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Abstract 

Combustion instabilities in rocket engines arise from the coupling between pressure fluctuations and fluctuations in 

exothermic heat release, posing serious structural risks. To investigate the dependence of combustion instabilities on fuel 

type, we conducted high-pressure H2/O2 and CH4/O2 combustion simulations in a rocket-type combustor using compressible 

CFD with detailed reaction mechanisms. The results reveal that H2/O2 combustion instabilities intensify at low mixture or 

velocity ratios, whereas CH4/O2 instabilities become more pronounced at low mixture ratios or high velocity ratios, 

exhibiting opposite trends with respect to the velocity ratio. For H2/O2 combustion, the Local Rayleigh Index analyses and 

H2 density maps indicate that upstream unburned fuel residuals trigger instability amplification, thereby generating strong 

pressure oscillations. A similar mechanism is expected to operate in CH4/O2 combustion. The opposite trends in velocity-

ratio dependence observed between H2 and CH4 are attributed to differences in flame extinction characteristics under stretch. 

In CH4/O2 combustion, high velocity ratios lead to the formation of lifted flames near the injector, which enhances premixed 

combustion and results in strong pressure oscillations. 

 

１．はじめに 

 ロケットエンジンを破壊に導く燃焼振動は，開発

上重要な安全課題の一つである．ロケットエンジン

の開発段階で燃焼振動が発生すると，燃焼器の設計

段階への手戻りが生じ，開発の遅れや費用の増大を

もたらすため，数値解析により燃焼振動の発生可能

性を事前に予測することが望ましい．しかし，燃焼振

動は燃焼器内の音響振動や燃焼反応による発熱率変

動をはじめとした様々な要因が複雑に絡み合う非定

常現象であり，その詳細なメカニズムや支配噴射条

件などは現時点で判明していない． 

 燃料にH2を用いた研究はこれまで多数行われてき

た[1-6]．NASAによって実施されたランピング試験[1]

では，燃焼中に燃料温度を徐々に下げていき，その際

にみられる燃焼振動挙動の変化について調査されて

いる．結果，燃料噴射温度の低下によって，燃焼器内

の音響モードと連成した燃焼振動の発生リスクが増

加することが報告されている．このことは，Otaら[2]

の2次元DNSによって数値解析上で同様の傾向が確

認されている．また，Anderson[3]らにより，複数実験

の結果を統合し，混合比が小さいほどもしくは速度

比が小さいほど燃焼振動が発生しやすくなる傾向が

示唆されている．このことは，Shimoyamaら[4]の2次

元DNSにより，燃焼器形状やその他噴射条件の違い

による影響を排除したうえで，改めて混合比が小さ

いほどもしくは速度比が小さいほど燃焼振動が発生

しやすくなることが確認されている． 

 また，燃料にCH4を用いた先行研究も多数あり[7-

11]，燃焼振動現象に対する基礎的な理解は進んでい

るが，燃料の違いによる影響に着目した燃焼振動研

究は数少ない．Yangら[12]による実験ではLOX/H2お

よびLOX/CH4噴霧燃焼の流れ場の違いについて調

査されており，通常燃焼器リム部に付着している非

予混合火炎がLOX/CH4燃焼の場合，浮き上がり火炎

になりやすくなることが示されている．そのため燃

料の違いにより燃焼振動の様子が変化することは

十分に考えられる． 

 本研究では，燃料に関してH2とCH4を対象に，燃

料の違いが燃焼振動へ与える影響を数値解析によ

り調査する． 

 

２．計算条件 

２．１．数値計算手法 

支配方程式には，圧縮性Navier-Stokes方程式，熱的

完全気体を仮定した状態方程式，化学種の質量保存

式を用いた．流体と反応を時間方向に分離し解き進

めるoperator-splitting法[13,14]を採用した．数値流束に

はHarten–Lax–van Leer-Contact (HLLC)[15]を用い，3次
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精 度  Monotone upstream-centered scheme for 

conservation laws (MUSCL)[16]を用い高次精度化した．

なお，制限関数にはminmod limiterを用いた．粘性項，

熱伝導項，拡散項は2次精度中心差分法を用いた．時

間積分には，3次精度Runge-Kutta法[17]を用いた． 

 化学反応の時間積分には高速かつ堅牢な手法であ

るERENA[18]を用いた．熱力物性および輸送物性は

CHEMKIN-II library[19]により取得される． 

 本研究では燃焼器内の化学反応を詳細にとらえる

ために，詳細反応機構を用いた解析を行った．H2とO2

の反応機構にはShimizuら[20]によって考案された8

化学種34反応の高圧水素の反応機構を用いた．また，

CH4とO2の反応には38化学種291反応の反応機構

FFCM-1[21]を用いた． 

 

２．２．解析対象および噴射条件 

 本研究では多数の条件を考慮する必要があるため，

計算コストの都合上，2次元での解析とした．なお，

Harvazinskiら[8]によって，定性評価における2次元解

析の妥当性が示されている他，Shimoyamaら[4]の2次

元解析による燃焼振動の不安定境界が実験のものと

概ね一致することが確認されている．本研究の解析

対象にはミュンヘン工科大で行われた実験[22]で用

いられた単一噴射器の燃焼器を2次元形状と仮定し，

計算に用いた（図1）．なお，噴射器より上流部は解

析コスト削減のため考慮していない． 

 

(a) 全体図 

 

(b) 噴射器近傍 

図1 燃焼器形状（単位はmm） 

 

 

 噴射条件として，H2の噴射温度は80 K，CH4の噴射

温度は200 K，O2の噴射温度は300 Kとした．この燃料

噴射温度は，[1]で報告されている燃焼振動が発生し

やすい低温度かつ理想気体近似が成立する温度とし

ている．また，ターゲット燃焼圧は24 barと設定した．

本研究では先行研究[3,4]に倣い，混合比と速度比に着

目した噴射条件設定を行った．以降，条件の名称とし

てOF#VR#といった混合比と速度比を冠したものを

使用する．なお，混合比と速度比を各条件で独立して

設定するために燃料の噴射断面積をそれぞれ変更し

ている． 

 境界条件として，すべての壁面は断熱・滑り無し条

件とした．また，流入境界は温度・質量流量・化学種

の質量分率を一定とし，圧力は燃焼器内の値で外挿

した．流出境界は超音速流れが形成されるため，すべ

ての物理量を外挿した．初期条件として燃焼器内に

はNASA-CEA[23]によって計算された平衡生成ガス

を配置した．なお，この平衡生成ガスはH2/CH4どちら

の場合も3000 Kを超えるため，流入する推進剤を着火

する役割を担う． 

 格子点数は766×279点である．なお格子収束性の

確認として，一部条件にてFine grid（1088×401点）お

よびCoarse grid（538×189点）と比較をして，燃焼振

動の形態が格子によって変化しないことを確認して

いる． 

 

３．解析結果 

３．１．燃焼流れ場および燃焼振動マッピング 

 図2に，CH4, OF16VR1の燃焼流れ場および，図3に

同条件の噴射器近傍温度場を示す．図2および図3よ

り，噴射器の中央部から酸化剤が噴射され，その上

下より燃料が噴射される様子が確認できる．今回使

用した噴射器の形状はスリット型であり，酸化剤と

燃料の噴流間の速度差によるせん断力により混合

される．図3より，リム部に非予混合火炎が付着して

いる様子が確認できる．このような燃焼流れ場は他

の単一噴射器ロケットエンジンに関する先行研究

[5,8,24]においても確認できるため，計算条件が適切

に設定されていると考えられる．なお，H2とCH4の

間で流れ場の構造の違いはほぼ見られない． 

 図4に，H2およびCH4での燃焼振動が発生した際

（H2, OF8VR1，CH4, OF4VR4）の圧力振動の時間履

歴およびFast Fourier Transform（FFT）の適用結果と

燃焼振動が発生しなかった際（H2, OF16VR1，CH4, 

OF16VR1）の圧力振動時間履歴およびFFT結果を示

す．なお，図4中の破線はターゲット燃焼圧である24 

barを示す．図4より，燃焼振動が発生しなかった際

は，H2/CH4いずれも圧力がほぼ一定値で推移してい

る一方，燃焼振動が発生した際は，激しい圧力振動 
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(a) 温度，K 

 
(b) CH4密度，g/cm3 

 
(c) O2密度，g/cm3 

図2 CH4, OF16VR1における瞬時燃焼流れ場 

 

 
図3 CH4, OF16VR1における噴射器近傍瞬時温度場 

 

が見られ最大圧力がターゲット燃焼圧の2倍以上と

なっていることが確認できる．また，FFT結果より，

燃焼振動が発生した条件では，H2/CH4どちらも2000 

Hz付近で一つ目のピークが表れている．燃焼室の音

響共鳴周波数の式[25]は 

𝑓 =
𝑐

2
√(

𝑛𝑥

𝐿𝑥

)
2

+ (
𝑛𝑦

𝐿𝑦

)

2

 (1) 

であり，𝑐は音速，𝑛, 𝐿はそれぞれ各方向のモード次

数と系の寸法である．この式により算出される1次

の軸方向モード（1Lモード）の周波数は約2000 Hzで

あり，本研究の解析で得られた値と一致する．同様

に，図4-dのCH4, OF4VR4で見られる30000 Hz付近の 

振動は，1次の高さ方向モードであると考えられる．

また，図5に，CH4, OF2VR1における1Lモードのモー

ド形状を示す．なお，モード形状の詳細な計算方法

は[8]を参照されたい．図5より，燃焼器両端に腹，燃

焼器中央部に節が表れていることが確認できる．以

上より，本研究の解析で得られた燃焼振動は実験[1]

などでも確認されている典型的な音響振動である． 

図6に，H2およびCH4における混合比と速度比で整

理した燃焼振動マッピングを示す．図6中プロット

上部にはターゲット燃焼圧に対する最大圧力値[%]

を示しており，𝑝̅ =
𝑝𝑚𝑎𝑥−𝑝𝑡𝑎𝑟𝑔𝑒𝑡

𝑝𝑡𝑎𝑟𝑔𝑒𝑡
× 100と定義される．

本研究ではこの値が100 %以上となった条件を燃焼

振動の発生と定義した．図6-aのH2に着目すると，混

合比が小さいほどもしくは速度比が小さいほど燃

焼振動が発生しやすくなることが分かる．また，プ

ロット上部の数値に着目すると，こちらも混合比が

小さいほどもしくは速度比が小さいほど値が大き

くなっていることが分かり，これは燃焼振動の様子

が混合比と速度比によって整理できることを示し

ている．さらに，図6-a中の破線は実験[3]での不安定

境界線を表しており，今回の解析で得られた不安定

境界の位置とおおむね一致している．一方で，図6- 
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(a) H2, OF16VR1 (stable) 

 
 

(b) H2, OF8VR1 (unstable) 

  
(c) CH4, OF16VR1 (stable) 

  
(d) CH4, OF4VR4 (unstable) 

図4 燃焼器内圧力振動時間履歴（左図）およびそのFFT結果（右図） 

 

 
図5 CH4, OF2VR1における1Lモード形状 
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(a) H2 (b) CH4 

図6 燃焼振動マッピングの比較 

 

bのCH4に着目すると，混合比が小さいほど燃焼振動

が発生しやすくなる傾向はH2での結果と同じであ

る．しかしCH4では，速度比が大きいほど燃焼振動

が発生しやすくなる傾向が得られており，H2の結果

とは真逆の挙動を示す．プロット上部の数値に着目

すると，混合比が小さいほどもしくは速度比が大き

いほど数値が大きくなっていることが分かり，傾向

自体はH2と異なるものの，混合比と速度比によって

燃焼振動の様子が整理できるという点ではH2とCH4

で同一であるといえる． 

 

３．２．Local Rayleigh Index（LRI）による解析 

まず，燃焼器内のどの箇所で燃焼振動が発生して

いるかを特定するためにLocal Rayleigh Index（LRI）

を用いる．本研究でのLRIは以下の式で定義される．

𝑟(𝑥) =
1

𝑇𝑝
∫

(𝑝(𝑥, 𝑡) − 𝑝̅(𝑥))(𝑄(𝑥, 𝑡) − 𝑄̅(𝑥))𝑑𝑡

(2)𝑇𝑝
 

上式において，𝑝は圧力，𝑄はHaet release rate (HRR)，

𝑇𝑝は1Lモード1周期分の時間である．このLRIが正で

ある際圧力振動が増幅する．図7に，図4と同一の4条

件のLRI分布を示す．図7より，H2とCH4どちらの場

合でも，燃焼振動が発生しなかった条件ではLRIの

分布が見られず燃焼器内どの箇所でも圧力振動が

増幅していないのに対し，燃焼振動が発生した条件

下では燃焼器の最も上流側でLRIが大きい値を示し

ている．図5のモード形状より燃焼器の最も上流側

は圧力振動の腹でありここで発生する現象が圧力

振動へ大きな影響を与えうる．以上より，燃料に関

わらず，燃焼振動メカニズムを考察するうえでは燃

焼器上流で発生する現象を考慮することが重要で

あると考えられる． 

 

３．３．燃焼器上流における残存H2の影響 

 この節ではH2に絞って考察を行う．図8に，燃焼器

上流部（𝑥 = 3 cm）における断面H2密度平均を燃焼

振動マッピング上に色付けしたものを示す．図8よ

り，燃焼振動が発生しやすくなる条件である，混合

比が小さいほどもしくは速度比が小さいほど，燃焼

器内でH2密度が大きいことが分かる．すなわち燃焼

器内で未燃のH2が残存していると考えられる．燃焼

振動は燃焼器内の発熱率変動によって生じる現象

であるため，この残存したH2がより大きな発熱率変

動を引き起こし，燃焼振動を発生させていると考え

られる．また，燃焼器内でH2が残存する理由につい

て，混合比が小さい場合は推進剤における燃料の割

合が大きくなり，化学量論で燃焼する非予混合火炎

による燃料の消費が供給に対して追いつかなくな

り，燃焼器内にH2が残存する．一方，速度比が小さ

い場合は，燃料・酸化剤噴流間のせん断力が弱くな

り，混合が不十分となり，燃焼器内にH2が残存する．

最終的に，混合比が小さい場合および速度比が小さ

い場合どちらも，残存したH2が圧力振動と連成した

発熱率変動を引き起こし，燃焼振動を発生させる．

以上の理由より，混合比が小さいほどもしくは速度

比が小さいほど燃焼振動が発生したと考えられる．

本節ではH2に絞って考察を行ったが，基礎的なメカ

ニズムはCH4においても同様であると考えられる． 

 

３．４．Flame Indexによる解析 

 前節ではH2におけるメカニズムについて考察を

行い，燃焼器上流部で残存した燃料が発熱率変動を

引き起こし，燃焼振動をもたらしているということ

はH2とCH4のどちらでも同じであると考えられる．

本節では図6の燃焼振動マッピングで確認できた，

H2とCH4における速度比に対する燃焼振動発生の傾

向の違いについて考察する． 

 Flame Index[26]とは非予混合火炎と予混合火炎を

識別する指標であり，次の式で定義される． 

𝐹𝐼 = ∇𝑌𝐹 ⋅ ∇𝑌𝑂 (3) 

ここで，𝑌𝐹 , 𝑌𝑂はそれぞれ燃料の質量分率と酸化剤の

質量分率である．非予混合火炎の場合，火炎帯へ燃

料と酸化剤が別々の方向から供給されるためFlame  
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(a) H2, OF16VR1 (stable) 

 
(b) H2, OF8VR1 (unstable) 

 
(c) CH4, OF16VR1 (stable) 

 
(d) CH4, OF4VR4 (unstable) 

図7 燃焼器内LRI分布の比較 

 

 
図8 𝑥 = 3 cmにおける断面H2密度平均 

 

Indexは負となり，予混合火炎の場合，火炎帯へ燃料 

と酸化剤が同じ方向から供給されるため Flame 

Indexは正となる．本研究では，発熱による寄与も考

慮したNguyenら[10]によるFlame Indexの定義を用い

る．NguyenらのFlame Indexは以下の式で定義される． 

𝐹𝐼 =
∇𝑌𝐹 ⋅ ∇𝑌𝑜

|∇𝑌𝐹||∇𝑌𝑂|
|𝜔𝑓̇| (4) 

𝜔𝑓̇としてHRRを用いた． 

通常，非予混合火炎のみが形成されるロケットエ

ンジンにおいて，予混合火炎の生成により発熱率変

動が引き起こされ燃焼振動が発生するというメカ 

ニズムはいくつかの先行研究[5,10]にて示唆されて

いる．そのため，本研究においても，予混合火炎の

形成という観点から燃焼振動メカニズムを考察す

る． 

 図9にH2とCH4の同一混合比条件における非予混

合燃焼割合の時間履歴と予混合燃焼割合の時間履

歴を示す．非予混合燃焼・予混合燃焼割合の時間履

歴は燃焼器上流部（𝑥 = 0~3 cm）のみを考慮してお

り，燃焼器上流部全体の発熱量に対する負および正
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のFlame Indexの割合として計算した．図9より，H2に

おける燃焼振動が発生した条件（H2, OF8VR1）およ

び発生しなかった条件（H2, OF8VR4），CH4におけ

る燃焼振動が発生しなかった条件（CH4, OF4VR1）

では，非予混合燃焼の割合が多くを占め，非予混合

燃焼が支配的である．一方で，CH4の燃焼振動が発

生した条件（CH4, OF4VR4）では予混合燃焼の割合

が非予混合燃焼の割合よりも大きく，予混合燃焼が

支配的であると考えられる． 

 図10に，図9の4条件のリム近傍温度場を示す．図

10より，通常リムに付着している非予混合火炎は，

CH4 の高速度比のケース（CH4, OF4VR4）でのみ浮

き上がっていることが確認できる．この現象はYang

ら[12]の実験においても確認されている．図9の結果

と合わせると，CH4の高速度比のケースでは火炎の

浮き上がりにより，燃料と酸化剤が直接接触する領

域が生まれ，せん断力による混合により未燃混合気

が生まれる．この未燃混合気が着火することによっ

て，予混合燃焼が支配的となっていると考えられる．

以上の理由で，CH4の条件でのみ速度比が大きいほ

ど燃焼振動が発生しやすくなると考えられる． 

 

３．５．伸長火炎に対する消炎解析 

 CH4の高速度比のケースで見られた火炎浮き上が

りの検証を行うため，1次元対向流非予混合火炎の

計算を行った．ソルバーにはCANTERAを用い，系の

大きさは燃焼器リム高さと同じ0.5 mmに設定した．

また，圧力はターゲット燃焼圧と同じ24 barに設定

し，H2/O2およびCH4/O2の2条件での比較を行った．

なお，反応機構は2次元計算と同じものを使用した．

本検証計算では，最終的に消炎に至るまでひずみ速

度（strain rate）を上げていき，消炎するひずみ速度

を取得した．すなわち火炎伸長に対する消炎のしや

すさが解析により得られる． 

  
 

(a) H2, OF8VR1 (unstable) (b) H2, OF8VR4 (stable) 

  
(c) CH4, OF4VR1 (stable) (d) CH4, OF4VR4 (unstable) 

図9 非予混合燃焼（赤実線）および予混合燃焼割合（黒破線）の時間履歴 

 

  
(a) H2, OF8VR1 (b) H2, OF8VR4 

  
(c) CH4, OF4VR1 (d) CH4, OF4VR4 

図10 リム近傍瞬時温度場の比較 
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 図11に，検証計算の結果を示す．図11より，CH4お

よびH2どちらの場合でも温度が急激に下がってい

る点が存在し，この点が消炎のタイミングである．

CH4は低いひずみ速度で消炎に至っているのに対し，

H2は比較的高いひずみ速度まで消炎に至らないこ

とが分かる．すなわち，火炎伸長に対してCH4が消

炎しやすいため，2次元計算においてCH4の高速度比

のケースでのみ浮き上がり火炎が確認されたと考

えられる． 

 

 
図11 伸長火炎に対する消炎解析結果 

 

４．まとめ 

 本研究では，詳細反応機構を用いた圧縮性2次元

数値解析により，H2/O2およびCH4/O2での結果を比較

しながら，燃料がロケットエンジンの燃焼振動に与

える影響の違いについて調査を行った． 

 混合比及び速度比に着目した複数条件下での解

析により，H2の場合は混合比が小さいほどもしくは

速度比が小さいほど燃焼振動が発生しやすくなる

という結果が得られ，マッピングの不安定境界線の

位置が実験で得られている不安定境界線の位置と

おおむね一致した．一方でCH4では，混合比が小さ

いほど燃焼振動が発生しやすくなる傾向はH2と同

じであったものの，速度比に着目すると，速度比が

大きいほど燃焼振動が発生しやすくなるというH2

とは真逆の傾向が見られた． 

 LRIによる解析により，H2およびCH4どちらの場合

でも燃焼器上流部で燃焼振動が発生しているとい

う結果が得られた．この結果をもとに，燃焼器上流

部におけるH2密度を調査した．結果，燃焼振動が発

生しやすくなる条件である混合比が小さいほども

しくは速度比が小さいほど燃焼器内にH2が残存し

ていることが示された．この残存したH2による発熱

率変動により燃焼振動が発生したと考えられ，CH4

においても同様であると考えられる． 

 最後に，速度比による燃焼振動発生傾向の違いを

調査するために，Flame Indexを用いた解析を行った．

結果，通常は非予混合燃焼が支配的であるのに対し，

CH4の高速度比の場合にのみ予混合燃焼が支配的に

なっていることが判明した．これは瞬時温度場の調

査により，浮き上がり火炎の形成に起因する未燃混

合気の生成・着火が原因であると考えられる．火炎

の浮き上がりに関しては，伸長火炎に対する消炎解

析により，CH4の方が伸長に対して消炎しやすいこ

とが確認されている．以上の理由により，CH4の場

合では速度比が大きいほど燃焼振動が発生しやす

くなると考えられる． 
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