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１．はじめに 

図1に回転デトネーションエンジン（Rotating 

Detonation Engine, RDE）の模式図を示す．2重円筒管

の間の空間に燃料と酸化剤を混合しながら噴入する．

その混合気中を円周方向に伝播するデトネーション

波で燃焼させ，既燃ガスが円筒管の軸方向に噴出し，

推力を取り出すデトネーションエンジンである．利

点は，デトネーション波が連続的に伝播するため，

デトネーションの開始が1度のみでよいこと，大流量

であり，単位面積あたりの出力が大きいこと，極め

て高速の燃焼であるため燃焼器サイズを小さくでき

ることがあげられる．熱伝達は既存ロケットより増

大する可能性が高いが，冷却機構（推進材への吸熱

・気化等）を工夫することで制御可能である． 

 RDE研究の歴史はWolanskiの総説 [1] に詳く述べ

られている．RDEの実験では，ロシアのLavrentyev 

Institute of Hydrodynamics のBykovskii et al [2] が可

視化研究を行っており，多種の混合気に対して，RDE

充填距離として，特性時間（微粒化，蒸発，拡散，

乱流混合といった爆発予混合気形成の物理過程に必

要とされる時間と化学反応時間の和）の17±7倍が必

要であることを示した．RDEのロケットとしての推

力実験はワルシャワ工科大学のKindracki et al. [3] に

よって，損失なしのロケット燃焼推力と同レベルの

推力発生が確認されている．2009年に2次元の数値解

析解が，Hishida et al. [4]によって行われている．理想

的な比推力値は，Shwer and Kailasanath [5, 6, 7]によっ

て示されている．特に圧力損失を低減するためのイ

ンジェクター形状を調査している[7]． 

  

Fig. 1 回転デトネーションエンジン 

（Rotating Detonation Engine, RDE）の模式図 

 

Nordeen et al.によって，流体粒子毎の熱力学的サイク

ル解析が行われている [8]．Uemura et al. [9] は，RDE

における横波生成機構に関して説明している．Naples 

et al. [10]は，自発光による可視化観測を行っている．

Gawahara et al. [11] はオーバル筒型の可視化用
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RDEで研究を行っている．Nakayama et al. [12, 13]，

Kudo et al. [14]によると，RDE中を伝播しているデト

ネーションの波面の曲率半径がセルサイズの10倍程

度以上であると，安定してデトネーション波が伝播

可能であることを，実験的に確認している． 

著者らの研究グループ以外では，日本のJAXA研究

開発本部，防衛装備庁，IHI，フランスのMBDA，ポ

ワチエ大学 (Institut Pprime)，米国のAFRL, エネルギ

ー省，Aerojet Rocketdyne [15], GE, ロールスロイス，

P&W，Purdue大学, Michigan大学, Washington大学, 

Maryland大学，アラバマ大学，シンシナティ大学，

ドイツのベルリン工科大学，オーストラリアのRMIT，

中国の北京大学，西華大学，韓国の釜山大学等でも，

精力的にRDEの実験が行われており，中でも宇宙推

進用高性能エンジンとして，早期の実用化を視野に

入れた研究が活発である（AIAA SciTech2019では12

セッションが開催された）．2015年からは，米国航

空宇宙学会（AIAA）内にPressure Gain Combustion 

（PGC）技術委員会が組織されている． 

さらにデトネーションエンジンのロケット燃焼器

としての理想的なモデル化はShepherd and Kasahara 

[16]によって提案されており，ロケット燃焼器として

基礎理論も整備されつつある． 

 

２．本研究の目的 

本研究では，観測ロケットの上段でのサイドジェ

ット付き回転デトネーションエンジンを開発し，深

宇宙探査用最上段エンジンとしての性能を実証する．

具体的には，観測ロケットS520-31号機による飛行実

証試験のＰＦＭを開発し（打ち上げは令和２年度），

機能を確認することである． 

この飛行試験を達成した後，2026年度ころの次世

代の月・惑星探査プロジェクト用（イプシロン用）

の高性能上段ロケットでのデトネーションエンジン

の実用化を目指す． 

 

３．実験装置 

観測ロケット用デトネーションエンジンシステ

ム（ＰＦＭ）の立体概略図をFig. 2に示す．システム

は，RDE, PDE, 燃料酸化剤供給タンク, アビオニク

ス等からなっている．また，推進剤は，メタン－酸

素である．RDEの燃焼流路内径は62 mmで流路幅が8 

mmの二重円筒型流路である．また，インジェクタ面

からスロートまでは75 mmである．点火には，火薬を

用いている．インジェクタ径は酸化剤，燃料共に1 mm

である．燃料側インジェクタ，酸化剤側インジェク

タはそれぞれ等間隔に70点（屋外長秒作動システム

燃焼試験）または120点（低背圧燃焼試験）配置して

いる． 

 
Fig. 2 観測ロケット用デトネーションエンジンシス

テムの立体概略図 

 

Fig. 3にRDEのPFMの地上燃焼試験の写真を示す．

RDEはアルミフレームで固定され，リニアスライダ

によって，一軸方向のみに運動は制限されている． 

 

Fig. 3 回転デトネーションエンジン（PFM）の地上

燃焼試験の様子 

 

Fig. 4にRDEとPDEの全システムPFM機能試験の写

真を示す．RDE, PDE, 燃料酸化剤供給タンクを一体

で試験し，飛行試験に近いシステムにて燃焼試験を

行い，安定作動を確認した． 

 

４．実験結果 

今回の実験結果から，宇宙用RDEの一般的設計手

法を確立した．メタン－酸素のＰＦＭエンジンを製
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作しトリプレットインジェクターにＣ／Ｃ壁面を使

用することで低損耗とすることができた．火薬を用

いて１００％の点火を達成した．また，小型化した

ＲＤＥで安定作動を達成した． 

 

Fig. 4 回転デトネーションエンジンエンジニアリン

グモデルの屋外長秒作動システム燃焼試験の様子 

 

また，ＰＦＭエンジンでは長秒の作動実験（６．

１秒×３回）に成功し，FM開発に移行可能であるこ

とを確認した．メタンは供給系全体で気体であるこ

とから，期待されていた安定燃焼を推力・圧力履歴

で確認した．なお，燃焼器への熱流束は平均２～５

MW/m2で質量流束にほぼ比例，伝播部で最大となっ

た[17]． 

以上に示したように，本研究では宇宙実証用のデ

トネーションエンジンを独立２系統(冗長系)でＰＦ

Ｍシステム（165 kg）として設計・製作し，基本機能

試験に成功した． 

 

５．単純円筒の回転デトネーションエンジン 

単純円筒の回転デトネーションエンジン（Fig. 5）

を製作し，デトネーションが安定伝播し，音速ジェ

ットを排気可能であることを確認した．単純円筒Ｒ

ＤＥが理想的な推力であることを確認した．また，

窒素でのRDE壁面フィルム冷却実験を実施し，性能

を確認した[18-19]．この試験結果は，2026年度ころ

の次世代の月・惑星探査プロジェクト用（イプシロ

ン用）の高性能上段ロケットでは，（２重円筒では

ない）よりシンプルで超小型のデトネーションエン

ジンを用いることが可能であること，つまり，将来

の研究展開を示した． 
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Fig. 5 単純円筒の回転デトネーションエンジン 
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