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1 研究概要・目的 

次世代航空宇宙機用推進エンジンでは熱負荷が過大になるため，燃料を冷媒として用いる「再生冷

却」が必要である．液体水素(LH2)による再生冷却は効率が良いが，低密度であることと貯蔵性に問題

がある．一方，炭化水素系燃料は，上記の密度が大きく常温での取扱いが容易であるが，熱容量が小

さいため再生冷却に用いるには限界がある． 

そこで燃料の高温加熱時に起こる熱分解・吸熱反応の吸熱量を冷却に利用すれば，再生冷却性能を

向上させることが提案されている．加えてその熱分解生成物は，元の燃料と比較して発熱量，着火性

が優れているという利点もある．このような燃料を熱分解吸熱反応燃料 ( Endothermic Fuel, EF ) とい

う．しかし熱分解吸熱反応燃料には，加熱時の反応機構や熱伝達特性が不明である上，高温加熱時に

は炭素析出を併発する． 

本研究ではこれらの問題を解決するため，理論解析をすすめてきたのでその成果について述べると

同時に，今後予定されている実験計画の概略についても述べる 

2 燃料組成と燃焼性能の検討 

分解吸熱反応燃料を冷却に適用した場合，熱分解に伴う炭素析出が問題になっている．そこで，本

学航空宇宙機システム研究センターでは種々の新規燃料組成を考案し，化学平衡計算等による性能評

価を行った．Fig.1 は熱分解吸熱反応燃料をラムジェットエンジンに適用した場合の比推力を示してい

る．今後は，燃料組成を上記の比推力だけでなく，炭素析出量や燃焼温度など航空宇宙機としてのシ

ステム成立性という観点から最適化を図っていく． 

 

Fig.1 新規の燃料組成による熱分解吸熱反応燃料を用いたラムジェットエンジンの Isp 
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これとは別に，平成 19年度以降に，熱分解吸熱反応燃料の高温加熱時における吸熱量や冷却特性を

実験的に計測する予定である．その実験装置のレイアウトを Fig.3 に示す．この装置の目的は，燃料へ

の加熱量と燃料温度を同時に直接計測することである．これによって，燃料加熱時における吸熱量-温

度の相関や，熱伝達率を実験的に算出することが出来る． 

現在では，Fig.4 のような燃料加熱の数値シミュレーションを通して，実験装置の設計作業を進めて

いる．（Fig.5参照） 

 

  

Fig.4  JP-7を加熱した場合の燃料主加熱器の温度分布 

 

Fig.5 燃料主加熱器の寸法・形状 


