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Abstract 

藤井昭一

This paper is devoted to the analyses of the performances of scramjet engine 

which consists of the inlet， combustor and nozzle. In the analysis， there are 
severe di茄cultiesin the combustor due to the problem such as turbulent dif-

fusion of hydrogen fuel and mixing with air at supersonic speed range， and 
an axisymmetric flow model is adopted and chemical equilibrium is assumed. 

To estimate the demerit of weight increase， the axial length of the compo-

nents is calculated， which presented the basic information about the optimum 
configuration of the scramjet engine. 

スクラムジェットエンジンでは、燃焼は主として、亜音速よりもむしろ超音速で進行するので、その設計

lこ際しては、多方面にわたる考慮が必要である [1，2]0 一例として、最近 Czyszらによって熱力学の観点から
の推進システムのエネルギー解析が行われた [3，4]。特に、もしスクラムジェ y トエンジンが 6以上のマ yハ

数で飛行するような場合、エンジン形状、例えばインレットの断面積収縮比、燃焼器の人口、出口の断面積

比、あるいは断面積変化率等は低マッハ数域でも、あるいは巡航の高マッハ数域でも効率よく作動できるよ

うに決定されなければ‘ならない D その結果、幾何学的形状の最適化が急務となっている O もちろん、これま

でにも形状に関する最適化が行われた例はあり、 Waltrupらはサイクル計算を含めてスクラムジェットエンジ

ンの最適化を試みている [5，6J0 また Billigは実験で使用する燃焼器の形状の修正を計算によって行った [7]0 
しかし彼らはいずれも静圧と断面積との聞に成り立つ Croccoの指数法目!]PAε/(ε-1)ニconst.[8]を使用してお

り、流れ方向長さについての情報は全く得ることができない。最適化の観点から、本研究ではスクラムジェッ

トエンジンを、複数のサブシステム(構成要素)から構成されたシステムとみなす。作動状態はこれらのサブ

システムを支配するパラメーターによって表現する。評価基準、例えば、燃料比推力、l 推力係数、あるいは

総圧回復率等の最適化を非線形計画法の概念を導入することで取り扱える o また乗数法を用いることにより、

パラメーターの最適値が短い計算時間で求められる。

スクラムジェットの燃焼器内の超音速流における乱流混合の数値計算と燃焼反応の速度論的考察は、計算

機による解法という観点からも非常に興味深い現象である。複雑な乱流混合の理論的な解析に詳細な化学反

応の機構を組み入れることによって、多くの場合、計算時聞が長大になり、膨大な記憶容量を必要とする O

そのため本研究では、いぐっかの単純化を導

入する O そのーっとして、燃焼反応に反応速

度無限大、つまり化学平街を仮定し、また乱

流モデルとして kーε乱流モデルを採用する。

2.解析

スクラムジェットエンジンの概略図を図 1

に示す。これは最近のスクラムジェットで駆

動される機体の一般的な形状を示している。
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図 1.スクラムジェットエンジン
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これまで提案されているエンジン形態との一

貫性は保ちながら、簡単白ために、以下のこ

とを仮定する。つまりインレットは機体の下

部に設置されていて、機体の前部によって発

生した圧縮場からはるかに後方にあり、その

彰響は受けないことにする口

2.1インレット

外部圧縮型のインレットの概略を図 2に示

す。空気捕獲比 Ao/AIは飛行マッハ数の関数

であり、ここで A1はインレットにおける断面 図 2‘外部圧縮型インレット

穣を表している。

簡単のために、この解析ではその比を 1と置く O 複数の斜め衝撃波を用いた外部圧縮型のインレットを採

用する。斜め衝撃波一段あたりの圧力回復率は次式で表される。

Pt2 (2κ ~I2_:_2 D バ-1¥-1/(κー1)r {(κ-1)/2}Alfsin2s十 11-κ!(κー1)
戸;ーい十 1J..~'..L 1 0l...1.1. fJーバ十 1) l {(κ-1)/2}Alfsin2s J 

最適衝撃波角siopjと偏向角()ioμは、乗数法を使用し、インレットを通じた総圧回復率を目的関数とした最適化

手法によって得られる [9]0 その結果、インレットの流れ方向長さは次のように書ける口
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X1 = do/ tan sI (2) 

2.2燃焼器

流れは超音速であるが、燃焼器での燃料と空気との混合過程は緩やかで安定しているので、燃焼器はその

過程iこよく合うように設計されなければならないG つまり、この種のスクラムジェットにおいては通常、化学

反応を支配する反応速度が非常に速いので、この混合過程は相対的に非常に遅く、その結果燃焼現象を律速

する過程になることを意味している Q 超音速域における乱流混合は、燃料の噴射方法とそれに連成した複雑

な衝撃波構造と空気流との干渉とに多大な影響を受ける。そのため解析的な研究は非常に困難であり、実験

によって得られたデータを解析にフィードパックする手法も有効であると考えられ、著者らはそれについて

も検討中である。しかしながら、本研究ではその前段階として、 2次元の軸対称流モデルと 2方程式 (kーε)

乱流モデルを導入して解析を試みた G 運動量、全エンタルピ、質量についての放物型の偏微分方程式の解が

PatankarとSpaldingの有限差分法を用いて得られる。これらの方程式は

。u 8u θδu， dp 
ρu一十 ρu一一一一(μt1'一)=一一
θX 81' rθl' 81" dx 

(3) 

。h 8h 1δδh， 1 8 ( r， _ ， 8 ，u2， ， dk 
ρ1.lー未ρυ一二一一(μt1'一)十一ーヤI(μt -fh)一一(一)+ (八一山一θX 81' r8r"-' 81" 'r8rll¥P -"'8r¥ 2' . \-~ -"'dr 

午(fJ-fh)hJ 8;;j]} 
。fδf θ 8f
puー十 pvー=一一(fmr一)。zθr l' 81' ¥L m θT 

と表される口連続の方程式は次のようになる。

θ1  8 
8x Pu 十子高~(pv1') = 0 

(4) 

( 5) 

( 6) 
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乱流運動エネルニドとその拡散率とに対して、さらに 2つの方程式が記述される。

ok ok 1 o ，Ll， ok. ，OU 今
ρuー十 ρ一二一一(ニー)+μtC:'~);<-pε 
θzδr r orσk or θr 

(7) 

δεθε1θμt oc¥ . C1 ，OU¥2 C2ρc2 
ρU-;::-+ρuー=一一(一一二)十一帆(一)一一一一δx . r -or r orσεθr' . k θr' k 

(8) 

乱流粘性係数は次式から計算できる。

(9) 

本研究では軸対称形状が選ばれ、流れの外部境界としては壁を考慮しており、水素の軸方向(平行)噴射を

仮定した。計算においては有限差分グリッドが採用された。通常の計算域においてはグリッドは水素のジェッ

トと周囲の空気流との混合域のみをカバーし、自由流領域へはわずかの距離だけ浸透させる O 初期条件として

は温度、圧力、水素の質量分率む分布のみが必要とされ、他のパラメーター(例えば、 k，ε)等は任意である。

μt=Cμpe/ε 

2.3ノズル性能

ノズルでは、凍結ノズル膨張を仮定した。つまり、膨張過握においてガスの成分は燃焼器出口での平衝組

成がそのまま凍結されているとした O そして、推力は次式で与えられる O
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ここでノズル角修正係数入=(1十 cosαN)/2である。燃料基準の比推力は
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となる O

3.結果と考察

3.1インレットの性能と形状

本解析では外部圧縮のみを採用したインレットを取り扱うので、マッハ数が与えられた場合、より良い

圧力回復は高撃波の特性を利用することで達成される O つまり、一つの強い垂直衝撃波によって減速するよ

りも連続した斜め衝撃波群を通過させる方が総圧損失が小さくなることを利用する Q 飛行マッハ数Alo= 9の

場合について、燃焼器入口マッハ数に対する総庄田複率を斜め衝撃波の数をパラメーターにして図 3に示す。
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図4.インレット長さ
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またインレットの流れ方向長さを図 41こ示すD これらの図より斜め衝撃波の数を増すと総庄田複率が良く

なるのは明かである。しかしながら流れ方向長さも増し、機構が複雑になり重量増加につながるというデメ

リットも大きい。
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図 5.燃焼器内の速度と温度分布
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燃焼反応は全て超音速域で進行すると仮定し

ている。図 5はダクト軸に沿う半径方向の速度

と温度分布の変化を示している。図中 EPCは

ポテンシャルコア領域の終わりを、 RDWは混

合域がダクト壁まで拡がった点を、 CCは燃焼

の終わり、つまり燃焼器長さ(後述)を表す口図

は飛行マッハ数 7、燃焼器入口マッハ数 2.4、高

度 30kmの場合を示している。ポテンシャルコ

アは燃料噴射ノズル直径の 15倍程度で終わる。

また混合域はノズル直径の 59倍付近で外壁に到

達する。燃焼の終わりは約 115倍程度であるこ

とを示しているが、これは以下の判断基準によ

るD つまり図の上半分は速度分布を示しており、

RD¥V付近でほぼ均ーになっているのに対して、

図の下半分に示すように、温度分布が均ーにな

るには流れ方向距離をかなり必要とし、 100倍

を越えても不均ーさ(図でムT=九四k- Tcenter 
のこと)が残る D そこで本研究ではこの不均ー

さのピーク温度 iこ対する相対値(ムTj九eadが
10%以内になった点を燃焼の終わり (CC)とし

た口また未燃水素量も燃焼の進行具合を判断す

るのに有効であるが、これと先ほどの温度の不

均ーさとの関係を図 6に示す。温度の不均ーさ

が約 10%になると未燃水素の量はほぼ 2%程度

図 6.未燃水素量と温度の不均ーさとり関係

になる口

図 7には当量比が燃焼器長さに与える影響を

示す。
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図 7.燃焼器長と当量比の関係



図中、水素の噴射温度を 300K一定としている

が、当量比が増すに従って燃焼器長も増す傾向

を示している O この理由を次の図とともに考え

るO 通常、極超音速で飛行する場合lこは機体や

エンジンの積極的な冷却が必要となり、最近ス

ラッシュ水素の使用についての報告が多くなっ

ている (10-12]0 厳密には機体で発生する空力加

熱と再生冷却との伝熱に関する詳細な計算が必

要になるが、本解析ではその第 l次近似として、

冷却の効果を水素の噴射温度iこ代表させてその

影響を調べる G それに関しての詳細は別に報告

する予定である。図 8にその様子を示す。ポテ

ンシャルコアの領域は余り変化しないが、 RDW

と燃焼終了 (CC)に要する長さは約 50uK"，，600K

の聞で最も長くなる。ここでは当量比と水素の

噴射ノズルの面積を一定としているので、噴射

温度と水素の噴射速度とが比例関係にある口し 400 

たがって図 9に示すように、空気流との速度比

の影響を調べなければならない。この図によっ

ても、速度差によるせん断の強さが混合に大き

く影響することが確認できる。先の図における

500Kがちょうど速度比 1に相当する O また水素 200 

の噴射速度を大きくとることが燃焼器長さを短

くするのに有効であることがわかる O このこと

は文献 [13]にも指摘されていることである。こ

れに関連して反応流れのマッハ数の流れ方向変

化を図 10に示す。反応の進行による熱放出のた

めにピーク温度に基づくマッハ数が 1に近づく。

図11には水素の混合の棟子、つまり未燃の水

素量の流れ方向の変化を示す D 初期の拡散が非

常に早いことが示され、また初期には量論混合

比の場合が一番拡散が遅いこともわかる。噴射

ノズル直径の 100倍を越えても中心付近に水素

が拡散せずに滞留しており、約2%程度は反応に

寄与しない口したがってこのことからも 98%水

素消費の点を燃焼の終わりとみなすのが妥当と

考えられる白

3.3エンジン性能

図 12には燃焼器入口マッハ数lこ対して比推力を

示す O 燃焼器入口マッハ数が 2.3'""2.6付近で最

適値があるのがわかる D 当量比については量論

混合比に近いほど比推力は大きくなる。
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4.まとめ

最適化手法の乗数法を用いて、スクラムジェ y トエンジンの最適化を試みた口軸対称 (2D)の燃焼器流れの

モデルを採用し、燃焼器の特性を解析した。その結果を以下にまとめる。

図 12図 11.未燃水素量に与える当量比の影響

1.インレットの性能と幾何学的形状を最適化の手法を適用して容易に求められることを示した。

燃焼器内の超音速流れを 2次元軸対称流でモデル化して解析した G そして燃焼終了に要する距離(燃焼

器長)を温度分布の不均ーさと未燃の水素量とで判断して決定した G

2 

3.水素の当量比と噴射温度は超音速での熱敢出lこ多大な影響を及ぼし、その結呆エンジンの比推力への影

響も大きい O したがって、機体とエンジンの燃料(スラ y シュ水素)による冷却についての詳細な解析

の必要性を示唆している。

2.，-3 m-s 

α: ノズル聞き角 deg 

s:衝撃波角 deg 

f:有効乱流輸送係数
ε;乱流運動エネルギの拡散率

μ:粘性係数 Nsm-2 

ρ:密度 kg m-3 

。:流れの偏角 deg 

κ:比熱比

λ:ノズル角修正係数
σ:有効プラントル/シュミット数

。;当量比

kJ kg-1 
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5.記号

A:断面積 m2 

Cμ， C1， C2:乱流モデルで使用される係数
Dj:燃料噴射ノズル直径 m 

d:直径 m 

F:推力 N 
f:水素元素の質量分率
h， h: エンタルピ、 全エンタルピ
Isp:比推力 S 

k:乱流運動エネルギ
.A1:マッハ数

171 j: 燃料(水素)流量

Pt:総圧 Pa 

:1"構成要素の流れ方向長さ m 

2.，-2 lll-S 

kgs-l 
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