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Abstract 

With the development and progress within the aerospace industry, propulsion systems are 

required to be compact, lightweight, and simple. One solution to respond to these demands is using 

nitrous oxide as liquid propellant. Since nitrous oxide has a high saturated vapor pressure, it can be 

self-pressurized without an external pressurizing system and can also be handled as a liquid at 

normal temperature. Due to these advantages, it is expected to be used not only to launch rockets, 

but also to kick motors for small satellites, attitude control thrusters, planet landing, and return 

rockets. On the other hand, there are some problems specific to self-pressurization. With self-

pressurization, it is difficult to predict the pressure loss and flow rate of the propellant because the 

gas-liquid two-phase flow is formed by flashing and cavitation caused by the pressure drop. 

Estimating the propellant mass flow rate is extremely important to accurately predict the thrust 

profile. 

In this study, the flow characteristics of gas-liquid two-phase with self-pressurization were 

evaluated by conducting various tests using nitrous oxide. The findings obtained in this study may 

contribute to improving the prediction accuracy of flow rate and thrust. 

The flow focused on in this study is a strongly unsteady gas-liquid two-phase flow, and it is not 

appropriate to evaluate the flow regime only by temperature and pressure. Therefore, the flow 

regime was evaluated by high-speed shooting of the gas-liquid two-phase flow passing through the 

visualized feed line. This method showed that the bubble flow velocity on the wall surface was 

about 5-10 m/s and the bubble diameter was several hundred µm. In addition, the results of 

measuring the ratio of gas and liquid phase with a newly developed void fraction meter suggest 

that the void fraction was about 0.3-0.6, and it gradually increased with supply. It was also found 

that the injector flow coefficient tended to decrease linearly as the void fraction increases. 

Furthermore, when the friction factor was evaluated by the two-phase flow Re number estimated 
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from the obtained void ratio, it was about twice the theoretical value of the same Re number in the 

single-phase flow. 

On the other hand, it became clear that the injector flow coefficient tends to increase as the fluid 

temperature rises. The thermodynamic effect, which is the volume-suppressing effect of the 

bubbles generated, became remarkable as the fluid temperature increased. When the downstream 

pressure of the injector was less than half of the upstream pressure, the two-phase flow was choked 

at the injector port. The chamber pressure oscillation was observed due to the coupling of the 

supply system and combustion, suggesting that the injector flow coefficient may be larger than the 

value obtained in the cold flow tests. 
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概要 

航空宇宙産業の発展に伴い，推進系の小型，軽量，簡素化が求められている．これらの需要に

応える選択肢の一つに，亜酸化窒素の推進剤利用が挙げられる．亜酸化窒素は，常温で高い飽和

蒸気圧を有することから，別途加圧システムを必要とせず自己加圧供給が可能であるほか，常温

で液体として取り扱うことができる．これらの特長により，打ち上げ用ロケットだけでなく，小

型衛星のキックモータや姿勢制御用スラスタ，惑星着陸および帰還用ロケットへの適用も期待さ

れている．一方で，自己加圧供給特有の課題も存在する．推進剤を自己加圧供給する場合，圧力

低下による減圧沸騰やキャビテーションにより流れが混相化するため，圧力損失および流量予測

が困難な点である．推進剤の流量はロケットエンジンの推進性能に直結するため，推進系の適切

な設計や推力予測精度の向上には，推進剤流量の推定は極めて重要な要素である． 

本研究では，亜酸化窒素を用いた各種試験を実施し，実験的に得られた結果を多角的に評価す

ることで，自己加圧式ロケットエンジンに伴う気液二相流の流動特性を解明することを目的とし

ている．また，得られた知見から流量および推力の予測精度向上を図るものである．ここで対象

とする流れ場は非定常性の強い気液二相流であり，温度や圧力のみで評価することは困難であ

る．そこで，可視化した流路内を通過する気液二相流を高速撮影することで流動様式を評価し，

壁面の気泡流速は 5-10 m/s 程度，気泡径は数 100 µm であることを明らかにした．また，新規に

開発したボイド率計により気相と液相の割合を計測し，流動特性との相関を評価した結果から，

ボイド率は 0.3-0.6 程度であり，供給に伴い次第に増加する傾向が明らかになった．また，ボイ

ド率の増加に伴いインジェクタ流量係数は線形的に低下する傾向が示唆された．さらに，二相流

Re 数で摩擦損失係数を評価すると，単相流における同 Re 数における理論値に対して，最大で 2

倍程度になることを明らかにした． 

一方で，インジェクタ流量係数について，流体温度の上昇とともに流量係数も増加傾向にある

ことが明らかになった．亜酸化窒素の熱力学的効果パラメータは極めて高く，流体温度が高いほ

ど，生成される気泡の体積を抑制する作用である熱力学的効果が顕著になったためと考えられ

る．また，インジェクタ下流圧が上流圧の半分程度以下である場合，インジェクタポート内で臨

界二相流を形成し流れがチョークするのに対し，比較的燃焼圧が高い（インジェクタレジスタン

スが小さい）条件では供給系と燃焼の連成による燃焼振動が見られ，流量係数は流し試験にて取

得した値よりも大きく見積もられる可能性が示唆された． 
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記号 

本研究で用いる記号を以下に示す． 

 

a 音速，m/s 

Ainj = πdinj2/4 × 8 インジェクタ面積，m2 

Aline = πdline2/4 流路面積，m2 

Ath = πdnoz2/4 ノズルスロート面積，m2 

af 燃料後退速度比例係数 

B 静電容量補正係数 

b 静電容量計測部の流路内径，m 

C 静電容量オフセット 

CG 気相静電容量，F 

CL 液相静電容量，F 

Cd インジェクタオリフィス流量係数 

CF 推力係数 

Cexpt 実測静電容量，F 

Ctotal 全体の静電容量，F 

c 有効排気速度，m/s 

cL 飽和液比熱，J/kg-K 

cp,G 飽和蒸気定圧比熱，J/kg-K 

cp,L 飽和液定圧比熱，J/kg-K 

c* 特性排気速度，m/s 

dbubble 気泡径，m 

dinj インジェクタポート径，m 

dline 流路直径，m 

dnoz ノズルスロート径，m 

F 推力，N 

f 気柱振動周波数，Hz 

G = �̇�𝑚/Ainj 質量流束，kg/(m2-s) 

g = 9.81 重力加速度，m/s2 

Hm 圧力計測部（タップ）高さ，m 
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hG 飽和蒸気比エンタルピー，J/kg 

hL 飽和液比エンタルピー，J/kg 

ISP 比推力，s 

Kf 燃料流量補正係数 

Lcham 燃焼室長さ，m 

Lelec 電極長さ，m 

Lf 燃料長さ（= 燃焼室長さ），m 

Lline 流路長さ，m 

Mf,burn 総消費量（= 総燃料流量），kg 

Mf,ini 燃焼前燃料重量，kg 

Mf,fin 燃焼後燃料重量，kg 

m ノード内流体質量，kg 

mG ノード内気相質量，kg 

mL ノード内液相質量，kg 

�̇�𝑚  質量流量，kg/s 

�̇�𝑚ave 平均質量流量，kg/s 

�̇�𝑚f 燃料質量流量，kg/s 

�̇�𝑚f,ave = Mf,burn / tburn 平均燃料質量流量，kg/s 

�̇�𝑚o = Wflow / tflow 酸化剤質量流量，kg/s 

�̇�𝑚o,ave 平均酸化剤質量流量，kg/s 

�̇�𝑚p = �̇�𝑚o + �̇�𝑚f 推進剤流量，kg/s 

δmevap ノードをまたぐ際の相変化量，kg 

nf 燃料後退速度累乗係数 

p 圧力，Pa 

p1 オリフィス上流圧力，Pa 

p2 オリフィス下流圧力，Pa 

pc 燃焼室圧力，Pa 

pcrit 臨界圧力，Pa 

pinj インジェクタ圧力，Pa 

pline,u 流路上流圧力，Pa 

pline,d 流路下流圧力，Pa 

psat 飽和蒸気圧，Pa 
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ptank タンク圧力，Pa 

ptrip 三重点圧力，Pa 

pc/pinj インジェクタ圧力比 

Δpa 加速損失，Pa 

Δpexpt 実測圧力損失（差圧），Pa 

Δpf 摩擦損失，Pa 

Δph 位置損失，Pa 

Δptotal 全圧力損失，Pa 

δp ノード間圧力変化量（圧力損失），Pa 

Re = ρud / μ レイノルズ数 

Retp = ρtputpd / μtp 二相流レイノルズ数 

R 気体定数，J/K 

Rinj 流路抵抗（インジェクタレジスタンス），1/m4 

�̇�𝑟f 燃料後退速度，m/s 

S = uG / uL スリップ比 

T 温度，K 

Tcrit 臨界温度，K 

Tinj インジェクタ温度，K 

Tline,u 流路上流温度，K 

Tline,d 流路下流温度，K 

Tnon-dimentional 無次元化温度 

Tsat 飽和温度，K 

Ttank,top タンク頂部温度（気相温度），K 

Ttank,btm タンク底部温度（液相温度），K 

Ttrip 三重点温度，K 

ΔTsub = Tsat(p) – T サブクール度，K 

δT ノードをまたぐ際の温度変化量，K 

tburn 燃焼時間，s 

tflow 排出時間，s 

dt 微小時間，s 

u 流速，m/s 

uG 気相流速，m/s 
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uL 液相流速，m/s 

utp 二相流平均流速，m/s 

VG ノード内気相体積，m3 

VL ノード内液相体積，m3 

Wini 供給前タンク重量，kg 

Wfin 供給後タンク重量，kg 

Wflow = Wini - Wfin 酸化剤総流量，kg 

δz ノード長，m 

αL 熱拡散率，m2/s 

αtp ボイド率 

γ0 差圧計までの導管中流体の比重 

ε0 = 8.8541878128×10-12 真空誘電率，F/m 

εG 気相比誘電率 

εL 液相比誘電率 

εd 分散質（dispersoid）の比誘電率 

εm 中間媒体（medium）の比誘電率 

εt 流路材質の比誘電率 

εCO2 二酸化炭素の比誘電率 

εN2O 亜酸化窒素の比誘電率 

εα 体積割合が αの場合の均質分散媒体の比誘電率 

ηbubble 気泡数密度，1/m3 

ηc* 特性排気速度効率 

θ 角度，rad 

λ 摩擦損失係数 

λth 理論摩擦損失係数 

λtp 二相流摩擦損失係数 

μ 粘性係数，Pa-s 

μG 気相粘性係数，Pa-s 

μL 液相粘性係数，Pa-s 

μtp 二相流平均粘性係数，Pa-s 

ν 動粘性係数，m2/s 

νtp 二相流平均動粘性係数，m2/s 
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ρ 密度，kg/m3 

ρG 飽和蒸気密度，kg/m3 

ρL 飽和液密度，kg/m3 

ρf 燃料密度，kg/m3 

ρtp 二相流平均密度，kg/m3 

ρCO2 二酸化炭素の密度，kg/m3 

ρN2O 亜酸化窒素の密度，kg/m3 

Σ 熱力学的効果パラメータ，m/s3/2 

σ キャビテーション数 

τbubble 単一気泡体積 

xtp クオリティ 
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1. 第１章 序論 

 研究背景と既往研究 

1-1-1. ロケット推進の定義と分類 

ノズルから高速度の噴流を排出して，その反作用により飛行体の推進力を得る機関

は，一般に噴射推進機関と呼ばれている．ロケットエンジンは，航空用ジェットエンジ

ンなどと同様に噴射推進機関の一種であるが，ジェットエンジンは燃料のみを搭載し外

部から空気を取り入れるのに対し，ロケットエンジンは内蔵している物質（推進剤；酸

化剤と燃料）のみで噴流を発生し推力を得ることが特徴である．したがって，単位推力

を 1 時間発生するために消費される推進剤量（比燃料消費量）などの指標で比較した場

合，ロケットエンジンは，ジェットエンジンに比べ燃費が大きく劣るものの，空気の希

薄な高航空あるいは宇宙空間における飛行隊の推厘に対する唯一の手段である． [1] ロケ

ット推進を分類する手法として種々の区分が考えられるが，一般的なものとしてエネル

ギー発生方法と推進剤によるものが挙げられる． [2] ロケット推進を分類した一例を

Table 1-1 に示す．エネルギーの発生方法としては，化学エネルギーによるもの，電気エ

ネルギーによるもの，その他の先進的エネルギーを利用するものとして核反応を利用す

るものやレーザーによりエネルギーを外部から供給するものに分けられる．さらに，化

学エネルギーを利用したロケット推進（化学ロケット）は搭載する推進剤の状態により

区分され，液体推進剤を使うものを液体ロケット，固体推進剤を使うものを固体ロケッ

トと呼ぶ．一方で，ハイブリッドロケットと呼ばれる液体推進剤と固体推進剤を組み合

わせた方式のロケットエンジンも存在する．もっとも典型的なハイブリッドロケットは

液体酸化剤と固体燃焼の組み合わせである． [3] 
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1-1-2. 液体推進剤の供給方式 

ロケットエンジンの液体推進剤を燃焼室へ供給する方式としては，加圧機構により圧

送するものと，ターボポンプにより流体を昇圧することで供給するものに大別できる

（Fig. 1-1）． [4] 一般に，燃焼圧を上げることほど，ロケットエンジンの推力が増大し，

打ち上げ能力を向上させることができる．しかし，推進剤は燃焼圧よりも高い圧力で燃

焼室へ供給する必要があるだけでなく，安定した燃焼を実現するには噴射器上流と燃焼

室の圧力差を噴射器上流圧力の 30%程度以上確保する必要があるとの報告もある． [5] し

たがって，輸送能力が高くより大きなペイロードを打ち上げることができる大型ロケッ

トについてはターボポンプを使用した液体推進剤供給方式（Turbopump systems）が有用

である． 

それに対して，低コスト化，運用性向上，打ち上げ期間短縮，推進システムの簡素化

の観点から，中・小型の液体推進剤を用いたロケットエンジンでは，加圧式（Pressurized 

systems）を採用した例も数多く存在する．この供給方式は，タンク内を加圧することで

液体推進剤を押し出して供給するもので，最も一般的なガス押し式のほか，ピストン

式，自己加圧式などが挙げられる．ガス押し式では，通常高圧ガスを液体推進剤とは別

系統で搭載する必要がある．またピストン式では，機械的な機構を必要とする．したが

って，これらの加圧方式は供給システムの重量を増加する． 

一方で，自己加圧式は，液体推進剤を押し出す高圧ガスを液体推進剤が気化したガス

で代用するもので，別途高圧ガスを搭載しなくてもよいため，システムを小型・簡素化

することができる．自己加圧作用を有する推進剤として，エチレン（C2H4; Ethylene）や

プロパン（C3H8; Propane），亜酸化窒素（N2O; Nitrous oxide）などが挙げられる．[6-7] 

 



第１章 序論 

- 4 - 
 

 

Fig. 1-1  Classification of liquid propellant feed systems. [4] 

 

1-1-3. 亜酸化窒素の推進剤利用 

亜酸化窒素（N2O; Nitrous oxide）は，ロケット推進剤の一種であり無色無臭の窒素酸

化物である．N2O は，常温において高い飽和蒸気圧を有するため，密閉容器内で気液平

衡状態となり，常温で液体として取り扱うことができる．また，飽和蒸気圧による自己

加圧供給が可能であることから，推進システムの小型・簡素化に寄与する． 

N2O をロケット推進剤として利用する試みは，ロケットの父である Robert H. Goddard

による最初の液体ロケットエンジン（液体 N2O×ガソリン）を皮切りに，米国の Scaled 

Composites 社が開発した有人オービタル機 SpaceShipOne のメインエンジン（液体

N2O×HTPB または合成ゴム），各国の研究機関が開発している観測用ロケットなど，実用

化に向けた研究開発が広く世界各国で行われている．[8-10] 国内でも，エタノールとの組

み合わせによる液体ロケットや，炭化水素系高分子燃料との組み合わせにとるハイブリ

ッドエンジン用液体酸化剤としての実用化を目指し，研究開発が進められている．[11-13] 

さらに，N2O の用途は重力圏でのロケットエンジンに留まらず，小型衛星の姿勢制御や

軌道遷移用スラスタ，惑星着陸および帰還用推進器の推進剤としての適用を目指した研

究も行われている．[14-17] 
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1-1-4. 研究課題と既往研究 

前項で述べたように多様な推進システムへの適用が期待される反面，N2O を用いた推

進系を設計するうえでは圧力損失や流量といった流動特性や推進特性を解明することは

重要事項の一つである．しかしながら，常温付近での作動を想定する場合，300 K におけ

る N2O の飽和蒸気圧は 5.9 MPa であるのに対して臨界圧力は 7.2 MPa であり，換算圧力

psat / pcit としては 0.81，すなわち亜臨界状態となることがわかる．この値は水に換算する

と 630 K（17.9 MPa）に相当する．このような臨界点付近における流体は，表面張力が極

端に小さくなり気液界面が維持できなくなることで液相と気相の間の不連続性が緩和さ

れ，僅かな温度変化が熱物性値に大きな影響を与えることが知られている．さらに，超

臨界流体の伝熱に関しては多くの研究があり，これらによると一般に臨界圧力以上の流

体には比較的狭い温度領域で急激に連続的に液相に近い様相から気相に近い様相に変化

する傾向がみられる．特に，定圧比熱が極大値をとる温度は擬臨界点または擬臨界温度

と呼ばれ，この温度近傍では流体の熱物性値変化が急激で特異な形をしているために，

熱伝達率も特異な特性を示すことや，疑似沸騰現象の存在などが報告されている．[18-19] 

さらに，常温にて液体として貯蔵が可能かつ高い飽和蒸気圧を有する N2O であるが，

実用化への課題としては，供給に伴うタンク内の減圧沸騰と流路内でのキャビテーショ

ンによる混相化も挙げられる． 

タンク内の液温における飽和蒸気圧を利用して液体推進剤を圧送する自己加圧供給方

式では，タンク内の液体推進剤は気液平衡状態にて貯蔵される．その後，液体推進剤の

供給を開始するとともに，タンク内部は排出に伴う急減圧により一時的にタンク圧が液

温における飽和蒸気圧を下回ることで，気液平衡状態が崩れ，新たな熱力学的相平衡状

態を求めタンク内の液相は急激な沸騰を開始する． [20] Zimmerman et al.は可視化したタ

ンクからの自己加圧により排出される CO2 の様子を観察し，排出開始直後に減圧沸騰に

よりタンク内液相バルクは混相状態になると報告している． [21] このように，自己加圧

供給を行う場合，排出される液体推進剤は容易に混相化する．また，外部から供給され

るガスにより加圧供給を行う場合でも，加圧圧力が不十分または減圧速度が高く加圧ガ

ス供給量が不足する条件では，液相が極度の過熱状態になり沸騰までに時間遅れが生

じ，その後に爆発的な沸騰が発生するとの報告もある． [22] これら現象は減圧沸騰また

はフラッシング現象と呼ばれ，その挙動を把握することはタンクや供給配管などの安全

性確保の観点から工学的に重要である． 

タンク内の減圧沸騰により N2O が蒸発する際，周囲の液相から蒸発潜熱を奪うため，

タンク内の液温は低下する．これに伴って飽和蒸気圧も急激に低下し，蒸発が促進され

る．一方，蒸発潜熱は流体温度が低いほど大きくなるため，より多くの熱量を奪うこと
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になる．このように，自己加圧供給に伴うタンク排出は，非定常かつ複雑な現象と関連

するため，その特性を解明およびモデル化するための種々の研究が行われている．[23-24] 

一方，流体は供給配管内を流れる際，オリフィスやバルブといった流路面積が絞られ

る箇所や，曲げ部，蛇腹部などにおいて，流れが局所的に加速する．流速の増加による

動圧の上昇に伴って静圧が低下し流体温度における飽和蒸気圧を下回った場合，液相が

蒸発し気泡を生成する．この現象をキャビテーションと呼び，特にポンプやプロペラを

通過する流れ場では急激に流速が増加することで度々問題となっている． [25] 同様にロ

ケットエンジン用ターボポンプにおいても極めて重要な技術的課題であり，研究開発が

行われてきた．[26-28] 

自己加圧により供給され流路内を流れる N2O の様子を Fig. 1-2 に示す．前述のよう

に，自己加圧供給に伴って，タンク内では減圧沸騰，供給配管内ではキャビテーション

が起きることで，極めて非定常性の強い気液二相流を形成することが知られている．[29-

31] 気液二相流は，原子炉冷却系やボイラ蒸発管および化学工業装置といった工業製品は

もちろんのこと，エアコンや冷蔵庫といった家電製品などにもよく見られ，その特性は

これらの装置の計画，設計を行う上で必要とされる重要な事項である． [32] 

 

 

Fig. 1-2  Nitrous oxide in a feed line before flowing (upper) and while flowing (lower); the internal 

diameter of the acrylic visualization pipe is 14.3 mm. [33] 

 

気相と液相の流体が混在する流れ場では，気相と液相の界面が様々な幾何学的形状を

呈し，それが非定常に変化するため，流れの様相は極めて複雑である．さらに，両相は

界面を通じて相互作用するため，流れの特性は界面の形状や分布に大きく依存すること

が知られている．そこで，多くの研究者は，気液二相流の流動・伝熱特性を評価するた

め，流動状態をいくつかの類型化された形態（流動様式）に分類し整理しようと試み
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た． [34] 流動様式を分類した一例として，水平管内を流れる気液二相流を各相の体積流

束にて整理したものを Fig. 1-3 に示す．このように，流動様式を分類するための指標とし

て各相の流速（≒スリップ比）の他に，両相の体積割合（≒ボイド率），質量割合（≒ク

オリティ），気泡径（≒気泡数密度）などが挙げられる．したがって，気液二相流の流動

特性を評価するには，これらのパラメータを明らかにする必要がある． 

 

 

Fig. 1-3  Example of flow regime map for the flow of an air/water mixture in a horizontal pipe. [35] 

 

前述の通り，気液二相流は工業装置の中で多く存在するものであり，その代表的なも

のとしては，沸騰水型原子炉の炉心中の流れ，加圧水型原子炉の蒸気発生器中の流れ，

火力発電用および工業用ボイラの蒸発管中の流れなどである． [36] このような装置を安

全に設計，運用するには対象とする流れ場における圧力損失特性評価が不可欠である．

これまで実際に，このような加熱による蒸発現象を伴う飽和蒸気-飽和水の気液二相流に

おける圧力損失に関する評価やモデリングは数多く行われてきた．[34-37] 

気液二相流における圧力損失は，一般的な流体と同様に，加速損失，摩擦損失，位置

損失の和にて表される． [34] その中でも，摩擦損失について気液二相流における特徴の

一つは気液流量が同一の場合でも，流動様式の差によって摩擦損失の値が大きく変わる

ことである． [32] 例えば，垂直上昇管中の空気-水二相流の摩擦損失では，液流量一定の

下で気体流量を増出させていくと，摩擦損失が増大していく領域，減少する領域，再び

増大していく領域が見られる．これらの領域はおよそ，気泡流，スラグ流，環状流に対

応している． [38] また，重力の影響の小さい細い水平管内の流れでは，流動様式と摩擦

損失との関連性が特に顕著に認められる． [39] 
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一方，自己加圧供給により形成される気液二相流は，減圧沸騰やキャビテーションと

いった圧力低下が主な要因であるため，上記の加熱による沸騰現象を伴う気液二相流よ

りも初期気泡径が小さいことや気泡成長速度が遅いとの報告もあり，[20-21] 圧力損失や伝

熱といった諸特性も異なる可能性が示唆される．また，沸騰二相流の圧力損失評価によ

く用いられる指標である二相流増倍係数 φL02 [34] を算出した結果，クオリティを 0.2 と仮

定した場合，500 K の飽和水では φL02 = 14 程度であるのに対し，300 K の飽和状態 N2O

では φL02 = 1.5 程度であることからも，N2O の自己加圧供給に伴う気液二相流は特異的な

流れ場であると推察される．このような理由からも，N2O の気液二相流に関する圧力損

失特性を詳細に計測および評価した類例は少なく，未解明な部分が大きい． 

また，Fig. 1-2 のような微細な気泡を多数含んだ気液二相流がインジェクタや燃焼室に

流入する際のインジェクタ圧力損失や流量係数の推定は困難であり，これまであらゆる

研究グループによりモデルの構築が行われてきた．Nurick は，様々な上流圧力条件での

ロケットエンジンのインジェクタ流れと混合特性に対するキャビテーションの影響を評

価した． [40] さらに Nurick et al.は，インジェクタマニホールドおよびオリフィスを通過

するキャビテーション流れとその流入角度がロケットエンジンの燃焼に及ぼす影響を評

価した．[41-42] Rohloff et al.は，インジェクタ差圧が小さい条件でオリフィスを通過する飽

和状態流体の排出特性を実験的に取得した． [43] 

また，気液二相流における音速は気単相における音速よりもはるかに小さいことが知

られている． [44] したがって，縮流部で流量が律速するチョーク現象も気単相に比べは

るかに起きやすい．気液二相流がチョークすることで臨界流を形成した際の臨界流量に

関する研究や，[34,45] オリフィスを通過するキャビテーション流れに対する臨界流量に関

する研究もおこなわれており，例えば，水-蒸気系について Ebrahimi et al.，二酸化炭素に

ついて Waxman et al.によりそれぞれ報告されている．[46-47] 

しかしながら，これらの研究によって提唱されたモデルでは，依然としてそれぞれの

試験設備や条件に依存する要因がおおく，種々の仮定の上に成り立っているため，一般

的な物理現象は未解明であると言わざるを得ない． 
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 本研究の目的 

本研究の大まかな流れを Fig. 1-4 に示す．本研究では，液体推進剤である N2O を自己

加圧供給した際の気液二相流動特性を解明することを目的とする．対象とする気液二相

流は，温度や圧力のみで評価することは困難であるため，本研究では可視化による高速

撮影やボイド率計測による多角的なアプローチに流れ場を評価することで，圧力損失や

インジェクタ流れといった流動特性を解明するものである． 

さらに，液体酸化剤に N2O，固体燃料に PMMA（Polymethyl methacrylate；アクリル樹

脂）を組み合わせたハイブリッドロケットエンジンによる燃焼試験を実施することで，

燃焼が自己加圧供給に及ぼす影響を評価するとともに，酸化剤流量および推力プロファ

イルの予測精度向上に寄与するものである． 
 

 

Fig. 1-4  Flow chart of this study to evaluate the flow characteristics of two-phase flow. 
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 本論文の概要 

第 1 章は序論で，本研究の背景としてロケットエンジンの分類や液体推進剤の供給方

式について紹介した後に，自己加圧供給のメリットと研究課題および気液二相流に関す

る既往研究の概要を述べ，本研究の目的を明らかにする． 

第 2 章では，本研究において作動流体として用いた亜酸化窒素（N2O）および二酸化

炭素（CO2）の流体的特徴や試験設備，計測項目，運用手順などについて述べる．また，

気液二相流動特性を評価するために別途実施した可視化高速撮影や静電容量の計測手法

についても言及する．さらに，代表的な試験ケースを例にとり，自己加圧供給を行った

際に広くみられるタンク排出現象についても紹介する． 

第 3 章では，全体の試験に対して適用した気液二相流流量の算出方法および流量係数

の定義について述べる．また，N2O および CO2を用いた自己加圧による流し試験や，外

部ガスを用いた加圧供給による N2O 流し試験における一般的な現象として，ほぼすべて

の試験にて見られた圧力，温度，二相流の静電容量などの変化傾向について論じる． 

第 4 章では，多様な条件にて実施した試験結果から得られた，ボイド率や二相流平均

流速といった気液二相流パラメータについて言及する．また，ボイド率や排出流量，流

体温度，インジェクタ下流圧といったパラメータの同士の相関関係やインジェクタ流動

特性に与える影響について論じる． 

第 5 章では，亜臨界状態の液単相流と気液二相流について，流動に伴う圧力損失特性

を実測したボイド率を踏まえて評価した結果について述べる．また，実測結果をもとに

圧力損失モデルを構築するともに，タンクからインジェクタまでのボイド率変化に関す

る推定結果も述べる． 

第 6 章では，ハイブリッドロケットエンジンを用いて実施した燃焼試験にて取得した

結果から，自己加圧供給が燃焼および推進特性に及ぼす影響について述べる。 

第 7 章は結論であり，本論文を総括している． 
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2. 第２章 試験設備と計測手法 

 本章の概要と目的 

本章では，本研究における作動流体や試験設備，計測手法，データ処理の方法につい

て述べる．第 1 節では，本章の概要と目的を示し，第 2 節では作動流体として使用した

N2O および CO2 の流体的特徴を述べる．第 3 節では，実液流し試験および，ハイブリッ

ドロケットエンジンを用いた燃焼試験を実施した試験設備の構成要素，計測項目，運用

手順，バルブ動作シーケンスについて述べる．第 4 節では，気液二相流の流動特性を評

価するために実施した，供給配管内および燃焼器内の可視化高速撮影，第 5 節では，静

電容量計測とボイド率評価手法について言及する．  

最後に，典型的な試験結果を例にとり，本研究にて実施した各種試験にもみられた現

象として，自己加圧供給に伴うタンク排出においてみられる傾向とその物理的な背景に

ついても紹介する．[48-50] 

 

 

 亜酸化窒素と二酸化炭素 

亜酸化窒素（N2O : Nitrous oxide）は標準状態で気相を成す無色無臭の窒素酸化物の一

種である．N2O は麻酔作用を有することから，医療用麻酔薬として用いられるほか，食

品加工や自動車，半導体製造といった一般産業などの分野でも広く利用される化学物質

である．一方，N2O は毒性や自己分解性，PTFE などの他物質との反応性を有するため，

取扱いに注意する必要がある．[10,51] 

N2O と類似した熱物性値を有する流体として二酸化炭素（CO2 : Carbon dioxide）が挙げ

られる．N2O と CO2 の比較として，分子量と臨界点および三重点における状態量（圧

力，温度，密度）の比較を Table 2-1，各温度における飽和蒸気圧と蒸発潜熱の比較をそ

れぞれ Fig. 2-1 と Fig. 2-2 に示す． [52] 両者の熱物性値が類似しているうえ，CO2は他物

質との反応性はなく N2O よりも安価であるため，N2O の流動特性を評価する際に国内外

で広く利用されている．[21,47] 
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Table 2-1  Comparison of thermal properties of nitrous oxide and carbon dioxide. 

Properties 
Nitrous oxide 

N2O 

Carbon dioxide 

CO2 
N2O − CO2

N2O
 [%] 

Molecular weight 44.013 g/mol 44.010 g/mol 0.00 

Critical point    

Pressure 7.245 MPa 7.377 MPa -1.83 

Temperature 309.52 K 304.13 K 1.74 

Density 452.01 kg/m3 467.60 kg/m3 -3.45 

Triple point    

Pressure 0.088 MPa 0.518 MPa -489.69 

Temperature 182.33 K 216.59 K -18.79 

Density 1237.35 kg/m3 1178.46 kg/m3 4.76 

 

 

Fig. 2-1  Comparison of the saturated vapour pressure of N2O and CO2. 
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Fig. 2-2  Comparison of the latent heat of evaporation of N2O and CO2. 
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 試験設備 

2-3-1. 供給設備 

N2O や CO2 といった自己加圧性流体の排出および流動特性の評価や，液体酸化剤に

N2O を用いたハイブリッドロケットの推進特性の評価を目的とした各種試験には，室蘭

工業大学が保有する白老エンジン実験場内のロケットエンジン地上燃焼試験設備を使用

した．本試験設備は，地上に設置したランタンクおよびロケットエンジンを用いて流し

試験（cold flow test）や燃焼試験（hot firing test）を実施することで，推進剤の圧力損失

や流量係数といった流動特性，燃焼圧や推力といった推進特性などを詳細に取得するこ

とができる． 

本試験設備の外観図を Fig. 2-3，配管系統図を Fig. 2-4 に示す．親ボンベやランタン

ク，メインバルブ，燃焼器は 1/2 inch の SUS チューブで接続されている．親ボンベ内の

飽和蒸気圧により，液相の流体をランタンクへ移送するため，親ボンベは上下反転した

状態で設置されている．ランタンクへの充填量は試験ごとに異なるが基本的には 5-10 kg

程度である．充填完了後は，バルブを切り替えることでランタンク内の流体の自己加圧

供給により流体を燃焼器へ圧送する． 

 

  

Fig. 2-3  Overview of the rocket engine test facility. 
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Fig. 2-4  P&ID of the rocket engine ground test facility. 

 

 

2-3-2. ハイブリッドロケットエンジン噴射器および燃焼器 

燃焼器であるハイブリッドロケットエンジンの概形（断面図）を Fig. 2-5 に示す．本燃

焼器は，インジェクタプレートおよびノズルを適宜交換することで，酸化剤流量や燃焼

圧，推力条件にて各種試験を実施することができる．インジェクタプレートのポート径

およびノズルスロート径を Table 2-2 に示す．また，代表的なインジェクタ形状を Fig. 2-6

に示す．インジェクタユニットは，インジェクタマニホールドとインジェクタプレート

により構成されている．インジェクタプレートには同一径の穴が軸対称に 8 つ，軸方向

と並行にあけられており，旋回流無しのシャワーヘッドタイプである．なお，インジェ

クタプレートの肉厚は 5 mm である．固体燃料には透明な PMMA の円筒（内径 φ60 

mm，肉厚 10 mm）を用いており，固体燃料部分が燃焼室となるため，燃焼中の火炎の様

子を撮影することができる．また，使用する燃料の長さにより燃料流量や燃焼効率（燃

焼室特性長さ）を変化させることも可能でり，これまでに 250 mm，500 mm，1,000 mm

の固体燃料を用いた燃焼試験の実績を有する． 

 



第２章 試験設備と計測手法 

- 16 - 
 

 

Fig. 2-5  Cross sectional view of the acrylic hybrid rocket engine. 

 

Table 2-2  List of the injectors and the nozzles. 

# Diameter [mm] Area [m2] L/D (each port) [-] 

Injector A φ1.4×8 1.23×10-5 3.57 

Injector B φ2.8×8 4.92×10-5 1.79 

Injector C φ3.4×8 7.26×10-5 1.47 

Nozzle A φ28 0.616×10-3 

 Nozzle B φ35 0.962×10-3 

Nozzle C φ46 1.662×10-3 

 

 

Fig. 2-6  Typical cross sectional view of the injector plate. 
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2-3-3. 計測項目 

試験装置系統図（Fig. 2-4）に示した計測機器の一覧を Table 2-3 に示す．圧力計測で

は，充填ライン（pN2O），加圧ライン（ppress），タンク内（ptank），供給ライン（pline_u，

pline_d）は 7 MPa を上回る場合があるため 10 MPa 計の圧力計を使用し，燃焼室（Pc）の

み 5 MPa 計を使用している．温度計測では，すべての計測部にて T 型熱電対を使用し，

タンク底部温度（TtankBTM）のみ class1，その他は class2 である．供給ラインの圧損計測に

用いた差圧計は 50 kPa レンジであるが，別途圧力校正器を用いて校正を実施することで

200 kPa までの変換係数を得ている．その他，推力計測には 5 kN 計のロードセル，ラン

タンク重量計測には 150 kg 計の体重計を使用した． 

これらの計測項目は EDX-100A（共和電業）を用いて，5 kHz による収録を行った． 

 

Table 2-3  Measurement equipment of the rocket engine ground test facility. 

Type Name Symbol Range Error 

Pressure 

Mother tank pN2O 0-10 MPa ± 50 kPa 

Tank ptank 0-10 MPa ± 50 kPa 

Line upstream pline,u 0-10 MPa ± 50 kPa 

Line downstream pline,d 0-10 MPa ± 50 kPa 

Injector pinj 0-10 MPa ± 50 kPa 

Chamber pc 0-5 MPa ± 25 kPa 

Press line ppress 0-10 MPa ± 50 kPa 

Differential pressure Feed line dP 0-50 (150) kPa ± 25 Pa 

Temperature 

Mother tank TN2O -200-300 ℃ ± 1.0 ℃ 

Tank top Ttanktop -200-300 ℃ ± 1.0 ℃ 

Tank bottom Ttankbtm -200-300 ℃ ± 0.5 ℃ 

Line upstream Tline,u -200-300 ℃ ± 1.0 ℃ 

Line downstream Tline,d -200-300 ℃ ± 1.0 ℃ 

Injector Tinj -200-300 ℃ ± 1.0 ℃ 

Force Thrust F 0-5 kN ± 15 N 

Weight Tank Wtank 0-150 kg ± 45 g 
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2-3-4. 試験手順 

本試験設備における各種試験実施手順の概略を Table 2-4 に示す．各種試験を実施する

際にはまず，ボンベ内の流体をランタンクに充填する．これは，大流量を供給し，かつ

ロケット推進剤としてのタンク排出および流動特性を取得するためである．充填工程で

は，手動で各バルブの操作を行い，充填量を任意に設定することが可能である．また，

ランタンク上部に設置したバルブ（Vent）を開くことでタンク内圧を下げ，充填を促進

できるほか，ランタンク内の液相を減圧沸騰させ，相変化に伴う蒸発潜熱により液温を

下げる（ベントチル）ことも可能である．加えて，ランタンク上部には加圧ラインおよ

びバルブ（Press）も接続されており，別途カードルから供給される窒素（GN2）による

加圧によりサブクール液の排出も可能である． 

流体をランタンクから排出する本工程では，時間的に正確なバルブ動作が求められる

ため，PLC（Programmable logic controller）を用い自動で各バルブを操作している．本工

程中の代表的なバルブステータスを Fig. 2-7 に示す．基本的には，X-20 からオートシー

ケンスが開始し，X-0 に信号が送られメインバルブ（MOV）が開く．その後，X+4（ま

たは X+6）の信号により MOV が閉まり，パージが行われる流れとなっている． 

一方，N2O と PMMA の組み合わせにおける着火性は良好でないことが知られている．

そこで，燃焼試験では，N2O による本燃焼の前に，X-15 から酸素バルブ（GOX）を開く

ことで燃焼器内を酸素で満たしたのちに，X-8 で黒色火薬を用いて点火することで予備

燃焼を行っている．この予備燃焼により PMMA が十分に加温され，燃料の供給が安定し

たのちに MOV を開き GOX を閉じることで本燃焼へ移行している． 

 

Table 2-4  Outline of test procedure of the rocket engine ground test facility. 

1 CO2／N2O ボンベの元弁と充填バルブ（Fill）を開き，タンクへ移送 

2 所望の充填量に到達後，Fill を閉鎖 

3 メインバルブ（MOV）を開き，流体の供給を開始 

4 所定の秒時（4-6 秒間程度）が経過したのちに主弁を閉鎖 

5 
ベントバルブ（Vent）およびダンプバルブ（Dump）からタンク内の残液を

系外に放出 

6 ボンベの元弁を閉じ，充填弁を開くことで流路内の残液を投棄 

 

  



第２章 試験設備と計測手法 

- 19 - 
 

 
 Time, s 

Valve -20   -15   -10 -8 -5 -3  0  1      4  5  8 10 
                              

Press                              
                              

Fill                              
                              

Dump                              
                              

MOV                              
                              

Purge                              
                              

GOX                              
                              

Vent                              
                              

Trig.                              
                              

IGN                              

Fig. 2-7  Typical valve status for the rocket engine ground test facility. 
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 可視化高速撮影 

2-4-1. 高速撮影 

可視化した流路を流れる気液二相流を高速撮影することで，流動特性を明らかにしよ

うという試みは一般的な水-空気系二相流のみならず，ロケットエンジン用極低温推進剤

における気液二相流にも適用されており，有用な手法であることが知られている． [53] 

本研究にて用いた可視化流路および高速撮影の様子を Fig. 2-8 に示す．インジェクタ上流

部に設置したポリカーボネート樹脂（PC）製可視化流路内を流れる気液二相流を高速度

カメラ（Phorton, FASTCAM Mini AX200）にて撮影し，気泡径および気泡流速を計測し

た．高速撮影の条件を Table 2-5 に示す． 

 

  

Fig. 2-8  Overview of high-speed shooting measurement. 

 

Table 2-5  Condition of high-speed shooting measurement of gas-liquid two-phase flow. 

# Fluid Test type 
Shutter 
speed 

[s] 

Shooting 
speed 
[fps] 

Resolution 
[pixel] 

Transfer 
coefficient 
[µm/pixel] 

Flow19 
N2O 

Cold flow 
1/100,000 20,000 640×480 

22.044 

Fire21 Hot firing 21.923 

 

 

2-4-2. 画像処理 

取得した気液二相流の代表的な高速撮影画像を Fig. 2-9 に示す．次に視認性および計測

性向上のため，高速度カメラの制御ソフト（Photron, FASCAM viewer 3）を用いてガンマ

値や輝度を調整した画像を Fig. 2-10 A に示す．さらに，画像処理用フリーソフトウェア

（ImageJ）を用い，画像解析用の画像（Fig. 2-10 D）を作成した．ImageJ による加工にて

Smooth（画像がぼやける）と Sharpen（画像が鮮明になる）を交互に繰り返して数回行う
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と，Smooth でノイズがぼやけ Sharpen で鮮明化されるため，わずかな情報も強調させる

ことができる．加えて，輝度の差異を 16 段階に色分けすることで，気泡径の計測および

特徴的な形状の追跡を容易にした． 

 

 

Fig. 2-9  Typical raw picture. 

 

  
A. Original B. Smooth and Sharpen (10 times) 

  
C. 16 Colors D. 16 Colors + Smooth and Sharpen (10 times) 

Fig. 2-10  Comparison of 16 colors and smooth & sharpen. 
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 静電容量計測 

供給管内を流れる気液二相流のボイド率を取得するため，静電容量型のボイド率計を

新規に開発し，主弁の上流またはインジェクタ上流部に設置した PC 製可視化流路におい

て静電容量を計測した．開発した静電容量型ボイド率計の概観と計測の様子を Fig. 2-11

に示す．計測部流路を銅電極で挟み込み，4 端子法にて静電容量を計測することで接触

抵抗などの影響を低減し，流体の流動に伴う気液の体積割合変化を検出している．静電

容量型ボイド率計実証試験では，液封時の安定した静電容量を取得する必要があるた

め，ボイド率計を MOV の上流の液封区間に設置し計測を行った．一方で，ボイド率計

測試験では，インジェクタおよび燃焼器に流入する気液二相流のボイド率を取得する必

要があるため，ボイド率計をインジェクタ上流に設置し計測を行った． 

静電容量は C メータ 3605-10（日置電機）を用いて計測し，RS232C よるシリアル通信

にて計測パソコンに約 50 Hz で収録した． 

 

 

Fig. 2-11  Overview of void fraction meter. 

 

 

Fig. 2-12  Appearance of measureing void fraction. 
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 自己加圧供給における代表的な傾向 

自己加圧供給における典型的な計測結果の例として，地上燃焼試験 Fire31 の結果を

Fig. 2-13 に示す．本試験条件は高速走行試験設備にて実施した N2O×PMMA 系ハイブリ

ッドロケットエンジンを 3 本クラスタリングした地上燃焼試験である． 

計測結果の履歴を傾向が変化する 6 つの領域に区分し，それぞれの区間について圧力

の傾向とその物理的な背景に関する説明を Table 2-6 にまとめる． 

以降，本研究では，自己加圧供給に伴う気液二相流の流動特性を評価するため，供給

が始まる②から供給が終了する⑤までを対象とするが，試験条件によっては，定常的な

気液平衡状態による排出過程（④）となった直後に主弁を占めているケースも散見され

るが，ほぼすべての試験にて同様の物理現象が確認されている． 

 

 

Fig. 2-13  Typical measurement result of pressure history for self-pressurization (Fire31). 
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Fig. 2-14  Typical measurement result of temperature history for self-pressurization (Fire31). 

 

Table 2-6  Typical event and phenomena by self-pressurization. 

① 

PLC からの MOV 開信号（X-0）から，タンク圧の降下やインジェクタ圧力の上昇

を始めるまでの区間（地上燃焼試験設備では 0.5 s 程度，高速走行試験設備では

1.0 s 程度）．MOV（空圧弁）が開き始めてから流体が通過するまでに時間遅れが

存在する． 

② 

供給開始直後に，タンク内が急減圧する区間．タンク内の気相の膨張が支配的で

あり，液相の減圧沸騰による圧力回復速度よりも，膨張による減圧速度が優位で

あるとみられる． 

③ 
液相の減圧沸騰が活発化することで圧力回復速度と減圧速度の大小関係が入れ替

わり，タンク内がサブクール状態から気液平衡状態に変化する過渡区間． 

④ 

タンク内が気液平衡状態となり，供給による減圧と減圧沸騰による圧力回復が釣

り合っている区間．タンク内圧力は液相温度の飽和蒸気圧により決まり，液相温

度は相変化による蒸発潜熱により低下する． 

⑤ 

PLC からの MOV 閉信号（X+4 または X+6）から，インジェクタ圧力が低下を始

めるまでの区間．タンク圧が低下し続けていることから，タンクからの供給が止

まるまでに時間遅れが存在する． 

⑥ 
MOV が閉まりきってから，MOV 下流に残った残液がインジェクタおよび燃焼器

を通過してノズルから系外へ放出されるまでの区間． 
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 本章のまとめ 

第 2 章では，自己加圧供給による各種試験に使用した作動流体としての N2O や CO2の

熱物性値に加え，供給設備，インジェクタおよびハイブリッドロケットエンジンの寸法

と温度や圧力の計測項目について述べた．また，インジェクタへ流入する気液二相流の

流動様式や気液二相流パラメータを評価することを目的として実施した可視化流路高速

撮影および静電容量の計測系についても言及した．さらに，一般的な運用手順の概要と

ともに，次章以降で詳説する各種試験でも確認された，自己加圧供給に伴う一般的なタ

ンク排出現象についても紹介した． 

実施した各種試験にて得られた計測結果や諸特性については次章以降にて論じる． 
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3. 第３章 データ解析と試験結果 

 本章の目的 

第 2 章では，試験設備や一般的な流動特性を取得するための計測項目（各部温度，圧

力やタンク重量，推力など）について言及した．また，気液二相流動特性を評価するた

めに実施した可視化高速撮影および静電容量型ボイド率計の計測手法についても言及し

た． 

本章の目的は，N2O 実液流し試験やハイブリッドロケットエンジンを用いた地上燃焼

試験に対して，前章で述べた計測手法を適用することで得たデータの処理および解析手

法について詳細に述べるとともに，各種試験において明らかとなった定性的な傾向につ

いて，代表的な試験結果を用いて論じることである． 

 

 

 試験条件一覧 

本研究にて実施した代表的な試験条件の一覧を Table 3-1 に掲載する 

 

Table 3-1  Test condition for vericication of two-phase flow characteriscics. 

# Test type Fluid Pressurization Ainj [m2] Ath [m2] 

FlowTNS31 

Clod Flow 

CO2 
External gas 

1.23×10-5 

(φ1.4×8) 1.66×10-3 

(φ46) 

FlowTNS32 Self 

Flow28 

N2O 

External gas 

Flow29 

Self 

Flow30 

Flow31 

Flow32 

Flow33 

Flow34 

Flow35 
7.26×10-5 

(φ3.4×8) 
Fire26 

Hot fire Fire27 

6.16×10-4 

(φ28) 

Fire28 

4.93×10-5 

(φ2.8×8) 

Flow37 

Clod Flow Flow38 

Flow39 
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 流体の熱物性値と流量係数 

3-3-1. 一般的な流体熱物性値 

理想気体に対する状態方程式（Eq. 3-1）に代表されるように，一般に流体の状態変数

は二つの状態量を独立変数とすることで得られる． [54] 

 𝑝𝑝 = 𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌 Eq. 3-1 

ここで，p [Pa]：圧力，ρ [kg/m3]：密度，R [J/kg-K]：気体定数，T [K]：温度である．言い

換えると，密度は温度と圧力の関数として得られることになり，次のように表すことが

できる． 

 𝜌𝜌 = 𝜌𝜌(𝜌𝜌, 𝑝𝑝) Eq. 3-2 

一方で，流体が気液平衡（相平衡）すなわち飽和状態にある場合，それ自体がひとつ

の独立変数となることで，流体の熱物性値はただひとつの状態量により一意に決定する

ことが知られている． 

自己加圧供給における流動特性を評価する際には，飽和蒸気圧や飽和温度，密度，比

エンタルピーなどの流体の熱物性値は，実測した温度や圧力を用い NIST database [52] を

参照することで算出した．なお，飽和状態の熱物性値に関しては温度または圧力どちら

か一方の関数とした．代表例として密度，飽和蒸気圧，飽和液密度の算出例を次に示

す． 

 𝜌𝜌 = 𝜌𝜌(𝜌𝜌, 𝑝𝑝)database Eq. 3-3 

 𝑝𝑝𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 = 𝑝𝑝𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠(𝜌𝜌)database Eq. 3-4 

 𝜌𝜌𝐿𝐿 = 𝜌𝜌𝐿𝐿,𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠(𝑝𝑝)database Eq. 3-5 

 

 

3-3-2. 流量および流量係数の推定 

気液二相流，特に本研究で対象としている非定常性の強い均質気液平衡流における流

量を直接計測することは容易ではない．そこで，本研究では排出前後のランタンク重量

変化から酸化剤の総排出量を取得している（Eq. 3-6）． 

 𝑊𝑊𝑓𝑓𝑙𝑙𝑜𝑜𝑜𝑜 = 𝑊𝑊𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 −𝑊𝑊𝑓𝑓𝑖𝑖𝑖𝑖 Eq. 3-6 

ここで，Wflow [kg]：総流量，Wini [kg]：排出前ランタンク重量，Wfin [kg]：排出後ランタ

ンク重量である．二相流に対する流量の式として，種々の数理モデルが提案されてい

る．[47,55-56] 本研究では，従来の結果との比較が可能かつ，推進系設計の際の実用性の観

点から，Eq. 3-7 に示す非圧縮単相流に対する流量の式を採用した．この式は，Bernoulli
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の式を変形することで導かれ，一般な液体だけでなく，液体酸素や液体水素，ケロシン

といった液体ロケットエンジン推進剤の流量同定にも用いられている． 

 �̇�𝑚 = 𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌(𝑝𝑝1 − 𝑝𝑝2) Eq. 3-7 

ここで，�̇�𝑚 [kg/s]：流量，Cd ：インジェクタオリフィス流量係数，Ainj [m2]：インジェク

タオリフィス面積，ρ [kg/m3]：流体密度，p1 [Pa]：上流圧力，p2 [Pa]：下流圧力である． 

しかしながら，気液二相流においては，気相と液相の割合（ボイド率やクオリティ）

により流体密度は大きく異なり，温度および圧力の計測だけでは二相流密度を推定する

のは困難である．したがって，本研究では自己加圧供給中の流体は常に気液平衡である

と仮定のもと Eq. 3-7 を修正し，Eq. 3-8 にて流体密度に流体圧力における飽和液密度を用

いることで二相流流量および流量係数を整理することとした． 

 �̇�𝑚 = 𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌𝐿𝐿,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑝𝑝𝑐𝑐� Eq. 3-8 

ここで，ρL [kg/m3]：pinから得られる飽和液密度，pinj [Pa]：インジェクタ上流圧力，p2 

[Pa]：インジェクタ下流圧力または燃焼圧である．流量係数は，Eq. 3-6 から得た Wflowと

Eq. 3-8 に示した流量を排出時間で積分した値の比として，Eq. 3-9 のように定義し実験的

に評価した．なお，バルブの動作時間の影響により，設定した排出時間と実際の排出時

間との間には僅かな差異があるため，質量流量の積分区間はインジェクタ圧力が排出中

（t = 2 ~ 3 s）の平均値の 50 %以上となっている区間とした． 

 𝐶𝐶𝑑𝑑 ≡
𝑊𝑊𝑓𝑓𝑙𝑙𝑜𝑜𝑜𝑜

∫𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌𝐿𝐿,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑝𝑝𝑐𝑐�𝑑𝑑𝑑𝑑
 Eq. 3-9 

一方，ガス加圧によるサブクール液供給では気液平衡の仮定は不要であり，インジェ

クタ上流の流体密度は実測可能な温度と圧力から一意に決まるため（Eq. 3-3），流量およ

び流量係数はそれぞれ次式にて算出した． 

 �̇�𝑚 = 𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑝𝑝𝑐𝑐� Eq. 3-10 

 𝐶𝐶𝑑𝑑 ≡
𝑊𝑊𝑓𝑓𝑙𝑙𝑜𝑜𝑜𝑜

∫𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑝𝑝𝑐𝑐�𝑑𝑑𝑑𝑑
 Eq. 3-11 

 

 



第３章 データ解析と試験結果 

- 29 - 
 

 二相流可視化 

3-4-1. 気泡径 

インジェクタ上流に設置した可視化流路内を流れる気液二相流の高速撮影結果から，

ImageJ [57] を用いて画像内の気泡径[pixel]を取得し，前章にて示した変換係数（Table 

2-5）を乗じることで実スケールの気泡径[mm]を計測した．例として画像処理後の画像を

Fig. 3-1 および気泡径計測の結果を Fig. 3-2 に示す． 

Fig. 3-1 より，画像下部は流路中心付近であり気泡の密度が濃く，また光量が不足して

いるため気泡の解像には至らなかったが，画像上部すなわち流路上部の比較的気泡密度

が小さい領域では，無数の気泡を解像することに成功した．得られた画像解析結果か

ら，インジェクタ上流における可視化流路内の壁面近傍を流れる気泡直径は少なくとも

100-300 µm 程度以上であることが明らかになった．また，可視化流路内全体が同オーダ

ーの気泡が流路内を万遍なく覆った白濁した二相流である様子もみられた． 

 

 

Fig. 3-1  16 colors. 
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148 µm 

 
119 µm 

 
178 µm 

 
137 µm 

 
225 µm 

 
325 µm 

Fig. 3-2  Typical bubble diameter. 

 

 

3-4-2. 気泡流速 

気泡流速の計測では，連続する 2 枚の画像群から特徴的な形状の気泡（または気泡

群）を追跡し，その移動量[pixel]と撮影速度[fps]から気泡の流速を算出した．画像処理後

の代表的な画像を Fig. 3-3 に示す．ここでは，時系列で前の時刻の画像を赤色，後の時刻

の画像を緑色に加工し，両者を重ね合わせることで類似した形状の追跡を行った．流速

計測例を Fig. 3-4 に示す． 

画像解析から得られた移動量[pixel]と Table 2-5 の変換係数を用いることで得られた気

泡流速は，3.0-4.4 m/s（Flow19，X+1.5），3.6-4.0 m/s（Flow19，X+1.7），4.2-5.0 m/s

（Flow19，X+1.9），4.4~5.6 m/s（Fire21）であった．これらの値はあくまで瞬時値かつ

個々の気泡流速であるが，おおむね数 m/s オーダーであることが明らかになった．ま

た，燃焼試験におけるインジェクタ上流の気泡流速が，高速撮影速度に対しては比較的
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長周期（10-100Hz オーダー）で周期的に変動している可能性が示唆されたため，今後気

液二相流のすなわち脈動現象についても，インジェクタ下流での燃焼とも関連付けて評

価を行う必要があると考える． 

 

 

Fig. 3-3  Measurement of bubble velocity. 

 

  
A. 281 µm/0.00005s B. 274 µm/0.00005s 

  
C. 223 µm/0.00005s D. 274 µm/0.00005s 

Fig. 3-4  Measurement results of bubble velocity. 
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 ボイド率推定 

3-5-1. 静電容量型ボイド率計 

気液二相流の流動特性を評価するうえで，ボイド率（流れの中での気相の体積割合）

は極めて重要な指標の一つである．ボイド率の測定手法は主に原子力分野などで開発が

進められており，光ファイバ末端部における気液反射率の差を用いる光ファイバ法，[58-

59] 流路断面に張った格子状のワイヤ間における気液の電気抵抗値および静電容量値の差

異を用いるワイヤメッシュ法， [60] X 線や中性子の透過率の差を用いる X 線 CT 法，[61] 

中性子ラジオグラフィ法，[62] 超音波を用いた流速計測[63]などが提案されてきた．これら

の計測手法を当該流れ場に適用する場合，取り扱いが困難であることや試験装置の大型

化，計測部が流れを乱すなどの短所が挙げられる．また，高圧かつ高流速の流れ場を形

成する N2O および CO2の自己加圧供給（またはガス加圧供給）においては既存のボイド

率計では実測が困難である． 

そこで，本研究では国産新型基幹ロケットである H3 ロケットの上段エンジンとして開

発が進められている LE-5B-3 の地上燃焼試験において，極低温流体のボイド率計測にも

用いられている静電容量型ボイド率計に着目した．[64] 静電容量型ボイド率計とは，気相

と液相の誘電率が大幅に異なることを利用して，流路を流れる流体の静電容量から気相

の体積率であるボイド率を検出する計測システムである．[65] 静電容量型ボイド率計はそ

の計測方式から，比較的小型かつ非接触で計測が可能なうえ取り扱いも容易であるとい

う特長を有している．このような特長を有する静電容量型ボイド率計を新規に開発し，

自己加圧供給に伴い形成される高圧・高流速な流れ場におけるボイド率の評価を行っ

た． 
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3-5-2. 流体密度と比誘電率 

単一流体における比誘電率は気液の相に応じて異なり，液相の比誘電率は気相と比し

て大きいことが知られている．代表的な流体の比誘電率を Table 3-2 にまとめる． 

 

Table 3-2  Dielectric constant of typical fluid. [66] 

 Vapor phase Liquid phase 

Air 1.0 - 

Water 1.0 80 

Nitrogen 1.0 1.45 

Oxygen 1.0 1.51 

Hydrogen 1.0 1.23 

 

これらの差異は流体の密度に起因するもとであるため，流路を極板で挟み込み静電容

量を計測することで，二相流内の気相と液相の体積割合に換算することができる．この

ように，気液の比誘電率すなわち静電容量の差を利用することで計測部を通過する気液

二相流のボイド率を計測するのが静電容量型ボイド率計の計測原理である． 

ボイド率の換算手法には流動様式別に構成を行う方法や流動様式によらず同一の換算

式を用いる方法などが挙げられ，以下に示す換算式は気単相から液単相にわたる広範囲

の流動状態に対応したものである．[64] 

 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡 =
𝐶𝐶𝐿𝐿 − 𝐶𝐶𝑒𝑒𝑒𝑒𝑡𝑡𝑠𝑠
𝐶𝐶𝐿𝐿 − 𝐶𝐶𝐺𝐺

 Eq. 3-12 

ここで，αtp [-]：二相流ボイド率，CL [F]：液単相（αtp = 0）静電容量，CG [F]：気単相

（αtp = 1）静電容量，Cexpt [F]：実測静電容量である． 

通常の流体は熱物性値の温度依存性が小さいため，比誘電率（または各相の静電容

量）を定数として扱い上式を利用しボイド率を推算しても差し支えない．一方で，

Sakamoto et al.により行われた極低温流体のボイド率計測において，流体温度の変化が静

電容量の計測結果に影響を及ぼすことが確認され，温度ドリフト現象として報告されて

いる．[67] 前述の通り臨界点付近の流体は比誘電率を含む熱物性値が温度により大きく変

化するため，極低温流体と同様に，常温付近の N2O や CO2においても温度ドリフトが見

られる可能性が示唆される．さらに，自己加圧供給中の流体の温度および圧力は非定常

に変化することからも，Eq. 3-12 における CLや CGを一定値として取り扱うことは望まし

くない． 

そこで，計測部における静電容量を理論的に算出し，実測結果と組み合わせることで

経験的に補正係数を決定し，実験的にボイド率を推算する手法を考える．そこで，流体
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密度と比誘電率の関係式が必要となる．本研究にて取り扱っている CO2 および N2O の密

度による比誘電率の回帰式は Moriyoshi et al.により以下のように報告されている．[68] 

 𝜀𝜀𝐶𝐶𝐶𝐶2 = 1 + 5.099 × 10−4𝜌𝜌𝐶𝐶𝐶𝐶2 + 1.189 × 10−7𝜌𝜌𝐶𝐶𝐶𝐶22  Eq. 3-13 

 𝜀𝜀𝑁𝑁2𝐶𝐶 = 1 + 5.530 × 10−4𝜌𝜌𝑁𝑁2𝐶𝐶 + 1.547 × 10−7𝜌𝜌𝑁𝑁2𝐶𝐶2  Eq. 3-14 

これらの回帰式を用い NIST database[52] から得た CO2および N2O の密度を代入するこ

とで各流体の比誘電率と密度の関係を内挿した結果を Fig. 3-5 および Fig. 3-6 に示す．ま

た，得られた比誘電率を圧力で整理した結果を Fig. 3-7 と Fig. 3-8，温度で整理した結果

を Fig. 3-9 と Fig. 3-10 に示す．それぞれ低圧および低温領域で比誘電率に不連続な部分

がみられる流体の相が変化する点（沸点）であり，高温高圧になるにつれて超臨界状態

となり，比誘電率の変化傾向が連続的になる傾向がみられる．このように亜臨界～超臨

界状態では気相と液相の境界が曖昧になり，他の熱物性値と同様に比誘電率の温度依存

性も顕著になる． 

 

 

Fig. 3-5  Dielectric constant vs density of carbon dioxide. 
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Fig. 3-6  Dielectric constant vs density of nitrous oxide. 

 

 

Fig. 3-7  Dielectric constant vs pressure of carbon dioxide. 
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Fig. 3-8  Dielectric constant vs pressure of nitrous oxide. 

 

 

Fig. 3-9  Dielectric constant vs temperature of carbon dioxide. 
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Fig. 3-10  Dielectric constant vs temperature of nitrous oxide. 
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3-5-3. 比誘電率と理論静電容量 

前述のように，CO2や N2O の比誘電率は，流体密度の関数として Eq. 3-13 および Eq. 

3-14 により得られる．一方で，静電容量型ボイド率計の計測方式は管路壁を含めた流路

全体の静電容量を計測するものであるため，これらを含めた理論静電容量の推算が必要

となる． 

本研究にて取り扱っている自己加圧供給により形成される流れ場は均質二相流と考え

られるため，中間媒体（medium）を液相，分散質（dispersoid）を気相とすると，

Maxwell-Garnett 理論[69] より，両相が αtp の割合で均一に混合されている場合，分散媒体

全体の比誘電率は次のように表される． 

 𝜀𝜀𝛼𝛼 =
2𝜀𝜀𝑚𝑚 + 𝜀𝜀𝑑𝑑 − 2𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡(𝜀𝜀𝑚𝑚 − 𝜀𝜀𝑑𝑑)
2𝜀𝜀𝑚𝑚 + 𝜀𝜀𝑑𝑑 + 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡(𝜀𝜀𝑚𝑚 − 𝜀𝜀𝑑𝑑) 𝜀𝜀𝑚𝑚 Eq. 3-15 

ここで，εd：分散質の比誘電率，εm：中間媒体の比誘電率，εα：αtp の割合で混合された分

散媒体の比誘電率である．上式は，流れが均一に混合されている場合，単相流と見なさ

れることを示している．なお，当該流れ場においては，分散質を気相，中間媒体を液相

と見なすことで，αtp = 0 の場合は εα = εm = εL，αtp = 1 の場合は εα = εd = εGの関係を満た

す．上記の分散媒体の比誘電率を用いて，Sakamoto et al. [67] により報告されている理論

式（矩形流路対称平衡平板電極）である Eq. 3-16 により，流路全体の静電容量が得られ

る．静電容量計測部の幾何学パラメータを Fig. 3-11 に示す． 

 𝐶𝐶𝑠𝑠𝑜𝑜𝑠𝑠𝑠𝑠𝑙𝑙 =
𝜀𝜀0𝜀𝜀𝑠𝑠𝐿𝐿𝑒𝑒𝑙𝑙𝑒𝑒𝑐𝑐𝑏𝑏

2𝑎𝑎 �
1

𝑏𝑏(𝜀𝜀𝑠𝑠 − 𝜀𝜀𝛼𝛼)
𝑎𝑎𝜀𝜀𝛼𝛼

+ csc𝜃𝜃
𝑑𝑑𝜃𝜃

𝜋𝜋

0
 Eq. 3-16 

ここで，Ctotal [F]：流路全体の静電容量，ε0 [F/m]：真空の誘電率，εt [-]：流路材質の比誘

電率，Lelec [m]：流路方向電極長さ，b [m]：流路内径，a [m]：流路中心から電極までの距

離である． 

 

 

Fig. 3-11  Schematic of geometric arrangement for dispersed flow. 
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3-5-4. 非対称平衡電極による補正 

本研究にて取り扱う流体は亜臨界状態での運用が想定され，相間の比誘電率の差が比

較的小さいため，静電容量の僅かな変動を検出する必要がある．計測分解能を上げる手

段の一つとして，非対称形状の電極を用いた静電容量計測が挙げられる．[67,70] 本研究に

て開発したボイド率計の電極の図面を Fig. 3-12 に示す．Eq. 3-16 に示した対称平行平板

電極に対する理論式に対して，電極の形状に依存する補正係数 B と全体静電容量のオフ

セット項 C を導入し，これらの補正係数を実験的に求めることで，自己加圧供給に伴う

気液二相流におけるボイド率の推算が可能となる． 

 𝐶𝐶𝑒𝑒𝑒𝑒𝑡𝑡𝑠𝑠 = 𝑩𝑩
𝜀𝜀𝑠𝑠𝜀𝜀0𝐿𝐿𝑒𝑒𝑙𝑙𝑒𝑒𝑐𝑐𝑏𝑏

2𝑎𝑎 �
1

𝑏𝑏(𝜀𝜀𝑠𝑠 − 𝜀𝜀𝛼𝛼)
𝑎𝑎𝜀𝜀𝛼𝛼

+ csc𝜃𝜃
𝑑𝑑𝜃𝜃

𝜋𝜋

0
+ 𝑪𝑪 Eq. 3-17 

ここで，Lelec = 24 mm，a = 8 mm，b = 5 mm，ε0 = 8.854×10-12，εt = 3.0 とする．また，単

相流の場合（𝐶𝐶𝐺𝐺および𝐶𝐶𝐿𝐿）は次式にて算出できる． 

 𝐶𝐶𝐺𝐺 = 𝑩𝑩
𝜀𝜀𝑠𝑠𝜀𝜀0𝐿𝐿𝑒𝑒𝑙𝑙𝑒𝑒𝑐𝑐𝑏𝑏

2𝑎𝑎 �
1

𝑏𝑏(𝜀𝜀𝑠𝑠 − 𝜀𝜀𝐺𝐺)
𝜀𝜀𝐺𝐺

+ csc𝜃𝜃
𝑑𝑑𝜃𝜃

𝜋𝜋

0
+ 𝑪𝑪 Eq. 3-18 

 𝐶𝐶𝐿𝐿 = 𝑩𝑩
𝜀𝜀𝑠𝑠𝜀𝜀0𝐿𝐿𝑏𝑏

2𝑎𝑎 �
1

𝑏𝑏(𝜀𝜀𝑠𝑠 − 𝜀𝜀𝐿𝐿)
𝜀𝜀𝐿𝐿

+ csc𝜃𝜃
𝑑𝑑𝜃𝜃

𝜋𝜋

0
+ 𝑪𝑪 Eq. 3-19 

補正係数 B および C の決定には，タンク上部から 7.0 MPa 程度の GN2で加圧供給する

液流し試験（FlowTNS30，FlowTNS31，Flow28）の結果を用いた．加圧供給により十分

なサブクール度を確保した場合，インジェクタ上流においてもサブクール状態の CO2／

N2O が供給されるため，液単相すなわちボイド率がゼロの場合の静電容量を取得するこ

とが可能である．このようにして得られた，サブクール状態の流体密度における理論静

電容量と，流路内が空気で満たされている場合の静電容量を用いることで，Eq. 3-17 の補

正係数 B および C を決定した．補正係数はボイド率の計測条件ごとに変化するが，ここ

では代表的な値として N2O のボイド率計測のために得た補正係数を Table 3-2 に示す． 

補正係数を実測静電容量 Cexpt と比誘電率に関する関係式（Eq. 3-17）に代入すること

で，自己加圧供給に伴う気液二相流における推定ボイド率の温度ドリフトを補正するこ

とができるほか，ボイド率の時間変化を得ることも可能となる． 
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Table 3-3  Calibration result of capacitance void fraction meter at Flow28. 

 Experimental (ave.) [F] Theoretical [F] 

Air 4.84057×10-13 2.06100×10-13 

Subcooled N2O 5.40773×10-13 2.71735×10-13 

B  0.86410       

C  3.05965×10-13 

 

 
A. Large electrode. 

 
B. Small electrode. 

Fig. 3-12  Blueprints of each electrode of void fraction meter. 
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 試験結果 

本節では，本研究にて実施した各種試験の中から代表的なものを示し，それぞれの試

験条件において得られた傾向について言及する．より詳しい考察や定性的・定量的な知

見については次章以降で論じる． 

 

 

3-6-1. N2O 自己加圧供給試験 

自己加圧供給による N2O 流し試験の中から代表的な結果（Flow29）として，各部圧力

を Fig. 3-13，各部温度を Fig. 3-14，静電容量を Fig. 3-15 に示す．また，供給前，自己加

圧供給中，ガス加圧供給中（後述）のインジェクタ上流可視化流路の様子を Fig. 3-16 に

示す．複数回の実液流し試験により可視化流路にひび割れが生じているものの，自己加

圧供給中には白濁した気液二相流が流動している様子が確認できる． 

自己加圧では，減圧沸騰により気相が増加することで，供給に伴うタンク内の圧力低

下が抑制されるため，減圧速度は単純なブローダウンよりも小さくなる．また，下流ほ

ど圧力が低下していることから各流路区間の圧力損失を推算することができる．本試験

ケースでは，タンク（ptank）から供給配管上流（pline,u）まで区間における圧力損失は 0.2 

MPa 程度であり，これは当区間において最大の圧力損失の要素となるメタルフレキシブ

ルチューブに起因すると考えられる．供給配管上流からインジェクタまでの圧力損失は

極めて小さく，各部の圧力はエラーバーの範ちゅうにて一致していた． 

タンク頂部温度（Ttank,top）は，供給開始に伴って緩やかに低下する．前述の通り，タン

ク内での減圧沸騰による気相の増加により，断熱変化に比べ温度低下量が緩和されるも

のの，このタンク頂部温度の低下は気相の膨張に起因するものである．また，下流ほど

実測温度が低下していることが明らかである．本試験を実施した際の環境温度は 290 K

程度であり，流体温度よりも高いことから，流動に伴って流体が系外へ放熱したとは考

え難い．したがって，これは流動に伴う圧力損失により流体圧力が低下し飽和蒸気圧を

下回ることでキャビテーションを引き起こし，相変化することで周囲から蒸発潜熱を奪

い流体温度が低下したものと推察される． 

インジェクタ上流における静電容量については，供給開始直後はボイド率ゼロの場合

の理論値と同程度（545 fF）を示したのに対し，供給に伴って静電容量は低下を続け，供

給停止直前（X+4 付近）ではボイド率が 0.45 程度（520 fF）まで変化した．静電容量は

ボイド率とほぼ線形の関係があることから，自己加圧供給に伴う気液二相流のボイド率

も非定常に変化する可能性が示唆された． 
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Fig. 3-13  Time series of pressures for self-pressurization using N2O (Flow29). 

 

 

Fig. 3-14  Time series of temperatures for self-pressurization using N2O (Flow29). 
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Fig. 3-15  Time series of capacitance for self-pressurization using N2O (Flow29). 

 

Before flow 

 

Self-pressurization 

 

External gas 
pressurization 

 

Fig. 3-16  Snapshots of the sight glass at the injector upstream. 
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3-6-2. CO2 自己加圧供給試験 

自己加圧供給による CO2流し試験の中から代表的な結果（FlowTNS32）として，各部

圧力を Fig. 3-18，各部温度を Fig. 3-19，静電容量を Fig. 3-20 に示す．また，MOV 上流に

設置した可視化管を撮影した様子を Fig. 3-17 に示す． 

各部圧力履歴より，供給開始から X+3 までは供給圧力が低下し，その後供給圧力の低

下が抑制されていることがわかる．これは供給の途中でタンクでの減圧沸騰が開始し，

タンク圧が補われ始めたことに起因すると考えられる．また，タンク～インジェクタま

でで数 K の温度降下がみられるため，N2O による自己加圧供給と同様に流動に伴って流

路内でのキャビテーションにより混相化が進行し，それに伴って下流ほどボイド率が増

加していると考えられる． 

また，供給区間において気液二相流の静電容量が非定常に変化する傾向も N2O を用い

た自己加圧供給と同様であった．FlowTNS31 にて得られた校正係数より，本供給区間の

ボイド率は 0.30-0.42 程度であることが明らかになった． 

 

Before flow 

 

Self-pressurization 

 

Fig. 3-17  Snapshot of the visualization section for self-pressurization using CO2 (FlowTNS32). 
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Fig. 3-18  Time series of pressures for self-pressurization using CO2 (FlowTNS32). 

 

 

Fig. 3-19  Time series of temperatures for self-pressurization using CO2 (FlowTNS32). 
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Fig. 3-20  Time series of capacitance for self-pressurization using CO2 (FlowTNS32). 
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3-6-3. ガス加圧供給試験 

外部ガス加圧供給による N2O 流し試験の中から代表的な結果（Flow28）として，各部

圧力を Fig. 3-21，各部温度を Fig. 3-22，静電容量を Fig. 3-23 に示す．当該試験では，ラ

ンタンク上部に接続したカードルから 7 MPa の GN2を供給し，Fig. 3-17 からもわかるよ

うに十分なサブクール度（沸騰までの温度的なマージン）を確保した液単相 N2O をイン

ジェクタへ供給した． 

各部圧力履歴（Fig. 3-21）より，X-0 に主弁開信号の直後は供給 GN2 の流速増加に伴う

圧力損失の増大によってタンク圧が非定常に変化しているが，X+2 付近から供給が終了

する X+4 までは，各部圧力が一定となっている．このことから，当該区間（X+2-4）に

おいては N2O が定常に供給されていたことがわかる．また，各部温度履歴（Fig. 3-22）

から，定常供給区間においてタンク内の液温からインジェクタ温度までがエラーバーの

範ちゅうで一致していることがわかる．したがって，供給に伴う外部との熱収支は小さ

かったと考えられる． 

インジェクタ上流における静電容量の計測結果（Fig. 3-23）からも，定常供給区間では

おおむね一定の値を示していることがわかる．したがって，気液の割合すなわちボイド

率は一定であり，液単相流がインジェクタへ流入していたと考えられる．ここで，ボイ

ド率がゼロの場合の理論静電容量（Fig. 3-23，青線）よりも実測値が大きくなっている

が，これは理論値が気液平衡状態においてボイド率がゼロの場合を示しているのに対

し，実際にインジェクタに供給されたのはサブクール状態の N2O であるため，気液平衡

状態よりも密度が大きく，それに伴って静電容量も増加したためである． 
 

 

Fig. 3-21  Time series of pressures for external pressurization using N2O (Flow28). 
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Fig. 3-22  Time series of temperatures for external pressurization using N2O (Flow28). 

 

 

Fig. 3-23  Time series of capacitance for external pressurization using N2O (Flow28). 
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 本章のまとめ 

第 3 章では，自己加圧供給に伴う気液二相流の流動特性評価を目的として実施した試

験から，流量や気泡径，気泡流速，ボイド率を推定するための解析手法に加え，各種流

し試験における代表的な試験ケースを取り上げ，得られた定性的な傾向について論じ

た．本章で得られた結論は以下の通りである． 

 

(1) PC 製可視化ユニットを作成することで，最大内圧 7 MPa で流動する N2O の可視化

し，シャッター速度：1/100,000 s，撮影速度：20,000 fps にて高速撮影すること

で，流路内の気泡の可視化に成功した．画像解析により，壁面近傍を流れる気泡

の直径は数 100 µm，気泡流速は 5-10 m/s であることが明らかになった． 

(2) 実測した静電容量からボイド率を算出するための半経験式を用い，温度ドリフト

の影響を排除したボイド率推算手法を確立し，ボイド率の時間変化傾向の取得に

成功した． 

(3) N2O 流し試験における定性的な傾向として，タンク圧は液相温度における飽和蒸

気圧とおおむね一致しており，供給に伴って緩やかに降下する様子がみられた．

また，タンク内の液温が環境温度よりも低いにも関わらず，下流ほど流体温度が

低下する傾向が明らかになった．これは圧力損失に伴うキャビテーションによ

り，周囲から蒸発潜熱が奪われたことに起因すると推察される． 

(4) GN2 を用いた外部ガス加圧供給による N2O 流し試験における定性的な傾向とし

て，定常供給時は各部圧力や温度，流量，静電容量が一定となり，また可視化撮

影から透明なサブクール液の供給が確認された． 

 

上記の知見を踏まえ，次章以降ではより詳細な気液二相流の流動特性について評価し

た結果と，多様なパラメータが諸特性に与える影響について詳説する． 
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4. 第４章 気液二相流流動特性 

 本章の概要と目的 

第 3 章では，各種試験におけるデータ解析の手法と，代表的な試験結果と定性的な傾

向について言及した． 

第 4 章では，数多くの試験結果から得られた，自己加圧供給に伴う非定常気液二相流

動特性について論じる．本節では第 4 章の概要と目的について述べ，第 2 節では，主に

可視化高速撮影により得られた結果から，流動様式を判定する上で重要な流速やボイド

率，クオリティなどの推定結果を論じる．第 3 節では，ボイド率計の計測結果を踏ま

え，流量および流量係数とボイド率の関係を評価した結果について述べる．第 4 節で

は，ベントチルにより液温を変化させ実施した各種試験結果から，流体温度がボイド率

や流量係数に与える影響を検証した．第 5 節では，インジェクタ下流圧がインジェクタ

流れに及ぼす影響を評価するとともに，臨界二相流や燃焼振動とインジェクタレジスタ

ンスについても整理した．第 6 節では，本章を総括する． 

なお，圧力損失特性については別途第 5 章にて，構築した圧力損失推定モデルと合わ

せて論じる． 
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 二相流動様式 

4-2-1. 気泡数密度と二相流平均流速 

前章で述べた可視化高速撮影結果から，気泡径は 100-300 µm 程度以上，壁面気泡流速

は 3-6 m/s 程度であることが明かになった．これら値から気泡数密度および平均ボイド率

を推算する． 

高速撮影により得られた気泡径から，気泡ひとつ当たりの体積を求める． 

 𝜏𝜏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑙𝑙𝑒𝑒 =
1
6
𝜋𝜋𝑑𝑑𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑙𝑙𝑒𝑒3  Eq. 4-1 

ここで，dbubble [m]：気泡径，τbubble [m3]：気泡体積である．気泡体積と液相の単位体積当

たりの気泡数（気泡数密度）およびボイド率の関係は Eq. 4-2 にて表すことができ，[27] 

変形した Eq. 4-3 を用いることでボイド率ごとの気泡数密度を得る． 

 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡 =
𝜂𝜂𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑙𝑙𝑒𝑒𝜏𝜏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑙𝑙𝑒𝑒

1 + 𝜂𝜂𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑙𝑙𝑒𝑒𝜏𝜏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑙𝑙𝑒𝑒
 Eq. 4-2 

 𝜂𝜂𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑙𝑙𝑒𝑒 =
𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡

�1− 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡�𝜏𝜏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑙𝑙𝑒𝑒
 Eq. 4-3 

ここで，ηbubble [1/m3]：気泡数密度である．ボイド率ごとの推定気泡数密度を Fig. 4-1 に

示す．推定結果より，当該流れ場における気泡数密度は 109-1013オーダーであることが

明らかになった． 

このように微細かつ高密度に気泡が密集していることから，当該流れ場は気相と液相

での相互作用が強く，局所的な勾配の少ない均質流であると推察される． 

 

 

Fig. 4-1  Estimated bubble population density. 
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次に，高速撮影により得られた気泡流速からボイド率を推算する．前述の結果より，

流れ場が均質流であり，気液二相流の平均流速は気泡流速と同一と仮定すると二相流平

均流速は次のように表すことができる． 

 𝑢𝑢𝑠𝑠𝑡𝑡 = 𝑢𝑢𝐺𝐺 = 𝑢𝑢𝐿𝐿 Eq. 4-4 

ここで，utp [m/s]：二相流平均流速，uG [m/s]：気泡（気相）流速，uL [m/s]：液相流速で

ある．今回使用した PC 製可視化流路の内径は φ14 mm であることを考慮すると，以下の

ように推定ボイド率を得る． 

 �̇�𝑚 = 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑡𝑡𝑢𝑢𝑠𝑠𝑡𝑡𝐴𝐴𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒 = �𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡𝜌𝜌𝐺𝐺 + �1− 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡�𝜌𝜌𝐿𝐿�𝑢𝑢𝐺𝐺𝐴𝐴𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒 Eq. 4-5 

 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡 =

�̇�𝑚
𝑢𝑢𝐺𝐺𝐴𝐴𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒

− 𝜌𝜌𝐿𝐿
𝜌𝜌𝐺𝐺 − 𝜌𝜌𝐿𝐿

 Eq. 4-6 

ここで，Aline [m2]：可視化流路断面積である．Eq. 4-6 により得られた流速と推定ボイ

ド率の関係の一例を Fig. 4-2 に示す．前節より，高速撮影により得られた気泡流速は 5-

10 m/s 程度であり，これらの値が境界層の影響により主流流速よりも小さいことを鑑み

ても，自己加圧供給により形成される当該流れ場におけるボイド率は少なくとも 0.3 程

度以上であると推察される． 

 

 

Fig. 4-2  Estimated void fraction calculated by using bubble velocity for Fire21. 
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4-2-2. ボイド率とクオリティ 

前章にて述べた理論に基づいて実測した静電容量をボイド率に換算した結果を Fig. 4-3

に示す．ボイド率の計測結果より，Inj.A を用いた比較的小流量条件でのインジェクタ上

流における初期ボイド率は 0.3 程度であるのに対し，Inj.B や Inj.C を用いた中・大流量条

件では 0.6 程度であった．このような初期ボイド率の差異は，排出時のタンク内の様相

が異なることに起因すると考えられる． 

また，すべての試験条件において自己加圧供給に伴ってインジェクタ上流部でのボイ

ド率が増加している傾向があることが明らかになった．Flow30-34 におけるボイド率はお

おむね類似した変化傾向を有しており，供給開始直後（X+1 付近）は 0.3 程度であった

のに対し，供給終了直前（X+4 付近）では 0.5 程度まで増加している．一方，Flow37-39

や Fire28 ではボイド率が 0.6 程度から 0.7 程度に，Flow35 や Fire26-27 ではボイド率が

0.8 程度から 0.9 程度に増加している．一方，ボイド率の変化傾向に着目すると，ボイド

率が低いほどその傾向は大きく，ボイド率が増大すると変化傾向が小さくなることがわ

かる．これは，排出流量とタンク内減圧速度に由来するもので．大流量すなわち減圧速

度が大きい場合，急激な減圧沸騰により速やかに気液平衡に到達したのに対し，小流量

ではタンク内の減圧沸騰が緩やかに進行しするため，インジェクタ上流でのボイド率も

緩やかに増加し続けたものと推察される． 

 

 

Fig. 4-3  Time series comparison of void fraction. 
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また，得られたボイド率を次式にてクオリティに換算した結果を Fig. 4-4 に示す． 

 𝑥𝑥𝑠𝑠𝑡𝑡 =
𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡𝜌𝜌𝐺𝐺

𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡𝜌𝜌𝐺𝐺 + �1− 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡�𝜌𝜌𝐿𝐿
 Eq. 4-7 

Fig. 4-4 より，実施した自己加圧供給による試験でのクオリティは，おおむね 0.05-0.20

程度であったことが明らかになった． 

 

 

Fig. 4-4  Time series comparison of quality. 
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 質量流量と流量係数 

4-3-1. 流量係数とボイド率 

流量係数 Cd を一定値と仮定し，タンク重量から算出した充填量と総排出量が一致する

Cd を Eq. 4-8 にて算出し，得られた Cd を用いて Eq. 4-9 によりインジェクタから排出され

る気液二相流の質量流量を算出した．ここで，Eq. 4-9 に用いる上流密度には NIST 

database[52] を用いてインジェクタ上流圧力から推定した飽和液相密度を用いた． 

 𝐶𝐶𝑑𝑑 =
𝑊𝑊𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 −𝑊𝑊𝑓𝑓𝑖𝑖𝑖𝑖

∫𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖,𝐿𝐿�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑝𝑝𝑐𝑐�𝑑𝑑𝑑𝑑
 Eq. 4-8 

 �̇�𝑚 = 𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖,𝐿𝐿�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑝𝑝𝑐𝑐� Eq. 4-9 

 𝜌𝜌𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖,𝐿𝐿 = 𝜌𝜌𝐿𝐿,𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�database Eq. 4-10 

算出した流量履歴を Fig. 4-5，得られた Cd の一覧を Table 4-1 に示す．Inj.A を用いた

Flow29-35 は 400-500 g/s 程度，Inj.C を用いた Flow35 および Fire26-27 は 800 g/s 程度，

Inj.B を用いた Flow36-39 および Fire28 は 600-700 g/s 程度の流量であった． 

 

 

Fig. 4-5  Time series comparison of mass flow rate. 
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Table 4-1  Estimated flow coefficient. 

# Discharge coefficient  # Discharge coefficient 

Flow28 0.764  Flow35 0.156 

Flow29 0.510  Flow37 0.192 

Flow30 0.407  Flow38 0.191 

Flow31 0.397  Flow39 0.177 

Flow32 0.442  Fire26 0.156 

Flow33 0.440  Fire27 0.282 

Flow34 0.434  Fire28 0.241 

 

各試験における Cdを供給中のボイド率の平均値で整理した結果を Fig. 4-6 に示す．比

較結果より，インジェクタ上流におけるボイド率の増大に伴い流量係数が減少すること

が明らかになった．特に，燃焼が流量係数に及ぼす影響を排除し，Table 4-1 に示した中

から N2O 流し試験のみを抽出した場合，流量係数とボイド率の線形性は極めて高く（R2 

= 0.98），次の回帰式が得られた． 

 𝐶𝐶𝑑𝑑 = −0.638𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡 + 0.644 Eq. 4-11 

この傾向は，ボイド率の増加に伴い気泡数および気泡径が増大することで，インジェ

クタオリフィスポートの有効面積が見かけ上小さくなったことに起因すると推察され

る． 

 

 

Fig. 4-6  Discharge coefficient vs average void fraction. 
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4-3-2. 排出流量とボイド率 

排出流量がボイド率に与える影響について整理した結果を Fig. 4-7 に示す．全体として

は，流量の増大に伴いボイド率が増加する傾向（正の相関）が見られる．これは，排出

流量の増加に伴い，タンク内における単位時間当たりの圧力降下量（減圧速度，Pa/s）が

大きくなることにより，流体のサブクール度が急激に低下することで減圧沸騰およびキ

ャビテーションによる蒸発が優位になったためと推察される．液体窒素を用いた減圧沸

騰に関する試験でも，減圧速度の増加に伴い気泡成長が促進される傾向が報告されてい

る．[22] 一方で，同インジェクタを使用した試験結果を比較すると，ボイド率と流量の関

係には負の相関も見えるため，詳細を解明するには今後さらなる検討が必要である． 

 

 

Fig. 4-7  Void fraction vs average mass flow rate. 
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 流体温度の影響 －熱力学的効果－ 

4-4-1. Vent chill と温度条件 

自己加圧による推進剤供給では，タンク圧すなわち供給圧は液温における飽和蒸気圧

に強く依存することが知られている．[48] 特に本研究で対象としている N2O を常温付近で

使用する場合，亜臨界状態となり飽和蒸気圧や蒸発潜熱といった流体の熱物性値の温度

依存性が顕著になる．そこで，ランタンクに充填されている N2O の液温を変化させるこ

とで，流体の温度が自己加圧に伴う流動特性に与える影響を評価した． 

ランタンク内の液温を下げる際には，ベントチルを行った．ベントチルとは，ランタ

ンク内に充填した推進剤の一部をランタンク上部から系外放出（ベント）することで，

ランタンク内の圧力を下げ，液相が減圧沸騰する際の蒸発潜熱で液温を低下させる充填

方式であり，極低温のロケット推進剤をタンクに充填する際にも行われる場合がある．

[71-72] 

ベントチルによりタンク内液温を変化させた 4 ケースの N2O 流し試験の初期条件を

Table 4-2 に示す．なお，これらの試験はすべて自己加圧により流体の供給を行い， dinj = 

1.4 mm ×8 のインジェクタプレートを用いた． 

 

Table 4-2  Test conditions of the vent chill tests. 

# Feeding 
method Test type Initial tank 

temperature 
Initial tank 

pressure Area of the injector 

Flow21 

Self Cold flow 

289.50 K 4.82 MPa 

1.23×10-5 m2 

(φ1.4 mm ×8) 

Flow22 282.01 K 4.07 MPa 

Flow23 262.55 K 2.48 MPa 

Flow24 247.66 K 1.54 MPa 

Flow25 231.09 K 0.87 MPa 
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4-4-2. 供給温度と圧力 

異なる初期液温かつ初期タンク圧で実施した N2O 流し試験 Flow21-25 にて得られた計

測結果として，各部温度を Fig. 4-8，各部圧力を Fig. 4-9 に示す．各試験の温度条件を比

較すると，Table 4-2 に示した初期液温が低い試験条件ほど供給中のインジェクタ上流温

度も低く，最も低い温度条件である Flow25 に至っては，初期および供給中液温は 230 K

程度まで低下していることがわかる．各試験の圧力履歴を比較すると，液温が低い条件

ほど供給圧が低くなっていることに加え，ランタンクからインジェクタまでの圧力損失

が低下している．これは，供給圧の低下に伴って流速が低下したためと推察される． 

また，特に低温条件である Flow24 や Flow25 では，供給開始直後や供給中にインジェ

クタ温度および圧力が大きく脈動している傾向がみられる．これは流動する N2O が局所

的に凝固し，固相を形成することで流路を閉塞させ，温度および圧力変化に影響を与え

たものと考えられる．インジェクタからの排出を撮影した動画からも，断続的に白色の

固体が噴射される様子が確認できている．N2O は常圧下では沸点と凝固点が極めて近い

（1 気圧での沸点：184.68 K，三重点：182.33 K）のが特徴的であり，Flow25 における供

給圧は 1 MPa 程度であることから，液温が高圧により凝固点を局所的に下回ることは十

分にあり得ると考えられる． 

 

 

Fig. 4-8  Time series of temperature for Flow21-25. 
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Fig. 4-9  Time series of pressure for Flow21-25. 
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4-4-3. 流体温度と流量係数 

実測したインジェクタ温度および圧力を用い，Eq. 4-9 により算出した流量履歴を Fig. 

4-10 に示す．なお，流量係数はこれまでと同様に，Eq. 4-8 により推定した．各試験にお

ける流量を比較すると，液温が下がる，すなわち供給圧が低下するほど排出流量も減少

していることがわかる．ここで，流量をインジェクタ圧で整理した結果を Fig. 4-11 に示

す．なお，図中のプロットには代表点として X+1, 2, 3, 4 の値を使用した．また，同図中

に Eq. 3-8 を理論式とした場合に想定される流量カーブを破線にて併記した．ここで，流

量係数および流体密度は Flow21 の供給中の平均値として，Cd = 0.40，ρL = 850 kg/m3 を用

いた．理論流量と実験結果を比較すると，Flow21 や Flow22 といった液温が比較的高い

試験条件ではよい一致を示すのに対し，液温が低下するにつれて実験値が理論値からか

い離している．通常，液温低下に伴う密度増加により，理論流量も増大するため，実験

結果との差異がさらに大きくなる．したがって，この差異の原因は密度の影響ではな

く，液温による直接的な影響であると考えられる． 

 

 

Fig. 4-10  Time series of mass flow rate for Flow21-25. 
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Fig. 4-11  Mass flow rate vs injector pressure for Flow21-25. 

 

同インジェクタを用いて実施した他の温度条件における試験結果も追加して流量係数

とインジェクタ温度の関係を整理した結果を Fig. 4-12 に示す．両者の比較から，インジ

ェクタに流入する N2O の液温が低いほど流量係数も小さくなり，流し試験における流量

係数と温度の間には線形性の強い（R2 = 0.95）正の相関があることが明らかになり，次

の回帰式が得られた． 

 𝐶𝐶𝑑𝑑 = 0.005𝜌𝜌𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 0.922 Eq. 4-12 

 

 

Fig. 4-12  Discharge coefficient vs injector temperatrue for Injector A. 
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4-4-4. ボイド率と熱力学的効果 

流体温度とボイド率の関係を明らかにするため，インジェクタ上流温度とボイド率の

相関を Fig. 4-13（排出中の平均値）と Fig. 4-14（X+1, 2, 3, 4 とそれらの平均値）に示

す．これらの比較結果より，インジェクタ上流温度すなわち流体温度が上昇するにつれ

てボイド率が低下する傾向にあることが明らかになった． 

 

 

Fig. 4-13  Void fraction vs average injector temperature. 

 

 

Fig. 4-14  Void fraction vs injector temperature (each time). 
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一般に，常温水を除く多くの流体では，Eq. 4-13 により示されるキャビテーション数が

同じ場合，主流温度が高いほどキャビテーションにより生成される気泡の体積が抑制さ

れることが知られている．この効果はキャビテーションの熱力学的効果（Thermodynamic 

effect of cavitation）と呼ばれている．[27,73-74] 

 𝜎𝜎 =
𝑝𝑝 − 𝑝𝑝𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠

1
2𝜌𝜌𝑢𝑢

2
 Eq. 4-13 

ここで，σ [-]：キャビテーション数，p [Pa]：流体圧力，psat [Pa]：飽和蒸気圧，ρ 

[kg/m3]：流体密度，u [m/s]：流速である．しかしながら，自己加圧供給では流体は気液

平衡状態で流動するためキャビテーション数はほぼゼロである． 

キャビテーションの熱力学的効果は，キャビティの初生および成長に伴い蒸発潜熱が

奪われ，気泡周囲の局所的な温度低下によって飽和蒸気圧が下がることで，蒸発が抑制

されることに起因すると考えられている．流体の熱物性値の関係から，液化天然ガスや

液体水素などの極低温流体や，高温水，冷媒などで，それぞれの主流温度が高いほど熱

力学的効果が顕在化する，すなわち生成する気泡体積の抑制効果が大きくなることが知

られている．このようなキャビテーションの体積抑制に関わる熱力学的効果パラメータ

は次式にて定義される．[27] 

 𝛴𝛴 =
𝜌𝜌𝐺𝐺2(ℎ𝐺𝐺 − ℎ𝐿𝐿)2

𝜌𝜌𝐿𝐿2𝑐𝑐𝑡𝑡,𝐿𝐿𝜌𝜌√𝛼𝛼𝐿𝐿
 Eq. 4-14 

ここで，Σ [m/s3/2]：熱力学的効果パラメータ，ρG [kg/m3]：飽和蒸気密度，ρL [kg/m3]：飽

和液密度，hG [J/kg]：飽和蒸気比エンタルピー，hL [J/kg]：飽和液比エンタルピー，cp,L 

[J/kg-K]：飽和液定圧比熱，αL [m2/s]：熱拡散率である．代表的なロケット推進剤や予備

試験に用いられる流体と CO2 や N2O との Σの比較結果を Fig. 4-15 に示す．なお，Fig. 

4-15 の横軸は関連研究[27,73-74] にならい，次式にて流体温度を無次元化した値である． 

 𝜌𝜌𝑖𝑖𝑜𝑜𝑖𝑖−𝑑𝑑𝑖𝑖𝑚𝑚𝑒𝑒𝑖𝑖𝑠𝑠𝑖𝑖𝑜𝑜𝑖𝑖𝑠𝑠𝑙𝑙 =
𝜌𝜌 − 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑡𝑡𝑖𝑖𝑡𝑡
𝜌𝜌𝑐𝑐𝑡𝑡𝑖𝑖𝑠𝑠 − 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑡𝑡𝑖𝑖𝑡𝑡

 Eq. 4-15 

ここで，T [K]：流体の主流温度，Ttrip [K]：三重点温度，Tcrit [K]：臨界温度である． 

種々の流体との比較からわかるように，常温にて運用する場合，CO2や N2O の熱力学

的効果パラメータは極めて大きく，それに伴ってキャビテーションにより生成される気

泡の体積を抑制する効果も顕在化すると考えられる． 

以上のことから，Fig. 4-13 に示した，インジェクタ上流におけるボイド率と流体温度

の相関は熱力学的効果により定性的に説明することができ，流体温度の上昇に伴って Σ

が増加することで気泡成長が抑制され，ボイド率が小さくなるとともに，流量係数は大

きくなったと考えられる． 
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Fig. 4-15  Comparison of thermodynamic effect between typical fluids and nitrous oxide. 
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 下流圧の影響 －臨界二相流－ 

4-5-1. 下流圧の影響 

本章において，流量および流量係数に対するインジェクタ下流圧の影響を評価するう

えで対象とした試験条件を Table 4-3 に示す． 
 

Table 4-3  Test conditions of the tests 

# Test type Initial tank pressure Total mass flow 

FlowTest#01 

(Flow18) 
Cold flow 2.6 MPa 3.0 kg 

FireTest#01 

(Fire18) 
Hot firing 2.5 MPa 3.0 kg 

FireTest#02 

(Fire22) 
Hot firing 3.0 MPa 3.3 kg 

 

(1) N2O 流し試験 

自己加圧供給による N2O 流し試験である Flow18 の各部圧力計測結果を Fig. 4-16，温

度計測結果を Fig. 4-17 に示す．ランタンクからインジェクタまでの平均圧力損失は 0.74 

MPa，インジェクタ差圧は 1.4 MPa であり，インジェクタ圧力比（下流圧／上流圧：

pc/pinj）は 0.07 程度であった．ランタンク頂部（気相）と底部（液相）の温度差は 8.3 

K，ランタンクからインジェクタまでの平均温度低下量は 16 K 程度であった． 
 

 

Fig. 4-16  Time series of pressure for Flow18. 
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Fig. 4-17  Time series of temperature for Flow 18. 

 

(2) 低燃焼圧試験 

長さ 250 mm の固体燃料を（燃焼室）を用いた低燃焼圧での燃焼試験である Fire18 に

て取得した各部圧力計測結果を Fig. 4-18，温度計測結果を Fig. 4-19 に示す．ランタンク

からインジェクタまでの平均圧力損失は 0.70 MPa，インジェクタ差圧は 1.0 MPa であ

り，pc/pinjは 0.30 程度であった．ランタンク頂部（気相）と底部（液相）の温度差は 8.4 

K，ランタンクからインジェクタまでの平均温度低下量は 15 K 程度であった． 
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Fig. 4-18  Time series of pressure for Fire18. 

 

 

Fig. 4-19  Time series of temperature for Fire18. 
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(3) 高燃焼圧試験 

長さ 500 mm の固体燃料（燃焼室）を用いた燃焼試験である Fire22 にて取得した各部

圧力計測結果を Fig. 4-20，温度計測結果を Fig. 4-21 に示す．ランタンクからインジェク

タまでの平均圧力損失は 0.79 MPa，インジェクタ差圧は 0.78 MPa であり，pc/pinj は 0.57

程度であった．ランタンク頂部（気相）と底部（液相）の温度差は 8.4 K，ランタンクか

らインジェクタまでの平均温度低下量は 15 K 程度であった． 

類似した条件にて実施した試験にて得られた結果からも，ランタンク内の充填圧力や

液温，温度差は充填工程に強く依存していることが明らかになっている．ただし本章で

示している試験 Flow18，Fire18，Fire22 では、充填工程や充填量，温度などの条件が極

めて近く，各試験の初期条件も酷似したものと考えられる．ここで，各試験における気

液二相流インジェクタ流動特性に関連する重要なパラメータを Table 4-4 にまとめる． 

 

 

Fig. 4-20  Time series of pressure for Fire22. 
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Fig. 4-21  Time series of temperature for Fire22. 

 

Table 4-4  Typical parameters for injector flow characteristics. 

# 

Mass 

flow rate 

�̇�𝑚𝑠𝑠𝑎𝑎𝑒𝑒 

Mass flux 

�̇�𝑚𝑠𝑠𝑎𝑎𝑒𝑒/Ainj 

Injector pressure 
Pressure ratio 

pc,ave/pinj,ave 

Discharge 

coefficient 

Cd 

upstream  

pinj,ave 

downstream 

pc,ave 

[kg/s] [kg/(m2⋅s)] [MPa] [MPa] [-] [-] 

FlowTest#01 

(Flow18) 
0.52 10.6×103 1.43 0.10 0.07 0.199 

FireTest#01 

(Fire18) 
0.51 9.9×103 1.41 0.43 0.30 0.228 

FireTest#02 

(Fire22) 
0.56 11.0×103 1.70 0.95 0.56 0.292 
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4-5-2. 二相流臨界流れ 

本節で述べているすべての試験にて φ2.8 mm×8 のインジェクタプレートを使用してい

るため，各試験におけるインジェクタ面積 Ainj とインジェクタオリフィス流量係数 Cd は

ほぼ同じであると考えられる．しかしながら，Table 4-4 に示した各試験における Cd は

0.20-0.29 の範囲でばらついていた．一方で，Fig. 4-22 に示した酸化剤室流量履歴に注目

すると，それぞれの平均流量は Flow18：0.52 kg/s，Fire18：0.51 kg/s，Fire22：0.56 kg/s

であり，インジェクタ下流圧（燃焼圧）が異なるにも関わらず，Flow18 と Fire18 の質量

流量はエラーバーの範ちゅうで一致していることがわかる． 

Flow18 を基準条件とし，平均流量や流量係数，インジェクタ差圧，pc/pinjについて

Flow18 に対する Fire18 および Fire22 の割合を Table 4-5 にまとめた．その結果，流量係

数のばらつきはインジェクタ差圧に起因する可能性が示唆され，その誤差は 1 %未満で

あった． 

上記の実験事実について考察するため，質量流束と pc/pinj の関係を評価した結果を Fig. 

4-22 に示す．ここで，異なるインジェクタを使用した関連研究との定性的な比較を行う

ため，質量流量をインジェクタ面積で除した質量流束を評価パラメータとして採用し

た．関連研究としては，Waxman et al.により報告された結果を併記している．[47] Waxman 

et al.による試験結果では，インジェクタ上流圧が高いほど臨界二相流が形成され，下流

圧に因らず流量が一定に漸近する傾向が顕著である．また，pc/pinj が 0.5 程度よりも小さ

い範囲では質量流束が一定であるが，pc/pinjが増加すると質量流束が減少している．この

ような傾向は，他の関連研究でも報告されており，Ebrahimi et al.による pc/pinj のしきい値

（臨界圧力比）は 0.45 であった．[46] 

本章で示している試験におけるインジェクタ差圧および pc/pinj はそれぞれ，Flow18：

1.33 MPa，0.07，Fire18：0.98 MPa，0.30，Fire22：0.75 MPa，0.56 であった．Flow18 と

Fire18 における pc/pinj は Ebrahimi et al.により示された臨界圧力比よりも十分に小さいた

め，質量流量はインジェクタ下流圧に依存せず流れがチョークし臨界二相流を形成して

いたことが示唆された．Fire22 では，燃焼に伴うインジェクタ下流圧の大きな振動がみ

られ，その結果として pc/pinj も振動している．pc/pinj の変動範囲は 0.45-0.78 程度であり，

臨界圧力比と想定される値をまたいでいる可能性が示唆される．したがって，Fire22 に

おいては流れのチョーク判定は容易ではない．一方 Table 4-5 より，インジェクタ上流圧

と質量流量の関係から，試験同士の質量流量のばらつきはインジェクタ上流圧の 1/2 乗

のばらつきと誤差 1 %以内で一致していることがわかる．この事実は，インジェクタ下

流圧が質量流量に影響を与えないことを示している．したがって，Table 4-5 に示した計
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測結果の平均値を用いた推定では，すべての試験において二相流はインジェクタでチョ

ークし，臨界二相流を形成していたと判断できる． 

一方で，Fire22 における pc/pinj の最大値は 0.78 まで振動していることも事実であり，

当該条件下でもインジェクタで流れがチョークしていた可能性は低く，実際には燃焼に

伴う圧力振動により見かけ上 pc/pinjが臨界圧力比を上回ったと考えられる．このことか

ら，不安定燃焼による燃焼振動がインジェクタ流れのチョーク判定に大きな影響を与え

る可能性が示唆された． 

 

 

Fig. 4-22  Time series of estimated mass flow rate for Flow Test #01, Fire Test #01, and Fire Test #02. 

The dashed gray line represents the measured data of Fire Test #02, while the solid black line represents 

a 10-point moving average. 
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Fig. 4-23  Comparison of results obtained from our tests with the findings of Waxman et al. [47] The 

three groups of plots at the bottom of the figure are our test results, and they include time series pressure 

oscillations. Open circles: test results of Waxman et al. Higher upstream pressure indicates greater mass 

flux. 

 

Table 4-5  The ratio of the values related to the mass flow rate calculation to Flow18. 

 
Average 

mass flow 
rate 

Discharge 
coefficient 

Average injector 
differential 

pressure 
(square root) 

Average injector 
upstream density 

(square root) 

Average injector 
upstream 

pressure (square 
root) 

FlowTest#01 

(Flow18) 
1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 

FireTest#01 

(Fire18) 
0.98 1.15 0.86 1.00 0.99 

FireTest#02 

(Fire22) 
1.08 1.47 0.75 0.99 1.09 
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4-5-3. 燃焼振動の影響 

各試験にて取得した推力履歴を Fig. 4-24 に示す．Flow18 および Fire18 では大きな振動

が見られないのに対し，Fire22 では燃焼圧と同様に推力にも大きな振動が見られるた

め，不安定燃焼であったと考えられる．[4] そこで，Fire22 にて取得したインジェクタ圧

力，燃焼圧，推力について周波数解析を実施した結果を Fig. 4-25 に示す．なお周波数解

析は定常燃焼区間と見られる X+1-6 である．推力について，特徴的な周波数ピークは 77 

Hz，124 Hz，856 Hz であった． 

77 Hz について，はインジェクタ圧力および燃焼圧にもわずかなピークが見られるた

め，供給系と燃焼とのカップリングによる連成振動であるチャギングであると考えられ

る．[4] 一方，124 Hz は推力特有の周波数帯であるため，供給および燃焼とは相関のない

構造系のピークであると考えられる．856 Hz については，燃焼圧にも同じ周波数帯域に

ピークが見られる．したがって，不安定燃焼に起因する燃焼振動を表していると考えら

れる．燃焼室が音響的に閉じていると仮定すると、気柱の振動周波数は Eq. 4-16 で表す

ことができる．[4] 

 𝑓𝑓 =
𝑎𝑎

2𝐿𝐿𝑐𝑐ℎ𝑠𝑠𝑚𝑚
 Eq. 4-16 

NASA CEA [75] により算出した燃焼ガスの音速 a を 864 m / s，燃焼室の長さ Lcham を 0.5 

m とすると，Eq. 4-16 により得られる気柱振動周波数 f は 864 Hz となり，これは Fig. 

4-25 に示す周波数ピークと一致するため，このピークは音響振動に由来すると判断でき

る．また，高速度カメラ（10,000 fps）による燃焼火炎の可視化評価から，燃焼室内で

N2O の供給が脈動し，燃焼火炎が軸方向に振動していることも明らかになっている（Fig. 

4-26）．この火炎の振動の周波数帯域は 800-900 Hz であり，上記のピークと一致している

ことがわかった． 

 

前述のように，一般にインジェクタ圧力比 pc/pinjが臨界圧力比よりも小さい場合，イン

ジェクタ流れはチョークし，質量流量は下流の圧力の影響を受けない．一方で，実験的

に得られた結果より，N2O の供給圧（インジェクタ圧）と燃焼圧はチャギングや音響振

動といった燃焼振動によって変動することが明らかになった．したがって，燃焼により

下流圧が上昇し，pc/pinjが臨界圧力比を超えると，流れがチョークせず，質量流量はイン

ジェクタ差圧の平方根に比例する可能性が示唆される（Table 4-5）．Fire22 では，燃焼振

動による pc/pinjの変動振幅最大値が臨界条件を超えると考えられ，燃焼圧の変動により，

流れがチョーク／非チョークを繰り返している可能性がある． 
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供給系と燃焼の連成振動を評価するうえで有用なパラメータとしてインジェクタレジ

スタンスが挙げられ，ここでは以下のように定義する． 

 𝜌𝜌𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 =
𝜌𝜌(𝑝𝑝1 − 𝑝𝑝2)

�̇�𝑚2  Eq. 4-17 

ここで，Rinj [1/m4]：インジェクタレジスタンス，ρ [kg/m3]：流体密度，p1 [Pa]：上流圧，

p2 [Pa]：下流圧，�̇�𝑚 [kg/s]：質量流量である．しかし，気液二相流の密度を推定すること

は容易ではないため，ここでは，流体密度をインジェクタ上流圧力における飽和液密

度，上流圧をインジェクタ圧，下流圧を燃焼圧とすることで，Rinj を推算した．得られた

R はそれぞれ，Flow18：5.06×109 m-4，Fire18：3.88×109 m-4，Fire22：2.41×109 m-4 であっ

た．Eq. 4-17 により得られた Rinjと pc/pinj の関係から，本章で述べてきた試験について以

下の知見を得た． 

 Rinj が 3.88×109 m-4 より大きく，pc/pinj が 0.30 より小さい場合：インジェクタ流れが

チョークし，連成振動が発生しない． 

 Rinj が 2.41×109 m-4 より小さく，かつ pc/pinj が 0.78 より小さい場合：インジェクタ流

れがチョークせず，連成振動が見られる． 

 

 

Fig. 4-24  Thrust time series of Flow Test #01, Fire Test #01, and Fire Test #02. The dashed gray line 

represents the measured data of Fire Test #02, while the solid black line represents a 10-point moving 

average. 
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Fig. 4-25  FFT analysis of injector pressure, chamber pressure, and thrust in Fire22. 

 

ハイブリッドロケットエンジンの燃焼室内火炎を可視化高速撮影した一例を Fig. 4-26

に示す．この高速撮影結果はシャッター速度：1/90 万 s，撮影速度 10,000 fps で撮影した

画像群を時系列で並べたものである．連続した画像を比較することで，最も発光してい

る部分が縦波として脈動していることが明らかになった． 

この脈動周波数を明らかにするため，Fig. 4-27 に示すように画像を流路方向に 20 分割

し，それぞれの平均輝度値を時系列で並べた結果を Fig. 4-28，得られた平均輝度値を周

波数解析した結果を Fig. 4-29 に示す．Fig. 4-29 から，850-900 Hz 付近に最大ピークが存

在し，その倍数成分にもピークが見られた．この最大ピークの周波数帯は前項にて述べ

た燃焼圧および推力における周波数ピークとも一致していることから，画像解析からも

燃焼振動の挙動を評価することに成功した． 
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Fig. 4-26  Snapshot of combustion cumber. High-speed image of the flame inside the combustion 

chamber (shutter speed: 1/900,000 s, shooting speed: 10,000 fps). [33] 

 

 

Fig. 4-27  Evaluation method of light emission cycle and combustion oscillation by image analysis. 

 



第４章 気液二相流流動特性 

- 78 - 
 

 

Fig. 4-28  Time series of Average luminance for each 20-divided image. 

 

 

Fig. 4-29  FFT analysis of chamber visualization result for each divided image. 
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 本章のまとめ 

第 4 章では，N2O の自己加圧供給に伴う非定常気液二相流において得られた流動特性

について論じた．パラメータとしては，流量や流体温度，インジェクタ下流圧を変化さ

せ，ボイド率やインジェクタ流れに与える影響を評価した． 

流量については，異なるポート径のインジェクタ三種類を用いることで，流量および

タンク内減圧速度とボイド率，流量係数との関係を明らかにした．流体温度について

は，ベントチルによりタンク内液温を下げることで，ボイド率や流量係数に与える影響

を明らかにした．インジェクタ下流圧については，燃焼を伴わない N2O 流し試験と短い

固体燃料を用いた比較的燃焼圧の低い燃焼試験，通常の固体燃料を用いた燃焼試験の 3

ケースを実施し，臨界二相流の有無や燃焼振動の影響を評価した．本章で得られた結論

は以下の通りである． 

 

(1) 可視化高速撮影により得られた結果から，当該流れ場における気泡数密度は 109-

1013 オーダーであると推察される．また，気泡流速を平均流速と見なした場合の推

定ボイド率は 0.3 程度であると考えられる． 

(2) 静電容量型ボイド率計の計測結果から，比較的小流量でのインジェクタ上流にお

ける初期ボイド率は 0.3 程度，中・大流量で 0.6 程度以上であることが明らかにな

った．また，どの流量条件においても時間経過ごとにボイド率は増加傾向にあ

り，これは減圧沸騰によりタンク出口におけるボイド率が増加していることに起

因すると考えられる． 

(3) 上記の知見より，自己加圧供給により形成される気液二相流は微細な気泡を含

み，均質流仮定が成立する両相が均一に混ざり合った流れ場であることが明らか

になった． 

(4) ランタンク内に充填した N2O をベントチルすることで，常温から 210 K 程度まで

温度を下げることが可能である．また，温度低下に伴って供給圧も低下するが，

これらの関係は気液平衡状態の仮定のものとおおむね推定できる． 

(5) 径の異なる 3 種類のインジェクタ（φ1.4 mm×8, φ2.8 mm×8, φ3.8 mm×8）による流

し試験を実施することで，供給温度や流量をパラメトリックに変化させた結果，

ボイド率と供給温度は負の相関，流量係数と供給温度は正の相関，ボイド率と排

出流量は負の相関があること明らかにした． 

(6) 流量係数と供給温度は線形性の強い負の相関があることが明らかになった．これ

らの関係は熱力学的効果に起因すると推察される．特に N2O や CO2は常温付近に

て熱力学的効果が極めて高くその影響が顕著であるため，供給温度の上昇に伴っ
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て気泡成長が抑制されることで，ボイド率は減少し流量係数は増大することが明

らかとなった． 

(7) インジェクタ圧力比があるしきい値（臨界圧力比）を下回る場合，インジェクタ

を通過する流れは下流圧の影響を受けず，臨界二相流を形成することが明らかに

なった．また，臨界二相流における流量はインジェクタ上流圧の 1/2 乗に比例する

傾向が示唆された． 

(8) 燃焼試験によっては，燃焼振動がみられ，周波数解析を行った結果，チャギング

および音響振動であると考えられる．特に，チャギングについては圧力振動によ

るインジェクタ圧力比の変動が臨界圧力比をまたぐことに起因しているとみら

れ，燃焼振動がインジェクタ流れに影響を与える可能性が示唆された． 

 

流動に伴う圧力損失特性と推定モデルについては第 5 章，N2O を液体酸化剤として用

いたハイブリッドロケットエンジンの燃焼および推進特性については第 6 章で詳説す

る． 
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5. 第５章 気液二相流圧力損失特性 

 本章の概要と目的 

本章では，自己加圧供給に伴う気液二相流の非定常現象を評価するため，自己加圧供

給による N2O 流し試験に加え，外部から供給した窒素ガスにより加圧供給したサブクー

ル状態の N2O 流し試験を実施することで，液単相流および気液二相流の圧力特性を明ら

かにすることを目的とした．また，温度および圧力の変化量から相変化量すなわちボイ

ド率の変化量を推算し，気液二相流の圧力損失を予測するために構築した物理モデルに

ついても述べる． 

 

 気液二相流の圧力損失 

自己加圧に伴う気液二相流のボイド率変化モデルを構築するうえでは，まず単相流，

二相流それぞれの流動特性として，圧力損失や伝熱特性を評価する必要がある．そこ

で，外部から供給した窒素によるガス加圧にてサブクール状態の N2O を排出した Flow28

と，自己加圧により気液二相流の N2O を排出した Flow31 を解析し比較することで，液

単相流と気液二相流の流動に伴う温度および圧力変化を評価した． 

  



第５章 気液二相流圧力損失特性 

- 82 - 
 

5-2-1. 圧力損失計算 

各試験にて取得した計測結果から，液単相および二相流における圧力損失特性を評価

するために行った計算過程の概略を Fig. 5-1 に示す． 

 

 

Fig. 5-1  Flowchart of friction factor evaluation for single-phase and two-phase flow. 

 

一般に，管路内を流れる流体の全圧力損失は次の各要素からなるものと定義される． 

[32] 

 𝛥𝛥𝑝𝑝𝑠𝑠𝑜𝑜𝑠𝑠𝑠𝑠𝑙𝑙 = 𝛥𝛥𝑝𝑝𝑠𝑠 + 𝛥𝛥𝑝𝑝𝑓𝑓 + 𝛥𝛥𝑝𝑝ℎ Eq. 5-1 

ここで，Δptotal [Pa]：全圧力損失，Δpa [Pa]：流体の速度変化による損失（加速損失），Δpf 

[Pa]：摩擦損失，Δph [Pa]：流路のヘッドによる損失（位置損失）である．差圧系により

直接測定される値は Δpt であることから，上式を変形し，差圧計までの導管中の位置水頭

を補正することで，摩擦損失は次のように表される． 

 𝛥𝛥𝑝𝑝𝑓𝑓 = 𝛥𝛥𝑝𝑝𝑠𝑠𝑜𝑜𝑠𝑠𝑠𝑠𝑙𝑙 − �𝛥𝛥𝑝𝑝𝑓𝑓 + 𝛥𝛥𝑝𝑝ℎ�+ 𝐻𝐻𝑚𝑚𝛾𝛾0 Eq. 5-2 

ここで，Hm [m]：圧力タップ高さ（流路中心から差圧計計測部までの高さ），γ0：差圧計

までの導管中の流体の比重である．しかし，坂口らによれば臨界点付近の CO2 を作動流

体とした場合の加速損失および位置損失の値は摩擦損失に対して非常に小さく，の第 2

項と第 3 項の和は 1%以下であることが報告されている． [18] したがって，本研究では，

差圧計により直接検出される値はすべて摩擦損失に起因するものとした． 
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液単相流および気液二相流 N2O の圧力損失特性を評価する際には，流し試験により実

験的に取得した各部温度および圧力に加え，これらの値を入力値として，NIST database

を参照することで飽和液密度や粘性係数などの流体熱物性値を算出し計算に用いた． 

各種試験から得られた値から，N2O の排出流量は以下の式にて算出した． 

 �̇�𝑚 = 𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌𝐿𝐿,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑝𝑝𝑐𝑐� Eq. 5-3 

ここで，�̇�𝑚 [kg/s]：流量，Cd：インジェクタ流量係数，Ainj [m2]：インジェクタ面積，

ρL,inj [kg/m3]：インジェクタ圧力における飽和液密度，pinj [Pa]：インジェクタ上流圧，pc 

[Pa]：インジェクタ下流圧である．なお，二相流における流量係数の同定は容易ではない

ため，ここでは流量係数はこれまでと同様に，排出前後のタンク重量差から算出した総

排出量 Wflow と Eq. 5-3 により得られた流量の排出時間積分値が一致する値として次式の

ように定義した． 

 𝐶𝐶𝑑𝑑 ≡
𝑊𝑊𝑓𝑓𝑙𝑙𝑜𝑜𝑜𝑜

∫𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌𝐿𝐿,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑝𝑝𝑐𝑐�𝑑𝑑𝑑𝑑
 Eq. 5-4 

Eq. 5-3 から得られた流量を用いて，連続の式（Eq. 5-5）から供給流路内での流速を算

出する．実際の試験設備では，ランタンクからインジェクタまでの流路には曲げ管やエ

ルボ継ぎ手，バルブ，フレキ管などあらゆる構成要素が組み込まれているが，ここでは

代表として内径 9.5 mm（外径 1/2 インチ，Aline = 7.09×10-5 m2）の円管流路を考える．し

たがって Eq. 5-5 より，流路内での流速は Eq. 5-6 として表される． 

 �̇�𝑚 = 𝜌𝜌𝑢𝑢𝐴𝐴 Eq. 5-5 

 𝑢𝑢 =
�̇�𝑚

𝜌𝜌𝐴𝐴𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒
 Eq. 5-6 

ここで，ρ [kg/m3]：流体密度である．液単相（サブクール液）については一般的な流体

と同様に，流体密度 ρspを温度と圧力のみの関数として算出することができる（Eq. 

5-7）．一方，気液二相流における流体密度を推定するには，温度と圧力に加え，気相の

体積割合であるボイド率 αtp が必要となる．また，流動様式の違いにより二相流密度の記

述式は異なる．前章までで得られた知見から，均質媒体（気相 N2O - 液相 N2O 系）であ

る当該流れ場は，微細な気泡を含む白濁した二相流であり，流動に伴い絶え間なく相変

化を繰り返す均質流と仮定することで，二相流平均密度を Eq. 5-8 にて定義し以降の計算

に用いる． 

 𝜌𝜌 = 𝜌𝜌(𝑝𝑝,𝜌𝜌) Eq. 5-7 

 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑡𝑡 = 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡𝜌𝜌𝐺𝐺 + �1 − 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡�𝜌𝜌𝐿𝐿 Eq. 5-8 
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ここで，ρ [kg/m3]：単相流密度，ρtp [kg/m3]：均質二相流平均密度である． 

また，気液二相流においてボイド率と並んで重要なパラメータとしてクオリティ xtp と

スリップ比 S が挙げられる．クオリティとは，気液混合物全体の質量流量に対する位相

の質量流量の比であり，Eq. 5-9 により定義される．スリップ比とは，気液速度比であ

り，Eq. 5-10 により定義される． [34] 

 𝑥𝑥𝑠𝑠𝑡𝑡 ≡
𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡𝜌𝜌𝐺𝐺

𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡𝜌𝜌𝐺𝐺 + �1− 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡�𝜌𝜌𝐿𝐿
 Eq. 5-9 

 𝑆𝑆 ≡
𝑢𝑢𝐺𝐺
𝑢𝑢𝐿𝐿

=
𝜌𝜌𝐿𝐿
𝜌𝜌𝐺𝐺

𝑥𝑥𝑠𝑠𝑡𝑡
1 − 𝑥𝑥𝑠𝑠𝑡𝑡

1 − 𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡
𝛼𝛼𝑠𝑠𝑡𝑡

 Eq. 5-10 

ここで，uG [m/s]：気相流速，uL [m/s]：液相流速である．前述のように，対象とする流れ

場を均質流と仮定すると，気液間の速度差は極めて小さく無視できると考えられ，S = 1

となり，Eq. 5-6 より気液二相流平均流速 utp は次式にて表すことができる． 

 𝑢𝑢𝑠𝑠𝑡𝑡 = 𝑢𝑢𝐺𝐺 = 𝑢𝑢𝐿𝐿 =
�̇�𝑚

𝜌𝜌𝑠𝑠𝑡𝑡𝐴𝐴𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒
 Eq. 5-11 

前述の通り，摩擦損失が支配的であると仮定すると，単相流における圧力損失は摩擦

損失を表す Darcy–Weisbach の式により Eq. 5-12 として表現できる． [76] また，気液二相

流においても，流れ場を十分に均質と仮定した場合，単相流とのアナロジーにより壁面

せん断応力および摩擦につても同様に考えることができるため， [32] Eq. 5-12 を変形し，

二相流平均流速および密度を用いることで Eq. 5-13 として表すことができる． 

 𝛥𝛥𝑝𝑝𝑒𝑒𝑒𝑒𝑡𝑡𝑠𝑠 = 𝜆𝜆
𝐿𝐿𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒
𝑑𝑑𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒

1
2
𝜌𝜌𝑢𝑢2  Eq. 5-12 

 𝛥𝛥𝑝𝑝𝑒𝑒𝑒𝑒𝑡𝑡𝑠𝑠 = 𝜆𝜆𝑠𝑠𝑡𝑡
𝐿𝐿𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒
𝑑𝑑𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒

1
2
𝜌𝜌𝑠𝑠𝑡𝑡𝑢𝑢𝑠𝑠𝑡𝑡2   Eq. 5-13 

ここで，Δp [Pa]：実験的に得られる圧力損失，λ：摩擦損失係数，Lline [m]：流路長，dline 

[m]：流路直径（φ10.7 mm）である．流路長は，各圧力計測部の間隔として Table 5-1 に

示した値を用い，Eq. 5-12 および Eq. 5-13 から単相流と気液二相流それぞれにおける各区

間の総括摩擦損失係数を算出した．なお，実際の流路は曲げ管，エルボ継ぎ手，T 継ぎ

手，バルブといった複数の構成要素により構築されているが，ここでは各流路区間をひ

とつの構成要素とみなし，それぞれの区間における総括摩擦損失係数を算出した． 
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Table 5-1  Feed line length and dominant feed line elements in each section. 

# Section Length Dominant feed line elements 

1 Run tank – Line upstream 2.41 m Metal flexible tube, bend tube, T-junction 

2 Line upstream – Line downstream 0.45 m Straight tube 

3 Line downstream – Injector 2.69 m Visualization section, valve (MOV), bend tube 

4 Injector - Chamber 0.01 m Injector port 

 

また，理論的な摩擦損失係数は Moody 線図にもあるように，Re 数の関数である． [77] 

流れの慣性力と粘性力の比である Re 数は Eq. 5-14 により定義される．また，摩擦損失係

数と同様に，均質流仮定の下では二相流平均値を用いることで二相流 Re 数を Eq. 5-15 の

ように得る． 

  𝜌𝜌𝑅𝑅 ≡
𝜌𝜌𝑢𝑢𝑑𝑑𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒

𝜇𝜇
=
𝑢𝑢𝑑𝑑𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒
𝜈𝜈

 Eq. 5-14 

  𝜌𝜌𝑅𝑅𝑠𝑠𝑡𝑡 =
𝜌𝜌𝑠𝑠𝑡𝑡𝑢𝑢𝑠𝑠𝑡𝑡𝑑𝑑𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒

𝜇𝜇𝑠𝑠𝑡𝑡
  Eq. 5-15 

ここで，μ [Pa·s]：粘性係数，ν [m2/s]：動粘性係数である．二相流平均粘性係数 μtpを

記述する式はいくつか提唱されているが， [34] ここではクオリティを用いた Eq. 5-16 を採

用した． 

 𝜇𝜇𝑠𝑠𝑡𝑡 = 𝑥𝑥𝑠𝑠𝑡𝑡𝜇𝜇𝐺𝐺 + �1− 𝑥𝑥𝑠𝑠𝑡𝑡�𝜇𝜇𝐿𝐿 Eq. 5-16 

また，実験的に得られる摩擦損失係数を評価するための参考値として，数多く提唱さ

れている理論式（経験式）の中から，ここでは，Hermann の式（Eq. 5-17，Re 数の適用

範囲は 1.5×105 までであるが，λを陽的に得られる）を採用した． [78] 

 𝜆𝜆𝑠𝑠ℎ = 0.0054 + 0.396𝜌𝜌𝑅𝑅−0.3 Eq. 5-17 

上記の計算により，液単相排出試験 Flow28 および気液二相流排出試験 Flow29 におけ

る圧力損失特性の評価を行った． 
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5-2-2. 液単相流 

ガス加圧供給によりサブクール液を排出する N2O 流し試験 Flow28 にて得られた計測

結果を以下に掲載する．なお，各部圧力，温度履歴については第 5 章を参照のこと． 

Fig. 5-2 に示した圧力損失はそれぞれ，ランタンク-流路上流（#1: ptank - pline_u），流路上

流-下流（#2: pline_u - pline_d），流路下流-インジェクタ（#3: pline_d – pinj）の差である．最大

の圧力損失は区間#1 のおける 0.6 MPa 程度，次点は区間#3 での 0.25 MPa，最も損失が小

さかったのは区間#2 であり 75 kPa 程度であった．同様の区間における温度降下を示した

結果が Fig. 5-3 である．区間#1 のみ 1 K 程度温度が上昇しているが，その他の区間では

流動に伴って 1 K 程度ずつ流体温度が低下している傾向が見られた．しかし，流路全体

における温度低下量は 0.8 K 程度であり，エラーバーの範ちゅうの変化量であった． 

 

 

Fig. 5-2  Time series of pressure loss of each section for liquid phase flow test (Flow28). 
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Fig. 5-3  Time series of temperature drop of each section for liquid phase flow test (Flow28). 

 

Fig. 5-2 に示した各部圧力損失から，Eq. 5-12 により実験的に各区間の摩擦損失係数を

推算した結果を Fig. 5-4 に示す．液単相流における各区間の管摩擦係数は 0.01-0.03 程度

であった．直管部である区間#2 における管摩擦係数を Eq. 5-17 より算出した理論値と比

較すると，実験値は理論値の 1.75 倍となった．これは圧力計および差圧計を取り付けて

いる直管部両端の継ぎ手による損失に加え，当該流れ場における N2O は高温・高圧であ

り，臨界状態に近いことで熱物性値が変化したことに起因すると考えられる．一般に，

流体が臨界状態に近づくにつれ液相の密度および粘性係数は減少し，気相の密度がおよ

び粘性は増加することでそれぞれ臨界値に漸近する． [79] ここで，実験的に得られた流

量を用いる場合，Eq. 5-14 に示した定義式より，Re 数は粘性係数のみの影響を受け，臨

界状態では見かけ上 Re 数は大きく見積もられる可能性がある．したがって，一般流体を

対象とした Moody 線図や経験式との差異の原因になったと推察される． 

 



第５章 気液二相流圧力損失特性 

- 88 - 
 

 

Fig. 5-4  Time series of calculated friction coefficient for the liquid phase flow test (Flow28). 

 

  



第５章 気液二相流圧力損失特性 

- 89 - 
 

5-2-3. 気液二相流 

自己加圧供給による気液二相流 N2O を排出した Flow31 にて得られた結果を以下に掲

載する．本試験での初期タンク温度（液温）は 275.4 K であり，この温度に対する飽和蒸

気圧付近である 3.3 MPa のタンク圧から排出が開始している．供給中のタンク圧は僅か

に降下傾向にあるが，気体のみのブローダウンによる減圧速度よりもはるかに小さいた

め，タンク内の液相バルクの減圧沸騰によって圧力が補われていると考えられる．各部

温度履歴である Fig. 5-6 より，供給を開始してからタンク内の液温が変化するまでの約 4

秒間の時間遅れが見られるが，これはタンク内液相バルクが減圧沸騰を開始し，気泡が

生成および成長することで周囲の液相から熱を奪い，それが検出されるまでの遅れであ

ると考えられる．同様の温度低下遅れ現象は他条件による流し試験や燃焼試験でも散見

されている． 

Fig. 5-7 と Fig. 5-8 に示した各部圧力，温度降下に注目すると，区間ごとの圧力損失と

温度降下が最大の区間はどちらも区間#1 で 0.2 MPa，2.5 K 程度であった．区間#2 と#3

における圧力損失および温度効果どちらも同程度で 25 kPa，1.0 K 程度であった．タンク

内の液温が試験実施時の環境温度よりも低いにも関わらず，タンクからインジェクタへ

の流動に伴って流体温度がさらに低下するのは外部からの入熱とは逆の物理現象であ

る．したがって，この温度降下現象は流路内でのキャビテーションに起因し，混相化が

促進することで流動する周囲液相から蒸発潜熱が奪われることで流体温度が低下したも

のと考えられる．さらに，この実験事実は自己加圧により供給される流体は非定常にボ

イド率が変化し，それに伴って圧力損失特性も変化する可能性が示唆された． 
 

 

Fig. 5-5  Time series of pressure for two-phase flow test (Flow31). 
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Fig. 5-6  Time series of temperature for self-pressurization (Flow31). 

 

 

Fig. 5-7  Time series of pressure loss of each section for two-phase flow test (Flow31). 
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Fig. 5-8  Time series of temperature drop of each section for self-pressurization (Flow31). 

 

Fig. 5-6 に示した各部圧力損失から，Eq. 5-12 により算出することで実験的に得た各区

間の摩擦損失係数を Fig. 5-9 に示す．液単相流における各区間の管摩擦係数は 0.002-0.03

程度の値であった．直管部である区間#2 における管摩擦係数を Eq. 5-17 より算出した理

論値と比較すると，実験値は理論値の 1.53 倍となった．なお，気液二相流パラメータお

よび管摩擦係数を算出する際には，第 5 章にて述べたボイド率計により計測したボイド

率（Fig. 5-10）を直接利用した． 
 

 

Fig. 5-9  Time series of calculated friction coefficient for the two-phase flow test (Flow31). 
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Fig. 5-10  Time series of void fraction for self-pressurization (Flow31). 

 
他の試験ケースに対しても同様に算出した二相流に対する管摩擦係数と二相流 Re 数の

関係を Fig. 5-11 に示す．全体として，Eq. 5-17 から算出し Fig. 5-11 中に破線で示した，

理論値よりも最大で 90%程度大きな値となることが明らかになった．また，Inj.C を用い

た試験条件すなわち大流量，高ボイド率条件では比較的理論式と同程度の値となること

も明らかになった． 

 

 

Fig. 5-11  Friction loss factor vs Reynolds number of two-phase flow. 
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 キャビテーションによるボイド率変化 

5-3-1. ボイド率変化推定モデル 

自己加圧供給による流動に伴うボイド率の変化を見積もるため，流路を微小な区間

（ノード）に区切り，各ノードにおける圧力や温度，ボイド率を逐次計算を行った．ノ

ード分割と逐次計算の例を Fig. 5-12 に示す．ここでは，ひとつのノード長 δz を 1 mm と

した計算結果を示すが，別途実施した計算結果の比較から，解析結果のノード長依存性

は非常に小さいと判断する． 

 

 

Fig. 5-12  Example of node division and sequential calculation. 

 

ボイド率変化を推定するためのモデルを構築する際には，以下の仮定の下計算を実施

した． 

 

仮定 A：対象とする気液二相流は，熱的に平衡かつ十分に均質な流れ場である． 

仮定 B：外部からの入熱は相変化による蒸発潜熱に比べ極めて小さく無視できる． 

 

仮定 A：ここで取り扱う流れ場では，常にサブクール度がゼロすなわち気液平衡状態

のまま流動し，また前述の高速撮影の結果からも気泡径は比較的小さい（数 100 µm オー

ダー）ことが明らかになっている．以上のことから，形成される気液二相流はキャビテ

ーションにより絶えず両相の相互作用が生じていると考えられ，両相は熱的に平衡かつ

両相が十分に混合された均質流であると考えられる．このとき，両側の速度差は極めて

小さく，以下の関係が成り立つ． 

 𝑆𝑆 =
𝑢𝑢𝐺𝐺
𝑢𝑢𝐿𝐿

= 1 ⟺  𝑢𝑢𝑠𝑠𝑡𝑡 = 𝑢𝑢𝐺𝐺 = 𝑢𝑢𝐿𝐿 Eq. 5-18 
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仮定 B：サブクール液排出試験（Flow28 や FlowTNS31 など）の結果から，キャビテー

ションによる相変化がない場合，流体温度はエラーバーの範ちゅうで変化していないこ

とがわかる．このことから，外部から流体への入熱は蒸発潜熱による影響に比して極め

て小さく，ボイド率の変化量を推算するモデルにおいては影響を無視できると考えられ

る． 

 

ボイド率変化推定モデルではまず，初期条件として圧力 p0とボイド率 α0 を与えること

で，最初のノードにおける二相流平均密度や平均流速なといった流動パラメータを算出

する．次いで，供給流路全体における条件として質量流量と摩擦損失係数を与えること

で圧力損失や温度降下量，蒸発量を求め次のノードに引き渡す． 

推定モデルに用いる流体の熱物性値（飽和温度，各相飽和密度，各相飽和エンタルピ

ー，飽和液比熱，飽和蒸気定圧比熱など）はこれまでの計算と同様に，NIST database [52] 

を参照し，圧力の関数としてモデルに導入した． 

 �𝜌𝜌𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠,𝜌𝜌𝐺𝐺 ,𝜌𝜌𝐿𝐿 ,ℎ𝐺𝐺 ,ℎ𝐿𝐿 , 𝑐𝑐𝐿𝐿 , 𝑐𝑐𝑡𝑡,𝐺𝐺� = 𝑝𝑝𝑟𝑟𝑝𝑝𝑝𝑝. �𝑝𝑝𝑒𝑒𝑒𝑒𝑡𝑡𝑠𝑠�database Eq. 5-19 

ここで，Tsat [K]：飽和温度，ρsat,G [kg/m3]：飽和蒸気密度，ρsat,L [kg/m3]：飽和液密度，

hsat,G [J/kg]：飽和蒸気比エンタルピー，hsat,L [J/kg]：飽和液比エンタルピー，cL [J/kg-K]：

液相熱容量，cp,sat,G [J/kg-K]：飽和蒸気定圧比熱，p [Pa]：流体圧力である． 

i 番目のノードについて考えると，最初のノードにおける平均密度や各相の体積，質量

は次のように表すことができる． 

 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑡𝑡𝑖𝑖 = αi𝜌𝜌𝐺𝐺𝑖𝑖 + �1− 𝛼𝛼𝑖𝑖�𝜌𝜌𝐿𝐿𝑖𝑖   Eq. 5-20 

 𝑚𝑚𝐺𝐺
𝑖𝑖 = 𝜌𝜌𝐺𝐺𝑖𝑖 𝑉𝑉𝐺𝐺𝑖𝑖 = αi𝜌𝜌𝐺𝐺𝑖𝑖 𝐴𝐴𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒𝛿𝛿𝛿𝛿  Eq. 5-21 

 𝑚𝑚𝐿𝐿
𝑖𝑖 = 𝜌𝜌𝐿𝐿𝑖𝑖𝑉𝑉𝐿𝐿𝑖𝑖 = �1− 𝛼𝛼𝑖𝑖�𝜌𝜌𝐿𝐿𝑖𝑖𝐴𝐴𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒𝛿𝛿𝛿𝛿  Eq. 5-22 

 𝑚𝑚𝑖𝑖 = 𝑚𝑚𝐺𝐺
𝑖𝑖 + 𝑚𝑚𝐿𝐿

𝑖𝑖 = 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑡𝑡𝑖𝑖 𝐴𝐴𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒𝛿𝛿𝛿𝛿  Eq. 5-23 

ノードを通過する際の圧力損失については，これまでと同様に Darcy–Weisbach の式を

用い，次のように表される． 

 𝛿𝛿𝑝𝑝𝑖𝑖 = 𝜆𝜆𝑠𝑠𝑡𝑡𝑖𝑖
𝛿𝛿𝛿𝛿
𝑑𝑑𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒

1
2𝜌𝜌𝑠𝑠𝑡𝑡𝑖𝑖

�
�̇�𝑚
𝐴𝐴𝑙𝑙𝑖𝑖𝑖𝑖𝑒𝑒

�
2

  Eq. 5-24 

ここで，λtp [-]：気液二相流における摩擦損失係数であり，本来は二相流 Re 数（または

ボイド率）と相関のあるパラメータであるが，本モデルでは実験的に得られた値を用い

ている． 
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よって，i+1 番目のノードにおける圧力は， 

 𝑝𝑝𝑖𝑖+1 = 𝑝𝑝𝑖𝑖 − 𝛿𝛿𝑝𝑝𝑖𝑖   Eq. 5-25 

また，仮定 A よりノード内の流体が気液平衡かつ熱的にも平衡な場合，両相の温度は

等しく，流体圧力における飽和蒸気圧に一致するとして，次式が成り立つ． 

 𝜌𝜌𝐿𝐿 = 𝜌𝜌𝐺𝐺 = 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 Eq. 5-26 

このことから，i+1 番目のノードにおける温度も圧力から以下のように得られる． 

 𝜌𝜌𝑖𝑖+1 = 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠�𝑝𝑝𝑖𝑖+1� = 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠�𝑝𝑝𝑖𝑖 − 𝛿𝛿𝑝𝑝𝑖𝑖� Eq. 5-27 

よって，ノードをまたぐ際の温度変化量 δT は， 

 𝛿𝛿𝜌𝜌𝑖𝑖 = 𝜌𝜌𝑖𝑖+1 − 𝜌𝜌𝑖𝑖 = 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠�𝑝𝑝𝑖𝑖 − 𝛿𝛿𝑝𝑝𝑖𝑖� − 𝜌𝜌𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠�𝑝𝑝𝑖𝑖� Eq. 5-28 

この温度変化がすべて相変化による蒸発潜熱に起因すると仮定すると，ノードをまた

ぐ際の相変化量は次式のように表すことができる． 

 𝛿𝛿𝑚𝑚𝑒𝑒𝑎𝑎𝑠𝑠𝑡𝑡
𝑖𝑖 =

−�𝑚𝑚𝐿𝐿𝑐𝑐𝐿𝐿 +𝑚𝑚𝐺𝐺𝑐𝑐𝑎𝑎,𝐺𝐺�𝛿𝛿𝜌𝜌
ℎ𝐺𝐺 − ℎ𝐿𝐿

�
𝑖𝑖

 Eq. 5-29 

ここで，δmevap [kg]：ノード内相変化量，mL [kg]：ノード内液相質量，mG [kg]：ノード内

蒸気相質量，cL [kg/J-K]：液相比熱，cv,G [J/kg-K]：飽和蒸気定圧比熱，δT [K]：ノード間

温度変化，hG [J/kg]：飽和蒸気比エンタルピー，hL [J/kg]：飽和液比エンタルピーであ

る．したがって，i+1 番目のノードにおける各相の質量は以下のように示される． 

 𝑚𝑚𝐺𝐺
𝑖𝑖+1 = 𝑚𝑚𝐺𝐺

𝑖𝑖 + 𝛿𝛿𝑚𝑚𝑒𝑒𝑎𝑎𝑠𝑠𝑡𝑡
𝑖𝑖  Eq. 5-30 

 𝑚𝑚𝐿𝐿
𝑖𝑖+1 = 𝑚𝑚𝐿𝐿

𝑖𝑖 − 𝛿𝛿𝑚𝑚𝑒𝑒𝑎𝑎𝑠𝑠𝑡𝑡
𝑖𝑖  Eq. 5-31 

これらの値から，i+1 番目のノードでのボイド率は次式にて得られ，二相流平均密度や

平均流速などを算出することができる． 

 𝛼𝛼𝑖𝑖+1 =
𝑉𝑉𝐺𝐺

𝑉𝑉𝐺𝐺 + 𝑉𝑉𝐿𝐿
�
𝑖𝑖+1

=
𝑚𝑚𝐺𝐺/𝜌𝜌𝐺𝐺

𝑚𝑚𝐺𝐺/𝜌𝜌𝐺𝐺 + 𝑚𝑚𝐿𝐿/𝜌𝜌𝐿𝐿
�
𝑖𝑖+1

 Eq. 5-32 

上記のモデルによりランタンクからインジェクタまでの流れを逐次計算することで，

流動に伴うボイド率の非定常変化を推算した． 
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5-3-2. 推定結果 

圧力損失について，実験結果とモデルによる推定結果の比較を以下に示す．なお，こ

こでは比較的温度低下の小さいケースとして Flow31，温度降下の大きいケースとして

Flow38 について言及する． 

両試験ケースとも各部圧力については，推定結果は実測結果のエラーバーの範ちゅう

で一致していることがわかる．それに対して，各部温度はインジェクタ部では良い一致

を示しているのに対して，推定結果は実測温度よりも低い値となっている．これは，本

研究にて構築した物理モデルでは流路内は完全な気液平衡状態であり，流体温度は流体

圧力における飽和温度により決まると仮定しているのに対し，実際には供給開始時のタ

ンク内は十分な気液平衡状態に達していなかったためと考えられる．その仮説を裏付け

る根拠として，供給開始直前のタンク内サブクール度はマイナス，すなわち過熱状態で

あり，その値はモデルによる推定結果とのずれと一致している． 

同モデルによる解析結果から，流動に伴ってボイド率が増加する傾向を推定すること

ができた．供給条件により値は異なるものの，代表値として，Flow31 ではタンク出口に

て 0.42 程度のボイド率がインジェクタに到達するまでに 0.08 程度増加，Flow38 ではタ

ンク出口にて 0.55 程度のボイド率がインジェクタに到達するまでに 0.15 程度増加したと

推察される．（管摩擦係数にすると 0.0025 相当の変化） 

今後，各部温度まで正確に推定するためには，流体温度を圧力のみの関数として推定

するのではなく，流体内でのエンタルピーバランスを考慮する必要があると考える．ま

た，正確な摩擦損失の推定には，上記のボイド率変化を考慮した各流路要素での圧力損

失を考慮する必要がある． 
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Fig. 5-13  Comparison between the experimental and estimated results of pressure and temperature 

change for self-pressurization (Flow31). 

 

 

Fig. 5-14  Estimated void fraction for self-pressurization (Flow31). 
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Fig. 5-15  Comparison between the experimental and estimated results of pressure and temperature 

change for self-pressurization (Flow38). 

 

 

Fig. 5-16  Estimated void fraction for self-pressurization (Flow38). 

 

  



第５章 気液二相流圧力損失特性 

- 99 - 
 

 本章のまとめ 

第 5 章では，自己加圧供給に伴う非定常性の強い気液二相流における圧力損失を解明

することを目的として，ガス加圧および自己加圧供給による N2O 流し試験にて得られた

結果を評価した．また，得られた実験事実から，流動に伴って非定常にボイド率が増加

している可能性がされたため，圧力損失とボイド率変化を推定するための物理モデルを

構築することで，ボイド率の変化傾向を予測した．本章で得られた結論は以下の通りで

ある． 

 

(1) 気液二相流における圧力損失特性評価を行う際の参考として，ガス加圧による液

単相における圧力損失特性を評価した結果，直管部における Re 数は 106オーダ

ー，管摩擦係数は 0.02 程度であることが明らかになった．管摩擦係数については

種々の経験的に得られた理論式から得られる値に比べて 75 %程度大きいが，これ

は流動する N2O の温度・圧力は臨界点に近く，亜臨界状態による影響であると考

えられる． 

(2) 前章までで得られた知見から，当該流れ場は微細な気泡を含む均質な流れ場であ

ると仮定し，実測したボイド率を用いて二相流平均パラメータを算出することで

気液二相流における圧力損失特性を評価した．その結果，管摩擦係数は 0.12-0.22

程度であり，Moody 線図などに示される経験式から得られる値よりも最大で 90%

程度大きくなる可能性が示唆された． 

(3) 自己加圧供給により気液二相流が排出にされる際に，タンク内液温が環境温度よ

りも低いにも関わらず，流動に伴ってさらに温度が低下する傾向が見られた．同

様の現象は，すべての自己加圧排出試験にて見られており，流動に伴う圧力損失

によるキャビテーションにより，混相化が促進し蒸発潜熱により流体温度が低下

していると考えられる． 

(4) 供給に伴う圧力損失を再現する物理モデルを構築することで，ボイド率変化を推

測した．同モデルにて本研究にて実施した試験条件におけるボイド率変化量を推

定した結果，タンクからインジェクタまでの間でボイド率が最大 0.15 程度増加し

ている可能性が示唆された．また，流動に伴うボイド率変化は圧力損失の影響を

強く受けるため，流量が大きいほどボイド率変化量も増大する傾向が示された． 
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6. 第６章 ハイブリッドロケットエンジン推進特性 

 本章の概要と目的 

6-1-1. 背景と既往研究 

タンク内に貯蔵した異なる相の推進剤を使用するロケット推進形態をハイブリッドロ

ケットエンジンと呼ぶ． [4] 最も一般的なものは，酸化剤に液体，燃料に固体を用いるの

が最も典型的な推進剤の組み合わせである．大型ガス加圧供給式ハイブリッドロケット

エンジンの形態を Fig. 6-1 に示す． 

ハイブリッドロケットエンジンの主要なメリットとしては以下の点が挙げられる．[3-4] 

 製造，貯蔵また運用中に爆発や爆轟の可能性が全くなく，高い安全性 

 着火-燃焼-停止-再着火といった再起動性 

 各種推進剤の組み合わせでも環境的に安全な排気ガス特性 

 固体あるいは二液式のものよりも高い信頼性 

 システムの費用が比較的安価 

 固体ロケットモータよりも高い比推力，液体ロケットエンジンより高い密度比推力 

 要求に応じて，推力を広範囲にわたって滑らかに変化させられるスロットリング性 

 

それに対して，以下のようなデメリットも存在する．[3-4] 

 混合比と比推力が定常動作中，またはスロットリング中に変化する（O/F シフト） 

 液体または固体ロケットエンジンに比べ，定常燃焼効率がわずかに低い 

 燃焼終了時，固体推進剤が残ることがあり，推重比をわずかに低下させる 
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Fig. 6-1  Large hybrid rocket booster concept capable of boosting the Space Shuttle. [4] 

 

システム構造が比較的簡素なハイブリッドロケットエンジンは，常温貯蔵性や自己加

圧性の観点から N2O との相性も優れており，実際に液体酸化剤に N2O を使用したハイブ

リッドロケットが数多く研究開発されている．[8-9] これらの独自開発したハイブリッド

ロケットエンジンについて，性能を評価している例は数多く存在する．一方で，推進剤

供給特性，特に N2O を用いた場合の供給および流動特性と推進特性の関係を詳細に評価

した類例は少ない．しかし，第 4 章でもふれたように，供給系と燃焼の関係性は無視で

きるものではなく，とりわけ N2O を用いた自己加圧供給におけるインジェクタ流れへの

影響は大きいとみられる． 

 

6-1-2. 本章の目的 

本章では，自己加圧およびガス加圧により N2O を供給し PMMA を固体燃料とした場

合のハイブリッドロケットエンジン燃焼試験を実施することで，燃焼現象が供給特性に

与える影響を評価することを目的とする．また，得られた知見から，N2O の供給流量と

推進特性の関係性の評価も実施する． 
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 ハイブリッドロケットエンジンの推進特性解析 

6-2-1. 推進剤流量 

一般に，ロケットエンジンの推力は次のように与えられる． [4] 

 𝐹𝐹 = �̇�𝑚𝑡𝑡𝑐𝑐 Eq. 6-1 

ここで，F [N]：推力，�̇�𝑚𝑡𝑡 [kg/s]：推進剤流量，c [m/s]：有効排気速度である．上記式よ

り，ロケットエンジンの推進特性を評価するうえで，推進剤流量は極めて重要なパラメ

ータであることが明らかである．推進剤流量は酸化剤流量と燃料流量の和として次式で

表される． 

 �̇�𝑚𝑡𝑡 = �̇�𝑚𝑜𝑜 + �̇�𝑚𝑓𝑓 Eq. 6-2 

ここで，�̇�𝑚𝑜𝑜 [kg/s]：酸化剤流量，�̇�𝑚𝑓𝑓 [kg/s]：燃料流量である．酸化剤流量については，

これまでと同様に，Eq. 6-3 に示す流量の式から推定した． 

 �̇�𝑚𝑜𝑜 = 𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌𝐿𝐿,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑝𝑝𝑐𝑐� Eq. 6-3 

ハイブリッドロケットにおける燃料流量は一般に，単位時間あたりに溶融する固体燃

料の半径方向長さとして定義される燃料後退速度�̇�𝑟𝑓𝑓を用いて表される．燃料後退速度

は，酸化剤流量に強く依存することが知られている他，液体酸化剤の噴射方式や燃焼器

の形状，燃焼形態によって種々の理論式が提唱されている．[3-4,80] 本研究では，推進剤の

組み合わせで決まる 2 つの係数と燃料ポート内を流れる酸化剤流束により燃料後退速度

を算出するモデルとして次式を採用した． 

 �̇�𝑟𝑓𝑓 = 𝑎𝑎𝑓𝑓 �
�̇�𝑚𝑜𝑜

𝐴𝐴𝑡𝑡𝑜𝑜𝑡𝑡𝑠𝑠
�
𝑖𝑖𝑓𝑓

 Eq. 6-4 

ここで，Aport [m2]：燃料ポート面積である．また，N2O と PMMA の組み合わせにおける

係数として，af = 1.31×10-4，nf = 0.34 を用いた． [17] Eq. 6-4 にて得られた燃料後退速度に

加え，固体燃料の幾何学的パラメータを用いることで，Eq. 6-5 により理論燃料流量を算

出する． 

 �̇�𝑚𝑓𝑓,𝑠𝑠ℎ = 𝜋𝜋𝑑𝑑𝑡𝑡𝑜𝑜𝑡𝑡𝑠𝑠𝐿𝐿𝑓𝑓𝜌𝜌𝑓𝑓�̇�𝑟𝑓𝑓 Eq. 6-5 

ここで，dport [m]：燃料ポート直径，Lf [m]：燃料軸方向長さ，ρf [kg/m3]：燃料密度であ

る．しかし，実際の燃焼で消費される燃料流量が理論値と異なる場合がある．そこで，

燃焼試験前後の固体燃料の重量を計測することで Eq. 6-6 により総燃料消費量を見積も

り，理論燃料流量を燃焼時間で積分した重量と比較することで補正係数を算出し（Eq. 

6-7），理論燃料流量を補正することで，実際の燃料流量を推算する（Eq. 6-8）． 

 𝑀𝑀𝑓𝑓,𝑏𝑏𝑏𝑏𝑡𝑡𝑖𝑖 = 𝑀𝑀𝑓𝑓,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑀𝑀𝑓𝑓,𝑓𝑓𝑖𝑖𝑖𝑖 Eq. 6-6 
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 𝐾𝐾𝑓𝑓 =
𝑀𝑀𝑓𝑓,𝑏𝑏𝑏𝑏𝑡𝑡𝑖𝑖

∫ �̇�𝑚𝑓𝑓𝑑𝑑𝑑𝑑
 Eq. 6-7 

 �̇�𝑚𝑓𝑓 = 𝐾𝐾𝑓𝑓�̇�𝑚𝑓𝑓,𝑠𝑠ℎ = 𝜋𝜋𝑑𝑑𝑡𝑡𝑜𝑜𝑡𝑡𝑠𝑠𝐿𝐿𝑡𝑡𝑜𝑜𝑡𝑡𝑠𝑠𝜌𝜌𝑓𝑓�̇�𝑟𝑓𝑓 Eq. 6-8 

 

 

6-2-2. 燃焼および推進パラメータ 

前節にて得られた酸化剤流量と燃料流量の比をとることで推進剤混合比 O/F を得る． 

 𝑂𝑂/𝐹𝐹 =
�̇�𝑚𝑜𝑜

�̇�𝑚𝑓𝑓
 Eq. 6-9 

ロケット推進システムの比推力𝐼𝐼𝑆𝑆𝑆𝑆はその定義より，Eq. 6-10 にて得られる． 

 𝐼𝐼𝑆𝑆𝑆𝑆 =
𝐹𝐹

��̇�𝑚𝑜𝑜 + �̇�𝑚𝑓𝑓�𝑔𝑔
 Eq. 6-10 

ここで，F [N]：推力であり，実験にて取得したデータを用いる．また，g [m/s]：重力加

速度（= 9.81 m/s2）である．燃焼ガスがノズルから噴射される際の平均等価速度である有

効排気速度 c は Eq. 6-11 にて算出した． 

 𝑐𝑐 = 𝐼𝐼𝑆𝑆𝑆𝑆𝑔𝑔 =
𝐹𝐹

�̇�𝑚𝑜𝑜 + �̇�𝑚𝑓𝑓
 Eq. 6-11 

各種化学ロケット推進システムの設計と推進剤の性能を相対的に評価する際に用いら

れ，燃焼の効率にも関与するパラメータである特性排気速度 c*は Eq. 6-12 にて算出し

た． 

 𝑐𝑐𝑒𝑒𝑒𝑒𝑡𝑡𝑠𝑠∗ =
𝑝𝑝𝑐𝑐𝐴𝐴𝑠𝑠ℎ

�̇�𝑚𝑜𝑜 + �̇�𝑚𝑓𝑓
 Eq. 6-12 

ここで，c*
expt [m/s]：実験的に得られる特性排気速度，pc [Pa]：燃焼圧，Ath [m2]：ノズ

ルスロート径である．実験結果から Eq. 6-12 にて算出した特性排気速度 c*
expt に対し，推

進剤が完全燃焼した場合の理論特性排気速度 c*
thを NASA CEA により算出する．[75] 

NASA CEA では，実験的に得られた燃焼圧 pc，背圧に対する燃焼圧の比 pc/pe，混合比

O/F，酸化剤温度 To，燃料温度 Tfを入力することで，燃焼効率 100 %の場合の断熱火炎

温度 Tc，特性排気速度 c*，ノズル係数 CF，比推力 Isp を得る（Eq. 6-13）． 

 �𝜌𝜌𝑐𝑐 , 𝑐𝑐∗,𝐶𝐶𝐹𝐹 , 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑡𝑡�𝑐𝑐𝑒𝑒𝑠𝑠 = �𝑝𝑝𝑐𝑐 ,𝑝𝑝𝑐𝑐 𝑝𝑝𝑒𝑒⁄ ,𝑂𝑂 𝐹𝐹⁄ ,𝜌𝜌𝑜𝑜,𝜌𝜌𝑓𝑓�𝑒𝑒𝑒𝑒𝑡𝑡𝑠𝑠 Eq. 6-13 

燃焼効率と等価である特性排気速度効率（c*効率）ηc*は Eq. 6-14 にて算出した． 

 𝜂𝜂𝑐𝑐∗ =
𝑐𝑐𝑒𝑒𝑒𝑒𝑡𝑡∗

𝑐𝑐𝑠𝑠ℎ∗
 Eq. 6-14 

上記の手順により，各燃焼試験における燃焼および推進パラメータを算出し，自己加

圧供給と推進特性の評価を行った． 
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6-2-3. N2O×PMMA 系ハイブリッドロケットエンジン 

本研究において，自己加圧供給が推進特性に及ぼす影響を評価するために実施した燃

焼試験では，液体酸化剤として N2O，固体燃料として PMMA（アクリル）を組み合わせ

たハイブリッドロケットエンジンを使用した． 

 

 

Fig. 6-2  Specific impulse vs mixture ratio of nitrous oxide and PMMA. 

 

 

Fig. 6-3  Adiabatic flame temperature vs mixture ratio of nitrous oxide and PMMA. 
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 推進特性評価 

6-3-1. 試験条件および結果の概要 

本研究にて実施した燃焼試験にける N2O の供給方式，使用したインジェクタの面積，

燃料の長さ（燃焼室長さ），ノズルの面積を Table 6-1 にまとめ，代表的な燃焼試験の様

子を Fig. 6-4 に示す．また，得られた結果の一部として，インジェクタ圧と燃焼圧を Fig. 

6-5，インジェクタ温度を Fig. 6-6，酸化剤流量を Fig. 6-7，推力履歴を Fig. 6-8，酸化剤お

よび燃料の総流量を Table 6-2 に示す．酸化剤総流量は供給前後のランタンク重量減少

量，燃料総流量は燃焼前後の燃料の重量減少量である． 

各パラメータの影響については，関連した試験を比較し，次節にて述べる． 

 

Table 6-1  Test conditions of the hot firing tests 

# Feeding method Area of the injector Fuel length Area of the nozzle 

Fire18 

Self 

4.93×10-5 m2 

(φ2.8 mm ×8) 

250 mm 

6.16×10-4 m2 

(φ28 mm) 

Fire19 500 mm 

Fire21 1,000 mm 

Fire22 

500 mm 

Fire23 
1.23×10-5 m2 

(φ1.4 mm×8) 

Fire24 

External gas 

7.26×10-5 m2 

(φ3.4 mm×8) 

1.66×10-3 m2 

(φ46 mm) 
Fire25 

Fire26 

Self Fire27 
6.16×10-4 m2 

(φ28 mm) 
Fire28 

4.93×10-5 m2 

(φ2.8 mm×8) 
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Fire26 

 

Fire27 

 

Fig. 6-4  Snapshots of the chamber. 

 

 

Fig. 6-5  Time series of pressure for hot firing tests (moving average). 
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Fig. 6-6  Time series of temperature for hot firing tests (moving average). 

 

 

Fig. 6-7  Time series of oxidizer mass flow rate for hot firing tests. 
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Fig. 6-8  Time series of thrust for hot firing tests (moving average). 

 

Table 6-2  Total mass flow of the propellants. 

# Mo,total Mf,total tburn mo,ave mf,ave O/Fave 

Fire18 2990 g 120 g 

6.0 s 

498 g/s 20 g/s 24.9 

Fire19 3364 g 360 g 561 g/s 60 g/s 9.3 

Fire21 3013 g 980 g 502 g/s 163 g/s 3.1 

Fire22 3280 g 360 g 547 g/s 60 g/s 9.1 

Fire23 1396 g 278.1 g 233 g/s 46.4 g/s 5.0 

Fire24 6763 g 202.6 g 

4.0 s 

1691 g/s 50.7 g/s 33.4 

Fire25 6626 g 215.8 g 1657 g/s 54.0 g/s 30.7 

Fire26 2916 g 179.2 g 729 g/s 44.8 g/s 16.3 

Fire27 3209 g 405.5 g 802 g/s 101.4 g/s 7.9 

Fire28 2505 g 215.8 g 626 g/s 54.0 g/s 12.2 
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6-3-2. 再現性の検証 －自己加圧― 

推力特性の再現性を検証するため，構成要素が同一なハイブリッドロケットエンジン

（dinj = φ2.8 mm，dnoz = φ28，Lf = 500 mm）を用いた燃焼試験として Fire19，Fire22，

Fire28 を比較した結果を以下に示す．Fig. 6-9 の圧力履歴および Fig. 6-10 の温度履歴か

ら，Fire19 と Fire22 の供給条件は非常に酷似していることがわかる．これは，両試験を

同時期（冬季）に連続して実施したため，外気温が近く飽和蒸気圧により決まる供給圧

力も似通ったものと考えられる．これに伴って N2O の流量や推力，燃焼圧も酷似した結

果を示している．各値の平均値を比較すると，各部温度および圧力は 1%未満，流量，流

量係数，推力は 3%程度の誤差で一致することから，Fire19 と Fire22 の間には再現性があ

るとみなせる． 

一方で，Fire28 は比較的温暖な時期（夏季）に実施した燃焼試験であるため，他の 2

ケースに比べ供給圧が高くなっている．供給圧の増加に伴って，インジェクタ差圧は増

大しているものの，N2O の流量と推力も増加していることから，推進性能は他の 2 ケー

スよりも優位であるといえる． 

 

 

Fig. 6-9  Time series of pressure for hot firing tests at same configuration (moving average). 
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Fig. 6-10  Time series of temperature for hot firing tests at same configuration (moving average). 

 

 

Fig. 6-11  Time series of oxidizer mass flow rate for hot firing tests at same configuration. 
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Fig. 6-12  Time series of thrust for hot firing tests at same configuration (moving average). 
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6-3-3. 供給方式の影響 

異なる供給方式により実施した燃焼試験として，外部ガス加圧供給の Fire24 と，自己

加圧供給の Fire26 の比較結果を以下に示す．なお，これらの試験に用いたハイブリッド

ロケットは dinj = φ3.4 mm，dnoz = φ46，Lf = 500 mm である． 

これらの試験は双方ともインジェクタ圧の 75-85%程度と過大なインジェクタ圧力損失

がみられた．本来，供給開始直後背圧が立っていない状態でインジェクタから N2O が噴

射され，燃料と反応することで燃焼圧が立ち，これによって流量がバランスする．しか

し，これらのケースはポート径の大きいインジェクタを使用したことにより，大流量の

N2O 供給されたのに対して，ノズル径も大きいものを使用していたため（燃焼室特性長

さが小さい条件），燃焼室内での反応が追い付かず，燃焼圧が立たなかったため大流量の

N2O が排出され続けたものと考えられる． 

また，流量係数に注目すると，ガス加圧供給を行った Fire24 でも 0.39 程度と液単相に

おける流量係数（液出した Flow28 では 0.8 程度）よりもはるかに小さいことから，本試

験条件ではインジェクタ部でのサブクール度が 2.5 K 程度では不十分であり，インジェク

タポート内で混相化したと推察される． 

 

 

Fig. 6-13  Time series of pressure for hot firing tests at different feeding method (moving average). 
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Fig. 6-14  Time series of oxidizer mass flow rate for hot firing tests at different feeding method. 

 

 

Fig. 6-15  Time series of thrust for hot firing tests at different feeding method (moving average). 
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6-3-4. 燃焼振動と流量 

燃焼不安定，特に供給系とのカップリングによりチャギングなどの燃焼振動はインジ

ェクタ流れに大きな影響を与えるため評価が必要である．ここでは，燃焼振動の評価方

法として，定常燃焼圧の平均値に対する燃焼圧の振幅の割合を判定指標とし，定義する

燃焼振動パラメータを導入し，各試験について燃焼振動の大きさを評価した． [47] 

 𝐼𝐼𝐶𝐶.𝐼𝐼. ≡
𝑝𝑝𝑐𝑐,𝑚𝑚𝑠𝑠𝑒𝑒 − 𝑝𝑝𝑐𝑐,𝑚𝑚𝑖𝑖𝑖𝑖

𝑝𝑝𝑐𝑐,𝑠𝑠𝑎𝑎𝑒𝑒
�
𝑠𝑠𝑠𝑠𝑒𝑒𝑠𝑠𝑑𝑑𝑠𝑠

 Eq. 6-15 

ここで，燃焼圧が平均値の 80%以上となる区間を定常燃焼区間とし，その区間内におけ

る値として，pc,max [Pa]：最大燃焼圧，pc,min [Pa]：最小燃焼圧，pc,ave [Pa]：平均燃焼圧であ

り，燃焼振動パラメータ IC.I.が大きいほど平均燃焼圧に対して燃焼圧の振幅が大きいこと

を表している． 

各燃焼試験における燃焼振動パラメータの値を以下に示す．その結果，実施したすべ

ての燃焼試験において，燃焼振動パラメータが 0.05 を上回っていることから，“不安定

な燃焼”であったとみられる．特に燃焼圧の振幅が大きかった Fire27 について周波数解

析を行った結果，燃焼圧に 900 Hz 帯とその倍成分と思われる 1800 Hz 帯にピークが見ら

れ，推力においても同周波数帯にピークが見られた．このピークは第 4 章で述べたよう

に，音響振動に起因する成分と考えられる． 

 

 

Fig. 6-16  Index of combustion instability vs. injector resistance for hot firing tests. 
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Fig. 6-17  FFT analysis of chamber pressure in Fire27. 
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6-3-5. 酸化剤流量と O/F の影響 

酸化剤流量はハイブリッドロケットエンジンの推進性能を大きく左右する．酸化剤流

量の下限では，N2O 流量を減らしすぎてインジェクタ圧損が立たず供給系とのカップリ

ングによる燃焼振動を起こす，スロートでチョークしなくなり安定に燃焼しなくなる，

等が考えられる．酸化剤流量の上限では，酸化剤流量を大きくし過ぎてライン圧損が過

大となる，推力が設計強度を上回る，等が想定される．そこで，酸化剤流量を変化させ

た場合の推進特性を評価するため，酸化剤流量が小さい（低 O/F）条件として Fire23（6

秒燃焼），酸化剤流量が大きい（高 O/F）条件として Fire24（4 秒燃焼）を比較した．

Fire23 および Fire24 の酸化剤流量履歴を Fig. 6-18，推力履歴を Fig. 6-19 に示す． 

比較結果より，低 O/F 条件の Fire23 は 0.2 g/s，300 N，高 O/F 条件の Fire24 は 1.5 

kg/s，1000 N 程度であった．NASA CEA を用いた詳細な推進特性解析結果についても

Fig. 6-20 以降に示す． 

 

 

Fig. 6-18  Time series of estimated mass flow rate for Fire23-24. 
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Fig. 6-19  Time series of thrust for Fire23-24. 

 

推進特性に関する推算結果から，Fire23 での O/F は 5 程度，Fire24 での O/F は 30 程度

であり，ISPや c*，ηc*を比較すると，Fire23 では，供給した推進剤は比較的燃え切ったが

流量が少なく低推力になったのに対し，Fire24 では，大流量の N2O 供給により推力が大

きくなっているが，大部分の推進剤が未燃のままノズルから排出されたものと推察され

る．これらの結果から，推進特性を予測するうえでは，酸化剤供給量だけでなく液体ロ

ケットエンジンにおける燃焼室特性長さ L*のようなノズル径と燃焼効率を示す指標が必

要である可能性が示唆された． 
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Fig. 6-20  Time series of mixture ratio for Fire23-24. 

 

 

Fig. 6-21  Time series of estimated specific impulse for Fire23-24. 
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Fig. 6-22  Time series of estimated c* for Fire23-24. 

 

 

Fig. 6-23  Time series of estimated c* efficiency for Fire23-24. 
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 本章のまとめ 

第 6 章では，自己加圧およびガス加圧した N2O と PMMA を組み合わせたハイブリッ

ドロケットエンジンの燃焼試験を行い，燃焼状態がインジェクタ流れに及ぼす影響を評

価した結果について述べた．また，自己加圧供給による推力履歴の予測精度向上に向け

て，インジェクタやノズルの径が推進特性に及ぼす影響についても評価した．本章で得

られた結論は以下の通りである． 

 

(1) 同じサイズのインジェクタ，燃料，ノズルを使用した自己加圧式ハイブリッドロ

ケットエンジンの燃焼試験結果から，供給圧力は実施時期の環境温度に起因して

大きくなることで推力も最大で 1.7 倍程度まで上昇するのに対して，流量係数は

5%以内（標準偏差 0.01）で一致し，再現性があることが確認された． 

(2) 供給方式を変更した燃焼試験結果の比較から，ガス加圧供給を行った場合，推進

剤流量の増大に伴い推力も大きくなる一方で，燃焼効率が極端に低下するほか，

インジェクタ部でのサブクール度が不十分である場合（本ケースでは 2.5 K 程

度），インジェクタポート内で二相化し，流量係数が液単相流における値よりも大

幅に小さくなる傾向が示唆された． 

(3) 燃焼圧の振幅を評価するために，燃焼振動パラメータ（定常燃焼圧に対する圧力

振幅の割合）を導入し評価を行った結果，実施したすべての燃焼試験において定

常燃焼圧の 5%以上の圧力振動が見られた．特に燃焼振動の大きい試験について周

波数解析を行った結果，900 Hz 帯すなわち音響振動が主要な原因である可能性が

示唆された． 
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7. 第７章 結論 

本研究は，ロケットエンジン用液体推進剤のひとつである亜酸化窒素を自己加圧供給

した際の気液二相流の流動様式や圧力損失，インジェクタ流量係数といった流動特性を

明らかにしようとしたものである．各章にて述べた各種試験結果や多角的に評価した結

果および得られた知見を以下にまとめる． 

 

第 1 章では，本研究の背景として，近年期待されている亜酸化窒素のロケットエンジ

ン用推進剤としてのポテンシャルと適応可能性について論じた．また，自己加圧供給を

実用化するうえでの課題と既往研究について述べるとともに，気液二相流の流動特性解

明および推進特性の予測精度向上の必要性と本研究の目的について言及した． 

 

第 2 章では，本研究にて用いた亜酸化窒素や二酸化炭素について紹介するとともに，

可視化高速撮影や静電容量計測を含む計測系や試験設備，運用手順について言及した．

また，ほぼすべての試験にて共通の典型的な自己加圧排出現象についても紹介した． 

 

第 3 章では，気液二相流動特性を評価するうえで極めて重要なパラメータである流量

や気泡径，気泡流速，ボイド率を推定するための解析手法について述べた．さらに，代

表的な試験結果を取り上げ，定性的な傾向について論じた． 

可視化高速撮影では，最大内圧 7 MPa で流動する N2O の様相の撮影に成功し，画像解

析により，壁面近傍を流れる気泡の直径は数 100 µm，気泡流速は 5-10 m/s であることが

明らかにした．また，実測した静電容量から，温度ドリフトの影響を排除したボイド率

推算手法を確立し，ボイド率の時間変化傾向の取得に成功した．N2O 流し試験における

定性的な傾向としては，タンク内の液温が環境温度よりも低いにも関わらず，圧力損失

に伴うキャビテーションに起因して，液温が低下することを明らかにした． 

 

第 4 章では，N2O の自己加圧供給に伴う非定常気液二相流におけるボイド率を明らか

にするとともに，流量や流体温度，インジェクタ下流圧などがボイド率やインジェクタ

流れに与える影響について詳説した． 

静電容量型ボイド率計の計測結果から，流量による差異はあるもののボイド率はおお

むね 0.3-0.6 程度であることが明らかになった．また，どの試験条件においてもボイド率

が次第に増加する傾向にあり，これは減圧沸騰によりタンク出口におけるボイド率が増

加していることに起因すると推察される． 
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径の異なる 3 種類のインジェクタ（φ1.4 mm×8, φ2.8 mm×8, φ3.8 mm×8）による流し試

験から，ボイド率と供給温度は負の相関，流量係数と供給温度は正の相関，ボイド率と

排出流量は負の相関があること明らかにした．また，流量係数と供給温度は線形性の強

い負の相関があることが明らかになった．これらの関係は熱力学的効果に起因すると推

察され，供給温度の上昇に伴って気泡成長が抑制されることで，ボイド率は減少し流量

係数は増大する傾向が明らかとなった． 

インジェクタ流れについては，圧力比があるしきい値（臨界圧力比）を下回る場合，

インジェクタを通過する流れは臨界二相流を形成し，流量はインジェクタ上流圧の 1/2

乗に比例する傾向が示唆された．一方，燃焼試験によっては，チャギングおよび音響振

動に由来する燃焼振動がみられた．特に，チャギングについては圧力振動によるインジ

ェクタ圧力比の変動が臨界圧力比をまたぐことに起因しているとみられ，燃焼振動がイ

ンジェクタ流れに影響を与える可能性が示唆された． 

 

第 5 章では，自己加圧供給に伴う非定常性の強い気液二相流における圧力損失を解明

することを目的として，ガス加圧および自己加圧供給による N2O 流し試験を評価した結

果について述べた．また，得られた実験事実から，流動に伴って非定常にボイド率が増

加している可能性がされたため，圧力損失とボイド率変化を推定するための物理モデル

を構築することで，ボイド率の変化傾向を予測した． 

前章までで得られた知見から，当該流れ場は微細な気泡を含む均質な流れ場であると

仮定し，実測したボイド率を用いて二相流平均パラメータを算出することで気液二相流

における圧力損失特性を評価した結果，管摩擦係数は 0.12-0.22 程度であり，Moody 線図

などに示される経験式から得られる値よりも最大で 90%程度大きくなる可能性が示唆さ

れた． 

実験事実を再現した物理モデルにより，タンクからインジェクタまでの間でボイド率

が最大 0.15 程度増加している可能性が示唆された．また，流動に伴うボイド率変化は圧

力損失の影響を強く受けるため，流量が大きいほどボイド率変化量も増大する傾向が示

された． 

 

第 6 章では，自己加圧およびガス加圧した N2O と PMMA を組み合わせたハイブリッ

ドロケットエンジンの燃焼試験を行い，燃焼状態がインジェクタ流れに及ぼす影響を評

価した結果について述べた．その結果，供給圧力は環境温度により変動するものの，同

じインジェクタおよびノズルを使用した試験では，流量係数が 5%以内（標準偏差 0.01）
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で一致し，再現性があることを示した．また，ガス加圧供給を行った場合，推進剤流量

の増大に伴い推力も大きくなる一方で，燃焼効率が極端に低下する傾向が見られた． 

実施したすべての燃焼試験において定常燃焼圧の 5%以上の圧力振動が見られ，周波数

解析を行った結果，900 Hz 帯すなわち音響振動（気柱振動）が主要な原因である可能性

が示唆された． 

 

以上より，本研究では，自己加圧式ロケットエンジン用液体推進剤である亜酸化窒素

の非定常気液二相流について，多角的な評価を行い，得られた二相流パラメータを踏ま

えて圧力損失およびボイド率変化を推定する物理モデルを構築することで流量の推定が

可能であることを確認した． 
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