
液体ロケットエンジン燃焼器の数値シミュレーション
について

JAXA

研究開発部門 第三研究ユニット

芳賀 臣紀

第15回 オンラインサロン スパコンコロキウム

2026年9月29日 オンライン



自己紹介

略歴

• 福島県福島市出身

• 2003年 東北大学工学部 澤田研究室にてFlux Corrected Transport (FCT) に出会う

• 2009年 東北大学大学院 博士課程修了 Spectral Volume (SV)法による航空機CFD

• 2009-2012年 アイオワ州立大学 ポスドク研究員 Flux Reconstruction (FR)法のアルゴリズム開発

• 2012-2015年 JAXA 宇宙航空プロジェクト研究員（JEDI） FR法の実用化，超音速ジェット空力音響

• 2015-現在 JAXA 研究開発部門 第三研究ユニット 大規模CFD，ロケット燃焼解析

SV法（3次精度）によるJAXA高揚力
装置風洞試験模型の解析 (2006)
➢ 地球シミュレータ 40ノードを使用して約

50時間。1.296 TFLOPS (理論ピー
ク 2.560 TFLOPS)
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研究開発部門 第三研究ユニット（JEDI）

「数値シミュレーション・燃焼」関連メンバー

• 相模原

清水 太郎、高木 亮治、堤 誠司、芳賀 臣紀、岡野 
泰人、渡部 修、Patrick Strempfl

• 筑波

根岸 秀世、大門 優、雨川 洋章、山本 姫子

• エンジニア・技術役務

伊藤 浩之、青野 淳也、中島 健賀

• OB

嶋 英志、葛生 和人、堀 暖、森井 雄飛、本江 幹朗、
武藤 大貴、福島 裕馬、坂井 玲太郎、多胡 和馬、
熊畑 清、Simon Blanchard
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液体ロケットエンジンの特徴：LE-9の場合

高温・高圧に耐える燃焼室
3000℃以上の燃焼ガスと
マイナス253℃の液体水素が
厚さ1mm以下の壁を隔てて流れる

◼LE-9エンジン１基の出力は約3GWで、発電用大型

GTCC（800MW）の3.7倍

◼LE9エンジンの構造と特徴

極低温、大流量の流体制御
液体水素 毎秒740L（ドラム缶3.7本）
液体酸素 毎秒270L（ドラム缶1.35本）

燃焼ガス
（>3000℃、

100気圧）
液体水素（-253℃）

銅合金（最薄部 < 1mm）

Ni合金等

ターボポンプ
（41,600rpm、
吐出圧190気圧）

1段実機型タンクステージ燃焼試験（CFT） ©JAXA
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液体ロケットエンジンの燃焼振動

• 火炎と音（圧力の変動）がお互いを強め合う現象
➢ 燃焼圧に対して10~1000%の変動振幅。
➢ 高周波数（>数kHz）の燃焼振動では数ミリ
秒で溶融・破壊（爆発）に至ることもある。

➢ 破壊に至らなくても性能（推力）が不安定にな
ることもある。

LOX/GH2 シングルエレメント燃焼器の計算例

LOX/GH2 DLR-BKDサブスケール燃焼器の計算例 5



液体ロケットエンジン開発の歴史

• NASA SP-194 (Harrje and Reardon, 1972)
➢ 1950-60年代のエンジン開発の技術がまとめられて
いる。

➢ 動的安定性基準: 「燃焼室内を爆薬で激しく振動
させても、0.04秒（40ms）以内に、振幅が燃焼
圧の5%以下に減衰するか？」

Image credit: NASA / Wikimedia Commons

[1] Michigan Engineering. (2019, April 23). 2019 Midwest Distinguished Aerospace Lecture Series: Vigor Yang, YouTube. 
https://www.youtube.com/watch?v=tGcK97s3Jms

• F-1ロケットエンジン（Saturn V 第一段エンジン）
➢ 推力675トン、液体酸素/ケロシン
➢ 開発コスト：フルスケール試験1332回（インジェク
ター108種）、開発費24億ドル(1966年当時)[1]
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フルスケールシミュレーションの難しさ
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保炎に重要なポスト先端の渦構造を解像するのに必要な格子数
• ポスト先端の最小格子サイズ ∆𝑥~0.01 mm (~50 点)

• 単一インジェクタに必要な計算点数 ~50 millions

• インジェクタ500本に必要な計算点数 ~25 billions 

燃焼ガスの音速は1,000 m/s 以上
• 時間ステップ幅 ∆𝑡~10 ns（陽解法のCFL～1相当）
• 1-10 million steps for 10-100 ms (1kHz wave passes 10-100 

times) 

フルスケール燃焼器 (LE-X)

>500 injectors ～1 m length

同軸型インジェクタ
Diameter <10 mm 

インジェクタポストの先端
Thickness <1 mm 



フルスケール燃焼器のLESを実現するために

エクサスケールスパコンに対応した大規模並列ソルバLS-FLOW-HO

の開発 (2012年に開発スタート)

H/Wの観点（当時）

• 100万コアの並列計算（MPI+OpenMP）、スカラーCPU用の
チューニング（SIMD, SWP）

アルゴリズムの観点

• 並列計算に適した手法：不連続FEM（DG, FR）、陽的時間
積分

物理モデルの観点

• Flameletモデル（火炎構造は格子では解像せず、事前作成した
テーブルを参照） 

• 実在流体モデル (３次の状態方程式、極低温の輸送係数 )
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可視化

物理モデル

アルゴリズム

H/W

シミュレーションの階層構造
（コード開発者の視点）



LOX/GH2 同軸噴射器による混合と燃焼

Mayer and Tamura (1996)

𝑇𝐶 [K] 𝑃𝐶 [MPa]

O2 155 5.1

H2 33 1.3

• 超臨界圧燃焼における簡略化「ガス状の混合」
➢ 気液界面の表面張力および蒸発を無視 → 単相（気体）モデル

• 液体酸素 (LOX) は極低温（T < 臨界温度）で噴射される
➢ 高密度、高粘性などの実在流体効果を考慮する必要がある。

Critical Constants
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極低温推進剤の遷臨界噴射
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• 液体酸素は擬沸騰温度よりも低い温度で噴射されるので、
理想気体の状態方程式（Z=1）は適用範囲外である。

[1] Ma, P. C., Dissertation, Stanford University, (2018)

[2] Matsuyama et al. Progress in Astronautics and Aeronautics, Vol. 260, pp. 569–628. AIAA (2020).

Ref. [1]

Ref. [2]



３次の状態方程式

Cubic law

If 𝑃 < 𝑃𝐶 and 𝑇 < 𝑇𝐶 ,
Gas-phase assumption can be invalid!!

➢ Common failure in transcritical simulation 

In spinodal zone :

• Soave-Redlich-Kwong (SRK) EoS[1] : to account for 

real fluid effects at high pressure and cryogenic 

conditions.

𝑃 =
𝑅𝑇

𝑣 − 𝑏𝑚
−

𝑎𝑚 (𝑇)

𝑣2 + 𝑏𝑚𝑣

Ex.  𝑐𝑝 = 𝑐𝑝
0 − 𝑅 −

𝜕2𝑎𝑚

𝜕𝑇2

𝑇

𝑏𝑚
ln

𝑣

𝑣+𝑏𝑚
− 𝑇

𝜕𝑃/𝜕𝑇 𝑣
2

𝜕𝑃/𝜕𝑣 𝑇

𝑎𝑚 𝑇 = ෍

𝑖

𝑋𝑖 𝑎𝑖 𝑇

2

, 𝑏𝑚 = σ𝑖 𝑋𝑖 𝑏𝑖

[1] G. Soave, Chem. Eng. Sci. Vol. 27 (1972), 1197.

[2] Ma et al. AIAA-2017-0143.

• Quadratic polynomial approximation[2]

Coefficients are stored in the table 𝑐𝑘(𝑍, 𝐶)

𝑎𝑚(𝑇) = 𝑐1𝑇2 + 𝑐2𝑇 + 𝑐3

𝑃𝐶 
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Flamelet Progress Variable Model

• Turbulent diffusion flame is modeled as an aggregate of 

laminar flamelets by assuming:

➢ Ma<1 (reaction in chamber)

➢ Da>1 (reaction is fast)

➢ Le=1 (turbulent mixing is dominant)

Input:

• Temperatures (Fuel, Oxidizer)

• Mass flow rates (Fuel, Oxidizer)

• Pressure

• Reaction mechanism: UT-JAXA 
[Shimizu et al., JPP, 2011]

• Counterflow diffusion flame (1D) is solved by FlameMaster

(Prof. H. Pitsch)

• Gas properties are valid for LOX/GH2 diffusion flame[1]

• FPV（Flamelet Progress Variable）table is generated by 

FLGenerator (Prof. R. Kurose)

[1] Mizobuchi et al., Trans. Japan Soc. Aero. Space Sci, (2013)

[2] Lacaze and Oefelein, Combustion and Flame, (2012) 

Counterflow diffusion flame[2]

Output: FPV Table of 𝑓 𝑍, 𝐶 

• Table size: nZ=501, nC=41

Mixture Fraction: 𝑍 ≡
𝑚𝑓

𝑚𝑓+𝑚𝑜
∈ [0, 1]

Progress Variable: 𝐶 ≡ 𝑌𝐻
2
𝑂 ∈ [0, 1]

Tabulated species mass fraction: 𝑌𝑘 = 𝑓 𝑍, 𝐶 
Tabulated production rate of 𝐶 : ሶ𝜔𝐶 = 𝑓 𝑍, 𝐶 
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Governing Equations

𝜕𝜌

𝜕𝑡
+ ∇ ∙ 𝜌𝒖 = 0

𝜕𝜌𝒖

𝜕𝑡
+ ∇ ∙ 𝜌𝒖⨂𝒖 + 𝑃𝜹 − 𝝉 = 0

𝜕𝜌𝑍

𝜕𝑡
+ ∇ ∙ 𝜌𝒖𝑍 − 𝜌𝐷∇𝑍 = 0

(Mass)

(Momentum)

(Mixture fraction)

𝜕𝜌𝑒𝑡

𝜕𝑡
+ 𝛻 ⋅ 𝜌𝑒𝑡𝒖 + 𝑃𝜹 − 𝝉 𝒖 + 𝒒𝑒 = 0(Energy)

𝜕𝜌𝐶

𝜕𝑡
+ ∇ ∙ 𝜌𝒖𝐶 − 𝜌𝐷∇𝐶 = 𝜌 ሶ𝜔𝐶(Progress variable)

・Implicit LES（no SGS model） 

・Lewis number Le＝１assumed
Compressible NS

+Scalars：

Compute: 𝒖, 𝑍, 𝐶 at SPs 

Get 𝑌𝑘 , ሶ𝜔𝐶 from Flamelet table 

Solve 𝑇 using Newton-Raphson 

Compute 𝑃 using EOS

Converge? Use ത𝑇
No

Yes

Temperature is evaluated iteratively

𝑘max = 8

𝑅𝑒𝑠𝑁𝑒𝑤𝑡𝑜𝑛 ≤ 1𝑒 − 6 

𝒒𝑒 = −𝜆∇𝑇 − 𝜌 ෍

𝑘=1

𝑁

ℎ𝑘𝐷𝑘∇𝑌𝑘 = −
𝜆

𝑐𝑝
∇ℎ

Assuming Le＝1, heat flux becomes simple:
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Models and Schemes
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Governing 

eqs.

Compressible Navier-Stokes eqs.

+ Scalar Transport (Z, C) 

SGS model None（implicit LES）
Combustion Flamelet progress variable (FPV)

Cp, EoS NASA-7 Polynomial, SRK

Transport 

Coefficients
Chung’s model + Chemkin hybrid

High-order element (P2)

: Solution Point (SP)

Mapping

Discretization

FR (conservative form), 

Gauss points, gDG correction

P1-P4 (2nd-5th order) 

Mesh Hex (GP1/GP2 hybrid) + Overset[1]

Inviscid Flux SLAU2-CMAX

Viscous Flux BR2

Time Integration 4-Stage TVD Runge-Kutta（3rd-order）

Limiter
Positivity preserving limiter 

with entropy constraint[2] 

[1] Crabill et al. JCP 2018

[2] Dzanic & Witherden, JCP 2022

Sound Speed

Oxygen, 10 [MPa]

Underestimates ~14%



コード開発のエピソード

• 超臨界燃焼の計算は非常に不安定になりやすい…

• 虚偽振動問題、安定化手法をいろいろ試すが、火炎温度が合わない。
• 先駆者（単一噴射器の超臨界燃焼）を目標に、先輩（JAXA 松山氏）に励まされる。
• 他の手法・アプローチとの違い →計算速度の追求

• ようやく実問題に適用できるようになったが、設計会議では信用されない…

• 実現象の再現性を検証する必要がある。

Chungモデルによる粘性係数
LOX/H2 拡散火炎 (10 MPa)Sandia H2/Air 拡散火炎 (1気圧、2次元計算) (2019)

PB: Pressure-based

15



Design of Coaxial Injectors

Requirements :

・No combustion instability, No melting or erosion 

・Combustion efficiency (better mixing)

Small change of injector design parameters (<1mm) will affect the 

characteristics

➢ Effect of geometry changes can be evaluated by LES : ∆𝑥~𝑂(0.01mm)

• LOX diameter: 𝐷𝑂

• GH2 diameter: 𝐷𝐹

• Recess length: 𝐿𝑅

• Tip thickness: ℎ
• Chamfer angle: 𝜃
• Injector length

• LOX orifice diameter

• etc.

16

GH2

LOX
𝐷𝑂

𝐿𝑅

𝐷𝐹

ℎ

𝜃



Hydrogen Temperature Ramping Test

Results for five different types of coaxial injector (Nunome et al. AIAA 2011-6027)

Chamfered

No chamfer

LOX-post diameter 
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Validation Study for Different Combustion Modes

• Reproduce the change of combustion characteristics for one of the test 
cases in Nunome et al. AIAA 2011-6027
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LOX/GH2 Single Element Combustor
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GH2

𝐷𝑂,1

𝐿𝑅

𝐷𝐹
LOX Injector Parameters [mm]

𝐷𝑂,1, 𝐿𝑅 5.3

𝐷𝑂,2 6.3

𝐷𝐹 6.9

Unit 19-

20s

35.5-

36.5s

PC MPa 8.7 9.3

O/F - 7.584 6.483

TOI K 102.18 96.81

TFI K 91.45 51.03

Q LH2 kg/s 0.0503 0.0569

Q LOX kg/s 0.381 0.369

VR - 22.9 12.4

J - 10.7 6.8

𝐷𝑂,2

266mm3
0
 m

m

1
1
 m

m



Mesh with Manifolds (Overset Grids)

Number of Cells

mesh0001 360,708

mesh0002 334,932

mesh0003 6,503,264

mesh0004 1,673,672

mesh0005 3,805,776

Total Cells 12,678,352

Total Solution Points (P1) 101,426,816

mesh0001

mesh0002

mesh0003 mesh0005

mesh0004

40 points at tip (20 Cells)

dx=0.0125 [mm]

20

Overset Interface



Non-Reflective Boundary Condition
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Inlet LOX (T, Q 

+ Sponge zone)

Inlet H2 (T, Q 

+ Sponge zone)

Outlet (Supersonic)

Chamber Wall

(Ito-thermal, 500K)

Injector Wall

(Adiabatic)

• Acoustic reflection at inlet boundaries is 

suppressed by sponge zone (Freund et al. 

AIAA J. 1997) 

• No inlet disturbance (Intrinsic instability)

• LOX temperature is lowered to ~85K to 

correct the sound-speed error in SRK EoS. 

Damping term is added to energy eq. in sponge zone : 

𝑃𝑟𝑒𝑓 is “target pressure” taken from time-averaged 𝑃 of the previous job (~1 msec)

𝜕𝜌𝑒𝑡

𝜕𝑡
+ 𝛻 ⋅ 𝜌𝑒𝑡𝒖 + 𝑃𝜹 − 𝝉 𝒖 + 𝒒𝑒 = 𝜎 𝜌𝑒𝑡,𝑟𝑒𝑓 − 𝜌𝑒𝑡

𝑒𝑡,𝑟𝑒𝑓 ≔ 𝑒𝑖𝑛𝑡 𝑃𝑟𝑒𝑓, 𝑇, 𝑌𝑘 +
1

2
𝑢2 + 𝑣2 + 𝑤2



LOX/GH2 Single Element Combustor, 𝑇𝐻2 = 90𝐾
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• Cost: 1 week/case (several millions steps) with Fujitsu A64fx 500 CPUs (48 cores/CPU) 



Pressure with Density and Velocity Contours
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50K90K



Mean Temperature, Axial-velocity

50K90K
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Pressure PSD（Exp. vs CFD, 𝑇𝐻2 = 90𝐾 ）

• In PC, 1L and 2L chamber modes are reproduced. 

• In P_LOX, peaks of 5.0, 10.0 kHz are captured quantitatively.

2.8kHz

5.6kHz

8.5kHz

4.4kHz

5.0kHz

10kHz

15.6kHz

5.6kHz

LOX Manifold

(P_LOX)

Chamber 

(Pc)
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Chamber (Pc) LOX Manifold (P_LOX)



LOX Manifold

(P_LOX)

Chamber 

(Pc)

Pressure PSD（Exp. vs CFD, 𝑇𝐻2 = 50𝐾 ）

• In Pc, reduction of 2L mode is captured.

• In P_LOX, reduction of 4.5-5.0 kHz peaks is reproduced. 

4.4kHz

4.9kHz

2.9kHz

2.86kHz

5.96kHz

26

Chamber (Pc) LOX Manifold (P_LOX)



LE-X: Expander Bleed Cycle Engine for 1st-Stage

27[1] Kurosu et al. AIAA2008-4665

LE-X (Prototype of LE-9, 1st-stage of H3)

• Cycle: Expander Bleed

• Propellants: LOX/LH2

➢ Technologies demonstration model for the 
large (1st-stage) expander bleed cycle 
engine:

✓ Simple configuration
✓ Reduced system P, T
✓ Robustness to failures

LE-9

LE-X [1] LE-9

Thrust (Vacuum) 1410 [kN] 1471 [kN]

ISP (Vacuum) 430 [s] 425 [s]

Chamber Pressure 11.8 [MPa] 10.0 [MPa]

Mixture Ratio (O/F) 5.9 5.9

Weight 2250 [kg] 2400 [kg]

LE-X

Engine Characteristics



Objective of Full-Scale Combustor LES
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• To reproduce the combustion instability in the firing test (underway)

• To visualize flowfield inside chamber and to clarify driving source of instability

Watanabe et al., Mitsubishi Heavy Industries Technical Review, Vol.53 No.4 (2016)

LE-X Firing Test @Tashiro Chamber Pressure Fluctuation



Computational Grids (Overset) of LE-X

➢ LOX dome is modeled, but H2 manifold is not modeled.

➢ 2.9 B points without resonators, 3.0 B points with resonators. Note # of Cells is 1/8 for FR-P1

Chamber Grid1 (Hole-cut)

29

Injector Grid1

Injector Grid2

Injector Grid3

Chamber Grid1 (Hole-cut)

Chamber Grid2

LOX-Dome

> 500 injectors in total

Injector Grid1 (Structured grid)



フルスケールシミュレーションのエピソード

• 計算のセットアップが大変：格子作成・オーバーセット、分割、リスタート解のマッピング
• エンジニアの菱友システムズ 伊藤浩之氏がすべて解決。

• 初めてのフルスケール計算、やはり計算が不安定（開始直後<1ms に破綻）2020年
• 計算の堅牢性を上げるため、スキーム、物理モデルの実装検証、改良を重ねる。
• どこで落ちたのか？３次元ボリュームデータの可視化が大変。

• スーパーコンピュータ「富岳」で再チャレンジ（次ページ以降）
• 1年目、不安定圧力波が発生。人工スポンジで安定化。
• 2年目、環状キャビティ形状を追加し、安定化に成功。

Vis. File Type
File size/Step

[GB]

Full Volume Data

(w/o Kombyne)
190.9

Slice x5, Iso x13
13.7

Sample (0.9M pts), 

Slice x5, Iso x1
2.7

Kombyne (Intelligent Light)
による可視化データの削減

30



Computational Conditions and Cost

Case1 Case2

Pc [MPa] 7.54 8.15

Mixture Ratio [-] 7.54 6.44

LH2 Temperature [K] 74.62 82.44

LOX Temperature [K] 94.27 95.38

31

境界条件
• 流入境界：LOX/LH2それぞれの質量流量と
温度（人工スポンジを設定）

• 流出境界：超音速流出
• 壁面境界：チャンバー壁面は再生冷却・構造
伝熱を考慮したRANS解析の温度分布を設
定。それ以外は断熱壁

LES of the LE-X combustor
• ~3.0 B points (>500 injectors)
• 10 msec simulation takes 1 week using 5000 

CPUs (5000x48=240000 cores) @Fugaku.
• 4 processes per CPU → 4x5000=20000 partitions

試験条件



Instability during Initial Transient 

High-pressure (> 2x Pc) waves propagate tangentially 

in the chamber (originating near the faceplate).

Pressure wave deforms LOX/H2 shear layer and 

enhances mixing and combustion.

→The pressure wave is intensified by the heat release.

32



Artificial Mitigation of Initial Transient Instability

33

After 570,001 (6.29ms), ASZ全体, sigm=5, asz_supp_xmax=0.6
After 1,270,001 (13.99ms), sigm=25, asz_supp_xmax=0.6
After 1,370,001 (15.09ms), sigm=5, asz_supp_xmax=0.4
After 1,670,001 (18.46ms), sigm=5, asz_supp_xmin=0.1 >>blowup
After 2,070,001 (22,97ms), no ASZ
After 3,170,001 (35.38ms), ASZ in H2-mani
Blowup at 3,584,690 (40.06ms)

Sponge was applied in chamber

~40% of chamber length

Damping Term in Sponge Zone

• After applying sponge, Pc of the test (8.15 MPa) is nearly reproduced.

• Eventually, the instability grows up again and simulation blows up.

Instability

Instability



Stable Flowfield After Damping

34



Instability Again After Damping

• 1T (rotating) mode is growing near the chamber wall. (Not the most excited mode in the test)

• Rotating wave speed is ~1,500m/s  →correspond to the sound speed near the faceplate. 35



燃焼振動を抑制するための変更点

36

LE-Xの1Tモードと音響レゾネータの例

Annular cavity

Resonator

最外周噴射器近傍の断面

燃焼器形状モデルに新たに追加したもの:
✓ レゾネータ＋環状キャビティ
✓ 環状キャビティのみ

• LE-X燃焼試験では音響レゾネータを適用することで
燃焼振動（高次の横方向モード）を抑制した。

• しかし、シミュレーションでは１次の横方向モードに類
似した圧力波が発生しており、異なる現象の可能性
がある。



Outermost Injector (Velocity, Temperature)

Without Resonators With Resonators With Cavity



Outermost Injector (Velocity-x, Mean & RMS)

Without Resonators With Resonators With Cavity
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Pressure Fluctuation Near the Chamber Wall

Without Resonators

Mapping

Mapping

With Resonators With Cavity

39

𝑟 = 0.989𝑟𝑐

Blow up due to instability



今後の課題と展望

• 燃焼試験で発生した高次の横モードを再現したい。また、レゾネータ付加による抑
制効果を検証したい。

• ボム試験のような「動的安定性」の評価をシミュレーションで事前に実施したい。
• 燃焼振動の発生メカニズムを明らかにし、簡易（低次元）モデルでそのリスクを予
測・評価できるようになりたい。

NASA SP-194 からの引用（Page 35）
「利用可能な現在のツールと、実際のロケット燃焼振動に関する現在の知識がどのよう
に関連しているかを絶えず再評価するには、時間と忍耐の両方が必要である。」

40
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