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本研究では，超音速内部流れ場の数値シミュレーションにおける計算コストを削減することを

目指し，直交格子積み上げ法（Building-Cube Method, BCM）を用いてスクラムジェットエンジン

の内部流れ場の解析に特化した 3 次元 CFD ソルバーを開発した．このソルバーは，格子生成を簡

略化しつつ精度を維持するために，埋め込み境界法（Immersed boundary method, IB 法）を採用し

た．また，粘性壁から新しい燃料噴射モデルを導入し，先行研究の実験結果および解析結果と比

較して，本解析ソルバーの検証を行った．この検証では，燃料噴射口近傍の物理現象やキャビティ

保炎器側の壁面圧力分布を比較した．その結果，BCM ソルバーは，燃料噴射口近傍の barrel shock
や bow shock などの重要な現象を捉えることができたが，燃料噴射速度を過大評価し，上流側の

剥離現象などの一部の物理現象を再現することができていないことが明らかとなった．また，キャ

ビティ保炎器の下流における流れの挙動に関して，壁面圧力の比較では噴射境界（jet boundary）
と主流の相互作用によると考えられる不一致が明らかとなった．これらの結果は，実験結果と整

合性を高めるためには，燃料噴射モデルのさらなる改良が必要であることを示唆している．今後

の研究では，燃料噴射モデルの改良およびスクラム燃焼器の流れ場を正確にシミュレーションす

るための CFD ソルバーの解析精度向上に焦点をあてる予定である． 

1.  ははじじめめにに 

極超音速機用のエンジンであるスクラムジェット燃焼器の一般的な燃料噴射方法は，壁面から

の垂直噴射である．この方法では，燃焼器内に物理的な障害物がないので燃料と主流空気の急速

な混合などが期待できる．一方で，境界層を突き破る形で燃料を噴射するため，燃料噴射口近傍

で衝撃波が生じてしまうことや渦が生じるなど，噴射口近傍の流れ場が複雑になる．このような

複雑な流れ場を解明するには，実験だけでは難しく数値解析が多く用いられてきた[1,2]．例えば，

燃料と空気の混合がどのように促進さえているのかを明らかにすることを目的とした解析事例で

は，上流の燃料噴射口から燃料を噴射させることで，より複雑な流れの分離領域が形成され，よ

り強い渦が発生し，下流に燃料噴射口を設置した場合と比べて混合率が 0.18 から 0.26 に向上する

ことが明らかとなっている[2]．また，最近の研究では，主流気体の滞留時間を長くし安定した燃

焼および保炎を実現するために，燃料噴射口の下流にキャビティ保炎器を取り付けたスクラム燃

焼器が多く用いられており，多くの研究者によって数値解析が行われてきている[3,4]．しかし，

これまでの数値解析では，構造格子や非構造格子が用いられてきており[3-6]，これらの格子で解

析した場合には，空間高次精度化や格子生成や解析後の前後処理に時間がかかるなどの問題があ

る．さらに，混合プロセスおよびその後の燃焼・保炎を考慮した最適なスクラム燃焼器形状は未

だ確立されておらず，最適形状の探索には膨大な計算量が必要となるため，計算コストの低い解

析手法を用いてエンジン内部の流れ場を容易に解析できる解析ソルバーが求められている． 
そこで，解析格子および解析時間など従来課題となっていた計算コストを削減するために，直

交格子積み上げ法（Building-Cube Method, BCM）[7]を利用した超音速内部流れ場用の CFD ソル

バーを開発することを目的とし，スクラムジェットエンジンを対象とした内部流れ場の解析が可

能な 3 次元 BCM 解析ソルバーの開発を目指す．本研究では，キャビティ保炎器を取り付けたス

クラム燃焼器モデルを対象に，粘性壁面からの燃料噴射モデルを新たに開発し，検証解析により

本解析ソルバーの妥当性を明らかにすることを目的に研究を行った．検証解析には，Cai et al.の
キャビティ保炎器の上流に 2 つの噴射口を有するスクラム燃焼器モデル[8]を対象に，燃料噴射口

近傍の物理現象および壁圧分布などとの比較検証を行った． 
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2.  数数値値解解析析手手法法 

本研究では，格子生成および解析時間など従来課題となっていた計算コストを削減するために，

直交格子積み上げ法（Building-Cube Method, BCM）を利用した超音速内部流れ場用の CFD ソル

バーを開発することを目標の一つとしている．直交格子法は，他の格子生成法（構造格子法，非

構造格子法）と比較して，複雑形状に対しても自動かつ高速に格子生成が可能，局所的な細分化

を行うことが容易，大規模なデータの後処理が容易などの多くの利点[7]があるが，曲面や傾斜の

ある物体壁面が階段状に表現されてしまう欠点がある．この問題を解決する方法として，壁面に

接する格子を壁面形状に適合させる Cut cell 法[9]や壁面での物理量を周囲の流体の物理量から決

定する埋め込み境界法（Immersed boundary method, IB 法）[10]などの手法が考案されてきた．本

研究では，簡便な手法かつ格子生成の容易さを損なわない IB 法を用いた． 
数値解析手法は以下の手法を用いた．支配方程式は 3 次元圧縮性 Navier-Stokes 方程式，離散化

手法はセル中心有限体積法，時間積分は LU-SG 陰解法，非粘性流束は 3 次精度 MUSCL 法を用い

ている．また，乱流モデルは乱流粘性率の輸送方程式を直接扱う 1 次方程式モデルの

Spalart-Allmaras（SA）モデルを用いている． 

3.  解解析析条条件件 

Cai et al. [8]のスクラム燃焼器モデルと解析条件を対象に 3 次元数値流体解析を行った．図 1 に

本研究で使用したスクラム燃焼器モデルを示す．本燃焼器モデルの長さは 306 mm, 流入口高さは

40 mm，流路幅は 12 mm である．また，流入口から 95 mm 後方にキャビティ保炎器が取り付けら

れている．このキャビティ保炎器の深さは 20 mm，底面の長さは 80 mm，キャビティランプの高

さは 8 mm，ランプ角は 45 度である．また，キャビティ保炎器のステップからキャビティ側が 1
度拡大している燃焼器モデルとなっている．燃料噴射口は，流入口から 65 mm と 85 mm の位置

に直径 1 mm の噴射口が 2 箇所設置されている． 
図 1 の本解析モデルの解析条件より，流入条件は，赤色の領域の燃焼器の流入口（-X 軸）と底

面（-Y 軸）の燃料噴射口の計 3 箇所に設定している．粘性壁面は，青色の領域の底面（-Y 軸）

の燃料噴射口以外の領域と Z 軸方向の壁面（±Z 軸）に設定している．燃焼器上面（+Y 軸）は非

粘性壁条件としており，燃焼器の流出口（+X 軸）は流出条件としている． 
主流条件は，窒素 N2（61.2%），酸素 O2（23.3%），二酸化炭素 CO2（9.6%），水蒸気 H2O（5.9%）

の混合気体であり，マッハ数 2.92，全圧 2.6 MPa，全温 1530 K である．また，燃料噴射条件は燃

料噴射口からエチレンC2H4を噴射しており，噴射マッハ数 1.0, 全圧 2.0 MPa，全温 300 Kである．

本研究では，前述の条件をもとに主流条件と燃料噴射条件のマッハ数，静圧，静温，気体定数，

比熱比を算出し，流入条件として設定した． 
 

 
図 1 解析モデル寸法と境界条件 

 
本研究で用いた解析格子を図 2 に示す．噴射口の円筒形状を精度よく再現するために，解析格

子の最小 Cell 幅は 0.299 mm とした．本解析格子は，格子の総数を減らし計算負荷を軽減させる

ために，噴射口の再現が必要ない燃焼器の中央部分については，図 2 に示すように，最小 Cell 幅
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の 2 倍の 0.598 mm とした．また，燃焼器の流入口と流出口付近は障害物がなく単純な流れ場を

形成すると考えられるため，図 2 に示すように，最小 Cell 幅の 4 倍となる 1.195 mm とした．本

解析格子の総 Cube 数は 1,600，総 Cell 数は 6,553,600 である． 
 

 
図 2 解析格子（断面図） 

4.  解解析析結結果果とと考考察察 

4.1  燃燃料料噴噴射射口口近近傍傍のの物物理理現現象象 
はじめに，燃料噴射口近傍の物理現象について調べ，燃料噴射モデルを用いた CFD ソルバーの

解析結果の妥当性について判断した．図 3 に超音速流中での燃料噴射口近傍の物理現象の模式図

[11]を示し，図 4 に 3 次元 BCM ソルバーの燃料噴射口近傍の可視化図（マッハ数の等値面）を示

す．図 3 の模式図より，燃料噴射口から燃料を主流中に噴射させた場合，噴出軸と垂直方向には

樽型の衝撃波である barrel shock が，噴出軸方向には円盤状の衝撃波である Mach disk が，燃料噴

射周辺の超音速の主流中にみられる湾曲した弧状の衝撃波である bow shock が形成される．また，

燃料噴射口の上流部には剥離が生じている現象（separated region）も確認できる．本研究の解析

結果から燃料噴射口近傍の物理現象を確認した．図 4 のマッハ数の等値面が密となっている部分

を衝撃波による不連続面であると判断すると，燃料噴射口近傍に樽型の衝撃波である barrel shock
と超音速の主流中に見られる湾曲した弧状の衝撃波である bow shock が確認できた．しかし，燃

料噴射軸方向に円弧上の衝撃波である Mach disk の発生の有無の判断は難しく，さらに，燃料噴

射口上流の剥離については再現することはできていない．従って，本解析結果より，超音速流中

の燃料噴射口近傍の物理現象については，一部再現することはできているが，すべての現象を網

羅できているわけではない． 
 

  
図 3 超音速流中での燃料噴射口近傍の 

物理現象の模式図[11] 
図 4 3 次元 BCM ソルバーの燃料噴射口近傍の可視化図 

（マッハ数の等値面） 

4.2  主主流流流流速速 
図 5 と 6 に y 軸方向と x 軸方向流速のコンター図を示す．はじめに，y 軸方向流速のコンター
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図を比較すると，燃料噴射口周辺では y 軸方向流速はいずれの結果でも Cai et al.の結果よりも燃

料噴射口近傍で噴出速度を過大評価している．そのため，本解析結果では，燃料噴射速度の約 500 
m/s の領域が，Cai et al.の解析結果よりもキャビティ保炎器上部において広範囲にわたってプロッ

トされている．また，x 軸方向流速のコンター図より，Cai et al.の結果よりも 250 から 750 m/s 程
度の領域がキャビティ保炎器のせん断層全体に現れており，過大評価した結果となっている．前

述のとおり，y 軸方向の速度が増加していることで，燃料噴射が Cai et al.の結果よりも y 軸方向

でより高いところまで到達する結果となっており，主流を遮る範囲が拡大したことにより燃料噴

射の後流側で x 軸方向の速度が燃料噴射の影響を大きく受ける結果となった． 
 

  
(a) Cai et al.の解析結果 [8] (b) 本解析結果 

図 5 y 軸方向流速のコンター図 
 

  
(a) Cai et al.の解析結果 [8] (b) 本解析結果 

図 6 x 軸方向流速のコンター図 

4.3  壁壁圧圧分分布布 
キャビティ保炎器側の壁面の静圧分布を図 7 に示す．図 7 の黒線はキャビティ保炎器の外形図

であり，黒線上の赤点は燃料噴射位置である．なお，本解析結果の静圧分布は，キャビティ保炎

器から下流側（x = 95 mm 以降）の部分については，1000 step 刻みの 11 個のデータを平均した値

を用いている． 
静圧分布の比較結果より，燃料噴射部分については，1 つ目の燃料噴射口において，Cai et al.

の結果では噴射口の上流部分から圧力が上昇しているが，本解析結果ではそのような現象は見ら

れず，燃料噴射口の部分でのみ圧力が上昇している．圧力変動に違いがみられるのは，噴射口近

傍の物理現象の一部が正確にとらえられていないからである．本来の燃料噴射口近傍の物理現象

（図 3）では，超音速流中に高圧な気体が燃料噴射口から流入することで，逆圧力勾配が生じて

境界層がはがれる剥離の現象が起こり，噴射口の上流側で圧力増加が観測されるべきであるが，

本解析結果ではそのような現象は観測されていない．そのため，1 つ目の燃料噴射口の上流側で

異なる壁圧分布となっていると推測される． 
次いで，キャビティ保炎器のランプ部において，圧力変動が Cai et al.に比べて大きく変化して
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いる点について考察する．図 3 の燃料噴射に生じる噴射境界（jet boundary）が図 5 の先行研究で

はキャビティ保炎器のステップ前後で消滅しているが，図 8 に示す 73～193 mm までの x-z 平面

を 10 mm 間隔でプロットした流速コンター図の断面図より，本解析結果を確認すると噴射境界が

キャビティ保炎器のランプ部まで及んでいる．この噴射境界が図 7 でのランプ部の下流側 10 mm
付近では主流とキャビティ保炎器内の流体の流速差により生じたせん断層（shear layer）を突き破

る形で発達しており，突き破られた部分に主流が流れ込むことで圧力が低下し，キャビティ保炎

器のランプ部では噴射境界が壁面に衝突することで高い圧力分布を示す結果となっている．また，

キャビティ保炎器のランプ部の下流側から流出部までの本解析結果の静圧の上昇が Cai et al.の結

果よりも遅れており，噴射境界がキャビティ保炎器のランプ部の下流側の流れ場にも影響を及ぼ

しているからであると推測される． 
 

  
図 7 キャビティ保炎器側の壁圧分布 図 8 x 軸方向流速の 10 mm 間隔の断面図 

5.  ままととめめ 

本研究では，ランプ角 45 度のキャビティ保炎器の上流に燃料噴射口を有するスクラム燃焼器を

対象に，3 次元 BCM ソルバーを用いた解析結果と先行研究の実験結果と解析結果と比較すること

で，本研究で開発している IB 法と燃料噴射モデルを適用した解析ソルバーの妥当性を検証した．

本解析結果と先行研究の結果との比較より，燃料噴射口近傍の物理現象（barrel shock など）は捉

えられた一方で，燃料噴射口上流での剥離現象を再現することができていないことや，噴射口で

の燃料のマッハ数が先行研究の値よりも過大評価するなどの問題が確認された．また，キャビティ

保炎器側の壁圧分布の比較結果より，噴射境界によりキャビティ保炎器から下流にかけて先行研

究とは異なる流れ場となっているため，一部ピーク位置の異なる分布となっている．今後は，本

研究で構築した燃料噴射モデルの修正を行いながら，先行研究と同様の燃料噴射口近傍の物理現

象の再現及び，キャビティ保炎器から下流の流れ場の再現を目指す． 
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