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ABSTRACT 

In this study, three-dimensional CFD analysis was carried out for a hydrogen fueled scramjet engine tested at the Ramjet 
Engine Test Facility (RJTF) under Mach 6 flight conditions. As a result, for a fuel equivalence ratio of 0.3, various combustion 
modes were observed depending on the combustor wall temperature, operation of igniter, presence of water vapor in air 
conditions as well as initial solutions. Those combustion modes were classified into 4 groups: Partially-anchored, Fully-
anchored, Partially-blow-off and Blow-off modes, from the point of view of flame anchor point, and were investigated in detail. 
In addition, it was demonstrated that several combustion phenomena occurred in the RJTF tests corresponded to one of them. 
 
1. はじめに 
宇宙開発は新たな時代を迎え、民間による開発が活

性化している。このような情勢の中で、さらなる宇宙

開発の活性化には、輸送システムの大幅なコスト削減

が必須であり、その鍵と考えられるのが再使用化技術

である。JAXAでは、再使用型宇宙輸送システムの有望

なエンジン候補の1つとして、スクラムジェットエンジ

ンの研究開発を行っている。スクラムジェットはロケ

ットと比較して本質的に燃焼圧が低く、エンジン構造

の長寿命化がより容易である。また複合エンジンシス

テムとしてロケットと組み合わせることにより、再使

用のためにロケットの燃焼圧を低くし性能を抑えたと

しても、スクラムジェットの高比推力により輸送能力

を維持することができる。 
JAXAではこれまで数種のサブスケールエンジンを

試作し角田宇宙センターにあるラムジェットエンジン

試験設備（RJTF）1)にて燃焼試験を行ってきた。初期の

ガス水素を燃料とするエンジン試験に関する成果、特

にエンジン性能についてはMitaniら2)を参照されたい。

RJTFは飛行マッハ数で4、6、8に相当する気流条件を模

擬することが可能である。特にマッハ6条件については、

自発着火限界近くにあり、またRJTFでは高温空気を生

成するための装置としてH2/O2燃焼加熱器と蓄熱体加

熱器を用いた2種類の気流モード（それぞれV及びSモ
ード）を選択できるため、興味深い燃焼現象が観察さ

れた。ここでVモードの場合、水蒸気及び微量のラジカ

ルを含む汚染空気（vitiated air）であるため燃焼に影響

を与える可能性があるが、Sモードの場合基本的にクリ

ーンな気流である。Kandaらは、側板圧縮型空気取入口

を有するエンジンE1を対象としたSモードにおける燃

焼試験に関し、噴射燃料流量の違いにより推力レベル

が不連続に異なる、2種類の燃焼形態（弱燃焼及び強燃

焼）が存在することを報告した3)。Mitaniらは同エンジ

ンでSとVモードの試験結果を比較し、Vモード時の着

火性能について気流中のラジカルの存在により高くな

ることを示した4)。そして両モードで燃焼の様子が異な

ることから、燃焼は完全には混合律速になっていない

ことを示唆した。またガスサンプリングにより得られ

た燃料当量比と燃焼効率の分布から、弱燃焼は境界層

内での自発着火による現象であるとした。Tomiokaらは

同比較においてVモードの場合に強燃焼状態における

燃焼圧力上昇位置が下流にシフトしたことに着目し、

準1次元解析から、その原因が一つはVモードの気流エ

ンタルピーがより高いこと、そしてもう一つは反応遅

 
図１ E1エンジン形状概要 
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れによるものであることを主張した5)。KouchiらはE1と
類似のエンジンE2に関するRJTF燃焼試験に対応して、

Sモードの条件で3次元CFD解析を実施し、弱・強燃焼

間の遷移メカニズムを調べた6)。そして弱燃焼は低着火

性により主燃料が燃料噴射器付近で燃焼しなかったこ

とが原因であり、強制着火させた場合、境界層の剥離

と共に燃焼域が燃焼器全体に拡大し強燃焼に遷移して

いくことを数値実験により実証した。また強燃焼状態

になると拡散火炎が形成され、それが燃料噴射器上流

の後ろ向きステップで付着することを示した。著者ら

は前述のTomiokaらの研究に対し、準1次元解析及び3次
元CFD解析により、さらなる現象の解明を進めた7)。そ

の結果、S/Vモードの推力の差はSモードにおいて熱閉

塞が生じているわけではないことを示した。そしてV
モードによる推力低下の原因の一つは気流中に含まれ

る水蒸気の熱力学的効果によるものと主張した。また

燃料噴射器近傍では予混合火炎と拡散火炎が混在して

おり、気流条件に影響を受ける可能性があることを示

唆した。 
このようにRJTF試験では幾つかの特異な燃焼形態

が見られたが、前述の著者らによる3次元CFD解析の際

にも、燃料流量が一定にも関わらず、エンジン壁面温

度、着火器及び気流中の水蒸気の有無、初期解の違い

により様々な燃焼形態が見られた。そこで本研究では、

CFDにて模擬された諸燃焼形態に関して統一的に分類

し、RJTF試験結果との比較も含めて考察を行った結果

について報告する。 
 

表１ 気流条件 

 
 

2. エンジン形状 
図１に解析の対象としたE1エンジンの概要を示す。

エンジンは後退角45°で圧縮部（半頂角6°の楔）およ

び拡大部を形成する一対の側板と、平板状の天板およ

びカウルから成り、全長約2 m、流路入口断面で高さ250 
mm×幅200 mmである。空気流は収縮比2.86の空気取入

表２ 各ケースの計算条件及び得られた燃焼形態 

 

  
(a) S モード                  (b) V モード 

図２ 推力増分の時間履歴 
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口（Inlet）で圧縮された後、長さ100 mmの分離部（Isolator）
を通過して、長さ160 mmの燃焼器平行部（Constant-area 
Combustor: C. C.）に流入する。側板及び天板上の分離

部とC. C.の間にはそれぞれ高さ4 mm及び2 mmの後ろ

向きステップを設けており、また側板上のステップ下

流32 mmの位置に片側12個の燃料噴射孔（口径1.5 mm）

を両面に設置し、ガス水素を壁面に対して垂直に噴射

する。加えて、パイロット火炎を作るため、噴射孔を

天板上の分離部中間付近にも幅方向に6個（口径0.5 mm）

並べて設けている。そしてその下流に着火器として出

力2.5 kWのプラズマジェットトーチ（PJ）を2つ取り付

けている。C. C.の下流は、拡大角1.9°、断面積比1.54
の燃焼器拡大部（Diverging Combustor: D. C.）と拡大角

6.9°、断面積比1.67の内部ノズル（Nozzle）となってい

る。また、Inletでの圧縮不足を補うために、全体での収

縮比が3.13となるよう、Inlet下流からIsolatorにかけて

の天板側に全長392.7 mm、高さ50 mm、厚さ30 mm、楔

半頂角6°のストラットを挿入している。 
 
3. 計算方法 
本解析には、JAXAのスクラムジェットエンジン内の

燃焼流解析に多くの実績を持つ非構造格子法を基礎と

する3次元燃焼反応流計算コード8)を使用した。本コー

ドではレイノルズ平均ナヴィエ・ストークス方程式

（RANS）と各化学種の質量保存式を支配方程式とし、

有限体積法で離散化される。時間積分にはLU-SGS陰解

法を適用している。その際、化学反応と流れの特性時

間の差異に起因する計算の硬直性を緩和するため、さ

らに行列反転による計算時間の大幅な増加を避けるた

め、対角化点陰的処理を行っている。非粘性流束の評

価にはAUSM-DV法9)を用い、空間二次精度を実現する

ため検査体積内で原初変数の線形再構築を行っている。

一方で粘性流束の計算には中心差分を用いている。物

理モデルとして乱流モデルにはSpalart-Allmaras一方程

式モデル10)に混合層に対する圧縮性補正項11)を加えた

ものを、水素空気系化学反応モデルにはStahl-Warnatz
の9化学種17反応モデル12)を採用した。扱う化学種はH2、

O2、H2O、H、HO2、OH、O、H2O2、N2でN2は不活性と

仮定している。 
表１に今回Inlet入口に適用するRJTFのマッハ6試験

に対応した気流条件を示す。前述したようにSとVモー

ドがある。二条件は設備ノズル出口でのマッハ数、静

温、静圧が一致することを目標に設定されたが、物性

が異なる中で同一のノズルを使っていること等により、

気流条件は必ずしも一致しない。また、RJTF試験では

設備ノズルの境界層がエンジンの天板側に流入するが、

それを模擬するために別途2次元平板境界層の計算を

実施し、ノズル出口断面中央での測定値19.7 mm1)の排

除厚さを有する境界層分布を与えた。燃料流量条件に

ついては１条件のみで、RJTF試験のデータに対応して

50.5 g/s（Sモード）または50.4 g/s（Vモード）である。

その内、パイロット燃焼用はS、Vモードでそれぞれ2.4 
g/s及び5.4 g/sである。両モードでともに始動状態にあ

り、かつ大推力発生も確認できた燃料当量比Ф=0.3の
条件を対象としている。なお、燃料の総温は室温で音

速噴射される。PJ条件については、同規格のPJを対象

 

 
(a) Case A（左: y=0 m、右: y=0.025 m、上: マッハ数、下: 温度[K]） 

 

 
(b) Case C（左: y=0 m、右: y=0.025 m、上: マッハ数、下: 温度[K]） 

図３ y断面上のマッハ数及び温度分布 
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としているTakita13)の研究における計算条件に倣い、ま

たfeedstockは酸素である。エンジン壁面条件はNon-slip
とし、壁温は空気流のみ（Air only）の計算の場合全域

300 Kとし、一方で燃焼流計算の場合にはケースによっ

てCombustor/Nozzleの壁温を300 Kあるいは断熱温度

（Tad）とした。 
時間刻みについて、Air onlyの計算には局所時間刻み

を適用してCFL=10とし、燃焼流の計算には全域一定の

0.02 μs（一部のケースは計算が途中で発散したため、

0.01 μs）とした。計算領域はエンジン対称面から片側

半分のみとし、座標軸は原点を天板前縁と対称面の交

点に置き、流れ方向、幅方向、高さ方向をそれぞれx, y, 
z軸とした。格子生成には商用のPointwise14)を用いた。

壁面近傍には精度と効率を考えてプリズム格子を配置

し、その他の領域には四面体格子及びピラミッド格子

を配置した。壁面垂直方向の最小格子幅を5 μm（平均

y+≈1）、プリズム層高さの拡大係数を1.1と設定し、総

格子点数は約900万点となった。 
表２に燃焼流計算における、気流条件（S/Vモード）、

Combustor/Nozzle壁面温度（Twc）、初期解、PJのon/off
を変えた11のケースを示す。計算の実行に当たっては

JAXAスーパーコンピュータJSS2を用いた。 
 
4. 結果及び考察 
4.1. 燃焼形態の分類 
図２に、各ケースにおける推力増分（ΔF：Air only

からの増分）の時間履歴を示す。ここで横軸は初期解

からの経過時間（t）である。前述したように、燃料流

量が同一にもかかわらずケースによってΔFは大きく

変化する場合があり、異なる燃焼形態が存在している

 
(a) Case A 

 
(b) Case C 

図４ φ=1等値面上のOH質量分率（上）及びFlame Index（下）分布 
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ことがわかる。スクラムジェットの燃焼は前述の

Kouchiら6)も指摘しているように拡散燃焼が支配的で

あることが知られている。その火炎の広がりは保炎点

に依存するため、ここでは保炎点に着目し、各燃焼形

態を部分保炎（Partially-anchored: PA）、完全保炎（Fully-
anchored: FA）、部分吹き飛び（Partially-blow-off: PB）、
そして吹き飛び（Blow-off: BO）と呼称し分類する。表

２にはその分類結果も掲載している。次にその詳細に

ついて述べていく。 
 
4.1.1. 部分保炎と完全保炎モード 

図２では、PJ onでTwc=300 Kとした場合に、ΔFが300 
N程度の推力となる一方で、Twc=Tadとした場合には

1000 N近くまで大幅に増大するケース（Case AとC、あ

るいはCase FとH）が見られる。そこで図３にCase Aと

Cにおける、y=0 m断面（対称面）及びy=0.025 m断面（ス

トラットと側板間の面）上のマッハ数及び温度分布を

示す。ここで、図中には音速線を黒線で示している。

なお、ここでは示さないが、Case FとHも定性的に同じ

分布となっている。 
Case Aの場合、温度分布より主燃焼領域はD. C.下流

の天板境界層内のみに存在し保炎点が限られる故、PA
モードである。一方でCase Cの場合、主燃焼領域は天

板からカウル側までの天板及び側板境界層内に存在し、

広範囲に保炎されており、FAモードと言える。そして

燃焼領域は天板側とカウル側の二領域に大きく分けら

れる。 
PAモードはE1エンジンの自発着火性が本質的に低

いことに起因しており、エンジン内で着火するとして

も主燃料噴射位置からは遠い位置となる。その中で着

火可能性の高い領域の一つがストラット後流の天板側

の下流域である。よってPAモードの主燃焼領域は、カ

ウル衝撃波が入射することにより天板付近を流れる水

素燃料のみが着火し、保炎したものである。マッハ数

分布を見ると、大規模な亜音速域を形成しており、主

に天板付近のD. C.下流域にある。これは燃焼による温

度上昇により音速が増加した結果であり、境界層の大

規模な剥離によるものではない。なお、小規模な剥離

は天板と側板のコーナーに存在する。 
一方FAモードは、Combustor壁面温度が上昇し、側板

境界層内のカウル側の燃料が着火したことが起点とな

り、境界層剥離の成長とその内部での混合・燃焼の相

互作用15)を通して、最終的に天板境界層内の燃焼を促

進させた結果、PAモードから遷移して生じている。マ

ッハ数分布を見ると、天板側はy=0 m断面ではストラッ

ト後縁からノズル入口付近まで、y=0.025 m断面ではC. 
C.及びD. C.において大規模な亜音速域を形成しており、

またカウル前縁付近にもy=0.025 m断面で亜音速域が

見られる。これら亜音速域はその内部に逆流が生じて

おり、境界層の大規模な剥離により形成されたもので

ある。なお流路断面全体を覆う亜音速域は存在せず、

熱閉塞は生じていない。 
PAモード及びFAモードの天板側の燃焼領域では、パ

イロット燃料による火炎が保炎の主要因である。一方

でFAモードのカウル側の燃焼領域は剥離境界層およ

びステップ背後の再循環域が保炎の主要因である。こ

のことを解説するため、図４に燃焼可能な代表的な面

として、燃焼前を仮定した局所当量比φ=1の等値面上

におけるOH質量分率分布及びFlame Index16)分布を

Case AとCそれぞれについて示す。Flame Index（𝐺𝐺��）
の定義は以下の通りである。 

 𝐺𝐺�� � ∇𝑌𝑌�� ∙ ∇𝑌𝑌��   (1) 
ここで∇𝑌𝑌�は各化学種の質量分率勾配である。定義上、

𝐺𝐺��が正の場合予混合火炎となり、負の場合拡散火炎と

 
図５ y=0.025 m断面上の圧力[Pa]分布（Case K）    図６ y=0.025 m断面上のFlame Index分布（Case K） 
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なる。 
PAモードの場合、D. C.付近の天板側に正の𝐺𝐺��分布

が見られ、その直下流にOH分布が広がっていることか

ら、予混合火炎が形成されているのが確認できる。こ

れは噴射された燃料が直ぐに着火せず予混合気となる

まで混合が進むことによる。一方でストラットと側板

の間にも同様に予混合火炎が見られるが、これはパイ

ロット燃料が少量のため急速に混合され予混合気にな

り、その直下流のPJによって加熱され形成されたもの

である。この予混合火炎が、最も天板側の主燃料噴射

孔から噴射された水素を着火させ、途中ストラット後

縁からの膨張波により弱められるものの、下流の予混

合火炎までラジカルを供給し保炎を支持している。 
FAモードの場合、拡散火炎が支配的であるが、天板

側の燃焼領域の、主燃料噴射ジェットの後流に予混合

火炎が見られ、その地点において保炎されている。そ

してそれらはパイロット火炎と接続しており、保炎が

維持されている。一方でカウル側の燃焼領域では側板

の剥離境界層およびステップ背後の再循環域にOH分

布が見られ、そこで保炎されている。 
一旦FAモードになった後、再びTwc=300 Kとしても火

炎は維持され、PAモードに戻らずヒステリシスが見ら

れた。図２より若干推力は減少するが、Case Eにおいて

もCase Cと同様にFAモードを維持していることがわか

る。気流がVモードの場合でも同様である。これは、上

述のようにカウル側の燃焼領域が再循環域で保炎され

ているため、壁温が低下しても維持されるからである。

その結果、PJ onである限り、天板側の燃焼領域も維持

される。 
 
4.1.2. 部分吹き飛びモード 

図２では、気流がVモード、PJ off、そしてTwc=Tadと

したCase Iにおいて、ΔFは最初Case Dと同様の傾向が

見られるが、t=3 ms付近より遷移しFAモードと同レベ

ルとなっている。しかしながらその後振動を生じ定常

解に収束しない様子が見られる。さらにCase Kにおい

てTwc=300 KとしてもCase FのようにPAモードには戻

らず、さらに振幅を増して振動している。このような

状態をここではPBモードとする。これはPJ offにより天

板側の燃焼領域の保炎機構であるパイロット火炎がな

いため、その領域において火炎が吹き飛びを繰り返す

ことによる。そこで図５及び６に、Case Kにおけるt=1.1、
1.4、1.6、1.8、2.1、2.7 msでのy=0.025 m断面上の圧力

及び𝐺𝐺��分布をそれぞれ示し、この現象の詳しい解説を

試みる。なお音速線を黒線で示し、図６については、

OH質量分率が1×10-4以上の燃焼領域のみ表示してあ

る。また図２に示されるように、ΔFは t=1.1~1.6 msで
は増加し、t=1.6~2.1 msでは減少、t=2.1~2.7 msでは比較

的一定となっている。 
天板とカウル前縁付近の側板境界層の剥離により形

成される２つの衝撃波が、流路高さ中央で交差するこ

とにより高圧領域が生まれ、加えて天板境界層内の燃

焼領域の先頭に形成されている予混合火炎と接続する

ことで、その場所での燃焼及び側板境界層の剥離を誘

発する（t=1.1 ms）。その高圧領域は、燃焼と剥離の成

長の相互作用により時間の経過と伴に上流に移動し、

それによって天板側の燃焼領域も上流に伝播し、燃料

噴射孔付近の圧力も上昇する（t=1.1~1.6 ms）。しかし

ながらその高圧領域がさらにステップ上流まで遡ると

燃料が供給されないため消炎して弱まり、その結果天

板側の燃料噴射孔付近の圧力も減少に転じる（t=1.8 
ms）。圧力が低下すると天板側の予混合火炎はその場

所に留まることができず、下流に吹き飛ばされる

（t=1.8~2.1 ms）。それが最初に述べた衝撃波の交差位

置まで流されると、再度流路高さ中央に高圧燃焼領域

が形成される（t=2.7 ms）。このように天板側の燃焼領

域は定期的に上下流に移動し、吹き飛びを繰り返して

いるのがわかる。一方でカウル側の燃焼領域は前述し

たように側板の剥離境界層及びステップ背後の再循環

域の存在により、比較的安定に一定場所に保炎されて

いる。 
図７に天板側の燃焼領域がステップに最も近づく

 

 
図７ φ=1等値面上のダムケラ―数分布（Case K） 
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t=1.6、1.8 ms時について、φ=1等値面上のダムケラ―数

（Da）分布を示す。ここでのDaの定義はRogersらの

reaction time（τ�）17)[s]を用いた以下の式の通りである。 
�� � ���/τ�               (2) 

τ� � ���� � 10��𝑝𝑝����𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒��0��𝑅𝑅/1000�    (3) 
ここでUは速度ベクトルの大きさ[m/s]、pは圧力[atm]、
Tは温度[K]である。なお流れの特性時間における代表

長さは恣意性を避け定性的な比較に留めるため1 mと

した。また、τ�は1次元の燃焼反応計算において初期温

度と平衡温度の差が5 %から95 %になるまでの時間で、

当量比依存性に関し0.5<φ<1.5の範囲で10 %以内の差

に収まる。 
t=1.6 msの時流路高さ中央のステップ背後にφ=1と

なる燃料分布が高さ方向に広がり、そこにDaの高い領

域が生まれている。これは下流から移動してきた高圧

燃焼領域が流入し、燃料噴射ジェット前方の剥離域と

ステップ背後の再循環域が合体したことによる。しか

しながらt=1.8 ms時にはその合体が保てなくなり、燃料

分布はステップ背後からは消滅し、燃料ジェットは噴

射孔下流のみに存在している。この時Da分布から明ら

かなように噴射孔近傍では保炎し難い状態に移行して

いる。一方で、カウル側は高いDa値を保っており、常

に保炎し易い状態にあることがわかる。 
 

4.1.3. 吹き飛びモード 
図２では、Case B、Case D、Case GにおいてΔFのか

なり低い状態が見られ、この時の燃焼効率はエンジン

出口でそれぞれ1、4、1 %であった。これら3ケースは

全てPJ offの時に起きており、PJ onでは顕著な燃焼が生

じていることと対比して、BOモードとする。この状態

の原因は、天板側ではPJ offのためパイロット火炎によ

る保炎機構がなく、またカウル側の着火・保炎性能も

低いことによる。そこで図８に3ケースの着火性能を比

較するため、φ=1等値面上の以下の式で定義された着

火距離（𝑋𝑋��）[m]分布を示す。 
𝑋𝑋�� � � � τ��  (4) 

ここでuは主流方向速度[m/s]、τ��は着火遅れ時間[s]で、

Colketら18)が実験データから求めた以下の相関式より

算出した。 
τ�� � 1�� � 10���𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒�19700/𝑅𝑅𝑅𝑅��𝑂𝑂����     (5) 

ここでRは一般気体常数[J/K/mol]、�𝑂𝑂��は酸素モル濃度

[mol/cm3]である。本相関式はp= 1atm、T>1000 Kで実験

データと良い一致を示している。 
Case B及びCase GではD. C.及びNozzleで流路拡大に

よる温度・圧力の低下及び流速の増加により天板付近

を除き𝑋𝑋��が急激に長くなっている。天板側はストラッ

ト及びカウル前縁からの衝撃波の入射及び低速の境界

 
(a) Case B 

 
(b) Case D 

 
(c) Case G 

図８ φ=1等値面上の着火距離[m]分布 
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層の存在により比較的𝑋𝑋��が短く着火性能が良いが、パ

イロット火炎がないため保炎できない。一方でCase D
では、他の2ケースと比較してD. C.中間より下流のカウ

ル側で𝑋𝑋��が短くなっている。これはTwc=Tadで境界層内

がより高温になって燃焼反応が進んだ結果として、そ

の領域において温度・圧力が上昇したためである。し

かしながら燃焼量としてはわずかであり、前述した通

り燃焼効率も低い。したがってカウル側の燃料が燃焼

による剥離の成長によって上流のステップ背後の再循

環域に到達し保炎するには至らない。なお、Case Bと
Case Gを比較した場合、全体的に類似した分布となっ

ているが、Case Gの方が高い気流総温により𝑋𝑋��が若干

短くなっているのがわかる。したがって、Case Iでは壁

温と気流総温がより高いことによる相乗効果で、カウ

ル側の燃料噴射器により近い場所で着火・燃焼し、燃

焼と剥離境界層の相乗効果を経て保炎機構を確保し、

高推力のPBモードへと遷移した。 
 
4.2. RJTF 試験結果との比較 
図９に天板及び側板中心線上の壁圧分布について

CFD と RJTF 試験結果の比較を示す。ここで、壁圧は

主流総圧（P0）で無次元化され、天板分布は、ストラッ

トが存在する部分では y=0.025 m での値である。また、

CFD については BO モードを除く全ての燃焼形態に関

する結果を示し、PB モードについては Case K の t=2.2 
ms 時の結果のみを示している。なお、RJTF 試験は基

本的に PJ on として試験されていた。 
気流が S モードの場合、RJTF 試験において従来強燃

焼と呼ばれていた現象は、本論における FA モードで

ある。図９より CFD 結果の FA モード（Case C 及び

Case E）が RJTF 結果と良く一致しているのがわかる。

一方で従来弱燃焼と呼ばれていた現象は、本論におけ

る PA モードである。図９より Case A の PA モードに

ついて、今回の燃料流量では RJTF 試験とは一致して

いないが、前述の通り主燃焼域が予混合火炎となって

いることから Kouchi ら 6)の報告により弱燃焼に相当す

る。V モードにおける Case F も同様である。 
次に気流が V モードの場合、RJTF 試験では従来強

燃焼であるが反応遅れがあるとされていた現象は、本

論における PB モードである。図９より FA モードの

Case H 及び Case J では、V モードにおける C. C.での圧

力低下に関し、RJTF 試験結果と異なる部分が示されて

いる。Case J の場合、側板中心線上の燃焼による圧力

上昇開始の遅れについて RJTF 結果と一致しているが、

天板中心線上では C. C.において圧力低下を過小評価

している。Case H では、さらに側板中心線上において

も RJTF 結果の圧力上昇遅れと一致していない。ここ

で、この条件における RJTF 試験については、実際には

PJ が正常に作動しなかったことが判明している。した

がって PJ off で大推力の時に生じる PB モードに対応

する。実際、PB モードの Case K では瞬時値ではある

が図９に示されているように RJTF 結果と一致する時

 
(a) Sモード（左：天板中心線、右：側板中心線） 

 
(b) Vモード（左：天板中心線、右：側板中心線） 

図９ CFDとRJTF結果の壁圧分布による比較 
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がある。ただし RJTF 試験では PB モード時に見られた

500Hz 以上の変動について特に壁圧測定による検知は、

サンプリング周波数の制限や応答遅れにより困難であ

った。 
 
5. おわりに 

JAXAの研究用水素燃料スクラムジェットエンジン

E1のマッハ6燃焼試験に対応した3次元CFD解析を実施

し、燃料当量比0.3の条件で、燃焼器壁面温度、着火器

（plasma jet igniter: PJ）及び気流中の水蒸気の有無、初

期解の違いによる組合せで11ケースの計算を行い、

様々な燃焼形態を観察した。ここで気流中に水蒸気を

含まない場合がSモードで、含む場合がVモードである。

そして各燃焼形態を保炎点の観点から部分保炎

（Partially-anchored: PA）、完全保炎（Fully-anchored: FA）、

部分吹き飛び（Partially-blow-off: PB）、吹き飛び（Blow-
off: BO）の４つのモードに分類し、考察を行った。以

下に各燃焼形態の特徴についてまとめる。 
(1) PA モード： 
 PJ on かつ壁温が低い場合に生じる。 
 主燃焼領域はエンジン下流の天板境界層内のみ

に存在する。これは E1 エンジンの自発着火性が

本質的に低いことに起因している。 
 パイロット燃料による火炎が保炎の主要因であ

る。 
(2) FA モード： 
 PJ on かつ壁温が高い場合に生じる。 
 主燃焼領域は広範囲に存在し、天板側とカウル側

の二領域に大きく分けられる。これは壁温が上昇

し、側板境界層内のカウル側の燃料が着火したこ

とが起点となり、PA モードから遷移して生じる。 
 天板側の燃焼領域では、パイロット燃料による火

炎が保炎の主要因であり、一方でカウル側の燃焼

領域は剥離境界層およびステップ背後の再循環

域が保炎の主要因である。 
 カウル側の燃焼領域が再循環域で保炎されてい

るため、壁温を低下させても FA モードが維持さ

れる。 
(3) PB モード： 
 PJ off で気流が V モードかつ壁温が高い場合に生

じる。 
 PJ off により天板側の燃焼領域の保炎機構である

パイロット火炎がないため、その領域において火

炎が吹き飛びを繰り返す。 
 FA モードと同様に、壁温を低下させても PB モー

ドが維持される。 
(4) BO モード： 
 PJ off かつ壁温が低いか、壁温が高くても気流が

S モードの場合に生じる。 
 この原因は、天板側では PJ off のためパイロット

火炎による保炎機構がなく、またカウル側の着

火・保炎性能も低いことによる。 
また、RJTF 試験で観察された現象と各燃焼形態との

対応は以下の通りである。 
 気流が S モードの場合、強燃焼と呼ばれていた現

象は、FA モードである。 

 弱燃焼と呼ばれていた現象は、PA モードである。 
 気流が V モードの場合、強燃焼であるが反応遅れ

があるとされていた現象は、PB モードである。 
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