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研究成果の概要（和文）：ロケットノズルでは非定常剥離流れに起因した過大な振動(横推力)

が設計上の大きな問題となっている．そこで，横推力評価に求められる非定常乱流シミュレー

ション技術を評価した．レイノルズ平均 Navier-Stokes (RANS)手法や RANS と Large-Eddy 

Simulation(LES)のハイブリッド法を比較し，剥離後の再循環領域の再現が重要であることや，

ハイブリッド手法でもリスケーリング法を用いて人工的な擾乱を付加することで剥離せん断層

の不安定性を誘起することが可能となった．また実際の液体ロケットエンジンの再生冷却ノズ

ルを模擬し，ノズル内面形状と剥離流れの関係を解析した． 

 
研究成果の概要（英文）：In order to analyze the side load appearing in a rocket nozzle 
during start-up and shutdown process, numerical studies are carried out based on the 
Reynolds-averaged Navier-Stokes (RANS) method and the hybrid method of the RANS and the 
Large-Eddy Simulation (LES). It is revealed from the investigations using the RANS that 
prediction of the recirculating flow at the separated region is essential to obtain good 
agreement with the experimental data. While, the hybrid method coupled with the technique 
to artificially introduce turbulent fluctuation successfully produce the unsteady motion 
of the separated shear-layer. Applying the hybrid method, the separated flowfield 
effected by the nozzle wall which represents the regenerative cooling channel of the 
liquid-propellant rocket engine is investigated.  
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信頼性・競争力(コスト)も併せて要求される．
しかし，試作・試験を繰返してその都度不具
合対策をするといった従来の設計手法を踏
襲しているようでは信頼性向上やコストダ
ウンは期待できない．一方，計算機性能の目
覚しい成長や流体シミュレーション技術
(CFD)が向上したおかげで，コンポーネント
によっては満足できる解析が可能となって
きた．このように CFD 技術は従来からの設計
手法を打破できる可能性を秘めているが，そ
の利用範囲は非常に限られているのが現状
である．設計開発の上流から効果的且つ積極
的に CFD技術を活用するために必要な基盤研
究を行い，ロケットエンジン開発に必要な技
術力を蓄積することが必要である． 

ロケットエンジンの全体性能を左右し，こ
れまで度々エンジンの破損原因になってき
たコンポーネントの一つがノズルである．こ
れらの不具合はノズル内の非定常剥離流れ
に起因する過大な振動(横推力)が原因で，現
状では CFDを用いた定性的な解析のみが行わ
れてきた．しかし定量的には満足のいく結果
が得られないだけではなく，使用する計算モ
デルに結果が依存してしまうため，設計開発
の上流から積極的に利用されるほど技術レ
ベルが成熟していない．  
 
２．研究の目的 

本研究では横推力の原因となるノズル内
非定常剥離流れに対し，計算モデルへの依存
性が少ない高精度数値シミュレーション手
法(Large Eddy Simulation(LES)手法，もし
く は Reynolds-Averaged Navier-Stokes 
(RANS)手法とのハイブリッド手法(LES/RANS
ハイブリッド))を用いて局時的な変動まで
を加味した詳細な流れ構造を解析する．そし
て得られた結果をもとに，横推力解析に対し
てこれまで用いられてきた RANS 手法の解析
精度を再評価する． 
 
３．研究の方法 
(1) 超音速ノズル内部に生じる剥離流れは
Free Shock Separation(FSS)と Restricted 
Shock Separation(RSS)の 2 つに分類される．
FSS とはノズル壁から流れが剥離し，剥離衝
撃波及び剥離せん断層がノズル中心軸へと
向かう一般的な剥離流れであり，RSS と比べ
ると比較的単純である．CFD 技術の確立とい
う観点から本研究では FSSのみが発生するこ

とが実験的に確認されている超音速ノズル
(図 1)を解析対象とした．実験は過去に JAXA
にて実施され，作動流体は窒素ガスで，準一
次元過程で出口マッハ数が 4.5となる超音速
ノズルである．レイノルズ数は外気の音速，
密度，粘性係数，およびノズル出口半径を用
いて 8.95×105 と算出される．本資料では圧
力比(入口全圧/背圧，NPR)が 30 の条件につ
いて議論する． 
 

(２) RANS を用いた数値解析は JAXA 内製の計
算コードを用いて実施した．作動流体は比熱
比が 1.4 の理想気体としている．空間は 2次
精度で，時間は 1次精度陰解法である．粘性
項は 2次精度中心差分を用いて評価した．乱
流粘性係数は代数方程式モデルである
Baldwin-Lomax(BL)モデルと 1 方程式モデル
であるSpalart-Allmaras(SA)モデルの2つを
採用した． 
 

(３) 非定常解析を実施するにあたり，LES の
適用可能性をまずは調べた．剥離位置を定量
的にシミュレーションするためには LESが不
可欠であるからである．過去の研究によると，
6 次精度の Compact 法を用いて壁面乱流境界
層に特徴的な壁面付近の縦渦構造を解像す
るためには，壁面方向は RANS 解析と同様(Δ
Y+=1)であるが，流れ方向（X），及びスパン方
向（Z）の格子解像度はΔX+=40，ΔZ+=15 程度
を要する．ここで x = x+ νw uτ( )とすると，今
回の解析対象における wall unit (νw uτ )
はRANS解析結果をもとに1μm程度である．
これより，ノズル全周では約 30 億点程度の
格子点が要求され，現状の計算機性能では
設計の道具として簡単に利用できる程度の
計算ではない．そこで，剥離点の予測は一
旦諦めてノズル壁の乱流境界層は RANS で
取扱い，剥離剪断層のみ LES で解析する
LES/RANS ハイブリッド法の採用がまずは
妥当である．そこで本研究では SA モデルか
ら 発 展 し た Delayed Detached Eddy 
Simulation (DDES)や DDES と Wall-Modeled 

図 1 ノズル形状. 図 2 計算格子． 



 

 

LES のハイブリッドモデルである Improved 
DDES 法を採用した．計算コードは(2)と同
様に JAXA 内製である．空間は 6 次精度
Compact 法を利用した．Compact 法でしばし
ば発生する odd-even 型の振動を抑えるた
めに 10 次精度のローパスフィルタをかけ
ている．また，流れ場は超音速であるため
に発生する衝撃波面での振動を抑えるため，

衝撃面を捕獲し局所的に空間 2 次精度の
Roe スキームを用いている．時間積分は 2
次精度陰解法を利用し，内部反復を行って
いる．粘性項は 2次精度中心差分である． 
 
計算格子を図 2に示す．マルチブロック構

造格子を用いており，周期境界条件を与える
ことでノズルの 1/4 領域のみを解析した．
JAXA 所有のスーパーコンピュータ(富士通
FX-1)を用いて実施した． 
 
４．研究成果 
(1) ここでは RANS を用いた定常計算結果に
ついて議論する．図 3ではノズル壁静圧に関
して実験結果と CFD 結果を比較している．横
軸はノズルスロートからの距離(X)をノズル
出口半径(R)で無次元し，縦軸(X)は壁静圧
(P)を背圧(Pa)で無次元化したものである．
BL モデルを用いても SA モデルを用いても剥
離点は X/R=1.9 であり，実験結果とよい一致
を示している．一方，剥離後の圧力回復に関
しては違いがみられており，BL モデルの結果
はすぐに大気圧状態(P/Pa=1)まで回復する

図 3 RANS による壁静圧分布比較. 

(a) Baldwin-Lomax(BL)モデル. 
 

(b) Spalart-Allmaras(SA)モデル． 
 

図 4 乱流粘性係数の比較.等高線はマ

ッハ数分布． 

(a) Baldwin-Lomax(BL)モデル. 
 

(b) Spalart-Allmaras(SA)モデル． 
 

図 5 ノズルリップ部の循環流．動圧を

と速度ベクトルを示す． 



 

 

が SA モデルの結果は徐々に圧力が回復して
最終的には P/Pa=0.9 付近に達する．実験結
果と比較すると SA モデルの方が実験結果に
一致している．この差異を明らかにするため
に図 4では乱流粘性係数を比較する．同図で
はマッハ数等高線もあわせて示す．この結果
から流れ場は FSSとなっていることが分かる．
図 4(a)の BL モデルの結果では壁付近の境界
層付近にのみ乱流粘性が生成している．一方，
SA モデルの結果では(図 4(b))剥離せん断層
にも乱流粘性が生成している．図 5はノズル
リップ部に発生する循環流の領域を拡大し
ている．BL モデルに比べて SA モデルでは強
い循環流が発生していること観察される．ノ
ズルリップ部の流速は BL モデルでは約 35 
m/s であるのに対し，SAモデルでは約 110 m/s
程度でとなっている．この循環流の違いは図
4 で見られる剥離せん断層部分の乱流粘性の
違いに起因している．BL モデルでは乱流粘性
の生成が小さいため循環流も小さくなり，図
3 に示した壁静圧分布は剥離後にすぐに大気
圧へと回復する．一方，SAモデルでは循環流

が大きいため，剥離後にはゆっくりと
P/Pa=0.9 まで回復するわけである． 
 上述の議論より，ノズル内部の FSS といっ
た剥離流れの数値解析にといては剥離せん
断層を解像することが重要であることが分
かった．そこで，以下では RANS/LES ハイブ
リッド法を利用して非定常解析を実施し，剥
離せん断層の挙動を解析する． 
 
(2) 図5(a)にはIDDES法を用いた結果を示す．
ノズル中心軸より上側は乱流粘性係数であ
り，図 4(b)の SA モデルを用いた結果と比較
すると，剥離せん断層部では LES となるため
乱流粘性の生成が抑制されていることが分
かる．図 6に示した壁静圧分布より，SAモデ
ルでは X/R=1.9 だった剥離点が X/R=1.5 と上
流へ移動していることが分かる．そして剥離
後の壁静圧は大気圧まで急激に回復してお
り， BL モデル(図 3)に近い傾向を示してい
る．図 5(a)のマッハ数分布(ノズル中心軸よ
り下側)より，非定常計算を実施しているに
も関わらず剥離せん断層は安定している．
IDDES は大規模な剥離流れに適したモデルで
あり，流れ場の不安定性を本質的に有する必
要があるが，今回対象としているロケットノ
ズル内部の FSS流れは剥離せん断層の不安定

図 6 IDDES による壁静圧分布比較. 
(a) IDDES モデル. 

 

(b) IDDES モデル． 擾乱あり． 
 

図 5 ノズルリップ部の循環流．乱流粘

性係数(上側)と速度ベクトル(下側)を示

す． 

図 7 ノズル内面の渦構造.ノズル壁面

は静圧分布，等値面は Q値を示す． 



 

 

性を誘起するために必要な擾乱が非常に弱
いことが原因であると考えられる．そのため，
本研究ではノズル壁面の付着した乱流境界
層に対してリスケーリング法を導入して人
工的に擾乱を成長させることにした．リスケ
ーリング法は境界層の内層・外層に対してそ
れぞれ壁法則・速度欠損則に基づいて擾乱を
成長させる方法である．IDDES では変動のあ
る流れ場に対して Wall-Modeled LES となっ
ていることから，本研究では外層のみに適用
することにした．更にリスケーリング法を圧
縮性流れに適用する場合，速度ベクトルの他
に密度・温度・圧力のいずれかも選択する必
要がある．境界層内部の擾乱の中で圧力の変
動が最も小さいことが過去の研究から分か
っているため，圧力をまずは選択し，更に温
度を加えた計 5成分の擾乱を成長させるよう
にした．その結果，計算の安定性を向上させ
ることが可能となった．本手法を剥離点より
上流の乱流境界層に導入した結果，図 5(b)
に示すように，乱流粘性係数・マッハ数分布
のいずれからも剥離せん断層が不安定化し
た．これは図 7から分かるように，リスケー
リング法によって発生した渦構造が剥離せ
ん断層に流れいったからである．図 6ではリ
スケーリング法を導入した IDDESの結果も比
較しており，剥離点の位置は X/R=1.5 から変

わらないが，剥離後の圧力回復が緩やかにな
り実験に近い傾向となっていることが分か
る．一方で，ノズルリップの壁静圧に関して
は実験結果よりも高い値となり，剥離領域の
循環流に関しては実験ほど強くはならなか
ったと言える．  
 
(3)ロケットノズルは高温の燃焼流れに起因
する内壁の温度上昇を抑えるために再生冷
却を行っており，ノズルは 700 本近い冷却チ
ューブから構成されている．そのため，実際
のノズル内壁は平滑ではなく再生冷却管の
凹凸がむき出した形状をしており，この凹凸
形状が横推力に与える影響が懸念されてい
る．そこで，DDES 法を用いてノズル内壁形状
の影響を調べた．ここでは実機の再生冷却管
を参考に，ノズル出口半径は 40.5mm に対し
て冷却水溝深さは約 0.1mm，冷却管ピッチは
約 0.2mm と設定した．図 8では再生冷却管を
模擬していない平滑なノズルと冷却管を模
擬した凹凸のあるノズルの壁静圧分布を比
較している．剥離位置に関して違い見られな
いが，冷却管壁の影響で剥離線に teepee パ
ターンの発生が観察される．平滑なノズル壁
面では現れなかったこの teepee パターンを
調べるために，流れ方向に水平断面と垂直断
面の密度分布を図 7に示す．垂直断面の密度
分布からノズル壁面の凹凸の影響で剥離剪
断層は周方向に不安定性が現れており，結果
として剥離線が teepee パターンを示すよう
になったことが分かった． 
 
 今回対象としたロケットノズルだけに限
らず，ロケットといった宇宙機開発では流れ
のレイノルズ数が高い．そのため，格子点数
増大のため LES解析をそのまま適用すること
は依然として非常に困難である．本研究で採
用した RANS/LES のハイブリッド法はこのよ
うな高レイノルズ数の非定常流れを計算す
る上では有望なモデルであり，今後は適用範
囲を広げて行く予定である． 
 

 

(a) 平滑ノズル. 
 

 

(b) 冷却管付きノズル． 
 

図 8 ノズル壁静圧分布比較 

 
図 7 密度分布で示した変動する剥離剪

断層． 
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