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【固体推進薬】

	Glycidyl Azide Polymer(GAP)の燃焼挙動に関する研究
	藤里公司

	
	東大・工・院

	本研究は次期ロケット用固体燃料として期待されるGlycidyl Azide Polymer(GAP)の燃焼挙動を解明することを目的としている。今回、我々は高速度カメラによるGAP燃焼表面近傍の観察を行い、GAPの分解及び燃焼残渣の生成に関して新たな知見を得たのでその結果について報告する。


	液状GAPの着火特性

　-AP粒子添加が着火遅れ時間に及ぼす影響-
	賀谷　龍

	
	日大・理工・院

	現在宇宙空間で運用されている人工衛星には，液体推進薬を用いたスラスタが搭載されている．スラスタ用次世代推進薬に使用可能な物質に，高エネルギー物質であるGlycidyl azide polymer (GAP)がある．GAPは生成熱が大きく，密度が大きい高エネルギーバインダーの性質を有している．また，常温常圧において液状であり，非常に安定した物質であるため，酸化剤微粒子や金属微粒子との混合により燃焼性能の向上が可能である．我々は，液状GAPの燃焼メカニズムは未だ解明されていないため，理論計算及びGAP単一液滴での着火特性を明らかにする．


	固体ロケット推進薬のスラリ流動解析
	福永美保子

	
	IA

	宇宙用固体ロケットモータに広く利用されているコンポジット推進薬は、酸化剤粒子と金属燃料粒子（アルミ）をバインダで練ったスラリーを型に流し込み硬化させた複合系の不均質な物質である。注型中の推進薬の流れに起因しかつ推進薬の燃焼性へ影響を及ぼす可能性のある事象が推測されているが、粘弾性流体である推進薬の注型中の動きを把握することは難しく、詳細はこれまでのところ明らかになっていない。固体ロケットの性能や信頼性向上を目指す上で、推進薬スラリーの注型挙動に対する理解を深めることは重要である。　本論では、推進薬注型挙動を理解することの必要性と注型解析の役割、またそれに対する取組みの具体的内容およびこれまでの成果について述べる。


	固体推進薬スラリーの流動に起因するロケットモータ内の燃速分布に関
する実験研究
	長谷川宏

	
	日油

	コンポジット推進薬のロケットモータグレインにおいて、その燃焼速度がグレイン中で均一でなく、ウェブ深さ方向に連続分布し、且つ、指向性を示すことが従来観測されている。多くの文献では、その燃速分布の原因は注型中の未硬化推進薬スラリーの流れに乗って酸化剤(AP)粒子が規則的に配列することであると述べられている。　本研究では実用推進薬に近い組成を用いて本現象の発生の態様を実験的に調査した。結果、グレイン内部での燃速分布が観測でき、その様子は推進薬の組成により大きく異なることが分かった。また、X線CTにより推進薬内部の非破壊観測を実施し、燃速分布の発生している箇所の酸化剤の実際の配向などを観測した。


【ハイブリットⅠ】

	次世代ハイブリッドロケット技術の課題
	嶋田　徹

	
	ISAS/JAXA

	ハイブリッドロケットの長所は固体ロケットに比べた際の高比推力性能・高安全性・低コスト性等である．しかしその反面，低い燃料後退速度，機体縦横比の増大，燃焼残渣の増大，スロートの焼損増大，酸化剤・燃料比変動などの技術課題を依然有する．従来これらの課題克服のため取り組みが行われているが，近年の実験／数値解析技術の成果を基盤とした研究手法によってハイブリッドロケットの燃焼現象の理解を深めることで，次世代のハイブリッドロケット技術の進展を期待することができる．本講演では，JAXA/大学の研究者によるハイブリッドロケット研究ワーキング・グループの研究課題と取り組み状況について，概要を紹介する．


	ハイブリッドロケット用ワックス燃料の質量流束と後退速度の関係
	彦根　智

	
	東海大・工

	ハイブリッドロケットは燃焼後退速度（以下，後退速度）が小さすぎることが最も大きな技術的問題となり実用化に至った例は少ない。この問題を克服するために国内外で様々な研究活動が行われてきた。近年のスタンフォード大学チーム他での研究により、ワックス燃料は従来のHTPB燃料に比べ，約３倍程度の後退速度を有していることが確認されてきた。このワックス燃料の後退速度特性のメカニズムは単なる熱伝達では説明できず燃料溶融時の物理的特性に関係があるのではないかとされているが，詳細な研究は未だなされていない。本研究では，ワックス燃料の溶融時の物理的特性の一つである粘性を変化させたときの後退速度変化との関係を取得する。


	ハイブリッドロケット用ワックス燃料の燃焼構造の可視化に関する研究
	鈴木陽夫

	
	東海大・工

	近年のスタンフォード大学チーム他での研究により、ワックス燃料は従来のHTPB燃料に比べ，約３倍程度の後退速度を有していることが確認されてきた。このワックス燃料の後退速度特性のメカニズムは単なる熱伝達では説明できず燃料溶融時の物理的特性に関係があるのではないかとされているが，詳細な研究は未だなされていない。本研究では，ワックス燃料の燃焼状況を可視化できる実験装置を導入し、溶融時の物理的特性の一つである粘性を変化させながら燃焼表面の様子を観察し、ワックス燃料の後退速度特性のメカニズムについて探求する。


	ZN法によるハイブリッドロケットの燃焼の応答関数
	森田貴和

	
	東海大・工

	固体ロケットモータの燃焼安定性に関してはこれまで数多くの研究が成されており、一定の成果を挙げている。一方、ハイブリッドロケットモータは燃焼機構が複雑なために理論的な取り扱いが難しく固体ロケット程は進展していないのが実情である。但し、同モータは固体モータと似ている部分も多いのでこれに用いられている手法をうまく活用することで有用な結果を得ることができると思われる。本研究は固体推進薬の燃焼の応答関数を導出する際にFM法と並んでよく使われるZN法（Zeldovich-Novozhilov method）を利用してハイブリッドロケットの燃焼の応答関数を導出し、考察した。


	CAMUI 型ハイブリッドロケットにおける燃料後退特性に及ぼす局所 O/F の影響
	植嶋健太

	
	北大・工・院

	CAMUI型ハイブリッドロケットの燃料グレインは，2つの燃焼孔を持つ複数個の円柱形ブロックで構成され，隣り合うブロックの燃焼孔は90度ずらして縦列に配置されている．従来の研究から，燃料ブロック各燃焼面における燃料後退速度式が構築され，燃料形状やスケールが燃料後退速度に及ぼす影響について理解が進められてきた．また，燃料後退速度は燃料グレイン内各所の局所O/Fに大きく依存し，その依存度は燃焼面となる燃料ブロックの前・後端面，ポート内でそれぞれ異なる特性を見せる．本研究では，各段燃料ブロックの各燃焼面における局所O/Fが燃料後退特性に与える影響について詳細に議論し，燃料後退速度式の精度向上を目指す．


	GAPを用いたガスハイブリッドロケット―　推力制御に関する実験 ―
	野村裕也

	
	山形大・理工・院

	本研究は高エネルギー物質であるGlycidyl Azide Polymer（GAP）を固体燃料に用いたガスハイブリッド・ロケットモータの開発を目標としている。高密度・高エネルギーであり自己発熱分解性を有するGAPを固体燃料に用いることにより，従来型ハイブリッド・モータの高性能化が期待できる．本研究ではハイブリッド・ロケットモータとしてガスハイブリッド・ロケットモータを用いて燃焼実験を行なっている。推力制御について酸素の質量流量を変化させて比推力を制御する方法と、GAPに不活性ポリマPEG（ポリエチレングリコール）を添加して燃焼速度を制御し、発生ガス量を変化させて推力を制御する方法を提案している。本稿ではこれらの結果について報告する。


	酸化剤流旋回型ハイブリッドロケットエンジンの長秒時燃焼実験　

－対策と燃焼特性－
	湯浅三郎

	
	首都大

	推力１５００Nの酸化剤流旋回型ハイブリッドロケットエンジンを用いた高度２５㎞を目指す小型ロケットの開発を進めている。このためには約３０秒間の燃焼時間の確保が必要になるが、このエンジンでは、旋回流れに起因して前縁部燃料後退速度が増大することがわかっている。その実現のためには前縁部焼損への対策を講ずるとともに、長秒時燃焼特性を把握しておく必要がある。本研究では、前縁部にグラファイト製のグレインケースを装着して長秒時燃焼実験を実施し、その効果を確認するとともに局所燃料後退速度分布等を調べた。


【次世代固体ロケット技術】

	固体ロケットの次世代化に関わる研究
	森田泰弘

	
	ISAS /JAXA

	固体ロケットの次世代化に関わる研究が、様々なスペクトルで活発に行われている。衆知のように、JAXAではM-Vロケットの後継機として次期固体ロケットの研究を進めているが、コストパフォーマンスの倍増を実現するとともに点検機能の自律化により打ち上げシステムの効率化を図るなど、固体ロケットばかりでなく将来の輸送系に必須の次世代技術の開拓に取り組んでいる。一方、輸送コストのオーダを変えるような大改革を目指し、我々は産官学の枠を超えた有志の熱意を結集し自由な発想の研究会（次世代固体ロケット研究会）を主宰。推進薬製造工程や着火方式の簡素化など、固体ロケットの抜本的次世代化に道を開きつつある。本報告では、次期固体ロケットのもつ意義を明らかにした上で、次世代固体ロケット研究会の目指す方向性とこれまでの成果の概要を示す。


	低融点推進薬の試作研究
	福地亜宝郎

	
	IA

	現在一般的に用いられている固体推進薬は、硬化後はスラリー状に戻すことはできない。しかし、高温では融解し、低温では凝固するような物理的に可逆な性質を持つ低融点推進薬が開発出来ると、ロケットモータの製造上便利な点が複数あるため、ロケットモータのコスト低減の方策となり得る。このような低融点推進薬を実現をめざすため、先ず、熱可塑性のバインダを開発する必要があるため、著者らは70℃以下の低融点を有するブタジエンエラストマーを用いることにし、その流動性を増加させるために、これに可塑剤を添加することを試みた。試作した推進薬組成はバインダー20％、過塩素酸アンモニウム80％を標準組成とし、バインダーの配合成分を調整することにより、推進薬スラリの流動性、燃焼速度、および機械的物性を評価した。その結果、本低融点推進薬について以下の傾向を把握した。
○本推進薬は、約90℃の温度において溶融する。
○ストランド片の燃焼は安定であり、燃焼速度は可塑剤の種類によらず、5MPaで5～6mm/sでほぼ同等であった。
○実用化されている大型ロケットモータ用の推進薬に比べて、本低融点推進薬の強度と伸びは、ともに1/２程度であった。以上の研究試作により得られた最適な推進薬につき、実際のロケットモータへの適用
性を確認するために、外径約50mmの内端面燃焼式の小型モータを製作して性能を調査した。モータの製造においては、推進薬小ブロック片をモータの金属ケースに挿入し、90℃の真空下で流動状態に変化させ、その後室温で固化させた。このモータを燃焼試験に供し、圧力と推力を取得した結果、ほぼ予想通りの燃焼履歴を得ることができた。


	ロケット用無線点火システムについて
	植草康之

	
	ISE

	低コストロケットシステム研究の一環として、小型軽量で配線の不要なワイヤレスユニットの検討を行った。ロケット内の点火関連の配線を省略することにより、ロケットの軽量化と点火システムのレイアウト自由度向上を図ることが出来る。また、低コスト化のため、市販の通信ユニット(Zigbee)を用い、ロケット分離機構などの火工品に対する応用をターゲットとして、点火の同時性、誤作動防止のための通信アルゴリズムなどを検討・評価した。


	スキップ飛行による高速移動機について
	矢木一博　

	
	IA

	近年、X-Prizeを契機に、民間による弾道宇宙旅行機の開発が活況を見せている。これは、従来敷居の高かった宇宙空間を使った新たなビジネスの萌芽と考えられる。今回、弾道宇宙旅行機をベースとしたさらなる展開として、宇宙空間を利用した高速移動機のコンセプトスタディを行った。大陸間を数時間で移動可能な極超音速旅客機の構想は古くから発表されてきているが、今回の検討は、大気のない宇宙空間での弾道飛行と高層大気での機体の跳ね返りを利用して航続距離を伸ばす、スキップ飛行と呼ばれる飛行方式を特徴としたものである。本発表では、古くはゼンガーまで遡るこの飛行方式を弾道宇宙旅行機に適用した高速移動機の構想について示す。


	マイクロ固体ロケットの性能に与えるスラスタ形状の影響
	濱崎享一

	
	東大・工・院

	近年関心が高まりつつあるマイクロスペースクラフトにおいて、超小型推進システム、マイクロスラスタは高度なミッションを成立させるために不可欠である。これまで、約1Ns のインパルスを発生させることのできるスラスタとして、推進剤にボロン／硝酸カリウム固体火薬ペレット、着火に半導体レーザーを用いたレーザー着火マイクロ固体ロケットの提案・開発を行ってきた。今回、スラスタのスロート面積をパラメータに燃焼室圧、温度、インパルスを測定しスロート面積が性能に与える影響を調べた。また、幅広い推力レベルに対応するためより小さいスラスタでの実験も行いスケールの影響を調べた。本発表ではその結果について報告する。


【宇宙輸送システム】

	小型衛星打ち上げ用空中発射システムについて
	矢木一博

	
	IA

	小型衛星の開発は、民生部品の宇宙転用技術の進展を背景に、低開発コスト、リスク分散といった利点から、今後ますます盛んになると考えられる。このような小型衛星のニーズに応えるべく、即応性、利便性を兼ね備えた低コストな宇宙利用支援システムとして、固体ロケットを用いた空中発射システムの研究を行った。空中発射システムは、広大な射場を必要としないほか、打上げ可能期間の制約等がなく、タイムリーな打上げが可能となる。さらに高高度からの打上げ技術は、ロケットの性能向上に寄与するのみならず、将来の再利用型ロケットに繋がる技術としても有望である。本発表は、空中発射システムの構想について、これまでの研究成果を報告する。


	サブサイズ飛翔実験機を用いた固体ロケット空中発射システムに関する研究
	羽生宏人

	
	ISAS/JAXA

	小型の無線操縦型飛翔実験機を製作し，固体ロケットの空中発射に関する実験研究を行っている。平成２年度宇宙輸送シンポジウムでもすでに概念検討の報告がされており，従前から関心の高いロケットの発射方式の一つである。
即時性は当該システムの特徴であり、特に固体ロケットに適している。また、大規模な地上系設備を必要としないため、打上げシステム自体が簡素化でき、発射時は天候の影響を受けにくいなど，いくつかのメリットが挙げられる。たとえば観測ロケットの派生型（例，SS-520改/ナノランチャー）などに適用の可能性を見出すこともできる。本発表は研究の概要ならびに超小型計測装置の紹介，サブサイズ実験に関する報告を予定している。


	空中発射式ロケットにおける、分離後のロケットの運動予測
	三浦政司

	
	総研大

	宇宙利用拡大の鍵として小型衛星の利用が注目されるのに伴い、小型衛星用の優れた輸送システムが求められている。その最も有力な候補の一つが空中発射式ロケットであり、コストや即応性、安全性などの面で優れている。本研究では空中発射式ロケットに特有で本質的な問題である分離後の運動予測に焦点を当て、その問題に粒子フィルタという新しい状態推定アルゴリズムを適応した。今回の発表では、空中発射式ロケット開発の提案、粒子フィルタを用いた運動予測の数値シミュレーション結果、次の段階として予定しているスモールスケールにおける分離実験について紹介する。

	大学でできる再使用型ロケット実験（その２）
	米本浩一

	
	九工大

	再使用型宇宙輸送系研究の一環として，小型の有翼ロケット実験機（胴体長０．９ｍ，全備重量約７ｋｇ）の開発を行った．市販のモデルロケット用固体モータを推進系として使用し，これまでに２回の飛行実験を実施した．実験機は，GPS，ジャイロ及びADSを航法及び姿勢制御センサーとして搭載し，２台のマイクロコンピュータによる航法誘導制御演算を行って空力舵面を操舵する．その飛行実証の目的及び実験成果についての簡単な報告を行うとともに，大学でできる再使用型ロケット実験計画の今後を展望する．


	ローリングのない三次元物体飛行や編隊飛行が可能なバリスティックレンジの開発
	菊池康介　

	
	名大・院

	本研究室は超音速自由飛行実験を行うためのバリスティックレンジを作製した。このバリスティックレンジは、管を正方断面（25×25mm）にすることで飛行体のロール回転を防いでいる。また、飛行体を支持具に抱かせて飛行させるので断面形状に依存しない三次元物体の飛行や編隊飛行が可能である。支持具と飛行体は、加速中は一体のなって進行するが、射出管出口付近において衝撃波圧力を利用した分離法を用いている。そのため、支持具が駆動気体を遮断し、その影響を受けずに飛行体周りの状態を観測することができる。本研究室のみならず、他研究室、研究機関も利用できるようにデータを集め汎用性を高めていく。


	小型超音速有翼機体の横および方向の姿勢安定と操縦性に関する風洞試験
	桑田耕明

	
	室蘭工大・院

	室蘭工業大学では、地上から高高度・高速度まで飛行するための革新的基盤技術の創出を目指して研究活動を展開している。研究された基盤技術を飛行実験によって実証するために、フライングテストベットとして小型超音速有翼機体の構築を進めている。これまでの研究では、亜音速から超音速までの速度範囲で良好な空力特性を有する機体形状（M2006型機体形状）を見出すとともに、ピッチングトリム特性、すなわち重心位置とエレベータの効きの関係を風洞試験によって評価した。本年度は、横および方向の姿勢安定性および操縦性に関して、M2006型機体形状にエルロンおよびラダーを設定し、その効きを風洞試験によって評価した。これらを総合的に報告する。


<第１日目：入札室>

【再使用ロケットRVT】

【再使用観測ロケット】

	再使用観測ロケット用主推進系の進捗状況
	吉田　誠

	
	JAXA角田

	本稿では、再使用観測ロケット用主推進系として開発中の４トン級エンジンの進捗状況について述べる。再使用観測ロケットでは、１つの大きな故障が起きても機体を安全に帰還することができる１故障許容と１００回の再使用を大きな目標としている。そのためのキー技術として、「高信頼・長寿命エンジン設計開発技術」、「ヘルスマネージメント技術」、「可変作動技術」の３つを選択して、技術検討、技術試験等を行ってきた。今後は、これらの技術実証に向けた具体的な研究開発計画の立案と、運用計画詳細検討、等を実施して技術開発を進める。


【次世代LOX/LH2エンジン】

	LE-Xエンジンの研究概要
	小島　淳

	
	STMD/JAXA

	アブストラクト（300字以内）：現在JAXAでは、現行基幹ロケットH-2AのブースターエンジンであるLE-7Aに対して、性能は維持しながら信頼性を格段に向上させ、製造コストを大幅に低減させるエンジンとして、LE-Xエンジンの研究を行っている。本研究ではエンジンシステムにおける現象・メカニズムの解明、高信頼性設計手法の構築、エンジンシステム及びコンポーネントの仕様最適化並びにサブシステム及び製造の簡素化といった多岐にわたる研究を行っている。本稿では、その研究概要を紹介するとともに、コスト低減実現の鍵を握るサブシステム及び製造の簡素化について、その進捗を報告する。


	LE-Xエンジンの角田宇宙センターにおける取り組み
	冨田健夫

	
	JAXA角田

	LE-Xエンジンの研究は、「高信頼」「低コスト」「開発期間の短縮」を目指した挑戦的な開発手法の研究プログラムである。角田宇宙センターでは、現在、主に燃焼器やターボポンプ等エンジン要素について、発生現象解明や、新しい設計製造アプローチの観点から研究を進めている。JAXA宇宙輸送系推進技術研究開発センターとして、一体化した研究の取り組み実現のため、LE-Xエンジンを、エンジン要素の観点から再検討し、研究課題を抽出した。また、課題を重要度・優先度等の観点から選別し、実施項目を選定した。それらの過程と、研究の進捗状況について報告する。


	長寿命ロケットエンジンのための機構要素研究
	高田仁志

	
	JAXA角田

	現在、ロケットエンジンの長寿命化の研究が実施されている。中でもターボポンプの機構要素（軸受・軸シール）は、ロケットエンジンの寿命を左右する最重要要素である。しかし、これらの要素研究の報告は少なく、長寿命ロケットエンジン開発においては必要不可欠な研究課題となっている。そこで本研究では、接触型メカニカルシールの寿命を定量的に予測することを目的に、摺動部のトライボロジー特性を把握する試験を実施した。この結果、寿命を予測する上で極めて有益データを取得した。また、軸シール寿命を飛躍的に向上させるために非接触軸シールシステム試験を実施し、その性能を明らかにした。


	ロケットエンジンにおける高度推力制御
	木村俊哉

	
	JAXA角田

	次世代のロケットエンジンにおいては、高度推力制御技術が重要なキー技術となると考えられる。高度推力制御時の広範囲の作動点に対して、ロケットエンジンシステムが安定かつ確実に作動するためには各エンジン要素をバランス良く制御し作動させる必要がある。そこで、エキスパンダーブリードサイクルエンジン及び２段燃焼サイクルエンジンにおいて高度推力制御を行う際の課題及び問題点を抽出し明確にすることを目的としてシミュレーションを中心とした検討を行っている。これらエンジンにおける高度推力制御の可能性と問題点について報告を行う。


【ロケット複合サイクル推進系】

	JAXA角田センターにおける複合サイクルエンジンの活動について
	谷香一郎

	
	JAXA角田

	JAXA角田センターでは、宇宙機への応用を目指して複合サイクルエンジンの研究を進めている。今後の5,10年間に獲得すべき技術課題等を整理し、研究活動の方向、計画について、説明する。また、2008年度の主な活動、2009年度への展開を紹介する。


	小型ロケットを用いたエジェクタ試験の燃焼予備実験
	竹腰正雄

	
	JAXA角田

	複合サイクルエンジンの設計技術の中で、エジェクタジェットエンジンの性能予測が大きな課題となっている。本研究では、小型ロケットにダクトを付加することで、エジェクタジェット部を構成し、地上試験では難しい、亜音速気流中で、高温排気を用いたエジェクタジェット試験を目指す。今回、その予備実験として、ロケットノズル部とエジェクタ部を取り出し、燃焼実験を行った。この実験により、実際の飛行実験時の安全性を確認した。また、結果を従来の非燃焼風洞実験結果等と比較し、燃焼ガスによるエジェクタ効果の違いを確認した結果を報告する。


	ロケット－ラムジェット複合エンジンのラムジェットモード作動の解析
	富岡定毅

	
	JAXA角田

	スクラムジェット流路にロケットエンジンを組み込んだ複合サイクルエンジンのラムジェットモード作動条件の一次元的解析を行った．同モードでは，空気取入口出口において空気流は超音速であり，拡大流路内で発熱に伴う熱閉塞を起こし，圧力上昇が上流に伝播して擬似衝撃波を形成して亜音速に減速する．擬似衝撃波の位置と強さは，熱閉塞を起こす位置・投入燃料流量に依存する．本解析では，熱閉塞の位置・投入燃料流量を変えたときに，運動量釣り合いから衝撃波の位置を特定し，拡大流路部分での推力発生を見積もった．この解析手法と飛行マッハ数４条件での地上実験の結果を比較して，解析手法の妥当性を検証したので報告する．


	ロケット－ラムジェット複合エンジンのＭ６試験速報
	加藤周徳

	
	JAXA角田

	JAXA角田では、平成２０年１１月から１２月にかけて、ラムジェットエンジン試験設備(RJTF)において、ロケット－ラムジェット複合エンジンのラムジェットモード作動条件での試験を行ってきた。風洞条件はM6で、蓄熱体加熱器による流入空気加熱方式である。本シリーズにおいては、ラムジェットモードの作動確立を目的とし、燃料噴射位置、燃料噴射量を変化させ、作動モード達成の条件を探るとともに、設計時との性能の差異を検証してきた。今回は、解析途中ではあるが、試験結果を「速報」という形で紹介する。


【スラスタ】

	DME／過酸化水素に基く超小型衛星搭載用推進系の研究開発
	井出達也

	
	首都大・シスデザ

	現在世界各国では，最近の超小型衛星の興隆に伴い，超小型衛星搭載用推進系の研究開発が活発に行われている．我々は以前より，低価格で安全・簡便な取扱性の超小型衛星搭載用推進系の開発を行っており，2008年当初にはパネル展開型超小型衛星（PETSAT）のための，エタノール／過酸化水素（E/HP）を推進剤とした一液式／二液式推進系を完成させた．今回，我々はE/HP推進系の推進剤供給系を更に簡略化し，重量低減を図ることの出来るDME／過酸化水素（D/HP）一液式／二液式推進系の開発に着手した．発表では開発の経緯と，当初試験の結果について報告する．


	同軸型噴射器を用いたHAN/DME小型推進機
	江川　拓

	
	九工大・院

	現在、宇宙用小型推進機の推進薬として用いられているヒドラジンは毒性が強く取扱いに注意が必要なので、低毒性のHAN (Hydroxyl Ammonium Nitrate)系推進薬が近年注目されている。一方で、HAN系推進薬は触媒による着火がしにくく、燃焼温度が高いため触媒を劣化させやすい。そこで、本研究ではプラズマにより着火・燃焼支援をし、燃料を兼ねる作動流体として貯蔵性にも優れるDME (Dimethyl ether)を適用することを提案している。推進機を試作し実験を行った結果では、放電電力2.1kW以上での着火・燃焼維持の確認、放電電力が2.9kWにおいて70％のC*効率が得られている。


	HAN系推進薬の放電プラズマに対する反応性評価
	小竹佑輝

	
	首都大・院

	首都大学東京では，一液式推進機の触媒に起因する不具合，有毒なヒドラジンの取扱いに関する問題を踏まえ，低毒性推進薬を放電プラズマで反応させるプラズマ化学推進機について研究を進めている．これまで，低毒性のHAN系推進薬を用い，放電プラズマとの反応性を調べる試験を実施し，放電が反応誘起・維持に有効に作用することを確認した．本発表では，現在までに行われた試験の経過を発表する．


	一液式推薬弁の気液平衡スラスタへの適用
	草間光治

	
	AES

	小型ソーラー電力セイル実証機（Ikaros）の推進系サブシステムに、M-V S/J装置より転用した23N推薬弁の搭載が検討されている。Ikarosは気液平衡スラスタであることから、主に作動流体がガス状態のHFC-134aとなる。当該推薬弁のガス状態での寿命は、製品仕様上5,000回、製造メーカのQT結果でも5,000回の実績しかなく、Ikarosのエクストラ
サクス要求約10,000回に対して齟齬がある。また、当該推薬弁は金属同士の摺動部位をもつスライディングフィット構造の推薬弁であり、液体を通じないドライ動作は基本的に寿命が短いとされている。HFC-134aに対応した寿命適合性について確認を行うことを目的として評価試験を実施した。本発表では、その結果について報告する。


<第2日目：大会議場>

【液体推進系の基盤研究】

	高圧条件下で適用可能な酸水素反応モデルの構築：素反応H+O2+M=HO2+Mについて
	森井雄飛

	
	総研大・院

	アブストラクト（300字以内）：液体ロケットにおいて，推進効率を上げるために燃焼器内部は高圧になっている．現在，酸水素の燃焼における数値計算を行う際，いくつかの詳細化学反応モデルをもとに結果を求めているが，このような圧力においてそれぞれの反応モデルが十分利用できるかどうかは詳しく検証されていない．そこで，高圧の計算を考慮に入れている詳細化学反応モデルの１つである Koshi modelを用いて実験値との比較を行い，連鎖停止反応として全体の反応に大きく影響を与える素反応H+O2+M=HO2+Mの速度係数の修正を行った．今発表では概要について報告する．


	ロケットエンジン同軸型噴射器近傍の熱物性予測
	津田伸一

	
	JAXA

	酸水素用ロケットエンジン燃焼器入口の同軸型噴射器近傍における酸化剤の微粒化特性は，気液界面の影響を大きく受けると考えられるが，その基礎データとなる水素‐酸素間の界面物性値は必ずしも明らかではない．そこで，本研究では分子動力学計算による，界面物性の簡易半経験的予測を実施した．具体的には，水素と酸素を単原子分子として模擬した場合でも，精度よく評価できる分子間ポテンシャルを構築したうえで，噴射器近傍の酸水素の界面状態を再現し，その界面張力を計算した．当日の講演では，その温度依存性を臨界点近傍での振る舞いも含めて紹介する．


	プラズマ溶射によるタングステンコーティングの作製
	小林　明

	
	阪大・接合科学研究所

	タングステン（W）は、金属中でもっとも融点（3422 °C）が高く、航空宇宙材料として高温極限環境に耐えうる素材として有望である。しかし単体で用いる場合、重量が重い、高価であるなどの難点がある。この場合、Wの複合技術の一つとしてプラズマ溶射法がある。大阪大学開発のガストンネル型プラズマ溶射では、高融点セラミックスのコーティングの作製が容易であり、これまでジルコニア系の熱遮蔽コーティング（TBC）の開発研究がなされてきた。本発表では、ガストンネル型プラズマ溶射を用いてWコーティングの作製を行い、その作製されたコーティングの性質について調べ、航空宇宙材料としての適用性を検討した結果について述べる。


	水/液体窒素ロケットエンジンの推力理論について
	三上　諒

	
	武蔵工大・工・院

	燃焼型ロケットに対し，水/液体窒素ロケットエンジンは燃焼過程を伴わない非燃焼型のロケットエンジンである．使用する推進剤は水と液体窒素であるため火災の危険性が無く，推進剤コストも安価なロケット推進システムとなっている．エンジン効率を表す比推力は理論上50[s]を得ることができ，安全性とエンジン性能を両立したエンジンとして小型ロケットへの利用が期待されている．理論性能検証試験点数を十分に揃えることができたため，理論値との比較検証を行った．その際に理論と実験で30[%]以上の差が発生したため，原因について解析を行った結果，水/液体窒素ロケットエンジンの性能式で使用している多相流の発生圧力は発生気体のパラメータに依存するにも関わらず水の値が含まれてしまっており，理論式自体を見直す必要性があることがわかった．


【液体推進系Ⅰ】

	極低温流体のキャビテーション直接可視化に向けて
	渡邉光男

	
	STMD /JAXA

	極低温流体中に生じるキャビテーション現象の解明には、「直接見る」ことがもっとも重要な要素の一つであると考え、平成19年度よりJAXA角田においてポンプの可視化装置の設計、透視管素材及びシールの実証試験を行い選定を進めてきた。インデューサ透視部には加工性、透明度の優位性からポリカーボネートを選定した。ポリカーボネートの極低温環境下における特性は、これまで行った実証試験により把握することが出来た。また、金属とポリカーボネートという異種材料間のシールについても、困難を極めたがLN2-5MPaをクリアすることが出来た。これらの取得したデータは可視化装置の設計・製作に反映させ、平成21年度には可視化試験を行う予定である。


	ロケットエンジン燃焼試験に係るシステム安全検討
	川又善博

	
	MHI名誘

	Ｈ－ⅡＡロケット第二段エンジンＬＥ－５Ｂの角田ロケットセンターにおける高空模擬燃焼試験設備（ＨＡＴＳ）
での燃焼試験作業におけるハザード評価を実施した。ハザードの抽出は、ハザードの発生事例調査、ＦＴ、対象システムの分析（空間依存性解析など）を実施し、システマティックに実施した。また、初めての試みとして評価結果であるハザードレポートなどを未然防止活動に使い易くするため、ハザードの種別、作業内容、サブシステムの機器名をインデックスとして整理し直した。本稿では、ロケットエンジンの燃焼試験作業へのシステマティックな安全評価適用結果と実利用者への利便性を高める工夫について報告する。


【液体推進系Ⅱ】

	再生冷却型ＬＮＧエンジンの研究状況
	青木賢司

	
	ＪＡＸＡ

	ＬＮＧを冷却剤とする再生冷却エンジンの研究について、研究状況、および今後の計画を紹介する。ＬＮＧ再生冷却エンジンは、我が国における液体水素再生冷却エンジンの開発経験を有効活用し、エンジン概念設計時に網羅的手法に基づく重要技術リスクを識別した結果、噴射器・燃焼器の性能予測と、燃焼器再生冷却通路部の健全性確保(耐腐食性等)に、水素技術の延長線上にないLNG特有の難かしさが内在すると考えている。これらの課題に対するこれまでの確認状況、および今後の取組みを紹介する。


	ＬＯＸ/ケロシンを推進剤とした小型ロケット上段エンジン検討
	川又善博

	
	MHI名誘

	ＬＯＸ/ケロシンを推進薬とする小型ロケット上段エンジンのシステム検討を実施した。ミッションは、重量５０ｋｇ程度のペイロードを高度３００Ｋｍの円軌道に投入することを想定した。エンジンのサイクルは、加圧式とガス発生方式の２種類について検討し、システム系統、重量、サイジング、運用性に関して検討を実施した。本システムは、推進薬量を増加させることで軌道上輸送機の推進系としても利用が可能である。本稿では、検討結果の比較から２種類のエンジンシステムのトレードオフを実施し、技術課題やシステム上の問題点などを明確にした結果について報告する。


	地球環境に貢献するロケット使用
	丹生謙一

	
	MHI名誘

	地球環境問題は現在世界で抱えている大きな問題であり、宇宙を利用した地球環境改善策も種々の検討がされている。現在、計画が具体化されているものは、観測衛星を中心としてたものが多い。本論文ではこれらの衛星用センサー開発実証を短いサイクルで頻繁に行う方法として、ロケットの第2段を用いたテストベッド構想を検討した。また、現打上ロケットで多数の小型衛星群を打上ることにより、環境問題に貢献できる方式の検討を行った。


【有人宇宙輸送】

	有人宇宙船ミッション要求とシステム概念検討
	中野英一郎

	
	JAXA/有人宇宙環境利用ミッション本部

	月周回軌道までの往復輸送を想定した有人宇宙船のミッション要求・前提条件分析、 システム要求分析、概念検討の第一次検討を行った。これらについて報告する。


	有人宇宙船推進系サイジング検討
	佐藤　正喜

	
	STMD/JAXA

	月の極域アクセスを目的とする将来の有人宇宙輸送システムに関する概念検討の一環として実施している有人宇宙船推進系のサイジング検討について報告する。地球周回軌道に投入された有人宇宙船および軌道間輸送機は、それぞれの推進系によって月への往復に必要な増速量を稼ぐことになる。地球帰還できる質量を最大化するには、
自らもペイロードの一部となる推進系規模を適切にサイジングし、「輸送出来る質量規模」と「輸送すべき質量規模」のバランスを確保しなければならない。ここでは、必要増速量・推進薬種等を入力とし、推進系の規模を求めるモデル化を紹介するとともに、いくつかの輸送アーキテクチャを例にそのサイジング結果を報告する。


	統合設計手法による観光用弾道宇宙船の概念設計
	多屋公平

	
	IHI

	高信頼化設計手法の一つとして研究が進められているTDM(Total Design Management:統合設計手法)を用いてLNGロケットエンジンを有する観光用弾道宇宙船の概念設計を実施した。本設計では、要求検討で設定した評価指標を用い、形態・形状設計を進めることで設計の方向性が失われないプロセスとした。形態設計で選定された機体形態に対し、形状設計で機体性能/コストに関する数学モデルを作成、多数の設計解(セットベース)に対するフィルタリング操作により、顧客要求をバランスよく満たす最適設計解を導くことができた。


<第2日目：入札室>

【大気吸込式推進の基盤研究】

	レーザ着火初期の分光診断および数値計算
	林　恒盛

	
	東海大・工・院

	極超音速で飛行可能なスクラムジェットエンジンでは流速が化学反応に対して速いために，着火・保炎が困難である．
この問題の解決策として，本研究では3次元空間のいかなる点にも高温活性なプラズマを供給することのできる，レーザ誘起プラズマの利用を提案し，レーザ着火初期過程のメカニズム解明を目的としている．ここで，本研究で扱う初期過程とはレーザ光吸収，プラズマ形成，着火までとした．その間の各化学種の変化，電子励起温度，電子密度を主に分光器を用いた水素-空気の混合気中における分光診断および，数値シミュレーションから算出した．電子励起温度は約60000K，電子密度は約1.0E+18Ne,cm-3であった．


	上流端固定支持ゴムシートの超音速シートフラッタとその混合場への影響
	横田和彦

	
	名工大院・工

	超音速ダクト流中に支持棒を設置し，それにゴムシートの上流端を固定支持すると，ゴムシートがある値（フラッタ限界）より長い場合，ゴムシートは超音速流中で激しく自励振動する．この現象を超音速シートフラッタと呼ぶ．本研究では，この超音速シートフラッタを超音速混合促進に適用する可能性について，風洞実験により調査した．実験では，支持棒上流に細管を超音速流に平行に設置し，そこから水を平行噴射した．そして，その拡散の様子を高速ビデオで撮影した．その結果，超音速シートフラッタにより流れが撹拌され，噴射した水が大きく拡散する事，従って超音速シートフラッタは超音速混合促進に適用可能である事が判明した．


	吸熱反応を利用した再生冷却に関する基礎研究－室蘭工業大学における取組み
	吹場活佳

	
	室工大

	近年、炭化水素系の燃料が熱分解を起こす際の吸熱反応を利用した再生冷却手法が注目されている。この手法では、従来の顕熱のみを利用した冷却に加え吸熱反応による冷却分も加算することができるため、より効率的に再生冷却を行うことができる。室蘭工業大学ではこの新しい再生冷却手法について、吸熱反応燃料の有力な候補の一つであるメチルシクロヘキサンの熱分解実験、および数値流体力学的手法を用いた熱伝達に関する基礎研究を行っており、本発表ではこれらの取り組みについて報告する。


【パルスデトネーション】

	前方吸気を想定した部分充填率によるマイクロ波ロケットの推力最適化
	白石裕也

	
	東大・院

	マイクロ波ロケットとは円筒円錐型の胴体を有し、推進器外部からパルス状のマイクロ波によるエネルギー供給を受け推力を得る推進器である。外部からエネルギーが供給されるためエネルギー源を飛翔体に搭載する必要が無く、大気中では空気を推進剤として用いる。この為、化学推進ロケットに比べ高いペイロード比、低コストが期待される。しかし、マイクロ波をマルチパルス供給すると推進器内に残留する高温のガスにより推力が大幅に減少してしまう。これを解決するために飛行中の前方吸気を想定し、推進器内に流速を発生させた。本研究では、推進器内に供給された空気の割合（部分充填率）による推力の依存性について検証し、推力最適化を図った。


	衝撃波管にて生成される力積に関する研究
	髙島康弘

	
	筑波大・システム情報工学

	PDEは間欠的に推力や動力を発生させる内燃機関であり、従来のエンジンより単純で高効率になると期待されている。その推力増大法の一つとして燃料を部分的に充填する方法が挙げられる。これは管内大気を押し出す反作用を受けて推力増大することが知られている。本研究では真空下においてその効果の有無を検証する。実験では精度よく測定するために、従来の装置に改良を加えた衝撃波管をワイヤで吊るし弾道振子法により推力計測を行った。作動ガスには不活性ガスの窒素など5種類について調べた。また特性曲線法により数値計算を行った。検証の結果、真空下においても部分充填法による推力増大が見込めることが判明した。また誤差評価も行った。


	大気吸い込み式パルスデトネーションエンジンの排気ノズル性能に関する数値解析
	坪井伸幸

	
	ISAS/JAXA

	大気吸い込み式パルスデトネーションエンジンの性能について，水素燃料を使用した場合の数値解析結果を報告する．ノズルの形状や飛行条件，バルブタイミングなどにより性能が大きく変化することから，飛行条件に対して最適なバルブタイミングを調べる．また，ノズルを有しない場合とも比較し，性能の優劣についても議論する．


	ローテーティングデトネーションの2次元数値シミュレーション
	山田貴幸

	
	青学大・理工

	Rotating Detonation Engine(RDE)とはPulse Detonation Engine(PDE)とは異なり間欠作動でなく，Detonation

Wave の回転性に注目した連続作動による新しいDetonation Engineの原理である．今回，円筒状の燃焼器を平面に切り，計算領域の上下をperiodicconditionとした2次元計算格子を用いて計算を行った．燃焼気体はH2/O2およびH2/Airを用いた．混合気流入の圧力，温度をパラメーターとした比推力，入口条件によるRotatingDetonationの維持するための条件を明らかにした．


【極超音速ターボ推進を用いた輸送システムⅠ】

	極超音速機／極超音速エンジンの研究状況
	田口秀之

	
	APG/JAXA

	マッハ５クラスの極超音速機の実現に向けて、極超音速旅客機（HST)の成立性検討、極超音速エンジン実験機（HYTEX)の風洞実験、および予冷ターボジェット（PCTJ）の地上燃焼実験等を実施した。極超音速旅客機については、システム仕様と商業的成立性の解析手法を構築した。極超音速エンジン実験機については、巡航を想定したトリム点で高い揚抗比となる形状を導出した。予冷ターボジェットについては、飛行実験を想定して、高空環境における起動シーケンスを確立するとともに、飛行実験機に搭載した燃料タンクから液体水素を供給して燃焼実験を行い、予冷器、コアエンジン、アフターバーナといった主要要素の作動特性を取得した。


	極超音速機用コアエンジンのウィンドミル始動特性
	小林弘明

	
	ARD/JAXA

	高高度飛行環境を模擬可能な低圧燃焼風洞において，ターボジェットエンジンのウィンドミル始動特性を調査した．エンジン入口側に設置した流量調整弁により圧縮機入口圧力を制御することで，高高度からの突入軌道におけるエンジン入口条件の変化を模擬した．実験の結果，ウィンドミル効果によってエンジンの回転加速能力が大幅に増強され，地上静止条件と比較して短時間でのエンジン起動が可能であることが判明した．実験結果を利用して，ウィンドミル状態で作動するターボジェットエンジンの定常／非定常性能予測モデルを構築した．


	予冷ターボジェット用水素過濃アフターバーナの燃焼特性
	西田俊介

	
	東大・工・院

	JAXAで開発が進められている予冷ターボジェットエンジンのアフターバーナは、水素を燃料とした過濃燃焼をするように設計されている。本研究では、このアフターバーナの燃料効率向上のため、東大柏風洞にて約1/10サイズのスケールモデルを用いて燃焼実験を行った。この実験においては、燃料噴射形態を変化させることにより、燃料噴射方法と燃焼効率の関係を調べた。その結果、燃料を噴射する速度や主流に対する噴射角度が燃焼効率や振動に影響を及ぼすことがわかった。また、2008年11月に北海道大樹町で行われた予冷ターボジェット総合燃焼実験で得られた燃焼特性との比較検討も行った。


	空力タブ間欠噴射が矩形プラグノズル排気騒音に及ぼす効果
	福田将之

	
	群大・工・院

	JAXAで開発中の予冷ターボジェットエンジンに用いる矩形プラグノズル排気騒音の低減を目論み，1％縮小模型を用いて実験的検討を行った．騒音が特に問題となる離陸時条件において排気騒音低減を目指す．矩形プラグノズルから噴出するメインジェットに対し，垂直に空力タブ（微小噴流）を噴射する．空力タブにより，メインジェット周りに発生する渦の形成が抑制され，排気騒音が低減する．実用上，空力タブはより少ない流量での作動が求められる．天然ガス自動車用インジェクターを用い，噴射を断続的に休止する間欠噴射法を適用し空力タブ流量を低減した．高周波マイクロフォンを用いた騒音計測データより，空力タブの最適条件を検討した．


	矩形プラグノズルから放出されるジェット騒音のスケール効果
	佐野貴透

	
	群大・工・院

	航空需要の拡大に伴い，航空機の高速化が要求されているなか，宇宙航空開発研究機構（JAXA）では極超音速旅客機の開発が進められている．環境問題への適合が非常に重要な要因となっている現在，この極超音速旅客機から発生する騒音は非常に重要な課題の一つである．そこで極超音速旅客機から発生する騒音を把握するため，小型縮小模型とサブスケールエンジンにおいて騒音計測を実施した．スケール，全温，作動流体の異なる条件において騒音を比較し，実機における騒音の予測を試みた．


【極超音速ターボ推進を用いた輸送システムⅡ】

	予冷ターボジェットエンジンに関する基礎研究
	佐藤哲也

	
	早大・基幹理工

	JAXA研究開発本部で研究開発中の極超音速機用予冷ターボジェットエンジン（S-エンジン）について、現在および今後実施する予定の以下の基盤研究について、その概要を報告する。（１）機体の種類（宇宙往還機、Mach 5極超音速輸送機、Mach2超音速輸送機等）の違いに対する、エンジンシステムの最適化研究。（２）エアインテークの不始動現象（バズ特性）の研究。（３）プリクーラの着霜およびディストーションに関する研究。（４）二相流体を含む液体水素燃料の流量制御に関する研究。


	極超音速エンジン実験機の空力設計および風洞実験
	中谷浩規

	
	東理大・工・院

	現在、JAXAにおいて極超音速機技術の実証に向けた研究開発が進められている。マッハ５での飛行実験を想定した実験機に関しては、これまでの研究において、基本的な要求仕様を満たしていることが確認されている。本研究では、従来の機体形状を基にして、安定性の改善等を目指した。空力設計の結果に基づき、機体各部位の形状を変更した模型を複数製作し、東大柏極超音速風洞において実験を実施した。その結果として、機首を細くし、翼を拡大することで、静安定を得るための重心位置を実現可能な位置に設定できる見通しを得た。また、機首の2次元断面形状を変更することにより、揚抗比が最大となる迎角付近でトリムがとれる可能性があることを確認した。


	FTBとしての小型超音速飛行実験機の構想と予備的な亜音速機の試作
	溝端一秀

	
	室蘭工大

	大陸間の高速航空輸送および地球軌道への宇宙輸送を革新するための基盤技術を飛行実証するために、Flying Test Bedとして小型の超音速飛行実験機（無人飛行機）の開発を進めている。その飛行プロファイルは滑走・離陸から超音速飛行を経て進入・着陸までカバーすることから、亜音速の飛行性能も極めて重要である。そこで、超音速飛行実験機と概ね同等の空力形状を有する予備的な亜音速機を製作し、無線操縦で飛行させることを通して、その亜音速飛行性能を検証する計画である。これらの計画の概要と、亜音速機の設計・製作の現況について報告する。


	高々度気球を用いた超音速飛行実験機の検討
	丸　祐介

	
	ISAS/JAXA

	飛翔体を大気球から高度40km程度で切り離し落下させることで， その飛翔体は重力により超音速まで加速する．これを利用して，超音速空気吸込式エンジンなど将来のスペースプレーンに必要な技術の飛行実証を行う計画を提案・紹介する．具体的には，現在JAXAを中心に開発が進められ，飛行実験が成功裏に実施されている気球無重力実験機を改修し，マッハ２程度までの超音速エンジン飛行実証を目指す実験機（いわゆるBOV３号機）の機体システムの概要および現在の開発ステータスについて紹介，報告する．また，重力によって加速した後， さらにブースターロケットによって加速し，マッハ５程度までの飛行実験を行う構想についても述べる．


