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予冷ターボジェットエンジン(PCTJ)は、マッハ5で巡航する極超音速旅客機やスペースプレーンなどの将来的

な宇宙輸送機のために研究開発が進められているエンジンである[1]。 極超音速飛行で高温高圧となる流入空

気を燃料の液体水素で冷却することで、通常の航空機エンジンを作動させるサイクルとなっており、コアエンジン

で希薄燃焼、アフターバーナでは当量比2.2での水素過濃燃焼を行う。本研究グループは近年、PCTJアフター

バーナにおける高燃焼効率の実現に向け、燃焼不安定に関する研究を行ってきた[2]。加えて、予冷ターボジェ

ットエンジンを実現する上では、NOxの排出抑制が急務となる。この原因としては、NOxは高温領域で生成され

やすく、アフターバーナでは推力確保のために高温のガスが必須であること、水素を燃料としており局所的な高

温領域が発生すること、極超音速機がオゾン層の高度を飛行し排気に含まれるNOx は触媒的に働きオゾンを分

解することがあげられる。 ただし、NOxの詳細な濃度分布を実験的に得ることは大出力のレーザーが必要である

という困難がある。それらを踏まえて、本年度は燃焼不安定性に関する実験および研究[2]に加え、NOxに関す

る研究のために数値計算結果と実験の比較を行った。 

図1は、水素希薄条件(通常の水素ラム燃焼器を想定)および水素過濃条件(予冷ターボジェットアフターバー

ナを想定)下での、可視化実験で得られたOH*自発光の画像と数値計算の中心断面でのOH*の濃度分布を表

している。燃料噴射孔の配置や被写体深度の関係があるものの、実験での自発光画像と数値計算で火炎の概

形についての一致は得られた。 また図2では排気に含まれるNOx濃度を測定するために、排気のサンプリング

を試みているものであり、高温となる水素ラム燃焼器ではサンプリングのための水冷プローブが溶損してしまって

いる様子である。来年度は従来の不安定性の研究に加え、プローブを改良し排気をサンプリングを行い、NOxに

ついて定量的な比較および評価を行うことを目指す。 
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図 1 実験および数値計算結果 

図 2 実験で試みた排気サンプリング 


