
Abstract : Here is presented an experimental and analytical study on a precooler for hypersonic air-

breathing engines. Precooling of the incoming air breathed by an air-inlet gives extension of the

flight envelope and improvement of the thrust and specific impulse. Three precooler models were

installed into an air-turbo ramjet engine and tested under the sea level static condition. When the fan

inlet temperature was down to 160K, the engine thrust and specific impulse increased by 2.6 and 1.3

times respectively. Parametric studies on the precooler design values and a sizing analysis were also

performed. Decrease of tube outer diameter on the precooler is only way to increase heat exchange

rates without increase of its weight and pressure loss.

序

将来の宇宙活動の発展を支える宇宙輸送機として、コスト、安全性、信頼性、対環境性に優れた完全再使用型輸

送システムの検討が世界的に進められている。しかし、多種多様なシステムが検討されている中、近年におけるX-

３３計画の失敗に至るまで、実用化への見通しは立っていない。このような再使用型宇宙輸送システムに対する要

求を満たすためには、飛躍的な機体の軽量化と推進性能の向上が不可欠である。特に推進系に関しては、ロケット

エンジンの性能は限界に近い状態まで改善されており、飛躍的な性能の向上は期待できない。そこで、比推力の高

い空気吸い込み式エンジンを二段式スペースプレーン（TSTO）に導入することが注目されている。

空気吸い込み式エンジンをTSTOに導入する場合、できる限り初段の飛行マッハ数領域を拡大することが望まし

く、地上静止状態からマッハ数５～６までの広範囲での作動が要求される。初段の空気吸い込み式エンジンとして、
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エア・ターボ・ラムジェット（ATR）、予冷ターボジェット、ターボラムジェット等のTurbo Based Combined

Cycle（TBCC）エンジンが有力であるが、いずれにしても高マッハ数飛行時における空力加熱からのファンの熱

防護が問題となる。宇宙科学研究所では、熱防護手段のひとつとして、燃料である液体水素を冷媒とする熱交換器

によって流入空気を冷却する空気予冷却方式を提案している。空気予冷却は、エンジンの作動領域を拡大するのみ

ならず、吸い込み空気密度の増加とファンでの圧縮仕事の軽減による、推力、比推力の向上も期待できる。一方で、

予冷却器（プリクーラ）の導入によるエンジン重量の増加、伝熱面への着霜、製作技術課題等の克服すべき問題も

ある。特に着霜問題は危惧されており、低密度で厚い霜層の生成によって、主流流路の断面積が低下することで圧

力損失が増大する上、霜層の熱抵抗によって伝熱性能を大きく低下させる。プリクーラの様な極低温冷却面におけ

る着霜に関する研究は極めて少なく、着霜速度および霜層の物性を把握することは重要である。

宇宙科学研究所では、地上静止状態から高度約３０km、マッハ数６までの飛行を目指したエキスパンダサイクル

ATRエンジン（ATREX）用プリクーラの開発研究を進めてきた。１９９５年に、要素試験と解析の結果から形状が絞

り込まれて実機型プリクーラの初号機が製作、試験された。その後改良を重ねて、現在までに３台のプリクーラを

試験してきた。本論文では、プリクーラの開発研究と題して、空気予冷却の原理、プリクーラの設計、開発研究と

ATREXエンジンにプリクーラを搭載した実証燃焼試験と各種基礎試験の結果について報告する。

記　号

A：伝熱面積

a：チューブ間隔（流れと垂直方向）

b：チューブ間隔（流れ方向）

Cf：圧力損失係数

d：チューブ外径

h：総括熱伝達係数

ha：主流の熱伝達係数

ma：空気流量

N：主流方向の管列数

（NTU）a：熱移動単位数

Nu：ヌセルト数

S：流路面積

T：静温度

u：主流流速

w：主流流量

ΔP：空気側全圧損失

Δt：対数平均温度差

φ：当量比

ρ：主流密度

τ：温度比

Ψ：チューブと主流のなす角度（ヨー角）

ηth：熱効率

添字

B：燃焼器

I：エアインテーク
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F：ファン、圧縮機

PC：プリクーラ

ref：Type-IIIモデルにおける基準値

w：冷却面

空気予冷却の原理

ジェットエンジンの基本サイクルであるブレイトンサイクルエンジン（図１）では，空気を圧縮するために必要

な仕事が空気密度に反比例するため，予冷却によって密度を増加させることで圧縮仕事を低減することができる．

特に，液体水素を燃料とするエンジンでは，液体水素の低温度，高熱容量という冷却剤としての優れた性質によっ

て，空気の大幅な冷却・高密度化が可能である．この液体水素と空気との熱交換を行う装置を空気予冷却器または

プリクーラと呼ぶ．

まず，液体水素によって原理的に（熱交換器が無限に大きいと仮定して）冷却可能な空気温度を考える．図２に

示されるように，水素流量を増やすにつれ当量比が増大し，空気温度を低下することができるが，空気の液化によ

る潜熱の発生が原因で当量比１.７の点に限界がある．無論，空気を完全に液化すれば圧縮仕事を激減させること

ができるが，それには大量な水素が必要となる．熱効率の面からは当量比１付近が望ましく，このとき空気は１６０

Kまで冷却され密度が約２倍になるため圧縮仕事を半分程度に抑えることができる．

次に，予冷却の効果を示すために，サイクル解析を行った．予冷

却ブレイトンサイクル（０１１'２'３'４'５'６'７'０）と非予冷却サ

イクル（０１２３４５６７０）のTS線図を図３に示す．本解析で

は，簡単化のために以下の仮定を設けた．両サイクル間で空気と水

素の当量比は同じとする．エアインテークで減速，圧縮された後，

エンジン内部では静温は全温に等しく，また，空気と燃焼ガスの定

圧比熱は等しいとする．ファンによって流体に与えられる仕事は，

両サイクルで等しいとする．

予冷却サイクルではファン入口での空気密度が上がるため，非予

冷却サイクルに比べて同じ大きさの圧縮機仕事で，より高い燃焼室

圧力を達成できる．それぞれのサイクルの熱効率をηth，η'thとす

るとその比は次式（１）のように示される．

図1 ブレイトンサイクルの一例 図2 液体水素の冷却能力

図3 空気予冷却ブレイトンサイクル
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（１）

但し，

右辺第２項は正の値であるから（負の値になる条件はT２＜T１となりありえない），空気予冷却によって熱効率は

増加する．また，τPCが大きくなる程（予冷却によって温度が下がるほど）熱効率は増加する．先に述べたように，

原理的には多量の液体水素によって，空気の液化温度まで冷却することができるが，エンジンの熱効率の面からは

燃焼当量比１付近が望ましく，空気は約１６０Kまで冷却される．また，式（１）よりインテークによる全温の上昇

（τI ），圧縮機の全温比（τF）が小さいほど予冷却による熱効率の増加が大きく，低速飛行時に圧縮機段数の少な

いエンジンにおいて予冷却が有利であることを示している．

ATREXエンジン用プリクーラの開発研究

本章ではATREXエンジン用プリクーラの開発研究の概要について述べる．ATREXエンジンは将来の完全再使用

型２段式宇宙往還機（TSTO）の１段目の推進系として候補に挙げられており，離陸から高度３０km，マッハ数６

までを単一のエンジンで飛行する．図４にATREXエンジンのフロー図を示す．タンクから供給された液体水素は

プリクーラ，燃焼室壁面，内部熱交換器を通過することによって再生加熱され，そのエネルギでファンの外周部に

一体となったチップタービンを回す．空気は低速時にはファンによって，高速時にはラム圧縮によってエアインテ

ークより取り込まれる．エアインテークを通過した空気はプリクーラで冷却される．プリクーラを出た空気はファ

ンで圧縮された後，ローブミキサーを通ってタービンを出た水素と混合する．ノズルとしては，高度補償型のプラ

グノズルが検討されている．プリクーラには，高熱交換性能，低圧力損失，小型軽量，高信頼性といった要求が課

せられており，解析，要素試験，システム実証試験によって，開発研究を進めてきた．予冷却によるプリクーラ出

口温度の目標値として，当初計画においては，地上静止状態のエンジン推重比最適化の観点から１６０Kを目標とし

ていた［１］が，現在ではTSTOシステム全体の最適化検討によって１８０～１９０Kに変更された．

これまでに進めてきたATREXエンジン用プリクーラの開発研究履歴を表１に示す．１９９２年度から１９９４年度ま

で，熱流体的な基礎データを取得するために小型要素試験モデルを用いた一連の基礎試験を行った．主流は常温か

ら９００℃までの乾燥空気，冷媒は液体水素並びに液体窒素が用いられた．この試験によって，各種形態（円管群，

楕円管群，フィン付円管群，フィン付楕円管群等）に関して，プリクーラの伝熱特性，空気側および冷媒側の圧力

損失特性を把握した．また，基礎試験と並行して，実機型プリクーラ形状の絞り込みを行った．数種類の形態を比

較した結果，エアインテークとのマッチングの良さ，伝熱性能が高く圧力損失が低いこと，製作が比較的容易であ

る等の理由より現在のバラバンタイプ（ロシア語で太鼓を意味する：図７）が，選定された［１］．１９９５年度に

B (T4 T3 ) T0 (T4' T3' ) T0 , I T1 T0 , F T2 T1 , PC (T1 T1' ) T1

th

th

1

B I 1

B 1

F PC 1

図4 ATREXエンジンフロー図
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は，基礎試験と解析の結果を受けて，実機型プリクーラ一号機（Type-Iモデル）が，設計・製作された．これは，

シェルチューブ型熱交換器で，シェル内を空気が，冷却管内を液体水素が流れる構造となっている．このプリクー

ラをATREXエンジンに搭載し燃焼試験を行った結果，エンジン性能を向上させることができたが，数回の試験の

後，蝋付け部から少量の水素の漏れが検出されるという不具合が発生した．そこで，１９９６年度には，信頼性の向

上を重視したType-IIモデルを製作，試験した．信頼性を向上させるため，伝熱管の径と肉厚を大きくし構造強度

を上げるとともに，Ｕ字型のチューブを用いて蝋付け箇所を半分に減らす対策がとられた．Type-IIプリクーラを

組み込んだ試験は７回行われ，構造上の不具合なく性能を取得することができた．１９９７年度からは，将来の飛翔

試験を見据えて，小型軽量化を念頭に置いたType-IIIの設計を開始した．このモデルでは，外径２mmの冷却管を

できるだけ緻密に配列することで，Type-Iに比べて，体積で６４%の小型化，重量で４７%の軽量化を達成した．し

かしながら，冷却管の隙間が小さくなったことによって，着霜によるプリクーラの閉塞問題が生じた．近年におい

て，着霜に対する防止策を重点的に研究しており，主流に液体酸素等の冷媒を混入する方法や凝縮性ガスであるメ

タノールを混入する方法等を提案し，要素試験や地上システム燃焼試験によって，実証している．システム試験の

結果として，液体酸素を混入する方法で約４０%，メタノールを混入する方法で約６０%，着霜による主流空気の全

圧損失が低減された．メタノールを混入する方法に関しては現在も研究を続けており，実用化が期待されている．

次章以降に，研究結果の概要を示す．

プリクーラの設計

プリクーラの設計パラメタによる感度解析

極超音速飛行エンジン用のプリクーラには，高熱交換性能，低圧力損失，小型軽量，高信頼性が要求されるが，

これらの相反する要求を満たす解を見つけるために，図５に示す設計パラメタが（A）熱移動単位数および空気流

量当たりの伝熱面積および（B）熱移動単位数当たりの主流圧力損失に与える影響を調べた．パラメタとしては，

チューブ径，チューブ間隔，単位空気流量あたりの流路面積，主流とチューブのなす角度を選んだ．単位流量あた

りの熱交換量が等しいとき，必要な伝熱面積はプリクーラの総括熱伝達係数（h）に反比例する．ここでは冷却剤

および伝熱管の熱抵抗は相対的に小さいためこれを無視し，総括熱伝達係数を主流空気の熱伝達係数によって求めた．

（A）熱移動単位数および空気流量当たりの伝熱面積

熱移動単位数および空気流量当たりの伝熱面積は，の定義より，

（２）

冷却剤側および伝熱管の熱抵抗は小さいとしてこれを無視し，総括熱伝達係数を空気側熱伝達率によって与える．

すなわち，

（３）

Zukauskasら［２］によれば，Nusselt数はにおいて次式で与えられる．

h h
a

d
Nu

d
Re

d
, Pr, a, b,

表1 ATREXエンジン用プリクーラの開発履歴
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（４）

（５）

ただし，Reynolds数は管の間における平均流速を用いて定義される．すなわち，

（６）

以上より，次式

（７）

を得る．

（B）熱移動単位数当たりの主流圧力損失

主流圧力損失は次式で表される．

（８）

Zukauskasら［３］によれば圧力損失係数はにおいて次式で与えられる．

（９）

（１０）

ただし，Reynolds数は式（６）による．また，は主流方向の管列数であり，伝熱面積との関係より

（１１）

総括伝熱係数を式（３）で与えれば，熱移動単位数当たりの主流圧力損失について次式

（１２）

を得る．

図６に解析結果を示す．中央の点が基準としたモデルで，そこから各パラメタを変化させ，「熱移動単位数 およ

び空気流量当たりの伝熱面積」および「熱移動単位数当たりの主流圧力損失」への影響を求めた．本図において左
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2
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図5 プリクーラ設計パラメタ 図6 設計パラメタの感度解析結果
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に向かう方向は伝熱面積を小さくできるため軽量化に繋がり，

下に向かう方向は空気側の圧力損失を軽減できるためエンジ

ン性能の向上に繋がる．殆どのパラメタに関して，軽量化に

伴い圧力損失の増大が生じるが，唯一チューブ外径dを小さく

することのみが双方を満足することがわかる．例えば，チュ

ーブ外径を現在の１/２にすると，必要な熱交換面積と全圧損

失は双方とも約７５%になる．但し，チューブ外径を小さくす

ることはチューブの本数とそれに伴う蝋付け箇所の増加に繋

がり，製作面では困難になる．また，主流空気流路面積の増

大，主流と垂直方向の伝熱管ピッチの増大，またはチューブ

迎角の設定はいずれも主流圧力損失の低減につながるが，一

方で重量の増大を招くため，トレードオフが必要になること

がわかる．現在採用しているバラバン型プリクーラは，ブリ

ンタイプと比べて流路面積（S/ma）を大きくとれるため，同じ熱交換量で圧力損失が小さいことが特長である

（図７参照）．

プリクーラのサイジングについて

宇宙輸送機用空気吸い込み式エンジンは，地上静止状態から高マッハ数までの広い作動領域を持っており，プリ

クーラへの要求も飛行速度に応じて変化する．即ち，低速領域においてはファン入口面積あたりの推力を増加させ

ることであり，高速領域においては空力加熱からファンを保護することである．図８に地上静止状態において

ATREXエンジンプリクーラのサイズ（伝熱面積）がプリクーラ出口の主流空気温度に及ぼす影響を示す．ここで

は，空気の流れ方向にプリクーラの長さを変化させることによって伝熱面積を増やした場合を検討し，熱交換面積

（A）を基準となる実機モデル（Type-III）の値（Aref）で無次元化している．当量比φ＝１.０のとき，基準モデル

（A/Aref＝１）では１９０Kまで空気温度を下げることができるが，これをさらに１８０Kまで下げようとすると熱交換

面積を２倍にするか当量比を１.３まで上げなければならない．すなわち，ある程度以上伝熱面積を増やしても，

熱交換量がほとんど変わらなくなる．図９に飛行マッハ数が６のときの結果を示す．マッハ数が高い場合には，

ATREXエンジンではチタン合金製のファンを使っているためファン出口温度を７２０K以下に抑える必要がある．

基準モデル（A/Aref＝１）では当量比φ＝１.９が要求されるが，熱交換面積を２倍にしても高々φ＝１.５に減る程

度である．逆に，面積を０.７倍に小さくすると多量の水素（φ＝３.９）が必要となり，比推力の大幅な低下に繋

がる．図１０にプリクーラのサイズをパラメタにとり，各飛行マッハ数におけるエンジン比推力の変化を示す．図

中，A/Aref＝１が基準モデル（Type-III）で，０.５～２.０倍に熱交換面積を変化させた．熱交換面積を大きくする

と，マッハ数４以下の領域では予冷却によって比推力が増加するが，マッハ数５以上ではプリクーラ自身を冷却す

るために余分な液体水素が使われるために，比推力が低下する．一方，熱交換面積を小さくすると低マッハ数領域

における推力，比推力は下がるが重量は軽減できる．また，高マッハ数領域においては，A/Aref＝０.７５までは比

推力は増加するが，A/Aref＝０.５０まで小さくするとファン入口温度を下げるために多量の液体水素を必要とし，

比推力が大幅に低下する．以上の解析結果を用いて，プリクーラを除いたエンジンの重量を固定したときに，エン

ジンの推重比が最も大きくなる様に現在のプリクーラサイズが選定された．プリクーラの設計の際には，熱交換量

と重量のトレードオフが重要であり，特に高マッハ数で飛行する際には，熱交換量が設計点からずれた場合のマー

ジンを十分考慮して設計しなければならない．

 

図7 プリクーラ概念図
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主流圧力損失について

本研究において設計・製作したプリクーラは，空気流路面積を大きくとって伝熱性能あたりの主流圧力損失を小

さくするという設計方針から，図７に示すようなバラバンタイプが選択された．このような複雑な空気流路におけ

る圧力損失を経験式より推算することは難しいため，シェル内の流れ場を非圧縮性粘性軸対称流として数値的に計

算した．ただし，空気温度は常温で一様一定とし，熱計算は行なっていない．また，乱流モデルには標準のk-εモ

デルを用い，管群の影響は，管群を過ぎる一様な流れの全圧損失を表す経験式をもとに，運動方程式中の外力項お

よび乱流エネルギ／粘性散逸率の生成項として考慮した．

解析結果の一例（Type-I）を図１１に示す．プリクーラ入口（管群の上流）部分における流路の急拡大にともな

って大きな全圧損失が生じている様子がわかる．また，慣性によって流れは後方の流路に，また流路内においても

後方に偏っている．このような偏流は過大な圧力損失を招くのみならず，伝熱性能の低下にもつながるために，入

口部分の流路面積を大きくすること，ガイドベーンを設けること等の対策が必要である．

図8 伝熱面積が出口温度に与える影響（地上静止状態） 図9 伝熱面積が出口温度に与える影響（マッハ数６）

図10 プリクーラサイズのエンジン比推力への影響

°

°



２００３年３月 空気予冷却システム（プリクーラ）の開発研究 89

冷却剤圧力損失について

冷却剤の圧力損失は，次の点でエンジン性能に不利に影響する．

（１）冷却剤を加圧するためのポンプ仕事の増大

（２）冷却剤入口圧力の増加に伴う冷却剤流路（伝熱管，マニホールド等）構造重量の増大

冷却剤の圧力損失を低減するためには，伝熱管の何

列かを並列に接続すればよい．しかし，過度に伝熱管

の長さを減らして並列に接続する本数を増やすと，マ

ニホールド重量の増大や，蝋付け，曲げなどの加工箇

所の増加に伴うコストの増大，信頼性の低下等の問題

が生じる．また，伝熱管の長さが熱交換器全体の形状

に依存するために，これを任意に設定できない場合も

ある．図１２は，基準運転条件（空気流量９kg/s，冷

却剤水素流量０.３５kg/s）時に１MWの熱交換量を得

るための伝熱面積と（ただし空気流路面積が０.５m２

の場合），その際に冷却剤圧力損失を１MPaに抑える

ための冷却管の最大長さおよび並列に接続する本数

を，冷却管径に対して示したものである．管径が小さ

くなるほど冷却剤圧力損失の制限からその長さを短く

しなければならず，従ってより多くの管を並行に接続

しなければならない．主流圧力損失および熱交換器重

量を低減するためには管径を小さくすることが望ましいが（４.１節参照），上記の結果と現在の製作技術等を勘案

すると，管径１mmは難しく，２mm程度が妥当であると思われる．

図11 予冷却器内の流れ場（主流空気流量：7（kg/s））
上：全圧損失／下：流速

図12 プリクーラの伝熱面積，冷却管長さ及び本数の
関係（熱交換料1MW，冷却剤圧力損失1Mpa）
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エンジンシステム燃焼試験によるプリクーラの実証

地上燃焼試験用プリクーラの試作

プリクーラの開発，実証を目的として，サブスケールエンジンの地上燃焼試験を行った．供試体であるATREX-

５００エンジンは，ファン直径３０cm，推力５００kgf級のエキスパンダサイクルATRエンジン（図１３）で，ランタ

ンクからの加圧供給方式でプリクーラに圧力４MPaの液体水素を供給している．液体水素は，プリクーラ，内部熱

交換器，再生冷却型燃焼器によって再生加熱され，そのエネルギでファンの外周に配置されたチップタービンを駆

動する．過去にプリクーラを装着しない状態での燃焼試験が行われ，設計値を満足していることを確認した．詳細

は，「ATREXエンジン燃焼試験による地上システム実証」（本論文集）を参照のこと．

図13 ATREX-５００エンジン外観図

図14 プリクーラ（左：断面図，右上：設計諸元，右下：Type-IIIの１/４ユニット）
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第３章で示したように，これまでにType-I～Type-IIIまでの３基のプリクーラが設計，試作された．断面図，設

計諸元およびType-IIIのチューブユニットの写真を図１４に示す．プリクーラの形態については，円錐型，螺旋型，

Baraban型（ドラム型）の３形態を候補として，性能面および製作面から多角的な比較検討を行った．その結果，

蝋付個所数，チューブの加工性等から製作の容易な点と同じ熱交換量で圧力損失が小さいという性能面から見て優

れているBaraban型を選定した．製作面，性能面から順に改良を重ね，Type-IIIは，飛翔試験を念頭に置き，軽量化

を最重要課題として設計・製作された．プリクーラの形態については，上述のサイジング検討，概念設計手法に基

づき，製作面から妥当であると考えられた外径２mmの冷却管を用いて，これをできる限り密に配列することで対

処した．本プリクーラはシェルチューブ型熱交換器で，シェル内を空気が，冷却管内を冷却剤が流れる構造となっ

ている．管群は半径方向に６パスより構成されており，冷却剤は内側のパスから入り外側のパスへ順次向きを変え

ながら流れる（向流型）．チューブユニットは，製作を容易にするために写真の様に４分割構造となっている．材

料には，液体水素と接触する冷却管およびマニホールドはステンレス（SUS３１６L）を，その他については重量を

低減するためにアルミニウム（A２０２４P）を用いた．蝋材にはニッケル蝋（AMS４７７８）を用いた．

試験結果

空気予冷却によるエンジン性能の向上

試験結果の概要を表２に示す．試験は，それぞれのプリクーラを装着した状態で５～７回ずつ行われ，本表中で

は代表データのみを示した．また，Type-IIIプリクーラにおいては着霜が問題となり，対策として液体窒素やメタ

ノールを噴霧する処置を行ったので，そのデータも併記する．本論文では，着霜対策を講じない場合の結果につい

て説明し，着霜対策に関しては本論文集に掲載の第２報で説明する．推力ノズルのスロート径，回転数，タービン

入口温度等の条件が異なるため，エンジンの性能を直接比較することはできないが，Type-Iプリクーラを装着した

試験ではノズル径が大きく回転数が低いにも関わらず大きな推力が得られた．また，Type-IIIプリクーラを装着し

た試験においては，定常状態がえられなかったため，実験開始後４０秒から６０秒の平均値で評価している．

図１５および図１６にファン入口温度（プリクーラ空気側出口温度）を変化させたときのエンジン推力への影響

表2 ATREXシステム燃焼試験結果概要
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について実験値とサイクル解析による予測値を示す．ただし，各実験ごとの推力ノズルの径，回転数等の違いによ

る影響をなくすために，実験値は計算によって回転数１７,０００rpm，ノズル径３７０mm，タービン入口温度２８８K

に相当するように補正した値である．また，Type-IIIプリクーラを装着した場合のデータは，着霜の影響が大きく

予測と全く異なった挙動をとったため，正常なプリクーラの作動と見なさずにこの図からは除外した．推力，比推

力ともに実験値は，予測計算値とほぼ一致した．全体的に，ファン入口温度が低いほど実験値が予測値よりも低い

傾向にあるが，これは予冷却器による空気側の全圧損失とファン入口における空気温度，圧力のディストーション

に起因するものと考える．推力，比推力とも中間冷却効果による空気流量の増加およびファンでの圧力上昇の増加

によって飛躍的に上昇し，常温から１８０Kまで冷却することによってそれぞれ１.８倍，１.２倍となった．

図１７に各プリクーラについて，圧力損失係数の時間推移を示す．圧力損失係数は，プリクーラを通過するとき

に失われる全圧をプリクーラ入口における動圧で除したものとして定義した（表２に代表値を示した）．Type-I，

Type-IIにおいては，プリクーラに液体水素を流さない場合（無冷却時）も流した場合（冷却時）も時間的な変化

が小さく，着霜による影響はほとんど見られなかった．一方，Type-IIIでは無冷却時には他と同様の圧力損失レベ

ルであったが，冷却時には着霜の影響で損失が増加した．その結果，実験開始後６０秒でプリクーラによる全圧損

失はエンジン入口全圧の１５％を越えた．着霜の影響が大きかった原因として，Type-IIIのチューブ配列がこれまで

と異なることが挙げられる．図１８に主流に垂直な断面で切ったチューブ配列を示す．Type-Iモデルでは（Type-II

も同様）チューブが中心部から放射状に並び，周方向のチューブ同士の隙間が外周側に行くほど広がっており，最

外周部での隙間は３mmであった．一方，Type-IIIでは小型化を図るためにチューブを緻密に並べ，周方向の隙間

を約１mmに統一した．小型ビデオによる着霜の様子（図１９）から判断すると，外周側は冷却開始から約２０秒後

にチューブ表面温度が氷点を下回ることで着霜が開始し，時間の経過とともに着霜量は増加し，冷却開始後約５０

秒後には流路の殆どが閉塞した．一方，内周側は冷却開始後すぐに空気温度が氷点を下回り，空気中に含まれる水

蒸気はミストと呼ばれる固体（または液体）の粒子となり画像は霧状に濁る．しかし，このようにミスト化した場

合には霜の成長がほとんど進まず，５０秒後にもチューブに薄く霜が付着するだけに留まった．画面上では，上流

側で剥離した霜層の欠片が見える．即ち，プリクーラにおいてアイシングと呼ばれる着霜の殆どは水蒸気量が多く

比較的主流空気温度の高い部分（外周部）で生じ，水蒸気がミスト化するような部分（内周部）での着霜量はほと

んどない．このため，外周部で間隔の狭いType-IIIが着霜によって流路閉塞を起こしたと考えられる．

着霜を伴わない場合の圧力損失の実験値を４.３節で説明したCFD解析と比較した結果を図２０に示す．実験結果

はType-Iモデルについて，エンジンの起動時から１秒間隔でプロットした．一方計算結果は，主流が一様であると

いう仮定の下，管群における全圧損失を経験式を用いて計算したもの（▽，△）と，CFD解析により管群だけでな

く，プリクーラ全体を計算したもの（○）である．CFD解析においてはプリクーラにおける熱交換は考慮していな

いが，主流流路の幅が大きく着霜による圧力損失が無視できる場合には，図１７の様に冷却の有無によって圧力損

図15 空気予冷却による推力の増加 図16 空気予冷却による比推力の増加
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失係数はほとんど変化しない．実験値は管群だけを考慮した予測値に比べて著しく大きく，プリクーラ全体で計算

したものとはほぼ一致した．すなわち，圧力損失の大部分は管群を通過するときではなく，プリクーラ入口（管群

の上流）部分における流路の急拡大にともなって生じていることがわかった．さらに，入口部での慣性力によって

流れは後方の流路に偏り，より大きな全圧損失が生じている．この結果をふまえ，Type-IIモデルにおいては，入

口部分の流路面積（シェル直径）を拡大し，加えて偏流防止の為のガイドベーンを設置した結果，圧力損失を３０％

程低減することができた．Type-IIIモデルでは，重量軽減の為にガイドベーンを廃止し，代わりにシェル形状をテ

ーパー型に改良して偏流を防止した．

図２１に各試験における空気側の熱交換量を予測計算値と併せて示す．予測値は入口の流量，温度，圧力より管

群における経験的な局所熱伝達率の式を用いて計算したもので，空気の流量（図では６～８kg/s）によって若干

変化する．また，主流空気は流路内で均一に流れるとし，相変化は考慮していない．実験値においては，空気中に

含まれる水分の潜熱および顕熱を考慮した場合と考慮しない場合を示した．即ち，考慮したものは実際の熱交換量

に相当し，考慮しないものは空気の温度低下に相当する．試験時に絶対湿度の低かったType-Iでは両者の差は小さ

く，湿度の高かったType-IIIでは空気の温度低下は少なかったものの水蒸気を考慮した熱交換量は高くなる．水蒸

気の影響を考慮した場合でも実験値は予測値に比べて１～２割低い．この原因として予測計算において考慮されな

かった空気の偏流および冷却面上に生成した霜層の熱抵抗の影響が挙げられる．着霜が熱交換性能にもたらす影響

としては熱抵抗になること，伝熱面積が増えること，レイノルズ数が増加することがある．空気流量，着霜量等条

件が異なるため単純な比較はできないが，Type-IIIは他に比べて高い熱交換特性を示しており，着霜を低減するこ

とで高負荷なプリクーラの実現が期待される．

図17 プリクーラによる空気側圧力損失 図18 プリクーラのチューブ配列

20.9 sec

30mm

50.0 sec 29.9 sec 50.0 sec

図19 チューブ表面への着霜の様子（左２つ：外周側，右２つ：内周側）
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まとめ

これまでに，宇宙科学研究所では，要素試験，地上燃焼試験，数値解析を通じて，プリクーラの熱交換特性，圧

力損失特性に関して研究を行い，空気予冷却システムをATREXエンジンに導入することによって，エンジンの推

力，比推力が向上することを実証した．次のステップであるプリクーラの実用化に向けて，熱交換器としての高負

荷化，軽量化，信頼性の向上（評価），着霜低減策の応用，プリクーラを出た後の空気のディストーション対策，

高速飛行時における予冷却システムの有効性の実証が，主な技術課題である．以下に，本研究で得られた結論をま

とめる．

プリクーラを用いた予冷却によって，液体水素を燃料とするブレイトンサイクルエンジンの比出力と効率は，大

きく向上する．

プリクーラの熱交換性能の向上と軽量化を両立させるためには，チューブの径を小さくすることが有効である．

プリクーラのサイジングに関しては，熱交換量と重量のトレードオフが重要であり，特に高マッハ数で飛行する

際には，熱交換量が設計点からずれた場合のマージンを十分考慮して設計しなければならない．

プリクーラにおける着霜は，主に比較的主流温度の高い外周側で著しい．一方，主流温度の低い内周側では，水

蒸気が冷却されミスト化されるため，霜層の成長は少ない．

プリクーラの圧力損失を減らすためには，入口部の急拡大部の設計が重要であり，管群に一様に主流が通過する

ような工夫が必要である．
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