の減衰に関する論文調査  

4. 摩擦係数の実験との比較 

 式(19)で、𝐵𝑧 = 0とすると、
𝐶𝑓𝑧

2
は 

𝐶𝑓𝑧

2
= 0.03 {1 +

𝛼𝑧

𝛽𝑧

𝜉0(exp(𝑝𝑧)−1)

𝑝𝑧
}

1

1−𝛾𝑧 {1 +
𝛼𝑧

𝛽𝑧
𝜉0 exp(𝑝𝑧)} (

𝐺𝑧𝑧

μ
)
−0.2

…(22) 

となる。これを壁面からの湧き出し無しの条件下の実験結

果と比較した(図 3)。今回比較に用いたデータは鬼頭らに

よる旋回流の壁面摩擦係数の測定値[7]である。横軸はスワ

ール数であるが、この摩擦係数比はスワール数の他にも境

界層厚さに依存するため、軸方向距離も同時に考慮しなけ

ればならない点に注意されたい。 

図 3 を見ると、旋回の影響のオーダーとしては一致して

おり、特にスワール数が小さい時には実験結果とよく合っ

ているが、高いスワール数では摩擦係数は小さく見積もら

れていることがわかる。旋回が強い時にずれが大きくなる

原因は、一つは旋回が強い時は z 軸方向距離が 0 に旋回器

から出たばかりであり、速度分布が今回仮定した分布と大

きく異なるため、もう一つは、実験での軸方向主流速度は

一定ではなく、境界層の外側の速度が最も大きく、管の中

心に近づくにつれ速度が小さくなるといった分布を取っ

ており、そのため運動量が理論値よりも小さくなり、旋回

強さが小さく見積もられた、等の原因が考えられる。また、

高いレイノルズ数になるほど壁面摩擦係数の実験値と理

論値は近づいているため、境界層厚さが管半径に対し十分

に小さいといった近似による誤差も原因の一つと考える

ことができる。 

 

図 3:湧き出し無しの場合の旋回強さと壁面摩擦係数比 

5. 後退速度比の実験値との比較 

式(16)で求めた壁面摩擦係数を式(13)に代入して壁面へ

の熱流束は以下のように表せる。 

𝑄𝑐̇ = 𝐴′ {
1+(𝛽𝑧/𝛼𝑧)𝜉0exp⁡(𝑝𝑧)

(1+
𝛽𝑧
𝛼𝑧
𝜉0

exp(𝑝𝑧)−1

𝑝𝑧
)

−𝛾𝑧
1−𝛾𝑧

}

1

1−𝑘

𝑧−
0.2

1−𝑘𝐺𝑜𝑧
0.8

1−𝑘𝑟̇−
𝑘

1−𝑘…(23) 

これより、aを修正したa𝜉は(23)のようになる。 

𝑎𝜉

𝑎
=

1+(𝛽𝑧/𝛼𝑧)𝜉0exp⁡(𝑝𝑧)

(1+
𝛽𝑧
𝛼𝑧
𝜉0

exp(𝑝𝑧)−1

𝑝𝑧
)

−𝛾𝑧
1−𝛾𝑧

⁡…(24) 

また、式(7)の指数 n に当たる箇所は、今回求めたモデルで

は旋回の影響は殆ど受けなかった。この指数 n は実験でも

大きく変化しないことが確かめられている[8]。従って、式

(24)は軸流型に対する旋回で燃料後退速度がどれだけ大き

くなるかということを示しており、旋回流型エンジンにお

ける境界層燃焼モデルがどの程度正確であるかを示す目

安として利用することができる。 

式(24)を利用し、湯浅らによる旋回流型ハイブリッドロ

ケットエンジンの実験との比較を行った。この実験は酸化

剤に酸素、燃料に PMMA を用いた初期ポート径 40mm、
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長さ 150mm, 500mm のラボスケールエンジンである。エ

ンジンと実験の詳細は参考文献を参照されたい。湯浅らの

実験結果を初期形状スワール数に応じて式(7)でフィッテ

イングした場合、a, n 共に大小の差はあるがどちらも変化

しているため、「各形状スワール数での後退速度と軸流で

の後退速度の比」を実験での酸化剤流量の範囲で平均化し、

𝑎𝜉

𝑎
の実験値として用いた。長さ 150mm では平均化する酸

化剤質量流束𝐺𝑜𝑧の範囲を[11.4, 20.9][kg/(m2s)]、長さ

500mm では[42.9, 53.4][kg/(m2s)]とした。これら実験から

算出した後退速度比と式(24)に実験におけるパラメータを

プロットし、比較したものが図 4 である。 

 

図 4 : a𝜉/aの理論値及び実験値での比較 

 

スワール数に対する
𝑎𝜉

𝑎
の増加率が正となり、大きなスワ

ール数の場合は増加率がわずかに小さくなるという定性

的な傾向は一致した一方、理論値は実験値のおよそ 2.5 倍

という値を取っている。式(20)ではブローイングによって

軸方向摩擦係数が大きく減少しうるということがわかる

一方、本論文では燃料湧き出しは旋回の減衰に影響しない

という仮定を置いて計算している。これは燃料湧き出しに

よって円周方向の壁面摩擦係数が変化しないという仮定

を置いていることと同じで、仮に軸流と同様ブローイング

によって大きく減少する場合、現状の理論値が実験値に近

づく可能性は高い。よって、旋回流型の境界層燃焼モデル

を考える場合には壁面湧き出しによる旋回の減衰につい

ての影響をより深く考える必要があると考えられる。また、

形状スワール数と実際の初期スワール数の差を考えるこ

とも重要である。本江ら[9]は湯浅らのエンジンとほぼ同形

状でコールドフローによる流れ場の数値解析を行ってお

り、その結果から初期スワール数と形状スワール数の比を

計算すると 2/3 程度となった。従って、形状スワール数と

実際の初期スワール数の差を考慮することも、これらの理

論の正確性を議論するには考慮しなければならないと考

えられる。 

6. まとめ 

旋回流型 HR エンジンの安定性解析を最終目標に、旋回

は指数関数的減衰が起こる事を仮定し、壁面摩擦係数や壁

面への熱流束を求めた。軸方向壁面摩擦係数比を低旋回の

湧き出しの無い実験と比較したところ、特に ReD=1.5×

105 付近では良く一致した。更に、コールドフローでの減

衰パラメータ𝑝を用いた場合の旋回強度と後退速度増加の

関係の定性的性質は凡そ一致したが、軸流に対する後退速

度比は実験値の 2.5 倍強という値を取った。本論文では燃

料湧き出しの円周方向の摩擦係数への影響や、形状スワー

ル数と実際の初期スワール数の差異等、複数の重要な要素

を考慮しなかったため、それらについてのより深い考察が

必要であると思われる。 

今後は、定常状態での境界層燃焼モデルの正確性を高め、

微小擾乱と時間遅れを与えて非定常でのモデルを導出し、

固体燃料の熱伝導モデルと合わせて旋回流型 TC Coupled 

Model を構築し、旋回流型 HR エンジンの燃焼安定性予測

手法を確立したいと考えている。 

7. 記号 

𝑎, 𝐴′, 𝑞:𝑟̇, 𝑄𝑐̇ , 𝐶𝑓/𝐶𝑓0に関する比例定数 

𝐵:⁡−(𝜌𝑢𝑟)𝑤/(𝜌𝑒𝑢𝑒𝐶𝑓/2)ブローイングパラメータ 

𝐶, 𝐸𝑎, ⊿ℎ, 𝐿𝜈:固体燃料の比熱、固体燃料活性化エネルギー、

火炎面と壁面のエンタルピー差、固体蒸発の潜熱 

𝐶𝑓:摩擦係数 

𝐶𝐻:スタントン数 

𝐷, 𝐿, 𝑅,:燃料ポート直径、長さ、半径 

𝐸𝐸 , 𝐸ℎ, 𝐸𝐿:⁡
𝐸𝑎(⊿𝑇)𝑟𝑒𝑓

𝑅𝜇(𝑇𝑠)𝑟𝑒𝑓
2 , 1 +⁡𝐸𝐿,

𝐿𝜈

𝐶(⊿𝑇)𝑟𝑒𝑓
 

𝐺,𝐺𝐿:質量流束、無次元化した𝐺のラプラス変換 

𝑘:ブロッキングパラメータ(定数) 

𝑛:⁡𝑟̇に関する指数(定数) 
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𝑝:旋回の減衰に関する指数パラメータ 

𝑄𝑐̇ , 𝑄𝐿:壁面への熱流束、無次元化した𝑄̇のラプラス変換 

⁡𝑟̇, 𝑅̇, 𝑅̇𝐿:燃料後退速度、無次元化した𝑟̇、𝑅̇のラプラス変換 

𝑅𝑒:レイノルズ数 

𝑅𝜇, к, λ, 𝜈:気体定数、熱拡散係数、熱伝導率、動粘性係数 

𝑠, 𝑡:ラプラス変換の変数、時間 

𝑇, 𝑇a, ⊿𝑇:温度、壁面から距離∞での固体燃料温度、𝑇s − 𝑇a 

𝑆, 𝑢, 𝜌, ξ, 𝜔:スワール数(
z軸一定断面での角運動量

R×z軸一定断面での運動量
)、速度、流体

密度、旋回強さ
𝑢𝜃𝑒

𝑢𝑧𝑒
= 2𝑆、角速度 

𝑥,𝑧:ポート表面からの距離、軸方向距離 

𝛼, 𝛽, 𝛾:⁡𝐶𝑓に関する定数 

𝛿, 𝜂, 𝜑: 境界層厚さ、境界層内無次元半径方向距離,速度 

𝜏𝑏𝑙:境界層内時間遅れ 

𝜏𝑧𝑤 , 𝜏𝜃𝑤:z,θ方向壁面摩擦応力 

下付き文字、記号 

0:z=0 b:火炎面 bl:境界層 e:自由流れ、主流 f:燃料 o 酸化

剤 r:半径方向 ref:定常状態、参照 s:表面 w:壁面 z:z 方向 

θ:θ方向 ξ:旋回あり ￣:無次元化 ・:時間微分 
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