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膨張タービン型 L ACEの性能解析
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l まえがき

宇宙往還機や極超音速機のエンジンとしてターボジェット，ロケット，ラムジェット，空気液化サイ

クルエンジン (LiquidAir Cycle Engine .以下 LACEと記す)それらの複合型を始め，多く

の型式のエンジンが提案されているo 上に挙げた型式のうち， L A CEはp 高高度飛行中に吸入した空

気を燃料の液体水素によ D液化し，それを水素とともに，燃焼室へ噴射し，燃焼させる方式であり，ロ

ケットの一変形と考えられる O したがって， LA CEでは酸化剤を積む必要がなく，また，燃焼におい

ても，スクラムジェ y トのように高速燃焼ではなくロケットの既存の技術が利用できるので，実現の時

( 1 -3 )官
期が早いものと期待できる O それ人関して，著者らはすでに，ガスジェネレータタイプの単純

LACEの基本性能を明らかにした。(4 )一方，著者らは定置用のガスタービン，あるいは航空機用エ

ンジンでの水素燃料の利用について研究を行なってお D，水素の膨張タービンの利用を提案して，その

有効性を示した。 (5，6) そこで本研究においても E 膨張タービンの出力でポンプ動力を供給するタイ

プの LACEを考案し，性能解約を行なった O

2 各構成援素の特性

図 1は本研究で計算のモデルとして用いた LACEの概略図であ D， システム Aはインレット，ディ

プユーザ，液化器，ノズル，ポンプ，タービンおよび就スジェネレータで，またシステム Bはガスジェ

ネレータの代わUに膨張タービンで構成されているO LACEの基本原理は，高速で流入する空気

をインレットによ D，並音速まで減速，圧縮し，さらにディプユーザによ D減速し，液化器で液化する O

このとき液体水素はポンプによ D燃焼器圧まで加圧しておく O 液化された空気をポンプによ D燃焼器圧

まで加圧した後，水素とともに噴射し，燃焼器で燃焼させるO この燃焼ガスをノズルで膨張させて推力

を得るO このサイクルにおいてポンプを駆動するための動力を得る万法として， (1)水素の膨張タービン

あるいは (訪ガスジェネレータからの燃焼ガスで駆動されるタービンから得る 2通りがあるが，ここ

では主として (1)を採用したシステム Bについて解析を行なう o

本解析を行うに当たって要素各部は断熱され，外部への熱損失はないものとする O
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図 1 LACEのシステム構成
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2.1 空気取入れ口

図2にインレットの形状の概略を示す。インレットに三つの斜め衝撃波と一つの垂直衝撃波が発生す

るものとする O この時，総圧回復率はマッハ数の関数となるが，それぞれの衝撃波の衝撃波角β，偏角

。は総圧回復率が最大になるように乗数法による最適化手法で決定している o またディプユーザ出口の

マッハ数は一定値0.1とした

2.2 液化器

液化器で、は，ディプユーザを姐過した空気が液体水素の冷熱によ b磁化される O また液体水素はタン

クに温度T H1，圧力 PH 1で貯蔵されていると仮定する O システム Bの場合，水素はポンプ。によって

加圧された後，液化器で熱を得て温度上昇し，膨張タービンを駆動して燃焼器に送られるO 阪化器の性

能は両流体の温度，圧力，流速や液化器の形状，材質等によって変化するが，本研究においては，それ

らの詳細は考慮、せず，簡単のため温度効率ηLと温端末の温度差ムThによる評価を行なう。また圧力

損失は考慮、していない。

空気の状態はF 飽和液の状態であるから，圧力を与えれば，温度が決定される O また，温度効率よ b

水素の出口温度が求まる O

水素および空気の入口と出口の温度，圧力が既知であれば，液化器における比エンタルピ変化ムhH

とムhA が決まるo 水素のエンタルピ変化ム hH はデータ表よ D 求められる ~7) その結果，吸入した空

気を液化するのに必要な水素の流量が求まる O 水素の流量を表わすパラメータとして燃焼の当量比φを

用いるが，液化比α(液化された空気流量と水素の比)も用いるo αとφとの同には以下の関係があるo

θ1 

ns:normalshock 
05: obl ique 5 hock 

図 2 空気取り入れ口

α=  1 / ( o. 0 2 9 3 5φ ・H ・.....・H ・..……………...・H ・.....・H ・..………… (1)
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(温度ーエントロピ)線図上に示す。空気はインレット通過後 1tの状図3に空気の状態変化を Ts

態になり，液化器で飽和液 2の状態まで冷却される O
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線図Ts 空 気 の図 3

膨張タービンとポンプ2.3 

図 4は水素の Ts線図であり，ポンプでH2の状態まで加圧された後，空気を液化して H3まで昇温

ふH(hH3-hH4)がタービン出力となるo

前節の液化器の温端末温度差はムTh=(Tlt-TH3)と

されるo膨張タービンの過躍はH3→H4で表わされ，

勾)
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表わされるo一方冷端末温度差はムTcニ (T3-TH2)であ九圧力を規定すると，決まる性質を有

しているO

ポンプによって空気圧力は P1 tから PCに，水素圧力は PHlから PH2に昇圧され，るこの動力は

膨張タービンによって供給される o なお計算実行の除は圧力比 rニ PH2/凶 1を変化させて作動点を

求めるO

2.4 燃焼器

現在まで使用されてきた液体燃料ロケットの燃焼器圧と比推力，ノズルでの膨張比との関係を図 5に

示す?) 圧力は約 3'"'-'20MPaの広範闘に分布しているo 参考までに，函中 LEー7帥が函で現在開

発中の H-IIロケットを表わしている O ガスジェネレータタイプの LACEでは 1s Pを最大にする燃焼

器圧力が存在したが，膨張タービンを尉いる場合にはそれはなく， 1'"'-'20MPaの範囲で計算を行ったO

燃焼器内のガスの組成は，化学平衡計算をして求めるO
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図 5 各 種エンジンの特性

2.5 ノ ス ノレ

ノズルを通過する燃焼ガスの状態として(1)熱力学的平衡に達している場合. (2)燃焼器出口で凍結流

れとなっている場合の 2通りあり，しばしば，それらがある割合で混合しているとする解析が行われて

いる。(10)本研究では，簡単化のために，等エントロピ変化の適正膨張とし，壁面での摩擦，および熱

損失はないものとし，凍結流れを仮定する O

2.6 エンジンの性能

ノズル出口を e.燃焼器を Cで表すo ノズルは最適膨張ノズルとしたので Pe=POであ!?，燃焼器

口
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内では速度はゼロと仮定する O また Kg. Rgはそれぞれ燃焼ガスの比熱比とガス定数を表す。ノズル出

ロ速度Veは

Ve aC 
2 Pe 

-. {1 -(で二一)
K g - 1 Pc 

K g - 1 

K g (2) 

となる O ただし αcは燃焼器温度に基づく音速を表す O 推力Fは次式のように表される。

F=  À~pVe- ふ a Vo …………………・H ・H ・....・H ・.....・H ・..……...・H ・..……ぃ (3)

ただし .Aはノズル角修正係数を Voは飛行速度を表す。したがって，燃料比推力 1s p は次の式

で書ける。

1 s p F / (m Hg ) (4) 

3 解析結果

図6に当量比と比推力との関係を示す。横軸には空気の液化比αも併記しているo 図には液化器の温度

効率も波線で、描いている O 本解析で、は具体的に液化器の型式を考慮していないが，液化器の温度効率が
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図 6 比推力と当量比との関係
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高くなれば当量比は小さく，その結果，液化比は大きくなるo 図には液化器の性能による限界①を示し

てあ人これ以上当量比を小さくすることはできない。比推力は推力を水素の重量流量で割って得られ

るので，当量比が小さいほど，比推力は大きくなるo P C = 1 0 MP aで最大 2300sec程度が得ら

れる O ガスジェネレータを用いた場合，温度効率を 0.5と設定し，約 900secの比推力が得られたが

膨張タービンでは 1100secと約 20%程改善されるO

当量比φ=4.0一定とし，飛行マッハ数を変化させた場合の比推力を図 7に示すo マッハ数が増加す
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i図 7 飛行マッハ数による比推力の変化

ると，インレットでの総圧回復率が低下し，燃焼圧力を一定に保っているのでポンプ入力が増加するO

その結呆，比推力は減少する o 図中に作動限界を 3種示しているO ⑥は前述したように，液化器の性

能による限界で，温端末温度差が零となることによる O ②は液化器での水素の温度上昇による限界で，

3000K を一設定している O マッハ数増加により，ラム温度上昇が大きく，熱交換をした水素は非需に

高温になり，解離が始まるo そのため燃焼させてもこれ以上の温度上昇が見込めなくなることによるO

⑥はやは!?， ラム圧上昇による臨界で，本解析では 35MP a としたo この圧力レベルに到達すると液

化器の構造上の問題も発生し，また空気の物性値のデータも得られなくなるo

図 8 には~ J燃焼器圧が比推力に与える影響を示す。ガスジェネレータの場合にはマッハ数一定の時，

最適な燃焼器圧が存在したが，図に示すように膨張タービンの場合には最適値は得られないo この場合

燃焼器庄の増加とともに空気側のポンプ仕事は増加するが， Ts線凶から明らかなように，水素租11はー
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タービン出力が大になるの圧力比が大きくなるほど，種のプレイントンサイクルを構成しているので，

で，比推力の減少は生じないo しかしながら，参考までに燃焼器圧が 20MPa，ct=5でポンプの吐出

圧力は 40MPaにも達し，液化器の構造上の制約は避けられないと考えられる O

これまでの解析では当量比(あるいは液化比)を任意に変化させて解析を行ったが，図 9には液化器

の性能を一定にした場合の比推力と当量比を示す。すなわち，液化器の温端末温度差をムTh= 2 0 K 

と一定したo 高度の影響も併せて示すが，その影響は周囲圧力の変化となって性能に影響を及ぼす。図

中，実線の比推力，波線の当量比に折点が存在するo 高度が高いほど，比推力が大きい理由を考えるO

ひいマッハ数が一定であれば，高度による周囲温度の変化は小さいので，ディプユーザ出口空気温度，

プレイトンサイグルの最高温度が一定というては水素の液化器出口温度はほぼ一定となる O そのため，

当量比の変域は条件に相当し，ポンプ。の吐出圧が高いほどタービン出力が大きく取れるためであるo

ガスジェネレータタイプより小さい領域での作動が可能になるo また計算は行なっ2.0 ---6. 0であれ

マッハ数の大きい領域での比推力の低下をカバー
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ていないが，液化器を出た水素で機体冷却をすると，

できることが容易に推論できる o
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めとま4 

膨張タービンタイプの LACEの比推力はガスジェネレータタイプに比して 20婦程度増加する。(1) 

作動可能領域(高度ーマッハ数)の存在が明らかになったO(2) 

燃焼器圧力が大きいほど比推力は増加する O(3) 

マッハ数が大の時，高度増加とともに比推力も増加する O(4) 
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