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ABSTRACT 

In this study, an inner-cylinder-replaceable rotating detonation rocket engine is tested in a vacuum environment for various inner-cylinder radii ri 
ranging from 31 mm (typical lab scale) to 0 mm (no inner cylinder). As a result, it was clarified that there exists a critical inner-cylinder radius to 
sustain adequate thrust performance in the engine. Detonation waves attached to the inner-cylinder wall for ri = 23 and 31 mm (supercritical cases), 
whereas detachment of detonation waves from the inner-cylinder wall was observed for ri = 0 and 9 mm (subcritical cases), and 15 mm (critical case). 
In the cases of ri = 0, 9 mm (subcritical), and 15 mm (critical), strong chemical luminescence was observed significantly in the exhaust plume. For ri 
= 15 mm (critical cases), and 23 and 31 mm (supercritical cases), the measured specific impulses were greater than 80% of theoretical values. However, 
for ri = 0 and 9 mm (subcritical cases), the measured specific impulses were below 80% of the theoretical values. This is to be attributed to the 
imperfect detonation combustion observed significantly in the subcritical cases. From these results, we have concluded that the inner-cylinder radius 
is, at 15 mm, close to the critical condition to keep rotating detonation waves in a favorable state in the combustor.  
 
 
１．はじめに 
 デトネーションとは，燃焼が超音速で伝播する現象であり，

燃焼領域が衝撃波に結合し，後続する構造を有する．即ち，

衝撃波は燃料・酸化剤混合物を加熱・圧縮することにより燃

焼を開始させるとともに短時間で完結させ，一方で，燃焼領

域は膨張に際しては衝撃波を駆動する(1,2)．衝撃波加熱およ

び圧縮に引き続く定積的な燃焼過程により，デトネーション

においては，従来の工業機器で用いられてきた燃焼方式（デ

フラグレーションなど）に比して，より高温・高圧状態に到

達可能である．このため，熱サイクルにデトネーションを取

り入れることにより熱効率の向上が見込まれている．また上

述の様に，デトネーションにおいて燃焼は超音速で伝播する

ことから，大流量の爆轟性混合物を小さい燃焼器で燃焼完結

させることも可能となる．これらの著しい性質から，デトネ

ーションを利用することにより熱機関を小型化，高性能化で

きることが期待されており，特に，航空宇宙機の推進装置と

しての応用が全世界的に活発に検討されている(3)-(7)． 
 デトネーションを利用する熱機関は，一般にデトネーシ

ョンエンジンと呼ばれるが，特に燃焼器内部にてデトネー

ションを回転伝播させて連続的に維持するものは，回転デ

トネーションエンジン（RDE, rotating detonation engine）と

呼ばれる(8)．RDE では，通常，燃焼器を二重円筒構造で構

成し，内筒と外筒間の円環状領域に燃料および酸化剤を連

続的に噴射することで，デトネーションが方位角方向に伝

播を続け，燃焼器内で維持される．デトネーションにより，

高温・高圧の既燃気体が生成されるが，これをノズルによ

り加速し，高速排気することでロケット推進が可能となる．

このような RDE は，回転デトネーションロケットエンジン

と呼ばれ，これが本研究の対象である． 
 航空宇宙機への適用を考えるとき，より簡便で軽量なシ

ステムが求められるが，この観点では，RDE の燃焼器内筒

を取り除いても推進性能が維持できれば，システム上のメ

リットが大きい．即ち，燃焼器内筒は熱的に孤立しやすく，

作動時の高い熱負荷に実用的な時間スケールで耐えるため

には，冷却に工夫が必要となるからである．また，内筒自

身や，耐熱ないし冷却のための関連機器は，RDE 全体に対

して相当量の質量を占めることも，内筒削除によるメリッ

トにつながる．このことから，近年では，数値的および実

験的に内筒を取り除いた RDEの研究が散見される(9)-(13)．し

かしながら，回転デトネーションとして応用する場合の推

力性能と内筒の関係は著者らの知る限り検討がなされてお

らず，燃焼器の内筒が RDE の安定で高性能な作動に必要か

どうかについては，必ずしも明確な結論が出ていない． 
 そこで本研究では，燃焼器内筒の半径を典型的な実験機

スケールから 0（内筒無しに相当）まで順次変化させ，推

進性能を測定するとともに，燃焼器の内部およびプルーム

を高速度カメラによって可視化して，検討を行った．なお，

本研究では，主として宇宙航行用スラスターへの応用を見

据え，真空環境下（~ 5 kPa）で実験を実施した． 
 
２．実験装置および実験方法 
２．１．内筒可換 RDE 

 本研究で燃焼実験を行った内筒可換回転デトネーション

ロケットエンジン供試体の概要を Fig. 1 に示す．本エンジ

ンは，Ishihara et al.(14)によって開発されたものをベースとし

ている．全体が銅製であり，各部の封止にはフッ素樹脂製

O リングを使用した．燃料及び酸化剤に対してそれぞれ 1
つずつ，計 2 つのプレナム室を有し，それぞれのプレナム

室からは細孔式のインジェクターを通じて燃焼室に底面か

ら推進剤を供給する．インジェクターは二元衝突型であり，

燃料および酸化剤の噴射孔は，それぞれ直径 1mmのものを

120 個ずつ有しており，衝突角は 90 deg.である．燃焼器は，

一定の内径を有する外筒と一定の外径を有する内筒からな

り，底部から出口に至るまで一定の断面形状の環状流路を

有する．本実験では，燃焼器下流に，収縮拡大部やコニカ

ルプラグ等は付加せず，燃焼室出口をエンジン出口とした．

また，エンジン始動のためにはプリデトネーターを使用し，

プリデトネーターは燃焼室底面から 9 mm の位置に接続し

た．内筒の半径 ri は，典型的な実験機スケールである 31 
mm から 23, 15, 9, 0 mm と順次小さいものに交換することが

できる．なお，ri = 0 mm は内筒無しを意味する． 
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２．２．真空燃焼実験設備 

 RDEを真空環境下で燃焼するための真空燃焼設備は，テ

ストチャンバー，ダンプタンク，推進剤供給系，およびス

ラストスタンドからなる． 
 テストチャンバーおよびダンプタンクは，ステンレス製

パイプで連結されており，2 台の油回転ポンプにより容器

内全体を真空引きすることができる．合計体積は 30.1m2で

あり，短時間の燃焼実験であればチャンバー内をほぼ一定

の圧力に保つことが可能である．テストチャンバーには観

測窓を設けており，内部に設置した供試体をチャンバー外

から撮影することが可能となっている． 
 推進剤供給は，チャンバー外部の高圧ボンベからブロー

ダウンにより行う．チャンバー内へは，チャンバー壁に設

置されたフィードスルーを通して導入される．推進剤流量

は，供給配管の途中に設置したチョークオリフィスの孔径

を変化させることで調整できる．オリフィス径を変化させ

ることで，高圧ボンベの残量が変化してもある程度供給流

量を一定に保つことができる．また，エンジン始動のため

のプリデトネーターへは，減圧弁を介して 1 MPa 以下に減

圧した状態で推進剤を供給する．プレナム室やプリデトネ

ーターへの推進剤供給の開閉は，それぞれ空圧弁と電磁弁

により，PLC（programmable logic controller）からの信号に

基づいて行う． 
 スラストスタンドは，テストチャンバーの台に水平に設

置した．静止部と可動部からなり，それらは 2 本のリニア

レールにより結合した．可動部は，並進 1 自由度を有して

おり，ロードセルを介して静止部と結合した．スラストス

タンドの可動部に供試体を剛に据え付けることで，スラス

トスタンドの可動方向の推力を計測することができる．実

験中は，可動部にプリロードをかけた． 
 
２．３．計測および撮影 

 本研究においては，推進剤流量，推力，および燃焼室圧

力を計測し，燃焼室内部およびエンジンの排気プルームを

高速度カメラで撮影した．以下で，それぞれの詳細を説明

する． 
 推進剤流量は，文献(14)の方法に従って計測した．すな

わち，燃料および酸化剤の供給開始から着火までの間（コ

ールドフロー）で各プレナム室圧が十分に高くなるように

上流のオリフィス径を調整し，インジェクターをチョーク

させる．その際の燃料および酸化剤プレナム室の圧力 pple

と，それぞれのインジェクターの総面積 Ainj を考慮すると，

燃料および推進剤の質量流量 ṁは，下式により決定できる． 

 

(1) 

ここで，Rは気体定数，T0は温度，は比熱比である．また，

Cc は校正係数である．校正係数は，燃焼実験とは別に，既

知の質量を既知の時間だけ流した際の平均流量と式(1)で
算出した流量が一致するように決定した．以上より，プレ

ナム室圧力を計測することで，推進剤流量を得ることがで

きる．なお，燃料および酸化剤は，エンジン燃焼中に必ず

しもインジェクターにおいてチョークしないが，供給ライ

ン上流のオリフィスでは常にチョークを維持するように各

条件を設定しているので，燃焼中もコールドフロー時と一

致する流量が担保される． 
 推力は，文献(13)の方法に従って計測した．すなわち，

テストスタンドに設置したロードセル（アイコーエンジニ

アリング製 MODEL-DUD）のアンプを介した出力を計測

することで推力を得ることができる．校正は，質量既知の

錘を，ワイヤーでプーリーを介してテストスタンドに吊り

下げ，荷重をかけることで行った． 
 また，燃焼室の圧力は，燃焼室底面（インジェクター面）

から軸方向に 9 mm 下流の位置で，外筒に測定ポートを設

け，圧力変換器（Keller 製 PA-23）を取り付けることによ

り計測した． 
 燃焼室内部の高速度撮影は，エンジンの対称軸下流から

行った．撮影には，カメラとして Vision Research 製

Phantom V2011，レンズとして Nikon 製 AI AF VR Zoom-
Nikkor 80-400 mm f/4.5-5.6D ED を使用した．また，プルー

ムの高速度撮影は，燃焼器の対称軸に垂直な方向から行い，

カメラは Photron 製 FASTCAM SA5 を使用した． 
 

Table 1 Experimental Conditions 
Item Condition 

Fuel Gaseous C2H4 
Oxidizer Gaseous O2 
Mass flow rate, ṁ, g/s 140±10 
Equivalence ratio,  1.15±0.21 
Outer cylinder radius, ro, mm 39 
Inner cylinder radius, ri, mm 0, 9, 15, 23, 31 
Back pressure, pb, kPa 5 

 
Fig. 1 Cross-sectional schematic of the test article without inner cylinder. 
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３．結果および考察 
 実験条件を Table 1 に示す．本実験では，燃料にはガス

エチレン，酸化剤にはガス酸素を使用した．実験の全 16
ケースを通して，推進剤流量を 140±10 g/s に，当量比を

1.15±0.21 に，計測誤差を除いて収めた．また，真空チャ

ンバー背圧 pbは 5±1 kPa に調整した． 
 結果として，内筒無し（ri = 0 mm）のケースを含む全て

の実験ケースにおいて，燃焼室内にて回転デトネーショ

ンが一定速度で定常的に伝播することが確認できた．ま

た，燃焼室底面から 9 mm の位置で測った燃焼室静圧 pc，

推力 F，および比推力 Isp は，内筒半径の増加とともに増

加した． 
 以下では，高速度カメラ撮影に基づいて燃焼構造および

流れ場を，また，推力計測や流れ場内の圧力計測に基づい

て推力性能を議論する． 
 
３．１．燃焼構造および流れ場 

まず，本節の要約として Fig. 1 にて，高速カメラ撮影に

よって得られた可視化画像から導かれる燃焼構造および流

れ場の概念図を提案する．大きな特徴としては，排気プル

ームにおいて Mach ディスク様の不連続が観測されたこと，

また，内筒半径の小さいケースでは，燃焼器室内において

デトネーション燃焼領域と考えられる強い発光領域が内筒

に接しない状態が観測されたことが挙げられる． 
燃焼室内部をエンジン軸方向下流から高速度カメラによ

り撮影することで得られた自発光の典型的な連続画像をFig. 
2 に示す．フレーム間隔は 6.25 s である．全てのケースに

おいて，画像の判別の容易性を考慮して，白黒反転，なら

びに明度およびガンマ値の調整を行った．また，特に ri = 0
および 23 mm のケースにおいては，比較の容易さのために

撮影により得られた画像を左右反転させている． 

Fig. 2において，特に強い発光が見られる（特に黒く見え

る）領域がデトネーション燃焼領域だと解釈できるが，例

えば a1 から e1 までを比較してみると，ri = 0 および 9 mm
のケースにおいて，デトネーション燃焼領域は明らかに内

筒と接触しておらず，外筒とのみ接触している．一方で，

ri = 23 および 31 mm のケースにおいて，デトネーション燃

焼領域は内筒および外筒の両方と接触している．ri = 15 mm
のケースにおいては，デトネーション燃焼領域と内筒の間

にはわずかに間隙がみられる．これらデトネーション燃焼

領域の燃焼器壁との接触の特徴の違いから，本稿では，ri = 
23 および 31 mm のケースを supercritical，ri = 0 および 9 mm
のケースを subcritical，ri = 15 mm のケースを critical と呼ぶ

こととする． 
また，内筒半径の小さい ri = 0, 9, 15, および 23 のケース

においては，デトネーション波の波頭数は 1 であったが，

内筒半径の最も大きい ri = 31 mm のケースにおいては，波

頭数は 2 であり，回転方向は同一であった．デトネーショ

ン波の伝播速度は，ri = 15 および 31 mm のケースを除いて

は，およそ 2300 m/s であり，ri = 15 および 31 mm のケース

では，それよりも 400〜500 m/s 遅い結果となった．なお，

デトネーション波の伝播速度は，高速度カメラの撮影結果

に基づき，燃焼室内を 10 周する間の平均速度として求めた．

その際，円周長としては，インジェクター中央における値

（rinj = 35 mm）を用いた． 
排気プルームをエンジンの軸と垂直方向から高速度カメ

ラにより撮影することで得られた自発光の典型的な連続画

像を Fig. 3 に示す．フレーム間隔は 6.67 s である．全ての

ケースにおいて，画像の判別の容易性を考慮して，白黒反

転，ならびに明度およびガンマ値の調整を行った． 
Fig. 3 からわかるように，全てのケースにおいて Mach デ

ィスク様の不連続が見られ，また，内筒半径が大きくなる

 
Fig. 2 Typical axial photograph of self-luminescence in the combustion chamber taken with high-speed camera (C2H4–
O2,  = 1.15±0.21, ṁ = 140±10 g/s, pb = 5±1 kPa). Black and white are reversed. For ri = 0 and 23 mm, the images are 
reflected horizontally. 
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に従ってより明確な不連続となる傾向がある．このことか

ら，エンジン出口にはバレルショックが存在することが予

想される．更に，このことは，排気プルームがエンジン流

路に特別な収縮部を設けなくても出口近傍で超音速となっ

ていることを意味するものと考えられる．加えて，ri = 0, 9
（subcritical）および ri = 15（critical）のケースでは，下流

へと吹き流される強い発光領域が確認できる．このことか

ら，subcriticalや criticalのケースでは，燃焼室内部でデトネ

ーションによる燃焼が一部不完全となっていることが示唆

される． 
 

３．２．推力性能 

スラストスタンドに設置したロードセルにより計測した

推力 F の典型的な時間履歴を Fig .4 に示す．それぞれの条

件において，0.2〜0.3 秒程度のプラトー領域が見られ，短

時間ながら定常的な状態が実現していることがわかる．な

お，本稿で議論する推力，推進剤流量，および流れ場の圧

力の時間平均は，Fig. 4 中の縦方向の 2 つの点線で囲まれた

領域において取った．また，図から，推力は内筒半径の増

加に伴って増加していることがわかる．これは，一定の推

進剤流量の下で内筒半径の増加により燃焼室断面積が減少

すると，燃焼室内の平均的な推進剤質量流速は増加して燃

焼室圧力の増加につながり，背圧に対してより大きな圧力

比が得られるためである． 
ロードセルにより計測した推力と推進剤流量とから算出

した比推力の燃焼室圧力に対する依存性を Fig. 5 に示す．

図中には，併せて，燃焼室底面から 9 mm の位置で計測さ

れた静圧を燃焼圧とみなして，1) 適正膨張，2) 定圧燃焼， 
3) 局所平衡流れを仮定することで NASA CEA(15)により算出

した理論比推力を黒の実線にて，また，理論比推力の 90%
および 80%のラインを黒の破線にて示した．図からわかる

ように，ri = 23, 31 のケース（supercritical）では，理論比推

力の 80%以上の性能が計測されている．他方で，ri = 0, 9 の

 

Fig. 3 Typical lateral photograph of self-luminescence of the exhaust plume taken with high-speed camera (C2H4–O2,  = 
1.15±0.21, ṁ = 140±10 g/s, pb = 5±1 kPa). Black and white are reversed. 

     
Fig. 4 Typical time, ta, history of thrust, F (C2H4–O2,  = 
1.15±0.21, ṁ = 140±10 g/s, pb = 5±1 kPa). RDE was ignited 
at ta = 0 s. 

     
Fig. 5 Dependence of specific impulse, Isp, on combustion 
chamber pressure, pc (C2H4–O2,  = 1.15±0.21, ṁ = 140±10 
g/s, pb = 5±1 kPa). Symbols are measured data. Error bars are 
shown only for the case where ri = 23 mm as a typical 
example. Solid line is ideal correct expansion curve computed 
by the NASA CEA code(15). 
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ケース（subcritical）では，supercritical のケースと比較して

性能の低下が見られるものの理論比推力の 80%弱の比推力

を維持している．また，ri = 15のケース（critical）において

は，理論比推力の 80%以上の値が計測された場合と，80%
弱の値が計測された場合が混在する．これは，3.1 節でも議

論したように，subcritical のケースでは，デトネーション燃

焼が不完全となっていることに起因するものと考えられる． 
以上より，本研究で用いた燃焼器においては，内筒半径

を縮小した場合にも高い性能を維持するための臨界値は，

およそ ri = 15 mm であると結論付ける．なお，推進剤イン

ジェクターは，内筒半径を変えた全てのケースで不変であ

り，このことが影響を与えている可能性もあるが，インジ

ェクターの影響に関する検討は今後の課題とする． 
 
４．結論 
本研究では，回転デトネーションロケットエンジンの内

筒半径を 31 mm から 0 mm（内筒無し）まで変化させ，真

空（~ 5 kPa）環境下で作動させることで，推力性能を計測

するとともに，燃焼室内部およびプルームの燃焼可視化を

行い，以下の結論を得た． 
内筒を小さくするとデトネーション波は内筒に付着しな

くなる．特に本研究では，デトネーション波が内筒に付着

する内筒半径 23および 31mmのケースを supercritical，デト

ネーション波が内筒に付着しない内筒半径 0および 9 mmの

ケースを subcritical，両者の中間である内筒半径 15 mmのケ

ースを critical と定義した．Critical および subcritical のケー

スにおいては，高速度カメラ撮影によって，燃焼器からす

す様の発光体が流下するのが観測された．また，推進性能

の評価によって，critical および supercritical のケースでは，

比推力が理論比推力に対して 80%以上を維持するが，

subcritical のケースでは，わずかに性能低下がみられた．こ

れは，エンジンでのデトネーション燃焼の不完全性に起因

するものと考えられる．よって，本研究で用いた燃焼器で

は，内筒を縮小した場合にも高い性能を実現するための内

筒半径の臨界値は，およそ 15 mm であり，このとき，燃焼

室内の平均的な推進剤流束は 33.2 kg/m2-s である． 
RDE から内筒を削除しても，燃焼室内で十分な質量流束

を維持することにより，極端な性能劣化が生じないことが

示唆される． 
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