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A ducted rocket engine is one of the air-breathing engines. The thrust is obtained by mixing the combustible
material that generated in the primary combustion chamber with the air and re-burning them in the secondary
combustion chamber. To improve the engine performance, it is important to grasp the mixing and combustion
characteristics in the secondary combustion chamber. In the present study, the mixing and re-burning are nu-
merically simulated under the thin layer approximations. Computations are performed in the cases of 2 and 4
intakes. The effects of the inlets on the mixing and the re-burning processes are explained.

1. 概要
飛しょう体にもっとも一般的に用いられている推進装

置であるロケットエンジンは, 構造が簡単である. この
エンジンは, 燃料の燃焼に必要な酸化剤を内蔵している
ため,およそ 20%の燃料に対して, 80%の酸化剤を必要と
する. そのために, ターボジェットエンジンと比較して,
ロケットエンジンの燃料消費率は大きいことがわかって
いる.
推進装置の性能向上のために,酸化剤に空気中の酸素を

用いるエアブリージングエンジンの研究開発が進められ
ている. このエンジンでは, 空気の圧縮にはターボジェッ
トとは異なり, およそマッハ 2以上の速度領域で発生す
るラム圧縮効果を利用している.
Fig.1に示したダクテッドロケットエンジン (1) は, エ

アブリージングエンジンの 1種であり, 機体外面上に取
り付けられた, 超音速空気流を取り込み圧縮する空気取
入口, 推薬の不完全燃焼を利用して可燃性物質を発生さ
せる第 1次燃焼室, 可燃性物質と空気との混合・再燃焼
を行う第 2次燃焼室, 及び燃焼ガスを排気し推力を得る
ノズルの 4つの構成要素に大きく分類される.

Fig. 1: Ducted Rocket Engine for Missiles

同じくエアブリージングエンジンの 1 種であるラム
ジェットエンジンの燃焼室では, 取り込んだ空気流に壁面
から燃料を噴射し , 混合・燃焼を実施する. それに対して,
本研究で解析するダクテッドロケットエンジンの第 2次
燃焼室では, 第 1次燃焼室において発生した可燃性物質
流に, 壁面から空気を噴射し , 混合・再燃焼を行う.
エンジンの安定した作動のためには, 空気取入口や第

1次燃焼室の研究とともに, 第 2次燃焼室内部での流れの
様子を把握することが重要である. そこで本研究では, 空
気取入口の個数や配置を変化させた場合の第 2次燃焼室
内の燃料と空気の混合及び燃焼について, 流れ場の数値
解析を実施し , 空気取入口が第 2次燃焼室に及ぼす影響
を中心とした燃焼特性を調べた. この結果を以前に実施
した化学反応を考慮しない, 第 2次燃焼室内の混合のみ
の数値解析結果 (2) と比較し考察する.

2. 計算法
ここでは, 本研究で使用した, 乱流モデルに q−ωモデ

ル (3) を用いた, 流れ場の数値解析プログラムコードに
関する計算法について説明する. 第 2次燃焼室内の混合
及び燃焼を解析するためには, 各成分ごとに分れた混合
気体 (複数化学種)の圧縮性 Navier-Stokes方程式の数値
計算が必要である. 本研究では, H2, O2, N2, H , O, OH,
H2O の 7 化学種を考慮した. 以下の方程式中の状態量
は, 燃焼室入口から流入する燃料流の値で無次元化され
ている.

2.1 支配方程式
乱流特性の輸送方程式と連成した, 3次元曲線座標系に

おける, 7化学種薄層近似圧縮性Navier-Stokes方程式は,
次のようになる. (4)
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このとき以下の関係が成立する.
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個々の化学種の粘性係数 µi は, Chapman-Enskog の
理論を用いて計算した. 混合気体全体の粘性係数 µl は,
Wilkeの公式を用いて次のように計算している. (5)
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一方, 乱流粘性係数 µtは, Coakleyの q − ωモデル (6)

を用いて, 次の式で表されるような, 壁からの距離を含ま
ない形で求めている.
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また粘性係数 µ, 熱伝導率 κ, 拡散係数Dは,ルイス数
Le = 1と仮定として, 次のような関係にある.
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このとき, 定圧比熱 Cpi とエンタルピー hiはそれぞれ
温度の 4次式と 5次式として, 近似される. (7)
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ここで a0i ∼ a4iと ∆H0iは各物質に固有の定数であり,
JANAFのテーブル (8) を参照した.
化学反応は, Evansの 7化学種 8素反応モデル (9) を

用いて評価した. 各化学種の生成と消滅は, 次のように表
される.

ẇi =Mi

8∑
j=1

(βi,j − αi,j) (Rf,j −Rb,j)

ここで Rf,j と Rb,j は, それぞれ前進方向及び後退方向
の反応率であり, 温度とモル濃度の関数として表される.

2.2 計算モデル
以上で説明したプログラムを使用して, ダクテッドロ

ケットエンジンの第 2次燃焼室内の混合及び燃焼特性に
ついて流れ場の数値解析を実施して調べた. エンジン出
口直径を基準長さとして無次元化した格子を用いて, 360
度のうち必要な部分だけを計算し , 残りの部分は対称に
なるように補完している. また, 空気取入口の数に関係な
く, 質量流量比が (ρu2A)j : (ρu2A)∞ = 10 : 1となるよ
うに格子を形成している. Fig.2に計算した 3つのケース
についてを, Tab.1に計算初期条件をそれぞれ示す.

Number of Angle Between
Case

Air Intakes Intakes (deg.)

(a) 4 90

(b) 2 180

(c) 2 90

Fig. 2: Computational Cases

Tab. 1: Initial Conditions in The Chamber
Chamber
Length : Diameter L : D = 5 : 1
Reynolds Number Re = 8.2× 106

Main Fuel Flow
Mach Number M∞ = 2.0
Molar Fraction [H2]∞ : [N2]∞ = 3 : 1

Air Injection
Location of Holes x/D = 1.0
Mach Number Mj = 0.3
Molar Fraction [O2]j : [N2]j = 1 : 4

2 Copyright c© 2000 by JSCFD



3. 計算結果と考察
Fig.3に, (b)の場合の等マッハ線図を示す. 壁面から

噴射された空気が, 燃焼室入口から流入した可燃性ガス
と接触していることと, ノズル部分で加速している様子
が見て取れる.

Fig. 3: Mach Line Contours in The Case (b)

Fig.4に, 燃焼室入口から全長の 3/5の点における速度
ベクトル線図と, 正面から見た燃焼室入口からの燃料ガ
スの流跡線図を,それぞれの場合について示す. 左半分に
混合のみの解析 (以降, 混合解析と呼ぶ. )の場合 (2) を,
右半分に今回の混合及び燃焼の解析の場合 (以降, 燃焼解
析と呼ぶ. )を示す. 3つの場合で流れ場の様子が, それ
ぞれ異なることがわかる.
速度ベクトル線図を見ると, 燃焼室内での燃料と空気

との混合及び燃焼は, 全体としてではなく幾つかの小領
域に分かれて進行することがわかる. (a)と (b)の場合で
は 8つの小領域が, (c)の場合では 4つの小領域が確認で
きた. (c)の場合には, 2本の吹き出しが見かけ上合成さ
れて, 合成ベクトル方向の 1本の吹き出しとして作用し
ている. また, (b)と (c)の場合では, 空気の吹き出しによ
り直接発生したものではなく, 2次的に発生した小領域が
存在していることがわかった.
流跡線図を見ると, 特に (b)の場合では, 混合解析と燃

焼解析で顕著に様子が異なっている. また, 燃料が多く流
れている領域とそうでない領域に区分することができる.
さらに, 先ほどの直接的に発生した領域か, 2次的に発生
した領域かでも区分すると, 次のような 4つの型に小領
域は分類できる.

I.燃料の流れが多い, 直接発生した小領域
II. 燃料の流れが多い, 2次的に発生した小領域
III. 燃料の流れが少ない, 直接発生した小領域
IV. 燃料の流れが少ない, 2次的に発生した小領域

化学反応は Iと IIの小領域で主に起こっている. それぞ
れの解析での小領域の数を, Tab.2にまとめる. (b)と (c)
の場合, 混合解析と燃焼解析の結果を比較すると, Iと II
の小領域は大きくなり, IIIと IVの小領域は小さくなる.
Fig.5に等温度面図を示す. すべての場合において, 化

学反応により温度が上昇し , 高温の気体が下流に流れて
いく様子が見て取れる. また, 吹き出し口の前方に, 高温
領域ができていることが, 特に (c)の場合からわかる. こ
の領域では, 吹き出した空気が燃料流をせき止めること
によって, 保炎効果を持つ再循環領域が形成され, 化学反
応が促進されていると考えられる.
Fig.6と Fig.7に, 等H2密度面図と等H2O密度面図を

それぞれに示す. 下流に行くに従って, 化学反応によって
H2が消滅し H2Oが生成していることが見て取れる. ま
た,(c)の場合には, Fig.6より燃焼室出口 (x/D = 4.0)の
断面においても, 他の場合と比較してH2が多く残ってい
ることがわかり,このことから, 燃焼の進行が遅いと考え

Fig. 4: Velocity Vector Diagrams at x/D = 3.0 and
Fuel Trajectory Lines from The Chamber Front

られる.
燃焼の進行度について, 次の式で表される燃焼率によ

り評価する. この式は,どのぐらいの割合で H 原子が燃
焼して H2O中に含まれているかを示すものである.
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Fig.8に, 燃焼率のグラフを示す. どのグラフとも吹き
出し口直後 (x/D = 1.0)から, 燃焼が進行している様子
が見て取れる. 燃焼室出口 (x/D=4.0)の点では, ほぼ 90
％以上の H 原子は, H2Oとして存在している. 上下非対
称の燃焼が起こっている (c)の場合では, 燃焼の進行が遅
いことが確認できたが, グラフからは, (a)や (b)の場合
との大きな差は読み取ることはできなかった.

4. 結論
ダクテッドロケットエンジンの第 2次燃焼室内での, 空
気取入口の個数とその配置を変化させた場合の燃料と空
気との混合及び燃焼について, 流れ場の数値解析を実施
し, 空気取入口が第 2次燃焼室に及ぼす影響を中心とし
た燃焼特性を調べたところ, 次のことがわかった.
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Tab. 2: The number of Regions
Regions

Case I II III IV
(RD) (RS) (LD) (LS)

Mixing-(a) 8 0 0 0

Combustion-(a) 8 0 0 0

Mixing-(b) 0 4 4 0

Combustion-(b) 4 0 0 4

Mixing-(c) 0 2 2 0

Combustion-(c) 0 2 2 0

R : Fuel ”Rich” Region
L : Fuel ”Lean” Region
D : ”Directly” Generated Region
S : ”Secondary” Induced Region

1. 化学反応の有無により, 流れ場が異なることがわか
り, 化学反応を考慮した数値解析が重要であること
が示された.

2. 空気取入口を上下非対称に配置した (c)の場合には,
上下非対称な混合及び燃焼の様子が見られた.

3. 空気吹き出し口の前方に高温の再循環領域が発生し,
化学反応が促進されていることがわかった.

4. 燃焼率のグラフより, 燃料ガスの 90%以上が燃焼し
ていることがわかった.

今後の予定として, より実際のダクテッドロケットエ
ンジンでの状態に近づけるため, 燃料成分をH2だけでな
く, COを加えた場合について, 燃料の違いによる燃焼特
性の変化を中心に, 引き続き数値解析を実施して調べる.
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Fig. 6: H2 Density Contours
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Fig. 7: H2O Density Contours

Fig. 8: Burnup Fraction
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