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固体燃料ロケットは構造の簡素さや運用性，コスト面での利点から，小型衛星打ち上げ用ロケ

ットとしての利用が期待されている．しかし，固体燃料ロケットの燃焼室内部では，不安定な流

れ場に起因する圧力振動が発生し，ロケットの推進性能や搭載機器に悪影響を及ぼす可能性があ

る．これらの現象を解明するためには，燃焼室内部流れ場の詳細な解析が重要であるが，実機を

用いた燃焼試験では多大なコストと労力を要するため，数値流体解析の活用が有効である．本研

究では，3 次元 Building-Cube Method（BCM）ソルバーの妥当性を検証することを目的として，

星型グレイン形状を有する五芒星固体燃料ロケット内部流れ場を対象とした数値解析を実施した．

推進剤の燃焼進行に伴う燃焼室形状の変化を模擬した複数の解析モデルを用いて，内部流れ場の

特徴およびロールトルクの変化を評価した．解析結果より，五芒星グレイン壁面から中心方向へ

流入する流れ場構造が形成されることが確認でき，推進剤壁面噴出モデルの有効性が明らかとな

った．また，ノズル出口部のロールトルクの比較結果より，燃焼開始直後にロールトルクが最大

となり，燃焼の進行に伴い減少する傾向が得られた．この傾向は先行研究の解析結果および飛行

実験結果と良好に一致した．さらに，五芒星スロット形状を表す l/d とロールトルクの関係につ

いても，先行研究と同様に指数関数的関係が得られた．以上の結果より，本研究で用いた 3 次元

BCM ソルバーは，星型グレイン形状を有する固体燃料ロケット内部流れ場およびロールトルク

の変化を適切に再現できることが示され，本解析手法の妥当性が確認された． 

11..  ははじじめめにに  

近年，小型衛星の需要拡大に伴い，その打ち上げ能力を有する小型ロケットへの関心が高まっ

ている．とりわけ，構造の簡素さや運用性，コスト面での優位性から，固体燃料ロケットは小型

衛星打ち上げ用のロケットとしての利用が期待されている．しかし，固体燃料ロケットの燃焼室

内部では，不安定な流れ場によって圧力振動[1]が発生し，これによりロケットの推進性能だけで

はなく人工衛星などのペイロードにも振動により悪影響を及ぼすことが知られており，振動によ

る機器の不具合を防止するために振動抑制装置を搭載する必要がある[2]．しかし，これらの対策

はロケット全体の重量増加につながるため，燃焼室内における圧力振動の発生メカニズムを解明

し，その抑制を図ることが重要な課題となっている． 
従来，圧力振動の発生メカニズムを解明するために，小型スケールモデルを用いた燃焼実験が

実施されてきた[3]．しかし，小型モデルでは燃焼室内の形状変化や流動構造など，実物大の固体

燃料ロケットと同一の現象を再現することが困難である．さらに，固体燃料ロケットの燃焼過程

ではスラッグ（slag）と呼ばれるアルミナ粒子が放出されることが知られている[4, 5]．このスラ

ッグは固体燃料ロケットのサイズによらず同程度の大きさで生成されるため，その影響を適切に

評価する実物大モデルでの検証が必要となる．しかし，実物大の固体燃料ロケットを用いた燃焼

試験は，多大な費用と労力を要するため，近年では，数値流体解析（CFD）を活用することで，

開発コストの削減と効率的なメカニズム解明が期待されている． 
現在，航空宇宙分野を含めた幅広い分野で流体の数値計算が行われているが，一般的に数値計

算に用いられる格子は，物体の形状に沿って作成される構造格子や非構造格子が主流である．例

えば，固体燃料ロケットの燃焼室内の CFD 解析についても，構造格子を用いた解析[4, 6]が多く

実施されてきている．しかし，従来手法の場合には，複雑な形状の格子を作成するために多くの
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時間を要することや，アルゴリズムが複雑化するため空間高次スキームの構築が困難である等の

課題がある．これらの課題を解決する方法の一つに，直交格子積み上げ法（Building-Cube Method, 
BCM）がある．BCM は，物体の形状にかかわらず，計算領域を Cube と呼ばれる立方体で区切

ることによって格子を生成するため，格子生成の負荷を抑えることができる．さらに，本手法は

空間高次精度化が容易であり，渦構造を高精度に捉えることが可能である．加えて，移動境界へ

の対応が容易であるため，固体燃料ロケットにおける推進剤燃焼に伴う推進剤形状の変化を模擬

する移動境界問題への適用が期待されている． 
先行研究において 2 次元 BCM ソルバーや 3 次元 BCM ソルバーを用いた解析が報告されてい

る[7-9]．しかし，これまでの先行研究においては円筒形の固体燃料ロケット燃焼室を対象とした

解析モデルで解析が行われている[9]．しかし，固体燃料ロケットの燃焼室の形状は，星型のグレ

イン形状が主流であり，より現実的な固体燃料ロケット燃焼室内部の流体解析を実施するために

は，星型グレイン形状での解析を実施する必要がある． 
そこで本研究では，3 次元 BCM ソルバーの妥当性を検証することを目的として，星型グレイ

ン形状を有する五芒星型固体燃料ロケット内部流れ場を対象とした数値解析を実施した．推進剤

の燃焼進行に伴う燃焼室形状の変化を再現した複数の解析モデルを構築し，各モデルにおける内

部流れ場の特徴およびその変化を評価した．さらに，解析結果からノズル出口におけるロールト

ルクを算出し，先行研究の数値解析結果および飛行実験結果と比較することで，3 次元 BCM ソ

ルバーの妥当性を検証した． 

22..  数数値値解解析析手手法法  

本解析手法の支配方程式は，3 次元圧縮性 RANS（Reynolds-Averaged Navier-Stokes）方程

式である．乱流モデルは，Spalart-Allmaras（SA）モデルを用いている．時間積分法は LU-SGS
（Lower-Upper Symmetric Gauss-Seidel）陰解法，空間高次精度化は MUSCL（Monotonic 
Upstream-centered Scheme for Conservation Laws）法，時間精度は 3 次精度 MUSCL 法，離

散化手法は Cell 中心有限体積法，非粘性流束は SLAU（Simple Low Dissipation Advection 
Upstream Splitting Method）法である． 

BCM は，モデル形状に対して立方体の Cube に分割して格子生成する．分割した Cube は，1
つの Cube につき一片を指定した数で等間隔に分割し Cell を生成する．物理量の交換には，各

Cube に Overlap cell と呼ばれる 3 層の Cell が存在しており，その Cell を用いて物理量を交換し

ている．例えば，大きい Cube から小さい Cube への物理量の交換は，最も近い Cell から 0 次外

挿する．一方，小さい Cube から大きな Cube への物理量の交換は 1 次線形内挿する． 
BCM は格子生成や高次精度化が容易など多くのメリットがある一方で，物体の壁面に傾斜が

あるような物体の場合には，物体と解析領域の境界面が階段状に表現されてしまう課題がある．

この課題を解決するために，本研究では壁近傍の Cell で物理量をモデル化することで物体形状を

変化させることなく境界条件を適用する手法である Ghost cell と Image point を使用した

Immersed Boundary Method (IBM)[10]を用いて計算精度の向上を図っている．図 1 に示す通り，

Inner cell のうち Fluid cell に接している Wall cell を Ghost cell と定義する．Wall cell から最小

のCell 幅の 1.75倍に仮想的な点である Image point を作成し，その周囲の 27点のうち Fluid cell
の値から距離に応じて重みづけを行い仮想点での物理量を計算する．そして，その物理量をもと

に壁面の圧力などの物理量を決定する． 
Image point における物理量 qIPは，それぞれの Cell 内に対応する物理量 qiを用いて以下で表

される． 
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ここで，ωiは i 番目の Cell の中心座標との距離を hiとして，以下の式で表される． 
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固体燃料ロケットモデルを解析する際には，推進剤を模擬した壁面（推進剤壁面）と推進剤の

ない物体を模擬した壁面（固体壁）の 2 種類の壁面条件が存在する．ここで，推進剤壁面とは，

壁面からガス噴射（流入条件）が生じる条件であり，固体壁とは，壁面からガス噴射が生じない

粘性壁面のことである．そこで，本研究では，IBM を用いて 2 種類の壁面モデル[11]を固体燃料

ロケットモデルに設定している．以下に 2 種類の壁面モデルの Ghost cell の物理量の算出方法を

示す．推進剤壁面領域と固体壁領域は，初期条件の段階で任意に指定することができる． 
(a) 固体壁 
仮想点での物理量 qIPを用いて，Ghost cell 内の速度ベクトル VGC，圧力 pGC，密度 ρGCを以下

のように決定する． 
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d
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GC IPp p=  (4) 
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ここで，n は物体表面に対する法線ベクトル，dIP は物体表面から仮想点までの距離，dGC は物体

表面から Ghost cell の中心までの距離である． 

 

(b) 推進剤壁面 
推進剤壁面モデルの GC の物理量は以下の式を用いて算出した． 

 

INV=GCV n  (6) 

GC INp p=  (7) 

GC IN =  (8) 

 

流入条件における密度は，理想気体の状態方程式（p = ρRT）を用いて算出した． 
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図 1 固体燃料ロケットモデルと埋め込み境界法 

33..  解解析析条条件件  

本研究で用いた五芒星型固体燃料ロケットモデルと境界条件を図 2 に示す．燃焼室の長さは

5041.14 mm，ノズル部分の長さは 1097.6 mm，ノズル出口部の直径は 1016 mm とした．燃焼

室は断面が五芒星型となっている．図 2(b)に示す Model 1 から Model 4 の 4 種類の形状は，固体

燃料の燃焼に伴う燃焼室領域の変化を再現したモデルである．Model 1 は燃焼開始 0.28 秒後のモ

デル，Model 2 は燃焼開始 2.02 秒後のモデル，Model 3 は燃焼開始 4.12 秒後のモデルである．

また，Model 4 については，形状変化を比較するための参考として，五芒星モデルの推進剤が完

全に燃焼し円筒形状になった場合のモデルを想定している．境界条件は，五芒星グレイン領域（赤

色の領域）は流入境界条件を設定し，ノズル壁面（緑色の領域）は粘性壁条件を設定し，ノズル

出口（青色の領域）は流出境界条件を設定している． 

 
図 2 五芒星型固体燃料ロケットモデルと境界条件 
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本研究で用いた解析格子情報を表 1 に示す．格子の総数を減らし計算負荷を低減するために，

ノズル出口部の中心付近の格子は，燃焼室内部の格子よりも Cube サイズを大きくしている．Cell
数については，各 Cube を 16×16×16 で分割して生成している． 
 

表 1 各モデルの格子情報 
モデル 総 Cube 数 総 Cell 数 最小格子幅, mm 

Model 1 10,950 44,851,200 48 
Model 2 11,584 47,448,064 48 
Model 3 63,845 261,509,120 24 
Model 4 11,508 47,136,768 48 

 
本研究の流入・流出境界条件を表 2 に示す．先行研究の解析条件[12]と同じ条件に設定してい

る．本解析では，化学反応を伴わない非燃焼数値シミュレーションのため，流入するガスは高温

の空気を模擬している．レイノルズ数は 2.51×108であり，モデル長さを代表長さとして計算して

いる． 
 

表 2 解析条件 
条件 数値 
主主流流条条件件   
マッハ数 0.562 
全圧 3.792×10⁶Pa 
全温 2900 K 

流流出出条条件件   
 静圧 50 Pa 

 

44..  解解析析結結果果とと考考察察  

推進剤壁面噴出モデルを適用した場合に，推進剤を模擬した壁面から流入条件が適切に付与さ

れていることを確認するため，4 種類の解析モデル（Model 1～4）について壁面近傍の流入状態

を比較した．図 3 にモデル上部から 2500 mm の位置における断面分布を示す．この図は，マッ

ハ数のコンター図に速度ベクトルを重ねて示したものである． 
速度ベクトルより，五芒星のグレイン全てから垂直方向に流入条件が正しく設定されているこ

とがわかる．また，各グレインから流入したガスは，中心方向に流れており，マッハ数分布から

も，中心方向にかけて加速していることがわかる．従って，壁面からの流入条件は，五芒星のグ

レイン形状において正しく設定されていることが確認でき，本研究で適用している推進剤壁面噴

出モデルを用いても問題なく解析できていると判断できる． 
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図 3 モデル上部から 2500 mm 位置の断面図分布（マッハ数と速度ベクトル） 

 
次いで，ロールトルクについて検証した．ロールトルクは，ノズル出口部分を対象に，以下の

式を用いて算出した． 
 

a
S

L v v rdS=   (9) 

 
ここで，ρは気体の密度，vaは軸方向速度，vτは接線方向速度，rは放射座標である．この式を用

いて本解析結果からノズル出口部のロールトルクを求め，先行研究の実験結果[13]および解析結

果[12]と比較した．比較結果を図 4 と図 5 に示す．図 4 は，燃焼開始からの時間とロールトルク

の関係を示したグラフであり，図 5 は，五芒星型のスロット部の深さ lと幅 dの比（l/d）とロー

ルトルクの関係を示したグラフである． 
図 4 より，時間経過に伴うロールトルクの変化は，先行研究の解析結果および飛行実験結果と

同様の傾向を示すことが確認された．すなわち，ロールトルクは燃焼開始直後の t = 0.28 s（Model 
1）付近で最大となり，その後燃焼の進行に伴い減少する傾向を示した．まず，本解析結果と先

行研究の解析結果を比較すると，燃焼開始直後の形状に対応する Model 1 において両者はよく一

致しており，相対誤差は約 1.9%であった．一方で，燃焼の進行に伴い燃焼領域が広がっている

Model 2 および Model 3 においては，先行研究の解析結果との差が大きくなることが確認された．

次いで，飛行実験結果との比較を行ったところ，燃焼が進行した形状に対応する Model 3 におい

て最も良い一致が得られた．Model 1，Model 2，Model 3 における飛行実験値との相対誤差はそ

れぞれ約 26%，約 42%，約 4%であり，燃焼が進行した状態ほど飛行実験結果に近づく傾向が確

認された．ここで，飛行実験のデータは 21 回の飛行試験結果を平均したものであり，ロールト

ルクの値は各実験で大きくばらついていたことが報告されている．例えば，先行研究で示されて

いるロールトルクの最大値は平均値として 84 Nm であるが，個々の飛行実験では最大 163 Nm
に達した例も報告されている[13]．このことから，飛行実験におけるロールトルクのばらつきは

比較的大きかったと考えられるが，具体的な不確かさは報告されていない．そのため，本解析結

果と飛行実験結果との間に生じた差の一部は，実験データのばらつきに起因する可能性があると

推測される． 
図 5 に示すように，l/dの値とロールトルクの関係についても，本解析結果は先行研究の解析結
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果と飛行実験結果と同様の傾向を示した．Stella et al.[12]は，l/dとロールトルクの間に指数関数

的関係が存在することを報告しているが，本解析結果においても同様に l/d の減少に伴いロール

トルクが指数関数的に減少する傾向が確認された．また，燃焼開始直後の形状に対応する Model 
1 は l/dが大きい状態であり，一方で燃焼が進行した状態に対応する Model 3 は l/dが小さい状態

となっている．従って，燃焼の進行に伴う形状変化がロールトルクの低下に強く影響していると

考えられる． 

 
図 4 燃焼開始からの時間とロールトルクの関係 

 

 
図 5 五芒星型のスロット部の深さ lと幅 dの比（l/d）とロールトルクの関係 
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55..  ままととめめ  

本研究では，3 次元 BCM ソルバーの妥当性を検証することを目的として，星型グレイン形状

を有する五芒星型固体燃料ロケット内部流れ場を対象とした数値解析を実施した．推進剤の燃焼

進行に伴う燃焼室形状を模擬した複数の解析モデルを構築し，各モデルにおける内部流れ場の特

徴およびロールトルクの変化について評価した．本研究結果より得られた主な知見を以下に示す． 
(1) 推進剤壁面噴出モデルを適用した解析により，五芒星グレインの各壁面から中心方向に向か

う流れが形成されることが確認された．また，マッハ数分布および速度ベクトル分布から，

推進剤壁面における流入条件が適切に設定されていることが確認された． 
(2) 燃焼進行に伴うロールトルクの変化は，燃焼開始直後に最大値を示し，その後燃焼室形状の

変化とともに減少する傾向を示した．この傾向は，先行研究の数値解析結果および飛行実験

結果と同様であった． 
(3) 本解析結果と先行研究の解析結果との比較では，燃焼開始直後の形状に対応する Model 1 に

おいて良好な一致が得られ，相対誤差は約 1.9%であった．一方で，燃焼が進行した Model 2
および Model 3 では差が大きくなる傾向が確認された． 

(4) 飛行実験結果との比較では，燃焼が進行した形状に対応する Model 3 において最も良い一致

が得られ，相対誤差は約 4%であった．これにより，燃焼が進行した状態の流れ場に対して

は，本解析手法が実験結果を良好に再現できることが示された． 
(5) 五芒星グレインのスロット形状を表す l/d とロールトルクの関係について，本解析結果は先

行研究と同様に指数関数的な関係を示した．このことから，燃焼進行に伴うグレイン形状の

変化がロールトルクの低下に強く影響することが示唆された． 
以上の結果より，本研究で用いた 3 次元 BCM ソルバーは，星型グレイン形状を有する固体燃

料ロケット内部流れ場においてロールトルクの変化を適切に再現できることが確認され，本手法

の妥当性が示された．今後は，推進剤の燃焼による形状変化を直接取り扱う移動境界条件の適用

や，燃焼反応および粒子挙動を考慮した数値解析を行うことで，固体燃料ロケット燃焼室内部の

流動現象のより詳細な解明を進める予定である． 
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