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ABSTRACT 
In this study, the implementation of the combustion calculation code (flamelet approach) for a complex combustion field to a density-

based fluid analysis solver, FaSTAR is conducted. With this calculation code, numerical exploration of non-reacting and reacting flow field 
of hydrogen fueled scramjet combustor is presented. The interaction between combustion and complex shock structures are well captured in 
the simulation.  
 
１．はじめに 
近年，経済的かつ再利用可能な宇宙往還機や極超音速航

空機に使用する推進機関として，空気吸込み型エンジンの

ひとつであるスクラムジェットエンジンの開発が期待され

ている．スクラムジェットエンジン開発において最重要と

される技術課題は，超音速流中において如何に短時間で燃

料の混合，着火及び完全燃焼を達成する技術を獲得するか

ということである．通常スクラムジェットエンジンの実験

的研究には，高エンタルピ風洞を利用するなど大掛かりに

なる上，取得できる実験データが限られるなどの問題があ

る．そこで，少ない実験データの補完や，飛行中における

エンジン性能予測のために実用的な数値シミュレーション

技術が求められている．  

 しかしながら，反応流の計算においては，考慮する化学

種数に応じた移流拡散方程式数の増加や，化学反応方程式

の stiffness が大きな問題となり，その導入は容易ではない．

ここで，flamelet approach[1]に基づく燃焼モデルの開発が期

待されている．flamelet モデルは，乱流火炎中の火炎構造

が代表的な層流火炎構造で近似可能であるとする flamelet 
concept に基づく．このモデルでは，化学反応が流れ場の計

算とは独立して計算され，火炎内部構造データベースを事

前に作成する．このデータベースから流れ場の計算中に熱

化学量が読み出され，補完されるため，全体的な計算コス

トが大幅に減少し、複雑な化学反応メカニズムの取り扱い

が可能になる．  
そこで本研究では，JAXA で開発された密度ベースの圧

縮性流体解析ソルバである FaSTAR[2]を基盤とし flamelet 
approach に基づく化学反応計算コードの開発・実装を行う．

また，本計算コードの妥当性を評価するため，ドイツ航空

宇宙研究所(DLR)で行われた超音速燃焼実験[3, 4, 5]を対象と

した検証計算を行う． 
 
２．解法 

数値解析には FaSTAR を用いた．本ソルバは有限体積法

を用い，式(1)に示す無次元化された物理量を取り扱う．

式(1)においてチルダは有次元量を，無限大( )は無次元化

に用いる代表物理量を示す．無次元化によって理想気体の

状態方程式は式(2)となる．支配方程式は三次元 Navier-
Stokes 方程式と状態方程式に加え，ルイス数 Le=1 の仮定

のもとに，混合分率の輸送方程式を導入した(式(3)-(10))．
ここで，混合分率は任意の化学種 s の質量分率について酸

化剤側での質量分率を Ys,ox，燃料側での質量分率を Ys,fuel

として，式(10)のように正規化した値とする．乱流モデル

としては，標準 Smagorinsky モデルの LES を採用した．使

用した定数等を式(6)に示す．また，式(5)において，Ysは

化学種 s の質量分率，Hsは化学種 s の単位質量あたりのエ

ンタルピである．層流粘性係数の算出には Sutherland 則を

用いた．各化学種の輸送係数は文献[7]を参考にした．各化

学種の定圧比熱およびエンタルピは文献[8]を参考に，

NASA 7-term polynominals による熱力学関数として算出し

た．対流項の空間勾配離散化には，AUSM 系の全速度スキ

ームである SLAU[6]を採用する．空間精度の高次精度化に

ついては，MUSCL 法を用い二次精度とし，流束制限関数

は使用しない．粘性項および拡散項については 2 次精度中

心差分を用いる．時間積分には LU-SGS 陰解法を用いる． 
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計算対象は，DLR の超音速燃焼試験に従って，超音速流

中にデルタ型ストラット背後より水平に H2燃料を噴射する

流れ場とする．計算領域を図 1 に示す．主流空気はマッハ

数 2.0 の条件で高さ 50 mm 幅 40 mm の燃焼器入口に流入

する．燃焼器入口から 58 mm の位置まで一定の断面形状

であり，それより下流では上壁に 3°の発散角を有する長さ

242 mm の片側拡大セクションが設けられている．入り口

から 35 mm 下流で，燃焼室の中央位置に長さ 32 mm 高さ

6 mm 角度 12°のくさび型の燃料噴射ストラットが配置され

ており，燃料である水素はこの支柱の基部に設置される 15 
個の穴（Φ1 mm）から主流空気と平行に噴射される．

Waidmann[3, 4, 5]らの実験では，燃料噴射口で O2を加え，ス

パークによる強制着火を行うことで燃焼を開始した．なお，

本計算では着火は考慮しない．  
座標系については，x 軸を燃焼器入口面と流出面をつな

ぐ垂直な線と定義し，原点を x 軸と燃焼器入口の底面の交

点とする．また，高さおよび幅方向をそれぞれ y, z 軸とす

る． 
 計算格子は非構造格子を用い，火炎および反応領域にお

ける格子幅は 0.1~0.25 mm とした．格子接点数は約 6000 万

点とする．計算での境界条件は，デルタ型ストラットの壁

面をすべて滑り無し断熱壁とし，それ以外の壁面を滑り有

り断熱壁とする．燃料噴出部については，表 1 を参考に流

入速度，静温，静圧を直接与えた．流入空気も同様にそれ

ぞれの物理量については表 1 を参考に直接与えた．流入水

素と流入空気に対応する値として，燃料噴出部に =1.0 ，
主流流入部に =0.0 を与えた．  
化学反応モデルは 9 化学種（H2, O2, OH, H2O, H, O, H2O2, 

HO2, N2 ）17 反応モデル[11]を用いる．十分な数の化学種を

考慮しており既燃ガスの温度を精度よく予測できること，

その反面比較的少ない素反応数すなわち小さな計算負荷で

妥当な層流火炎速度を与えることから，このモデルを選択

した．分子拡散については，濃度勾配拡散を仮定する．空

気の組成は体積分率で O2 32%，N2 73.6%，H2O 3.2%とした． 
 Flamelet ライブラリは，FlameMaster[12]を用い層流対向

流拡散火炎の詳細計算を行い作成する．前述の計算条件に

おける非燃焼計算から算出した流れ場のスカラー消散率

の上限値を参考に，ライブラリ作成における を  = 0.001
～205.6（Flame Master における消炎）までを 13 分割で与

えた．なお，本計算では，混合分率およびスカラー消散率

の SGS 変動は考慮していない．流れ場におけるスカラー

消散率は式(10)によって算出され，混合分率とともにライ

ブラリを線形近似で内挿した値から，流れ場に対応する局

所質量分率を参照する．式(10)における D は拡散係数であ

る．その後，エネルギーバランス式から算出される温度を

初期値として，算出する全エネルギーが保存するようにニ

ュートンラフソン法を用い温度を求める．また，本計算で

は，消炎を考慮せず，FlameMaster で算出された消炎点よ

りも大きいスカラー消散率の領域では，消炎点でのスカラ

ー消散率の値を用いて計算を行った． 
 

 
(10) 

 
 また，以下の条件で，非燃焼条件および燃焼条件のそれ

ぞれにおける計算を行った． 
非燃焼条件では，燃料噴射口から水素を噴射するものの，

燃焼反応を進行させず，混合分率に対応する燃料と空気の

混合組成を用いて計算を行った．燃焼条件では，燃焼反応

を促進させ，混合分率の値から Flamlet ライブラリを参照

し，対応する化学種の質量分率を用いて計算を行った．そ

れぞれの計算結果を次項にまとめる． 

 

図 1  計算対象（DLR 超音速燃焼実験器） 
 

表 1 空気と燃料(H2)の流入条件[9,10] 

 
  
 
３．結果および考察 
３．１ 非燃焼条件における計算結果 
図 2 に非燃焼条件での下壁面における静圧の計算値（実

線）と実験値[3]（プロット）を比較した．実験値と計算値

の傾向は一致したが，燃料噴射ストラットから発生する膨

張波（X=120 mm 付近）による静圧の減少が 25.1%ほど大

きく見積もられ，上壁面から反射してくる圧縮波（X=140 
mm 付近）による静圧の上昇は 14.7%ほど小さく見積もら

れた．この原因については，本計算では壁面における境界

層を考慮しておらず，実際に発生する境界層と衝撃波の干

渉を考慮していないためであると考える． 
この条件下における燃焼器の中心面（Z=0）での瞬時の

密度分布の結果を図 3 に示す．図 3 より，燃料噴射ストラ

ットの先端から生じる圧縮波と，ストラットの基部から生

じる膨張波およびそれらの壁面との反射の様子が鮮明にと

らえられた．  
 
３．２ 燃焼条件における計算結果 

燃焼条件における 燃焼器の中心面（Z=0）での瞬時の密

度分布の結果を図 4 に示す．この結果を非燃焼条件におけ

る密度分布（図 3）と比較すると，燃料噴射ストラットの

背後における密度が燃焼反応による熱発生により低下して

いることが確認できる．また，燃料噴射ストラット下流に

おける衝撃波の強度が燃焼反応によって弱まっていること

が見て取れる． 
燃焼条件における計算結果について軸方向の 3 点（x=78 

mm，125 mm，233 mm）における静温プロファイルを図 5
に，軸方向の 3 点（x=78 mm，125 mm，207 mm）におけ

る静温プロファイルを図 6 にそれぞれ示した．ここで，プ

ロット点を実験値[3]，実線を計算値である． 
図 5 より燃料噴射ストラット下流において温度上昇が確

認でき，燃焼反応が進行していること，燃焼の反応領域は

およそ燃焼器中心に沿って 10D（D は燃料噴射口の径）の

範囲であり，下流では反応領域が上壁側に移動しているこ

とがわかる．また実験値と計算値の定性的な傾向は一致し
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ているが，X=233 mm における値のピークが実験値よりも

500 K ほど小さく見積もられた．この温度の過小評価の原

因については，本計算では，消炎を考慮していないことや

混合分率の SGS 変動成分を考慮していないことにより，

実際の実験よりも上流で燃焼反応が促進され完結してしま

ったことが原因であると考えられる．これらにおける消炎

現象の再現は今後の課題とする． 
軸方向流速については，図 6 から見てとれるように計算

値と実験値の定性的な傾向は一致しているが，燃焼領域で

の速度低下量や壁面付近での実験値との軸方向速度の差が

大きく見積もられた．速度の誤差に関しては，本計算では，

境界層を考慮していなかったことや，前述の消炎現象の考

慮の有無などが考えられる． 
 
４．結論 

圧縮性流体ソルバ FaSTAR を基盤とし，flamelet 
approach に基づく実用に対応する化学反応計算コードの開

発・実装を行い， DLR の超音速燃焼実験を対象に LES を

用いた非燃焼・燃焼条件における検証計算を行った．その

結果，以下の知見を得た． 
・本計算コードを用いて行った非燃焼および燃焼計算にお

いて算出された物理量は，傾向が実験値と一致し，実用燃

焼器内の流れ場が再現可能であることを示した． 
・本計算では，壁面付近や燃焼領域において実験値との誤

差が大きく見積もられたため，壁面境界層の考慮や消炎の

考慮及び，混合分率の SGS 変動の影響を考慮する必要が

ある． 
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図 3 非燃焼条件での瞬時の密度分布 （Z=0） 
 
 

図 4 燃焼条件での瞬時の密度分布 （Z=0） 
 
 

 
図 5  燃焼条件での静温プロファイル 

(左から順に x=78mm, 125mm, 233mm) 
 
 

図 6  燃焼条件での軸方向速度プロファイル 
(左から順に x=78mm, 125mm, 207mm) 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
図 2  燃焼器の下壁面における静圧分布（非燃焼条件） 
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