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１．実験概要 

現在のデトネーションエンジンは，極めて高い

周波数（1～100kHz 以上）でデトネーション波を

発生させることが可能になりつつあり，宇宙用エ

ンジンとして，実用化を視野に入れた研究が日欧

米，アジアで活発である．また，地上試験におい

て，その高い推進性能が各国で確認されており，

高性能な深宇宙探査用キックモーター（高 ISP・

総インパルス量調整可能）への応用が期待されて

いる．さらに，デトネーションエンジンシステム

が，打ち上げ振動・衝撃環境に耐え，D/B 調整さ

れ，高真空・微少重力環境下(スペース)にてエン

ジンを起動・停止し，かつ，キックモーターとし

ての安定作動することが，2021 年 7 月に予定され

ている観測ロケット S520-31 号機による飛行実験

で実証予定であり，試験結果が待ち望まれている． 

本提案では，デトネーションキックモーターを

３段目として，ペイロードを地球周回軌道に到達

できることを証明するために，液体酸化剤 and/or

液体燃料を使用したデトネーションエンジンシス

テムを開発し，飛行実証することを計画している．

本実証に成功すれば，研究成果は次世代イプシロ

ン等の深宇宙探査用高性能上段キックモーターへ

利用でき，今後の宇宙（天文・太陽）観測・月惑

星探査・深宇宙探査・地球大気プラズマ観測へ貢

献することになる． 

提案する研究では，観測ロケット S-520 の PI 部

（Sub PI 部）に液体燃料・液体酸化剤のデトネー

ションエンジンの推進システムを搭載する．観測

ロケットの１段の固体ロケットモータでの加速終

了後，ノーズコーンを開頭し，PI 部を切り離し，

デトネーションエンジンを作動させる．約 30 秒の

エンジン燃焼を行い，質量流量 1kg/s，推力 3 kN，

ΔV=180 m/s（落下包絡域は通常の観測ロケットの

場合を大きく逸脱しない）を得ることを計画して

いる．PI 部内のアビオニクスにて，デトネーショ

ンエンジンの推力特性・姿勢・位置の計測を行い，

データを地上へダウンリンクする．PI 部の全備重

量は 300 kg 前後を計画している． 

 

２．研究の背景 

この 20 年間，デトネーション波を利用したパル

スデトネーションエンジン（PDE）は，活発に研究

され，水素燃料で比推力 4200sec の空気吸い込み

式ジェットエンジン，水素酸素推進剤で比推力

190sec のロケットエンジンとなることが実験，理

論解析，数値解析によって，主に本提案者らの研

究グループ [Endo et al., Journal of Propulsion 

Power（以下 JPP）, 2004]や Caltech, NASA， 

Stanford 大研究グループによって解明された．本

提案者らは，滑走実証試験器 Todoroki を用いて性

能確認し，世界初の PDE システム実証論文として

発表した[Kasahara et al., JPP, 2009]．これま

での研究結果から，多種の推力増大効果を組み合

わせると，PDE の比推力は空気吸い込み式エンジ

ンで 6000sec 以上，ロケットエンジンとして（大

気圧下であれば）400sec 以上が可能であると考え

られる．2008 年１月には米国空軍研究所グループ

が PDE の飛行試験に世界で初めて成功した．本申

請者らは，平成 25 年度 JAXA/ISAS 戦略的研究開発
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研究（工学）プログラムによって，デトネーショ

ンエンジンの垂直飛行試験（Todoroki II）に成功

している[Matsuoka, et al, JPP，2015]．回転デ

トネーションエンジンは，極めて高い周波数（1

～100kHz 以上）でデトネーション波を発生させる

ことが可能になりつつあり，宇宙用高性能エンジ

ンとして，実用化を視野に入れた研究が日欧米，

アジアで活発である（AIAA SciTech2021 では 13

セッション開催された）．2015 年から，本提案グ

ループと NASA，AFRL，NRL，米国エンジンメーカ

ー（GE，RR，P&W，Aerojet）と多数の大学，フラ

ンス（MBDA，ポワチエ大)，ドイツベルリン工科大

他で AIAA 内に Pressure Gain Combustion （PGC）

技術委員会を組織し，活発に研究を展開中である 

[Goto et al., JPP, 2020]． 

このような背景の中，提案者らは，図１に示す

ように，宇宙科学研究所の工学委員会にデトネー

ションエンジンに関するRG（リサーチグループ）

を立ち上げ，2018年度にはデトネーションエンジ

ンキックモーター観測ロケット飛行実証WG（ワー

キンググループ）を立ち上げた．図２に示すよう

に，2021年7月には世界初で観測ロケットS-520-31

号機を用いたデトネーションエンジンシステム

（DES）の宇宙飛行実証を予定している．また，本

提案はS-520-31号機での開発において得られた技

術を活用することでプロジェクトを円滑に遂行す

る．  

 
図２ 観測ロケットS-520-31号機を用いた 

デトネーションエンジンシステム（DES） 

 
３．実験の科学的重要性・学術的意義 

本提案では観測ロケットS-520を用いた実験に

よって，デトネーションエンジンをキックモータ

ーとして，用いることができることを証明する．

本提案では，液体酸化剤，液体燃料を使用したデ

トネーションエンジンシステムを開発する．本飛

 
図１ デトネーションエンジン研究に関するロードマップ 
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行実証に成功すれば，次世代イプシロンの深宇宙

探査用高性能上段キックモーター，再使用ロケッ

トの軌道投入段推進系の実用化が可能となり，今

後の宇宙（天文・太陽）観測・月惑星探査・深宇

宙探査，地球近傍プラズマ観測へ大きく貢献する

成果となる.つまり，ISAS宇宙輸送系の中長期戦略

（宇宙輸送専門委員会からの提言2018）における

キックステージから軌道間輸送システムへの発展

を見据えた高性能推進系の基幹技術を構築する. 

また，デトネーションエンジンは，既存の燃焼

器を小型化高性能化可能である．デトネーション

波の伝播によって，混合促進・化学反応を短距離

で完結し，スロートがなくとも高圧燃焼可能とな

る．つまり，化学エネルギーをより高効率に利用

可能な宇宙推進エンジンとなりえる． 

 

４．実験方法，実験シーケンス等の概念図 

下図にS-520に搭載するPI部の概要図を図３に

示す.アビオニクス，デトネーションエンジン（ク

ラスタRDE）部，供給系，燃料タンク，酸化剤タン

クから構成される. 

 

 
図３ 搭載するPI部の概要図 

 

 以下に作動シーケンスを示す． 

 

①X-25秒：液体燃料デトネーション 

エンジンシステム（LDES）電源ON 

②X=0秒：モーター点火 

③非対称Yo-Yoデスピナ展開 

④ノーズコーン開頭 

⑤ＰＩ部分離 

⑥X+120秒LDES点火（作動時間30秒間）， 

推力3 kN，ΔＶ= 180 m/s 

⑦X+405秒：LDESタンクベント 

 

参考までに，S-520-31 号機の DES 概要図を図４に

示す．機械的な I/F は同様の形式を用いる． 

図４ S-520-31 号機に搭載されるデトネーシ  

ョンエンジンシステム（DES）概要図 

 

５．実験のための搭載機器に関する情報 

 図５にデトネーションエンジン系統図例

（S-520-31号機用のデトネーションエンジンシス

テムの配管系統図）を示す．燃料は液体燃料，酸

化剤は液体酸化剤を用いる予定である．図５では，

メタン，酸素となっているが，液体燃料，液体酸

化剤に変更して，実施する．また，エンジンはフ

ィルム再生冷却機能を有し，性能最適化を図られ

た燃焼器・ノズルを有するクラスタ型ＲＤＥを搭

載することを計画している． 

 

図５  デトネーションエンジン系統図例

（S-520-31号機用のデトネーションエンジン

システムの配管系統図） 

 

 図６には，電気系統図の例（S-520-31号機用の

デトネーションエンジンの電気系統図）を示す．

同様のアビオニクスにて，エンジン作動，データ

の処理を行う．飛行時の位置，速度，姿勢は，MCU

内に搭載した加速度センサによって測定し，デー

タを地上に送信する．あわせて，タンク内の状態

（圧力，温度），燃焼器内の状態（圧力，温度）

を圧力センサ，熱電対センサによって計測し，地

上に送信する．また，アビオニクスによって，エ

ンジンの起動（電磁バルブの開，点火器のＯＮ），

停止（電磁バルブの閉）を行う．また，搭載カメ

ラによる動画取得によって，エンジンの作動状況
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を記録し，地上へ送信する． 

図６ 電気系統図の例（S-520-31 号機用のデ   

トネーションエンジンの電気系統図） 

 

６．打上げまでの開発スケジュールと開発課題 

打ち上げまでの開発スケジュールは以下のとお

りである． 

●２０２１年度  

7 月 S-520-31 号機によりデトネーションエン

ジンシステムの打ち上げ 

  2 月 BBM を構築し，燃焼試験 

 

●２０２２年度 

5 月 EM 設計・製造 

10 月 EM 燃焼試験 

12 月 FM 設計 

  2 月 FM 製造 

 

●２０２３年度 

4 月  FM 燃焼試験 

5 月 FM 環境試験 

8 月 計器合わせ試験 

10 月 噛み合わせ試験 

12 月 フライトオペ 

 

各年度の開発課題は以下のとおりである． 

●２０２１年度の開発課題 

 S-520-31号機のフライト試験試験を実施する．

ノズル最適化・アレイ化開発，革新的熱制御技術，

タンク込みシステム開発の技術課題の解決を行う

（下の図７～図１０で示す）．ノズル最適化・ア

レイ化に関しては，金属３Dプリンタによる最終成

型エンジンをテストする．熱制御技術にはすでに

実績のあるフィルム冷却型で，最適化形状を見極

める．タンク込みシステム開発では，BBMを構築す

る．また，システム実験から出てきた課題を反映

し，翌年度のEM試験につなげる． 

 
図７ ノズル最適化（長短ノズル，ダイバージン

グＲＤＥ） 

 

 

図８ アレイ化開発（3Dプリンタを用いたクラス

タRDE） 

 

 

図９ 革新的熱制御技術（フィルム再生冷却ＲＤ

Ｅ） 

 

 
図１０ タンク込みシステム開発(上手はLOXの場

合の開発用環境) 
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●２０２２年度の開発課題 

 観測ロケットS-520用液体推進剤デトネーショ

ンエンジンシステムEM製作を製作し，地上燃焼試

験を実施する．昨年度までに実施してきた最適化

要素を十分に反映した，EMを構築する．また，シ

ステム実験から出てきた課題を反映し，翌年度の

FM試験につなげる．  

 

●２０２３年度の開発課題 

観測ロケットS-520用液体推進剤デトネーショ

ンエンジンシステムFM製作を製作し，地上燃焼試

験を実施する．環境試験，計器合わせ試験，噛み

合わせ試験を実施し，その後フライト実験を実施

する．  

 

７．本実験を通した人材の育成，教育，および社

会との関わり 

本実験を通じて，宇宙工学関連分野の若手研究

者人材を輩出できると考えている．また，飛行実

証プロジェクトを通じて，デトネーション工学の

みならず，システムズ工学，制御，構造，流体，

飛行力学，通信，アナログ/デジタル回路，画像処

理，IT 分野に通じたシステム統合問題の設定・解

決型の教育を行うことができ，プロジェクトマネ

ジメント力を涵養することができる．プロジェク

ト経験者は，プロジェクトマネジメントの困難さ

とその重要さを認識でき，次なる宇宙科学プロジ

ェクト参加時に経験を活用できる． 

この飛行実証が成功すると，ロケットエンジン

の歴史上初のデトネーション燃焼による軌道投入

が現実的となり，推進工学分野における学術的な

イノベーションにつながる．次世代宇宙機用エン

ジンとして，推進性能を飛躍的に向上させること

になる． 
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