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研究成果の概要（和文）：

本研究は，極超音速予冷ターボジェットに関わる、「エアインテークバズ」と「極低温水素燃
料の挙動」という２つの非定常現象を実験的、数値的に調査，モデル化すること，さらに、そ
れらを組込んだシステム全系の非定常シミュレータを構築し，エンジン燃焼実験に適用するこ
とを目的とした。研究はほぼ予定通り完了し、インテークバズが、空気の流量バランスおよび
後部ダクト体積に支配されることを発見した。新規開発した静電容量型ボイド率計／流速計を
用いて、液体窒素のクオリティと熱伝達に関する関係を導いた。得られた物理モデルを非定常
シミュレータに組込んで、JAXA で実施した起動試験と比較し、精度を検証した。

研究成果の概要（英文）：
We developed a dynamic simulator for the hypersonic precooled turbojet including the

unsteady models of the inlet unstart phenomenon and flow properties of two-phase
hydrogen flow. Wind tunnel tests and numerical simulation clarify that the amplitude and
frequency of the inlet buzz are determined by the inflow and outflow balance of the inlet
and the duct volume located after the inlet. A capacitance-type void fraction meter was
newly developed and relationship between the quality and heat transfer rate of the
nitrogen was researched. The dynamic simulation agrees with the engine firing test.
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１．研究開始当初の背景
次世代の航空宇宙輸送システムにおいて、

高い安全性、信頼性、低コスト、環境への配
慮（低 CO2）、利便性（高速化）が必須な要
求項目であるが、従来の使い捨てロケットや
ケロシン燃料を用いた航空機では、構造重量
や運用に関する制約により、将来の発展に対

応することが困難である。そこで、申請者等
は液体水素を燃料かつ冷媒とした予冷ターボ
エンジンを提案し、世界に先駆けて開発研究
を進めてきた。予冷システムにより、ターボ
ジェットの飛行マッハ数の限界を現状のマッ
ハ数 3 からマッハ数 6 程度まで拡大すること
ができる上、ブレイトンサイクルの熱効率を
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向上させ、エネルギ面においても飛躍的な効
果を発揮する。

このような推進システム開発を想定した場
合、量産品と異なり実験的にデータベースを
構築することがコスト的に困難である。そこ
で本研究では、飛行マッハ数の変化や液体水
素の燃料マネジメントを含めた非定常シミュ
レータを構築し、実験データを補間しようと
するものである。その際、鍵技術となる２つ
の非定常現象（エアインテークの不始動／バ
ズと液体水素の相変化）については未だ明ら
かになっていない点が多く、特に工学的なモ
デル化はなされていない。

エンジンの過渡応答性の研究は、近年ロケ
ット分野で多く着手されており、例えば、欧
州におけるアリアンロケットの予冷、起動、
停止モードの非定常シミュレーションや
JAXA によるロケットエンジンの動的シミュ
レータ等がある。しかしながら、本研究で対
象とするターボエンジンはロケットと異なり
大気を吸込むため、飛行環境の変化による影
響が大きいことが現象を複雑にしている。

２．研究の目的
本研究は、予冷ターボエンジンを対象とし、

要素の非定常現象の解明と工学的なモデル化、
並びに非定常シミュレータの構築を目的とし
ている。具体的な項目を以下に示す。
(1) エアインテークのバズ、不始動現象の解
明と復旧、回避手法の実証

極超音速機では、飛行条件の変化に対して、
可変形状のエアインテークとノズルを制御す
ることで対応している。エアインテークの非
定常特性を研究した資料は少ない上、バズと
いう現象を捉えるという段階で留まっている。
本研究では、申請者等が提案しているランプ
可変機構やバイパスドアを用いたバズ回避方
法やバズからの復旧方法を実証する。
(2) 液体水素の相変化を含めた非定常現象の
解明とエンジンの熱管理技術の構築

予冷ターボでは、主流およびエンジン構造
を冷却する必要があるため、予冷器、再生冷
却燃焼器等の熱交換器を有しており、その内
部を流れる水素の状態が激しく変化する。特
に、エンジン始動時には、亜臨界状態のガス
水素から、二相流状態を経て、超臨界状態へ
と相変化が起こり、その間に密度が数十倍に
変化する。これまでのエンジン開発試験にお
いては、この流量制御を試行錯誤的に行なっ
てきたが、ロジックの構築は困難であった。
本研究では、基礎実験を併用し、燃料水素の
熱流体特性（伝熱、圧力損失）をモデル化し、
熱管理ロジックを構築する。
(3) ３力学をカップリングした非定常シミュ
レータの構築

従来の研究においては、回転機械、エアイ
ンテーク、ノズルという要素を単独に研究し

たものが多く、エンジンシステム全体の設計、
制御に役立てられているとは言いがたい。本
研究では、上記のモデルを組込み、空気力学、
熱力学、機械力学をカップリングした非定常
シミュレータを構築し、試験結果と比較検討
しながら精度を高める。

本研究は、液体水素を燃料とする極超音速
予冷ターボエンジンの過渡応答性（非定常性）
に焦点を当てている。航空用ターボジェット
やロケットエンジンの制御に関する研究は古
くから数多くなされており、制御技術も確立
されたものになっているが、いずれもケロシ
ン系燃料（ロケットでは液酸／液水）、穏やか
な起動、飛行環境の変化が小さいものを対象
としている。一方、予冷ターボの制御は、極
低温燃料の相変化、起動時の内部流体の急激
な変化、飛行時の大気の変化に対応する必要
があり、学術的、技術的に新規性に富み、技
術課題も多い。また、極低温液体水素の熱物
性特性に関する研究は超伝導の分野等でなさ
れているが、極めて基礎的、厳密的である一
方、工学的なモデルを作る段階には至ってお
らず、この点でも本研究の意義は大きい。

３．研究の方法
極超音速予冷ターボエンジンを対象として、

可変インテークおよびノズルまで含めたシス
テム全体の非定常シミュレータを構築し、並
行して JAXAで行なうエンジンの燃焼試験デ
ータと比較検討する。また、その際に必要と
なる、エアインテークの不始動現象、ターボ
機械の動特性、相変化を伴う熱交換器および
バルブなどの非定常特性等、未解明の要素現
象について、適宜、基礎実験と数値解析を行
ないモデル化する。
(1) エアインテークのバズ特性に関する研究

インテークバズとは、超音速エアインテー
クが超臨界状態から不始動状態になったとき
に起こる衝撃波の自励振動現象である。バズ
により、燃焼火炎の吹き消え、エンジンの破
壊等が起りうるため、回避すべき問題である。
本研究では、矩形エアインテーク（図 1）の
超音速風洞実験を実施し、バズが起きない飛
行マッハ数領域を調査するとともに、バズの
予兆を発見することを目的とする。ディフュ
ーザ部や抽気室に非定常圧力センサーを取付
け、バズが発生したときの圧力振動を周波数
解析することで、今回起こると考えられる
Ferri 型バズの特性を解明する。また、高速
度カメラを用いたシュリーレン撮影により現
象を可視化する。過去に実験を行なった風洞
模型を活用し、ランプ部を可変にし、可変バ
イパスドアを取り付けることによって、通風
中にインテーク形状を変えられるようにする。
また、数値解析によって実験では観測するこ
とのできないインテーク内部での衝撃波の挙
動を調査する。さらに、エアインテーク後方



に配置したフロープラグで背圧を変化させた
とき（エンジンの状態変化を模擬）にエアイ
ンテークがバズに陥らないようにする方法や
バズに陥った状態から復帰する方法を可変ラ
ンプやバイパスドアを制御することにより確
立する。

図１. インテーク風洞試験模型

(2) 気液二相流の流動特性に関する実験研究
極低温流体の流動特性を調査するために、

本研究では静電容量型ボイド率計を開発した。
まず、水-空気二相流を対象とし、簡易的に二
相流を作り出し、本ボイド率計を可視化によ
る手法と比較し、校正する。次に、蒸発過程
を伴う極低温流体の流動特性を把握するため
に、液体水素および液体窒素を用いた流動試
験を行った。図２に実験供試体(計測部)の写
真を示す。光学観測のため，ユーピロン製（防
弾ガラス）の可視化管を用いている。実験の
手順としては、まず、液体水素を管内に流し、
配管中を流れる液体水素を電熱線によって加
熱することにより蒸発させ、気泡流、スラグ
流等、任意の流動様式を作り出す。実験は，
JAXA 能代多目的実験場およびあきる野実験
場を使用して行なった。

図２. 二相流計測テストセクション

(3) エンジン非定常シミュレータの構築
本シミュレータは、ボリューム・ジャンク

ション法を用いた非定常準一次元 CFD 解析
である。極超音速ターボジェットの広範囲に
わたる作動特性と極低温気液二相流の非定常
特性を組込み、精度の良いシミュレーション
を行う。特に、飽和状態や臨界状態付近では

物性値の急激な変化があり、熱伝達率等は物
性や相変化の影響を受ける。本研究で用いて
いる物性値プログラムは NASA の物性デー
タを利用し、スプライン補間で飽和付近以外
では滑らかな物性値を出力し、飽和状態付近
では細かく区間を分け、不連続な解を持つよ
うに工夫を加えた。また、単相流・二相流問
わず亜臨界領域で連続的に使用できる推測式
を用いてシミュレーションを行った。さらに、
エンジンシミュレータの構築の初期段階には、
数多くのエンジンの燃焼実験データと比較す
る必要があり、大規模な予冷ターボエンジン
試験だけでは対応できない。そこで、保有し
ている小型ターボエンジン試験装置に、推力
9kgf 級の Mercury エンジンと液体窒素を冷
媒とする予冷器を装着したものを供試体とし
て、エンジン燃焼実験を実施した。圧力、温
度、燃料流量、回転数、推力を計測し、燃料
および冷媒の供給量を変化させたときの応答
性を調査し、エンジンのシミュレータを検証
した。

４．研究成果
以下に結果の概要を示す。
(1) エアインテークのバズ特性に関する研究

図３に風洞実験で得られたインテークバズ
の発生と停止の様子（圧力の時間推移）を示
す。インテーク背圧を上昇させるとバズが発
生し、圧力振幅が大きくなる（22 秒時）。そ
の後、インテークスロート面積を小さくして
いくと徐々に圧力の振幅が小さくなり、つい
にはバズが停止した（41 秒時）。このことか
ら、スロート面積がある一定値以下になると
バズが発生しないことがわかる。その他、バ
ズ発生時にバイパスドアを開けることによっ
て、バズが停止させる手法を確立した。

実験と CFD によって得られたインテーク
バズ発生中の圧力時間履歴（1 周期）を図４
に示す。実験と CFD では振幅で 30%、周波
数で 11%の差があるものの定性的な傾向は
一致した。その他、ダクト体積の違いにより、
バズの発生タイミングが変化する様子を捉え
ることができた。バズ周波数がインテークに
流入・流出する流量のバランスに係わること
を発見した。低マッハ数時には、超臨界状態
（始動状態）と特性の似ている亜臨界状態（不
始動状態）が観測され、疑似超臨界状態と名
付けた。さらに、インテークバズをモデル化
し、ボリューム・ジャンクション法によって
解析した。
(2) 気液二相流の流動特性に関する実験研究

図５に水平管内を流れる水素気液二相流の
撮影画像を示す。図中、流れは左から右に向
かっている。白い破線で囲まれた部分が，ボ
イド率計測の対象範囲である．撮影画像を画
像処理（背景処理，輪郭形成，二値化処理）
することによって、ひとつひとつの気泡を追



跡し、各気泡を楕円球近似することにより体
積を求める方法（直接追跡法）と二値化画像
全体の黒い部分の割合から統計的にボイド率
を算出する方法（統計的手法）の二種類を比
較した。図６に静電容量型ボイド率計測と光
学的手法による計測を比較した結果を示す。
グラフの上部にある帯に、各時刻における垂
直方向および水平方向の気泡の様子（二値化
後）が書かれている。静電容量型ボイド率計
の時間分解能が約 20 Hz と低いことおよび測
定位置が光学計測の位置と完全に一致してい
ないことより両者は異なっているように見え
るが、全体的な傾向は一致している。光学的
手法において，直接追跡法と統計的手法を比
較すると後者はピークを捕らえきれてはいな
いが、ほぼ正確な値を算出することができた。
統計的手法を使うことにより解析時間が短縮
される他、直接追跡法では気泡が重なって
個々の気泡の体積を求めることが困難となっ
た場合への適用も期待される。その他、課題
として出てきたボイド率計の温度ドリフトを
低減することができた。また、実験結果から、
液体窒素のクオリティと熱伝達に関する関係
を導き、液体水素の物性データを取得する目
処を立てた。

図３． インテークバズの発生と停止(Mach
2.0, Re 数 9.16 x 105)

図 4. バズによる圧力振動

(3) エンジン非定常シミュレータの構築
図７にモデル化した予冷ターボジェットエ

ンジンのフロー図を示す。エンジン各要素を
ボリューム要素として、繋いでいる配管をジ
ャンクションとして解析するボリューム・ジ
ャンクション法のコードを開発した。まず、
予冷ターボの実験データを用いて各要素をモ
デル化し、定常状態におけるエンジンの性能
を評価することができた。また、液体水素の
熱物性モデルを組込むことにより、液体燃料
を用いた実験の性能評価を行なうことができ
た。図８にエンジン起動時の回転数履歴につ
いて、実験と解析結果を比較した。非定常特
性を含めて、シミュレーションは実験結果を
再現できている。空気流量、燃料流量も定量
的に一致したが、配管温度等には、誤差が大
きく見られた。さらに，Mercury エンジンを
対象とし、一定ゲイン拡張カルマンフィルタ
による性能推定プログラムを作成し（パラメ
タは現在回転数のみ）、実験値とカルマンフィ
ルタ推定値の違いに関して比較・考察を行っ
た。これまでに構築した非定常シミュレータ
に今年度得られた物理モデルを組込み、精度
の向上を図った。さらに、非設計点として、
エンジンがウインドミル状態で作動するとき
のモデルを組み込み、JAXA 側で実施した起
動試験と比較し、シミュレータの精度を確認
した。

図５． 液体水素二相流の可視化撮影

図６． 液体水素二相流の可視化撮影



図７．予冷ターボエンジンフロー図

図８ .動的シミュレーションによるエンジン
回転数の履歴

以上まとめると、研究はほぼ予定通りに完
了し、波及的な技術も得られたが、インテー
クバズと液体水素の流動モデルをシミュレー
タに組込むという点において未だ不十分なと
ころがあり、今後の課題となった。
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