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Abstract 
In this study, a reflective shuttling detonation engine (RSDE) operating with gaseous ethylene as fuel and gaseous oxygen 
as oxidizer was investigated. Chemiluminescence within the combustor was visualized from the aft end, with spatially and 
temporally high resolutions. To examine the propagation velocity of detonation waves, the oxidizer was diluted by gaseous 
nitrogen. As a result, the averaged propagation velocity of the detonation wave normalized by the Chapman-Jouguet 
detonation velocity decreased with the increase in the dilution ratio.  
 
１．はじめに 

 デトネーション（爆轟）[1-4]とは，燃焼反応が衝撃

波と一体となって伝播する，予混合燃焼の一形態で

あり，デトネーションを利用する熱機関は，デトネー

ションエンジン[5-7]と呼ばれる．本研究で対象とする

反射往復デトネーションエンジン（reflective shuttling 
detonation engine, RSDE）[8,9]は，このデトネーション

エンジンの一種である．矩形断面の燃焼室を有し，そ

の上流部（噴射面付近）において，側壁での反射によ

りデトネーション波を持続的に往復伝播させること

が特徴であり，これにより燃焼室内にデトネーショ

ン波を連続的に維持することが可能である． 
 燃焼室内にてデトネーション波を連続的に維持す

るデトネーションエンジンとしては，近年，回転デト

ネーションエンジン（rotating detonation engine, RDE）
が活発に研究されているが，RSDEは，このRDEと流

れ場の特徴に共通点が多い．また，RSDEは，その形

状から，燃焼室の内部可視化が比較的容易である．こ

れらのことから，本研究では，RDE内流れ場の理解に

資することを意図してRSDEを活用した． 
デトネーションエンジンは，近年，笠原らの研究グ

ループにより宇宙空間での作動実証が成功裡に達成

されており[10,11]，実用化に向けて着実に研究が進展し

ている．一方で，デトネーションエンジンの有用性を

一層高める観点から，長らく理論的に期待されてき

た全圧上昇（pressure gain）[11]は，今のところ実験的

検証の途上にある．この主な原因は，実際のエンジン

内のデトネーション波の非理想性[12]にあるものと考

えられており，従って，実際のエンジン内のデトネー

ション波の伝播特性の更なる理解深化が肝要と考え

られる．加えて，RDEの設計に際して，噴射器の設計

指針には必ずしも明確となっていない事項が多い． 
本研究では，RSDEやRDEといった連続作動型のデ

トネーションエンジンにおいて，実際の燃焼室内の

非理想的なデトネーション波の伝播特性を詳細に検

討することを目的とし，エチレンおよび酸素を作動

気体とするRSDEを対象として，高速度カメラにより

燃焼室内部の化学自発光を高い空間分解能と時間分

解能にて撮影を行った．また，デトネーションセルサ

イズを変調することを目的に酸化剤を窒素にて希釈

し，その希釈率を変化させて影響を検討した．本稿で

は，この概要について記す． 
 
２．実験方法 

２．１．供試体 
 本研究で使用したRSDEの供試体[13]の概要を図1に
示す．RSDEは，主として，燃焼室，2つの燃料マニホ

ールド（供試体内では独立で，連結されていない），
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および，1つの酸化剤マニホールドからなる．燃焼室

においては，図1(a)の紙面下方より上方へ向かって燃

料および酸化剤が噴射され，紙面左右方向にデトネ

ーション波が往復伝播する．また，既燃ガスは，上方

へ向かって排気される．燃焼器内を往復伝播するデ

トネーション波を可視化できるように光学窓を設け

ている． 
 燃焼室の寸法は，機軸方向（Z方向と定義）に36 mm，

デトネーション波伝播方向（X方向と定義）に90 mm，

これらに直行する方向（Y方向と定義）に5 mmである．

噴射器は，衝突型噴射器であり，F-O-Fトリプレット

のエレメントが1.88 mmの間隔で48等配されている．

燃料および酸化剤の噴射オリフィスの直径は，それ

ぞれ0.45 mmおよび1.0 mmである．なお，本供試体に

おいては，噴射器を含む部品のみ金属3Dプリンター

より付加加工にて製作されていることを付記してお

く． 
２．２．実験設備 

 供試体は，真空槽内に設置して燃焼試験に供した．

真空槽は，油回転ポンプにより真空排気できる．また，

供試体への燃料および酸化剤の供給は，高圧ガスボ

ンベから，減圧弁や流調弁，主弁などを介して行った．

主弁は，空圧作動式のボール弁であり，シーケンサー

からの電気信号に基づいて開閉を制御することがで

きる．なお，供試体の2つの燃料マニホールドには，

単一の燃料主弁から，下流で配管を分岐して供給を

行った．供試体の点火には，プリデトネーターを使用

した． 
 また，本実験では，酸化剤を，化学的に不活性な希

釈剤により希釈して供給した．この希釈剤は，酸化剤

供給配管に，T字ユニオンを介して導入した． 
２．３．計測項目 
 本実験においては，主として以下の項目を計測し

た：燃料温度および酸化剤温度（Tf, Tox），燃料およ

び酸化剤マニホールド圧力（Pf1, Pf2, Pox），燃焼室

圧力（Pc1, Pc2），真空槽内圧力（Pb），希釈剤流量

（ṁdil）．なお，燃焼圧力は，燃焼室中央において測

定した．圧力測定にはピエゾ抵抗型圧力伝送器

（Keller製PAA-23SY）を使用し，希釈剤の質量流量測

定には差圧式流量計（Alicat製MQ-3000SLPM-D）を使

用した．各種の計測器からの出力は，データロガーに

より記録した． 
 また，燃焼室後方（下流方向），および，燃焼室側

方から燃焼室内部を高速度カメラ（Vision research製
Phantom V2011およびPhantom TMX）により撮影した．

後方からの撮影では，空間分解能1 mm，時間分解能

 
図１ RSDE供試体の概要．赤い網掛け部分は燃焼室． (a)正面図 (b)断面図（斜線部は光学窓） (c)噴
射器エレメントの詳細図 

表１ 実験条件および実験結果の概要（Pf1：燃料マニホールド圧力，Pox：酸化剤マニホールド圧力，

Pb：真空槽内圧力，ṁf：燃料流量，ṁox：酸化剤流量，ϕ：当量比，ṁdil：希釈剤流量，Xdil：酸化剤中の

モル分率（希釈率），Pc1：燃焼室圧力，Nw：デトネーション波頭数） 

Run # Pf1 
kPa 

Pox 
kPa 

Pb 
kPa 

𝑚̇! 
g/s 

𝑚̇"# 
g/s 

𝜙 
- 

𝑚̇$%& 
g/s 

Xdil 
% 

Pc1 
kPa 

Nw 
- 

017 132 143 53.0 4.53 13.5 1.15 - - 70.3 2 
018 173 170 19.6 5.92 16.0 1.27 - - 66.3 1 
022 173 191 18.9 5.94 16.6 1.22 1.36 8.6 71.8 1 
023 171 197 19.8 5.86 16.8 1.20 1.79 10.8 68.7 1 
024 171 192 18.9 5.84 16.4 1.22 1.68 10.5 69.7 1 
027 171 217 19.8 5.85 17.8 1.12 2.58 14.2 72.1 1 

PC

POx Pf1 Pf2

FuelOx.

A – A

B

Ox.
Φ1.0×48

Fuel Φ0.45×48

B(a) (b) (c)

X

Z

Y

Z
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1 μsであった． 
 
２．４．実験手順 
真空槽を油回転ポンプにより所定の圧力まで真空

排気した後，シーケンサーによる自動シーケンスに

より燃焼試験を実施した．自動シーケンスでは，燃料

および酸化剤の主弁の開閉，プリデトネーターの燃

料および酸化剤の供給弁の開閉，プリデトネーター

のエキサイターへの点火信号の送出，ならびに，ロガ

ーおよび高速度カメラへのトリガー信号の送出を予

め決定したタイミングに基づいて制御した． 
２．５．実験条件 
 実験条件を，結果の概要を含めて表1に示す．燃料

にはC₂H₄，酸化剤にはO₂，希釈剤にはN₂を使用した．

酸化剤の窒素希釈率は，0〜14.2％の範囲で変化させ

た． 

 
３．結果と考察 

 図2に代表的な計測値の時間履歴を示す．横軸の

時間ゼロは，点火信号の立ち上がり時刻を基準とし

て定義した．まず，図2(a)からわかるように，燃料お

よび酸化剤のマニホールド圧力は，点火に十分先立

って立ち上がっており，点火前に定常的な供給状態

に達していることがわかる．また．2つの燃料マニホ

ールドの圧力には顕著な差異は認められず，同様の

供給状態であることがわかる．0秒での点火後，燃焼

室圧が立ち上がるが，これに伴い，マニホールド圧

も立ち上がる．約600 msで燃料がカットオフされ，

マニホールド圧が立ち下がると，これに同期して燃

焼室圧力も低下した．200〜600 msの間には，マニホ

ールド圧および燃焼室圧力が平坦なプラトーとな

っており，定常的な運転状態となっていることがわ

 
図２ 代表的な計測値の時間履歴 (a) Run #018（窒素希釈率0%） (b) Run #024（窒素希釈率10.5%） 

 
図３ 代表的な高速度カメラの撮影画像（Run #017） (a) 噴射器のエレメント配置（YX面） (b) 燃焼室下

流方向からの撮影画像（YX面） (c) 燃焼室側方からの撮影画像（ZX面） 
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かる．図2(b)も同様であるが，希釈剤の流量に関して

も一定の供給状態となっており，やはり，定常的な

作動状態を達成していることがわかる．表2の各種数

値は，点火後500～550 msの時間区間にわたり平均化

したものである． 
 図3に代表的な高速度カメラの撮影像を示す．点

火後400 ms時点のもので，化学自発光を捉えている．

この時デトネーション波は，紙面右方（+X方向）へ

伝播している．図3(b)より，機軸方向（Z方向）およ

び伝播方向（X方向）に直行する方向には，自発光の

強度が概ね一様に分布していることがわかる．また，

図3(b)および(c)より，自発光の強度は，デトネーシ

ョン波の波頭付近以外でも高く，波頭付近以外にも

燃焼領域があることがわかる． 
図4に酸化剤の窒素希釈率が0%（Run #018），10.5%

（Run #024），および14.2%（Run #027）の場合の波

動線図を示す．この波動線図は，高速度カメラによ

る後方からの撮影像から，Y方向の中心線（Y = 2.5 
mm）上のピクセル列を抜き出し，時間方向に積層し

て作成したものである．上述の通りY方向には自発

光の強度分布が概ね一様であることから，このよう

にして作成した波動線図は，燃焼室内を伝播するデ

トネーション波の十分典型的な挙動を示すものと

考えられる．この図からは，実際のデトネーション

波は，必ずしも定常的に伝播している訳ではなく，

平均的な伝播速度のまわりで加減速を繰り返しな

がら，非定常的に伝播する様子が観察できた．また，

必ずしも明瞭な1つの波頭のみが観察され続ける訳

ではなく，瞬時的には，波頭が2つに分裂したり，あ

るいは，波頭が不明瞭となったりする様子も観測さ

れた．また，伝播の容態に応じて瞬時的な伝播速度

にも差異が生じることが確認された． 

 
図４ 化学自発光像より得られた波動線図 

 
図５ 窒素希釈率が諸量に与える影響（Xdil：酸化剤の窒素希釈率，D：平均伝播速度，DCJ：CJ速度，l：
デトネーションセル幅） 

(a) Dilution ratio = 0% (Run #018)

(c) Dilution ratio = 14.2% (Run #027)

(b) Dilution ratio = 10.5% (Run #024)
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図5に，窒素希釈率が諸量に与える影響をまとめ

て示す．まず，図5(a)では，窒素希釈率の増加に伴い

デトネーション波の平均伝播速度が低下すること

がわかる．ここで，平均伝播速度は，任意の20往復

に要した時間と燃焼室のX方向寸法より算出した．

誤差棒は，平均伝播速度の変動量を示し，概ね10％
程度である．この変動量は，窒素希釈率が増加する

とともに増加する傾向が見てとれる．また，このと

き，図5(b)より，同時にCJ（Chapman-Jouguet）デト

ネーション速度（CJ速度）も低下するが，図5(c)より，

CJ速度で規格化した場合にも，平均伝播速度は，窒

素希釈率の増加に伴って低下することが確認でき

る．図5(d)には，各条件下でのデトネーションセル幅

を示す．窒素希釈率の増加に伴いセル幅が大きくな

ることがわかる．セル幅の変化による影響が示唆さ

れるものの，より多面的な分析が必要となる． 
 
４．おわりに 

 本研究では，燃料および酸化剤として気相エチレ

ンおよび気相酸素を用いて作動するRSDEに対して，

燃焼室内の化学自発光を後方および側方から高速

度カメラにより撮影した．なお酸化剤は，窒素によ

り希釈し，希釈率を変えてその影響を検討した．こ

の結果として，以下の結論を得た． 
• 燃焼室内においてデトネーション波は，機軸方

向および伝播方向と直行する方向には概ね一様

であることが確認された． 
• 燃焼室においてデトネーション波は，必ずしも

平均速度で定常的に伝播する訳ではなく，平均

速度に対して加減速を繰り返すことがわかった．

加減速の程度は，およそ10％程度であり，窒素

希釈率の増加とともに増加する傾向が見られた． 
• 本研究の条件下では，デトネーション波の平均

伝播速度をCJデトネーション速度で除した規格

化伝播速度は，窒素希釈率の増加により低下し

た． 
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