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The Multi-scale method for the supercritical combustion flow under high pressure is ap-
plied to understand the thermo-physical phenomena. The present study is focused on the
construction of thermo-physical properties including some radicals as well as H2 and O2,
equation of state (EOS) to apply on the supercritical state. The thermo-physical property
and EOS are calculated by the molecular dynamics simulations. The present study also
showed that a quantum effect due to excitation of rotation for H2 should be included in
EOS and thermo-physical properties.
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1 はじめに

近年の噴霧を用いたロケットエンジンなどの高負荷エンジン
は高い効率を得るために高圧化に向かいつつあり，燃焼室内部
の気体の状態は噴射液体燃料や酸化剤の熱力学的臨界点を超え
るものが多い．しかし，従来までのエンジンの燃焼技術は大気
圧下での噴霧の知識に基づいて試行錯誤の積み重ねによって開
発されてきた．熱力学的臨界点付近では，比熱，熱伝導率など
が急激に変化し，音速が極小となり，そして反応速度が極大に
なるなどの特徴を有する．そして臨界点を超えると液体的な高
密度溶媒としての性質，気体的な高拡散性を同時に有し，気体
や液体とは異なった第 3の流体（超臨界流体）として振る舞う
ことが知られる．これらの熱力学的・流体力学的特性が実際に
噴射された液体燃料と酸化剤の微粒化・混合・燃焼過程にどの
ような影響を与えるのか，まだ十分に明らかにされていない．
このような超臨界流体そのものについての研究は，水（臨界圧

力 22.1MPa,臨界温度 647K）や二酸化炭素 (臨界圧力 7.4MPa,

臨界温度 304.2K)についてすでに行われており，水については
反応媒体や分離・抽出媒体など，二酸化炭素については有機系有
害物質の処理などで使われている．しかし，燃焼反応を伴う超臨
界流体に関しては，酸水素ロケットエンジンが有名な例である
が，物理化学現象が正確に理解されていない．国産の H-IIAロ
ケットの第一段エンジンは燃焼器内部の燃焼圧がおよそ 10MPa

を超える．このエンジンの燃料の水素 (GH2)は臨界圧力・臨界
温度よりも高い圧力・温度で流入するために超臨界流体の状態
で，また酸素 (LOX)は温度が臨界温度よりも低い液体状態で流
入する．なお，酸素については臨界圧力 5MPa,臨界温度 155K

であり，また水素については臨界圧力 1.3MPa, 臨界温度 33K

である．文献 1の実験結果にも示されているが，通常のエンジ
ンとは異なり，LOX（流速約 20m/s）を取り巻くように燃料の

GH2 が流速 400m/sで平行に噴射される構造を持っており，強
い剪断力によって液体酸素の微粒化を促進しながら混合・燃焼
へと移る．ここで燃焼は拡散火炎と見なすことができる．また，
GH2,LOX は共に超臨界 “圧” 状態であるが，燃焼生成物であ
る水蒸気に関しては臨界圧力 20MPaより低いために亜臨界圧
状態となる．文献 1の例から，超臨界圧環境下では LOXの境
界面が不明確になり，GH2 との気体同士の混合と見なせるよう
になる．また，噴射器のわずかな形状の変化が流れ場・燃焼場
に大きな影響を与え，状況によっては燃焼振動により燃焼器を
破損させてしまう重大な事故にもつながる．この根本的な原因
となる熱力学的・流体力学的特性，燃焼過程の状況が不明確な
ままであり，このようなロケットエンジンの信頼性を著しく損
なっているのが現状である．
本論文では，このような超臨界燃焼流れにおける物理化学現

象を把握するために，何が欠けているのかを具体的に明らかに
し，それに対してどのようなアプローチを取ろうとしているの
かについて，簡潔ではあるが紹介することにする．

2 これまでの研究の動向

ロケットエンジンに関する研究が概ねほとんどであるが，そ
れらについて代表的なものをここで紹介することにする．まず，
実験による計測については，このような現象を把握するために
は高温・高圧でも可能な実験設備が必要であることから，研究
例としては極めて限られる．最も代表的なものは，JAXAの田
村らがドイツの DLRと共同で行ったものである [1]．前章でも
触れたが，この論文では最高 10MPaまでの 1本の同軸型燃焼
器について実験を行い，シュリーレンとシャドウグラフによっ
て酸水素燃料の混合・燃焼状態を計測している．また，この燃
焼状態は常に安定ではなく，特に水素の噴射温度が下がると不



安定になることはよく知られている．同軸型燃焼器のこのよう
な振動燃焼は，ロケットエンジン内部全体での振動燃焼の原因
になることもある．これらの詳細については，田村らが文献 2

にまとめている．
一方，近年は数値解析により燃焼反応を伴う超臨界流体につ

いての解明がいくつか試みられてきている．そのなかで最も代表
的なものとして Sandia National Lab.の Oefelein[3]が，高圧
での特性を考慮した気体の状態方程式である BWR(Benedict-

Webb-Rubin)方程式や PR(Peng-Robinson)方程式などを使っ
ている．また 3次元解析でかつ LESも導入してインジェクター
付近の流れ場を 1995年から解析している．V.Yangらのグルー
プが，LOX/GH2 および LOX/Methane の同軸型インジェク
ターについて，SRK(Soave-Redlich-Kwong)方程式や LESを
使った解析も行っている [4][5]．国内では清水が超臨界状態だけ
でなく亜臨界状態の液体酸素と水素ガスの微粒化・混合に関し
ても解析が可能な CIP(Cubic Interpolated Pseudio-particle)

を用いた 2 次元軸対称数値解析を始めている [6][7]．また，松
山が SRK方程式を使って超臨界状態の酸素/水素気体の混合・
燃焼を考慮した解析を行い始めているが，スケールが 1mmと
極めて小さい領域についてのみの解析しか行えていないのが現
状である [8]．

3 マルチスケール手法

これらの過去の研究例のなかで最も大きな問題となるもの
として，超臨界状態における物性データ・燃焼反応モデルの不
確かさがあげられる．このような高圧では実験が容易ではない
ため，必要となる実験データ，特に燃焼過程で発生する OHや
H,O,HO2,H2O2 の中間生成物に関連した情報が欠落している．
具体的には，物性データについては近年は NIST(National

Institute of Standard and Technology)データ，状態方程式と
してはPR状態方程式や SRK状態方程式により流体的に取り扱
つかうことで，解析されている例がみられる．しかし，NISTデー
タについては H2, O2, H2Oについては実験データに基づく精度
が高いデータがあるものの，それ以外の OH,H,O,HO2, H2O2

の中間生成物についてのデータは存在しない．同様の理由で状
態方程式についても OH,H,O,HO2, H2O2 の中間生成物に関し
ては分圧が小さいことから完全気体の状態方程式をそのまま利
用している．
燃焼反応モデルに関しては，通常常圧環境下もしくは衝撃波

管をもとに作られたモデルが多く，100気圧クラスの高圧環境
下で利用可能なモデルが極めて少ない．層流燃焼速度について
は，50気圧になると 1気圧の 1/10と大きく変化することが実
験的に示されており，越はこのような燃焼速度を再現できる反
応モデルを構築している [9] が，100 気圧ではまだ十分に検証
されていない．また，我々はロケットエンジン排気流れや爆轟
波の解析 [10][11]で，高圧領域での反応速度定数の変化を考慮
した Petersen and Hansonモデル [12]を使用しているものの，
超臨界状態ではこの反応モデルがそのまま使えるか否か十分検
討されていない．
実験的にもデータを得ることが非常に困難な情報を補うため

の手法として可能な方法が，マルチスケール手法である．この
概念図を図 1に示す．この手法については実際に，松本らが過
去に行ってきており，温度非平衡モデルの構築・検証によってこ
の手法が有効であることを確認している [13][14][15][16]．従っ
て，これらで得られた知見から，マルチスケール手法により物
性データや燃焼反応モデルが構築可能であると考える．
そこで我々は，このような超臨界燃焼流れに対して，分子動

力学法 (MD)や量子分子動力学法 (QMD)などを駆使したマル
チスケール手法により下記の 2点を開発する．

• 熱物性データおよび状態方程式の構築

• 燃焼反応モデルの構築
すなわち，世界的に見ても大きく不足している上記の 2つのモ
デルを開発することを大きな柱とし，超臨界流体そのものの流
体解析については，著者らが開発してきている圧縮性燃焼流体
コード [10]を発展させることを想定している．そしてこれらの
データが国内だけでなく国外にも広く使われて超臨界燃焼流体
に対する研究の発展に寄与できると考えている．本論文では，
上記 2つのうち，熱物性データおよび状態方程式の構築につい
て，現在まで行ってきている研究を述べる．
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Fig. 1: Schematic figure of multi-scale method in
present research.

4 熱物性データ及び状態方程式の構築に向けた検討

4.1 分子動力学法による熱物性の算出 まず，過去に津田ら
が行ってきた研究 [17]を簡潔に紹介し，その後これから行う研
究の概要を紹介する．津田らは液体酸素中に不純物として窒素
あるいはヘリウムがとけ込んでいる場合における気泡核生成現
象について，分子動力学シミュレーションに基づく解析を行っ
た．その中で，本研究に関連するものは，彼らが分子動力学法
で使用するポテンシャルパラメータを設定する際に用いた方法
である．具体的には，幅広い密度‐温度領域における分子動力学
シミュレーションの結果をよく再現するように状態方程式を構
築し，その状態方程式から得られる気液の平衡点が実験値とよ
く合うように，ポテンシャルパラメータを設定している．以下
に，この研究で用いられた状態方程式の表現 (Kataokaの方法
[18])と，ポテンシャルパラメータの設定方法を簡潔に述べる．
まず，津田らが状態方程式の表現に用いた Kataokaの方法

とは，Helmholtzの自由エネルギの微分関係から，ポテンシャ
ルエネルギや圧力を求めるものである．具体的には，まず希薄
極限における Helmholtz の自由エネルギからの超過分 Ae を，
密度 ρと温度 T の級数として次のように表す．すなわち，

Ae =
N

β

5∑
n=1

5∑
m=−1

Amn

(
ρ

ρ0

)n (
β

β0

)m

. (1)

ここで，kB をボルツマン定数として β = 1/kBT であり，ρ0 =

1/σ3，β0 = 1/εである．また N は分子数である．一方，ポテ
ンシャルエネルギ Ep，圧力 pと，Ae の間には，熱力学が導く
次の関係が成り立つ．すなわち，

Ep =

(
∂ (βAe)
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)

ρ

, (2)

p =
ρ0
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}
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以上が Kataoka による状態方程式の表現であるが，式 (1) に
は 35個の定係数が含まれている．この係数を決めるのに，津田
らは気相から液相にわたる幅広い密度‐温度領域における分子
動力学シミュレーション (ただし，単原子分子として表現した
Lennard-Jones ポテンシャルを使用) から得られるポテンシャ
ルエネルギ Ep，圧力 p の値を用いている．なお，ここでの分
子動力学シミュレーションの具体的な方法については，徳増ら
の方法 [21]に倣っており，詳細はそちらを参照されたい．
そのうえで，ポテンシャルパラメータについては，構築され

た状態方程式から求められる気液平衡点のうち，大気圧下での平
衡液相密度が実験値を最もよく再現するように，Lennard-Jones

流体の示す対応状態原理 [19]を利用して設定している．結果の
一例として，酸素の場合における気液平衡点の計算結果と実験
結果 [20]の比較を図 2に示す．これより，結果的に大気圧下で
の平衡液相密度 (90K, 1140kg/m3)だけでなく，およそ臨界点
近傍（臨界点は，155K，435kg/m3）を除いた幅広い温度領域
で，気液平衡点が実験値とよく合うポテンシャルを設定できた
ことを示している．
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Fig. 2: Comparison of calculated saturation points with
experimental values for oxygen.

以上の方法の特徴は，状態方程式に含まれる定係数を実験値
ではなく分子動力学シミュレーションの結果から導いている点
と，圧力を密度‐温度の関数として表現する状態方程式ではな
く，Helmholtzの自由エネルギという，熱力学的情報を全て含
んだ物理量の微分形として与えている点である．このような方
法は，より高精度な状態方程式をさまざまな物理量の間で構築
するのに有効であると考えられる．
次に，水素分子に関して分子動力学を用いて得られた結果を

NISTデータ [22]と比較する．図 3,4にそれぞれ 100K,200Kに
おける水素分子の密度に対して，分子動力学 (MD)で得られた
結果と NISTデータとの比較を示す．200Kでは概ねMDによ
り得られた結果は NISTデータと一致しているが，100Kでは
密度が 30kg/m3 の時にMDにより得られた結果は NISTデー
タのおよそ 3割低い値を算出している．この理由としては，水
素分子を単原子として取り扱っていることが大きな原因である
と考えられるため，今後 2原子分子として取り扱うことで改善
する必要がある．今回は酸素分子や水素分子について現在得ら
れている結果について述べたが，水分子や中間生成物として特
に重要なO,H,OHなどについても，適用すべきポテンシャル関
数の検討をおこなったうえで分子動力学シミュレーションなど
を実施し，熱物性データの算出や状態方程式を構築することを
予定している．これにより，実験的情報が得られにくい温度‐
圧力領域においても，詳細でより信頼性のある熱物性のデータ
ならびに状態方程式の構築が可能になると考えている．
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4.2 低温における水素分子の熱力学的特性 300K 以下の水
素分子についての熱力学的特性について簡単に述べる．水素分
子は，臨界圧力 1.3MPa,臨界温度 33Kと極めて低い臨界温度
であることが知られているが，一方で回転特性温度は 85.4Kと
臨界温度よりも高い．ロケットエンジンのサイクルや運転状態
にも依存するが，特に水素分子についての量子効果も含めた熱
力学的挙動については注意を払う必要がある．
図 5 に水素分子についての量子効果パラメータを示す．小

竹 [23] によると，量子効果パラメータは Λ = h̄/
√

1.5kB =

1/(
√

MTl)と定義されており，量子力学的運動エネルギが（古
典的に定義される運動エネルギを含めた）全運動エネルギに対
して占める割合を表している．ここで，h̄は換算プランク定数，
kB はボルツマン定数，M は分子質量，T は温度，lは平均自由
行程に相当するパラメータである．また，ここでの量子効果パ
ラメータは，ポテンシャル場中での分子の並進運動に対する量
子性の影響を評価していることに注意する．図 5より，超臨界
状態で運転する 1段目のロケットエンジンは二段サイクルであ
るために比較的水素の燃焼器への噴射温度が高く，量子効果は
ほとんど見られないのに対して，亜臨界状態で運転する 2段目
のロケットエンジンは量子効果が 10%程度と無視できないオー
ダーになることがわかる．
次に，水素の分子内自由度に対する量子性の影響を表すた

めに，定圧比熱の温度依存性を図 6に示す．ここで，低密度極
限と記されているものは，比熱に対する理想気体分の寄与を再
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帰式で表したもので，（Real Cp と表記されている実際の定圧比
熱の値も含めて）NISTからの引用である．また，図 6に記さ
れている Cp = 5/2R，Cp = 7/2Rの線は，それぞれ水素分子
の回転運動が完全凍結されている場合と完全励起されている場
合の古典的表現である．図 6より，300K以下では，理想気体
分の寄与については古典的な表記がまったく妥当でないことが
わかる．これは，水素の回転特性温度が，他の流体と異なって
非常に高い値 (85.4K)であることに起因している．
以上をまとめると，まず 300K以下の水素分子については，

少なくとも理想気体分の寄与に関する回転量子効果の影響を考
慮する必要がある．また，100K 以下になると，ポテンシャル
場中の並進運動に対しても量子効果を考慮する必要が生じる可
能性があると考えられる．後者については，量子分子動力学法
のように，シュレディンガー方程式を解く枠組みをカップリン
グした手法の適用が必要になると考えられるが，この点につい
ては，現在手法の妥当性も含めて検討中である．

5 まとめ

超臨界燃焼流れにおける物理化学現象を把握するために，鍵
となる熱物性データ・状態方程式の再構築をマルチスケール手
法に基づいて行うことについて簡潔に述べた．その結果，現状
の分子動力学法では特に 10MPaでは NISTデータを再現でき
ていないこと，また水素分子については量子効果を含めた熱物
性値・状態方程式を考慮しなければならないなどの課題が定量
的に示された．
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