
…軌乳乱志‖

ノズルレスロケットモータにおける低周波振動燃焼の理論解析

田中雅文●,中路和法●

ノズルレスロケットモータで圧力降下中に発生する自励的低周波舶肋燃焼を理論的に解析 した｡推

進薬の圧力変動に対する燃焼速度応答関数とモータの質丑保存による時間遅れ要素との速成を考慮す

る,いわゆるL'振肋理由で振動発生条件が明らかになったOこれを利用すればノズルレスロケット

モータ燃焼実験より逆に推進薬固有の応答関数を求めることができ,さらに表面反応活性化エネル

ギー等の推進薬燃焼特性最を推定できる｡また軽奏された解析手法ではモータ内の燃焼速度が定常特

性からずれるような場合.特性丑が大きく誤差を生じることが予見された｡

紀 号 衷

A 無次元パラメタ.式(5)

a ビエイユの式の定数.式(1)の係数

B 無次元パラメタ.式(6)

e一 ノズル レスロケットモータの特性排気速度,

- 2R,,T,(a+1)/a

D グレイン円孔直径

E. 東面'反応活性化エネルギ

G モータ圧力伝達関数

L グレイン円孔直線部の長さ

L● 燃焼室特性長

rh 質出燃焼速度

n 圧力指数,式(1)の指数

p 圧力

R 圧力変動に対する燃焼速度応答関数または普遍

ガス定数

氏.A ガス定数

r 線燃焼速度

8 ラプラス変換の変数または感度係数

で 温度

u xの実数部

v xの虚数部

α, 固相熱拡散率

∂ 燃焼室無次元滞何時間,

-L●C'/lRmTt(a./Z･-2)]
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K 比熱比

α, 燃焼速度の温度感度

x 式(ll)で定義される変数

D 無次元周波数 -u･α./T-2

W 角周波数

添 字

~ 定常供

' 微小擾乱依

｡ 初期債

. 燃焼表面

C 燃焼室

1.緒 言

ノズルレスロケットモータはインテグラルロケット

ラムジェットミサイルのブースタとして研究開発され

ている'J｡その基本構造は極めて単純で.円筒状の推

進薬グレイン中央軸方向に長い直線状の丸型内孔があ

り,出口付近でテーパ状に外に拡がる形状を取る｡通

常のロケットモータのように耐熱材からなる固定の先

細末広ノズルを持たず,燃焼ガス加速をグレイン円孔

内で行 う｡内孔の直線部長さの直径に対する比(L/D)

が十分大きければ,加速された燃焼ガスのマッハ数が

1となるチョーク条件が孔の直線部終了点で達成され

る｡モータ作動中燃焼面相が時間と共に内孔直径に比

例して増大する一九 スロー ト面柵(直線終了部の内

孔面手酌こ等 しい)は直径の自乗に比例 して増大するの

でモータの圧力時間特性は漸減型を示す｡またこの

モータの燃焼室特性長(L●-燃焼室体積/スロー ト面

棉)は.内孔直線部の長さに等しく,モータ燃焼中は

ほぼ一定に保たれる｡固定スロー トを持つ通常のロ
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ocketmotorケットモータではL'が時間と

典に増大することと対照的である｡実用ノズルレ

スロケットモータでは,高燃焼速度の推進薬を用い,ス

ライ′くが残らないように高圧力下で燃焼させる｡し

かしながら.低燃焼速度の推進薬を用いたり,モータ寸

法が′トさい場合には推進薬が燃え尽きる駒に低周波

振動燃焼を起すか｡圧力時間曲線の実際例をFig.1に

示す｡振動開始圧力はチョーク条件圧力よりもかなり

高く.周波数も低いことから,この現象はモータ燃焼

室内で起こる全体モー ドのIJ振動と考えられる｡こ

うしたノズルレスロケットモータの燃焼特性を利用す

れば,通常のL'バーナと異なった,実験的な低周波特性解析

方法を確立することが期待できる｡L'振動の理韻

として.推進薬固有の圧力変動に対する燃焼速度の応

答関数と,モータ内の質丑保存から噂出される時間遅

れ要素の応答関数とのカップリングにより.ある条件

で燃焼が不安定になることが古くから知られている3㌧

この理論に基づき本研究では.はじめにノズルレス

ロケットモ-タが作動中に低周波振動燃焼に陥るこ

とを例証する｡次に推進薬燃焼特性軌例えば燃焼速度

,燃焼速度の温度感度.表面反応活性化エネルギ等が

モータの燃焼振動特性にいかなる影響を与えるかを調

査し.ノズルレスロケットモータを振肋燃臓掛こ適用

する実験手法を提案する｡またこの適用の際にどのような点に留意すべきかの指針を明

らかにすることを目

的とする｡2.L'振動理由固体推進薬が定常的に燃焼する際,燃焼速度は.周 閉圧力

に

依存する,いわゆるビエイユの式 :i=aPn

(1)で衣現できるO

しかしながら圧力変動が急激な際には,燃焼速度に

応答遅れが現れる｡圧力微小捷乱に対する燃焼速度応答関数は次式で定詣さ

れる｡R=ふ'/ふ F'/r-二=J ±≡±-=-

二-d/P- P'/p- (2)数多くの応答関

数の理論式が提唱されているが,その多くは,推進

薬固相を均質とみなし,気相では.化学反応に圧力

応答遅れのない準定常状態の一次元火炎が形成され

ることを仮定している｡このいわゆるQSHOD(quasi-8t'eady,

hom叩eneOu8,One-dimen8ional)

モデルに基づく火炎構造から符られる固相表面への勲

フィー ドバックと一連の保存式から導出した応答関数は次式の形

で表されるII｡R= LZA
BI+

A/I-(A+1)+AB (3)ここでxはQ

を無次元周波数として次式を満たす｡x2-r J'0-

0 (4)多くの研究者はパラメタA,Bを次式のように推進典

の燃焼特性丑と関係付けている5㌧A
-i

(Te-To, (5,

β- 0.(T.-T.) (6)スロー トを持

つ固体ロケットモータ内で推進薬を燃焼させる場合.

燃焼速度の微小変動に対する圧力の応答関数を質最保存式から導出でき.これ

は次の一･次遅れ要素で表

される｡･-蕊 -普 -忘 (7,ここで古は燃

焼室での燃焼ガス無次元滞留時間を表し,周

波数応答に関しては8-)旧である｡式(7)が,ノ

ズルレスロケットモータにも適用可能であることを示

そう｡例えば,断面積一定の内孔に沿う一次元定常流

れを仮定して流れ場を計舞すると.煤焼ガスの加速

は出口近くの内孔長の約3分のlを占める下流域で

行われ,圧力降下もこの領域に限られるG)｡さらに圧

力降下の燃焼速度に及ぼす影執 ま.〟ス流速増大によ

る浸食燃焼の影響と互いに打ち消しあう方向にあるの

で,円孔内の燃焼面はモータ駒端部のKay8kLJQakkaishi.VoJ･62.N〇･3



燃焼速度で一様に後退すると仮定してよかろう｡この

仮定下で質盤保存式を考えると式(7)と同様の式が得

られる｡ただし特性排気速度C'は通常の固定スロート

を持つモータのe●を修正した値(記号表参照)を用いる

必要がある6)｡

モータ燃焼室内で起こる質量変動は伝達関数Gを通

じて圧力変動を引き起こし,圧力変動は伝達関数R

を通じて質盤変動を引き起こすので,これら2つの伝

達関数は正のフィー ドバック回路を構成することにな

る3)｡安定中立条件は閉ループ伝達関数の分母を零と

おいて次式で与えられる｡

I-R0-0 (8)

式(3),(7)を用いれば,この条件は実部虚部とも零と

置いて.次式で衷現できるo

A-
atが 62u-ElSw 十(1-A)ul

β-

V(が82-2QSht,+(1-D)I

-(1+Q262)(卜 u)

(0262+1-A)a-Q∂nv

ここでu.Vは実数で,次の形式をとる｡

x-u十L'1,

1 ((I+16が ))/2+lIl/2

u=す+ 2√㌻

((1+16【】2)I/2-1Il/2

t'=一･一｢抗

いま推進薬が無次元滞留時間Sを持つモータ内で燃

焼している場合を考える｡AB平面上を考えると推進

薬自身の燃焼状億から式(5),(6)より点(A,B)が決ま

る｡一方与えられた6を国定し,Qをパラメタとして

変化させると式(9).(10)よりAB平面上に曲線が描

ける｡式(8)の8の解の美都の符号を調べることによ

り,曲線で分割される領域の片方が解の安定餅域で,

もう一方が不安定領域となる｡すなわち,先に求めた

燃焼状儲点(A,B)がこの曲線で分けられる領域のど

ちら側に属するかにより,モータの安定不安定が決

まる｡

3.結果及び考察

3.1安定領域と状態点

Sを一定にして由をパラメタとして変化させた際の

安定中立条件を太い実線(安定中立線)でFig.2に示

す｡細い実線はパラメタE3の等高点である｡ここでは

圧力指数nを0.506とした｡無次元滞留時間∂を持つ

モータ内で推進薬が安定に燃焼する条件は燃焼状噛点

0 0.5 1 1.5

BFig.2Stabihty

map(A,B)が対応する太い実線の右側に位置することで

ある｡図より古の値が小さくな

るにつれAB平面で安定領域が小さくなっていくことが

わかる｡また6-めの極限ではA=7%

(14,となる｡これは式(3)の分母を零とお

いた場合と等しく,推進薬自身の固有不安定の境界を

表わす｡ある推進薬が圧力によらず一定のq,及

びE｡を持つと仮定する｡ノズルレスロケットモータのよ

うに圧力が徐々に変わるモータ内でこの推進薬の燃焼状憶は

AB平面上で表面温度をパラメタとしてFig.3のよう

に太い曲線で表わされる(実線 :q,=013%/a

,破線 :0,-0･2%/K 細い鉛直線 :等温線)

｡通常圧力が下がると,燃焼速度の降下を伴って,表面温度

が下がって,状態点は太い実線上を左から右に動く｡

他方Fig.2の安定図では,モータ燃焼室無次

元滞留時間Sが燃焼速度の自乗に比例しているため

,安定中立線も圧力減少中に左から右へ移動

する｡圧力が降下する晩 状極点が安定中立線のどちら側にあ

るか,によってモータの燃焼安定性が決まることにな

る｡具体例として推進薬の燃焼特性丑を1ゝble

lのように取り,内孔直鎖部長さ50cmのモータで計昇する

と,圧力をパラメタとして,燃焼中の状態点(破線)

と安定中立線(実線)の関係がFig.4のように

得られる｡圧力が高い時は燃焼状態点が対応する中立

線の右側にあり安定を示すが,圧力が低くなると状態点は中

立線の左側になり不安定に陥
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同じ計算パラメタを与えてノズルレスロケットモー
タの長さ
,
すなわちL'を変化させたときの振M)r桐始

圧力(臨界圧カ)と周波数をFi8.
5に示す
｡
両者とも
,
通常L'バーナでも見られるように.
L'の増加と共に

減少す る便向を持つことがわかる｡

3
.
2実験への適用

ストランド燃焼実軌こより燃焼速度の圧力特性(式

(I)),
温度感度0
,
が既知の推進薬をノズルレスロ

ケットモータで燃焼させることを考える｡
推進弗の

ウェブ厚さが十分であれば,
Fig.
1のようにある圧力

で
,
ある周波数の振動を開始する
｡
娠肋開始点は理論

的には安定図上の安定中立線上に位際すると考えられ

るので無次元パラメタ6,
Qを求めることにより
,
安

定中立線上の一点が決まる｡
すなわち縦軸横軸のA.
Bの値より応答関数(式(3))を推定できる｡
また同時

に燃焼状態パラメタ式(5)
,
(6)より燃焼特性畳軌,
T
B
の推昇も可能である｡
あるいは燃焼速度の圧力特性と

表面反応活性化エネルギE.
が既知の推進薬に対して

は同様の手続きで0
,
を推定できる
｡
ただしこれらの

手続きでは燃焼速度の圧力応答関数式(3)が正しいこ

とを前提としている｡
逆に いえば英故により式(3)の

妥当性を吟味できよう
｡
この手法では,
例えば特性畳E
..
T
.
を推定する際

に
,
別の実験による測定値として0,
を予め与える
｡
しかしながら
,
現実の燃焼速度の温度感度は庄九初

期温度等に依存して変化すると矧こ,
測定値自体があ

る程度の誤差を含んでいる｡
計昇人力′iラメタの情報

不足もしくは測定誤差がE..
T
.
等の推定値に与える

影響を感度解析し
,
Fig.

6に示す｡ここでは入力XがKayakuG8kkaishi.Vol･62･No･3･2
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どれだけ影野するかを無次元感度係数さとして次式で求めて

いる｡8-i (芸 ) (15,図では入力パラメタに定

常燃焼速度,圧力指数を含めである｡これらはストランド燃焼実

験の測定誤差というよりも,ノズルレスロケットモータ

に静的圧力特性を当てはめることによる誤謬の可能

性を考慮したいためである｡図によれば温度感

度が表面反応活性化エネルギの推定に対して-0.

24の無次元感度を持つ｡このことは温度感度が例えば0.25%/Kから0.3%/

Eになった時,この+20%の違いが.E.としては

14.8%になって現れるということを表わす｡ま

たmg.1に示される臨界圧力は改み取りに誤差が

生じそうであるが,10%の読み取り誤差が 16%のE.の減少となるこ

とを図は示している｡ス トランドで測定した燃焼速度がノズルレスロケットモータ内のそれと異なってい

た場合のE｡に与える影響はここでは一番大きく,10%高い燃焼速

度の評価誤差が31%のE｡の減少となる｡また圧力指数 も大きく影響することがわかる｡

4.緒 言(1)一般的によく引用される理論的応答関数に基づいたl/振動理絵を用いる

と,ノズルレスロケットモータが圧

力減少111に低周波不安定燃焼を起すことが燃焼安定図を用いて予見できる｡(2)典型的な推進

薬燃焼特性盤を与えると周波数JI0-160H2:の全体モー ド振動が,L'80-30m の

ノズルレスロケットモータで実現できることが期

待できる｡(3)燃焼速度の旺力特性や温度感度の予めわかっている推進薬をノズルレスロ

ケットモータ形式で燃焼実験し,振動開始条件と振動周波数を測ることにより,燃焼安定図から応答

関数を推定できる｡さらに燃焼表面温度,表面反応活性化エネルギー等

を理鶴的に求めることができる｡(4)提案した実験手法では定常状櫨の燃焼速
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