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ロケットの種類と研究対象範囲

ロケット 化学推進ロケット

非化学推進ロケット

液体推進ロケット

固体推進ロケット

ハイブリッド推進ロケット

H2/O2
CH4/O2
・・・

ヒドラジン/NTO
MMH/NTO
・・・

打ち上げ機
（液体ロケット）

宇宙機スラスタ
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反応性熱流動研究の進め方と役割分担
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冷却性能解析振動燃焼 着火現象理解 冷却性能予測混合・推力性能予測

ロケットエンジン開発 宇宙機・人工衛星スラスタ開発 宇宙・航空分野研究
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① プロジェクト支援を通して要望を知ることで、開発現場で必要な技術を選定
② 複雑現象を連携講座にて分析することで必要な物理・数学モデルの研究を実施
③ 完成した物理・数学モデルを解析技術に反映することで、プロジェクトに貢献

液体ロケットエンジンの基本構成と研究対象

液体ロケットの基本構成

• 1/2段エンジン

 液体ロケット燃焼器を対象とした解析技術/
物理ﾓﾃﾞﾙの研究

液体
酸素
90K

液体
水素
20K

主な特徴

 燃料酸化剤の温度
が低い

 燃焼器では温度が
3000度

 燃焼器では圧力は
約100MPa
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液体ロケット燃焼目指す技術

 設計パラメータ感度を持った性能・寿命評価解析を実現し、上流設計に適用
 振動燃焼など非定常燃焼挙動の解明し、高信頼なエンジン開発に貢献
 現象理解に基づいた設計クライテリアの再評価と新規コンセプトの創出 etc.

【東大社会連携講座】

亜臨界燃焼
・噴霧燃焼
・亜臨界物性
・相変化
・数値解法
etc

超臨界燃焼
・拡散燃焼？
・超臨界物性
・乱流燃焼
・数値解法
etc.

【将来像】

【5年前不可能だった解析技術】

理解促進・選択・統合

複雑現象理解

冷却性能過渡解析

振動燃焼理解

反応
・反応モデル
・化学種ﾊﾞﾝﾄﾞﾙ
・数値解法
etc

液体ロケット燃焼器物理的特徴（考慮すべき物理現象）

Nozzle flowBackstep flow

Supercritical coaxial jet

Supercritical & 
Turbulent Coaxial flame

Rectangular duct flow

Curved duct flow
Supercritical heat transfer Heat 

conduction

Radiation

Turbulent 
boundary layer
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ロードマップと5年間で実現できたこと

リセスの影響評価

マルチエレメント
振動燃焼解析

実機サイズは未達

ヒドラジン着火解析

実機再生冷却＆フィルム
クーリング解析

局所熱流束は要検証

• 高速時間積分法、化学種バンドル法、詳細反応モデルの縮退により、着火などが重
要である場であっても燃焼解析が可能に（メタン、ヒドラジン、モノメチルヒドラジン）

• フレームレットを導入することで、マルチエレメント振動燃焼解析が可能に
• 連成解析を実現したことで、再生冷却性能、フィルムクーリング性能を予測可能に

メタン酸素マルチエレメント燃焼/冷却連成解析

• メタン酸素マルチエレメント
燃焼/冷却連成解析を実現

• 壁面熱流束の予測精度5%以内

• 参加6チーム中（ドイツ3、中国2、
日本1、そのうち2チーム棄権）
最高予測精度を達成
予測精度が高い理由は？

0 35001750

Temp.(Comb.)

280 400340

Temp.(Coolant & Solid)

解析対象と解析領域 温度分布

壁面熱流束分布
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詳細反応が必要な理由 H2/O2 と CH4/O2 の比較
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H2/O2 Reactions CH4/O2 Reactions

 CH4/O2反応系では、壁面近傍にて起こる有限時間の化学反応を考慮する必要がある。

0D reaction 
under 
constant T

2 stage reaction

宇宙機スラスタの基本構成と研究対象

Fuel

Oxidizer

Tank Injector Chamber Nozzle

Combustion Gas

Injector Face Plate

1. Impinge type Injector
2. Film cooling by fuel
3. Storable/Hypergolic 

HTV (H-II Transfer Vehicle)

Bipropellant 
Rocket Engine

Configuration

Hypergolic propellant Lab.  Purdue Univ.
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Fuel

Oxidizer

宇宙機スラスタ燃焼目指す技術

 設計パラメータ感度を持ったスラスタ性能予測解析を実現し、上流設計に適用
 振動燃焼や着火問題等非定常燃焼挙動の解明し、高信頼なエンジン開発に貢献
 パルス燃焼時におけるスラスタ熱解析を実現し、上流設計に適用 etc.

【東大社会連携講座】

微粒化
・異種衝突
・混相流
・乱流
・混合
etc.

反応
・化学反応
・液/液反応
・自己分解
・自己着火
etc

噴霧燃焼
・噴霧燃焼
・乱流燃焼
・相変化（蒸発）
・二相流取扱い
etc.

フィルムクーリング
・境界層熱伝達
・薄膜取扱い
・相変化
・反応
etc.

混合・推力性能予測

冷却性能予測

振動燃焼理解

着火現象理解

【将来像】

【5年前不可能だった解析技術】

理解促進・選択・統合

宇宙機スラスタ内部物理現象

Fuel

Oxidizer

微粒化、混合

液膜冷却・蒸発
蒸発

衝突ジェット

液相反応
噴霧燃焼

液膜形成

NO2

CH4+H2+…Combustion gas
H2O，OH，N2，NO・・・

Gaseous combustion

Droplets

Fuel Droplets

N2O4

MMH
Oxi. Droplets
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 反応量の適切な予測

 反応量の高精度予測

 液膜蒸発現象理解
 蒸発量の高精度予測

 液膜蒸発現象理解
 蒸発量の高精度予測

 蒸発＋燃焼
 蒸発量の高精度予測
 反応量の高精度予測

現
象
・メ
カ
ニ
ズ
ム
の
把
握
と
物
理
モ
デ
ル
及
び
計
算
手
法
の
検
証

基礎検証

 衝突微粒化の理解と予測
 複数エレメント間干渉

液滴蒸発

 蒸発量の高精度予測

 微粒化＋燃焼
 火炎分布の予測
 設計・噴射条件の影響評価

複数ｴﾚﾒﾝﾄ燃焼（実機）複数ｴﾚﾒﾝﾄ燃焼（実機）

 10N, 500Nスラスタ
 実機特有の現象把握
 性能予測

液面表面燃焼

衝突微粒化

要素検証 複合現象検証

ガス燃焼ガス燃焼

単一ｴﾚﾒﾝﾄ燃焼単一ｴﾚﾒﾝﾄ燃焼

液膜蒸発（模擬液）

液体反応液体反応

液膜蒸発（実液）

 火炎分布の予測
 設計・噴射条件の影響評価

燃料

酸化剤

ファン

可視化窓

 液膜反応現象理解
 設計・噴射条件の影響評価

ファン/液膜干渉ファン/液膜干渉

ファン干渉ファン干渉

ﾌﾙｽｹｰﾙｴﾝｼﾞﾝ検証

現象把握と解析技術の検証のための研究戦略

解析技術や物理モデル

Fuel

Oxidizer

微粒化、混合

液膜冷却・蒸発
蒸発＋燃焼

衝突ジェット

液相反応
噴霧燃焼

直接解析

可視化

液相反応
モデル

パタネータ
試験
可視化

管路

プールフレーム
可視化・数値解析

蒸発モデル
MMH/NTO
詳細反応モデル

1D解析

噴霧、微粒化、燃焼統一解法開発中。。。
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宇宙機スラスタ開発プロセスの革新（定常性能予測）

 従来の燃焼試験・経験ﾍﾞｰｽのｽﾗｽﾀ設計ﾌﾟﾛｾｽを理論、解析、基礎試験による
プロセスへと革新したことで、設計手戻り低減および試作数削減によるコストの
削減に貢献

燃焼試験燃焼試験

燃焼試験燃焼試験水流し試験水流し試験数値解析による設計数値解析による設計

過去の経験および文献に基づいた設計
・大幅な設計変更の不可
・文献パラメータの物理的理解不十分

膨大な試験による設計検証
・開発期間＆コストの増大-10 0 10 20 30 40 50 60
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微粒化直接解析
性能向上が見込まれるｲﾝｼﾞｪｸﾀを選定

経験＆文献に基づいた設計経験＆文献に基づいた設計

新
た
な
設
計
開
発

プ
ロ
セ
ス

パタネータによる局所流束分布測定
水流し試験により燃焼性能予測し選定

選定したｲﾝｼﾞｪｸﾀのみ
試験を実施し性能確認
高性能ｲﾝｼﾞｪｸﾀの完成

連携講座の技術

性能未到達の場合出戻りあり

まとめ

• 連携講座の課題設定、研究体制、取り組み例を紹介した。

• 連携講座を通した活動で得られた主な成果について報告
した。詳細は以後の発表にて。

– 大規模詳細反応を考慮できる解析技術
寺島先生

– スラスタ性能予測に関する理論、実験技術
井上先生

– 2液スラスタ開発への適用
MHI冷水様

This document is provided by JAXA.




