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Abstract 

Rotating detonation engine (RDE) is one of the engines using detonation waves, which are supersonic combustion waves, 

and the combustor size is expected to be reduced due to the compression performance by shock waves. In this study, 

combustion tests were conducted using RDE with liquid ethanol and gaseous oxygen to obtain the operating characteristics 

and propulsive performance. A rotating detonation wave was observed. When the manifold pressure at cold flow was less 

than the combustion pressure, the combustion was finished because it took time to recover the pressure. In the combustor 

without a contraction-expansion nozzle, a non-ignition mode was confirmed for large combustor diameter. The small 

Damkohler number and the small cross-flow Weber number were shown to cause a non-ignition mode. As for the propulsive 

performance, it was confirmed that the combustor without a contraction-expansion nozzle should be compared with the 

theoretical value of the Rayleigh flow, not with the theoretical value of the isentropic flow used in a conventional rocket 

engine. In addition, the combustion tests with small combustor L/d and small mass flux showed smaller characteristic 

exhaust velocities compared to the theoretical values. 

 

1. 緒言 

デトネーション波は，可燃性混合気中を，衝撃波を

伴いながら超音速で伝播する燃焼波である．デトネ

ーション波は，衝撃波と燃焼波が近く，強くカップリ

ングすることで自走伝播する[1,2]．衝撃波によって流

体的に高温・高圧に圧縮されるため，短時間で燃焼完

結することができる．したがって，燃焼器サイズを小

型にできるという利点がある．デトネーション波を

利用したエンジンの一つに回転デトネーションエン

ジン（Rotating detonation engine, RDE）がある．RDE

は，周方向にデトネーション波を伝播させ，軸方向推

力が連続的に得られるエンジンである．近年のRDE

の研究はWolanski [3]，Anand and Gutmark [4]，Raman 

et al. [5]によってまとめられている．RDE作動パラメ

ータ，内部燃焼構造，推進性能に関しては数多くの研

究が行われてきた[6-11]．Bykovskii et al. [6]は様々な

燃料と酸化剤の組み合わせでRDE作動と充填高さの

関係を経験的に観測した．Rakin et al. [7]は水素-空気

を用いたRDEでOH*ラジカル発光可視化および圧力，

伝播速度計測によって非予混合時のデトネーション

の燃焼構造について研究した．Anand et al. [8,9]は様

々なインジェクタを持つ二十円筒型RDEを用いて

RDE作動範囲とデトネーション波速度に関して評価

した．Athmanathan et al. [10]は，化学発光及びOH-PLIF

観測を行い，非予混合RDEにおける壁面の曲率の影

響を調査した．また，3次元非定常レイノルズ平均ナ

ビエ-ストークス方程式(URANS)を行い，実験値とよ

く一致した結果を報告した．Bach et al. [11]は，燃焼

器幾何形状，質量流束，作動範囲の淀み圧力依存関係

について調査した．上記は主に二十円筒型RDEでの

研究例だが，単円筒型RDE，ディスク型RDEなど様々

な幾何形状を用いた研究が行われている．単円筒

RDEにおける利点の一つは，二重円筒RDEと比較し

て内側の壁がないことによって構造重量が小さくな

り，熱負荷対策も軽減できる点が挙げられる．

Kawasaki et al. [12]，Yokoo et al. [13]によって単円筒

RDEの推進性能が二重円筒RDEと同等程度であるこ

とが確かめられた． 

以上の研究は気体推進剤が用いられており，十分

に作動特性や推進性能の研究が進められている．し

かし，RDEの実用化に関しては，未だに多くの課題が

存在する．その一つに高いエネルギー密度を有する

液体推進剤の適用がある．デトネーション波は，自走

伝播のために衝撃波背後で直ちに燃焼する必要があ
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るため，液体推進剤を用いたRDEでは，デトネーショ

ン波が1周する間に大部分の液体推進剤が微粒化・蒸

発の過程を経て混合されていなければいけなく，気

体推進剤と比較して複雑な現象を有する．近年，液体

推進剤を用いたRDEの研究がいくつか報告されてい

る[14-19]．Kindracki et al. [14]は，液体ケロシンと空

気を推進剤として少量の水素を加えることでデトネ

ーション波伝播について研究した．安定したデトネ

ーション波伝播にはケロシンを加熱必要があると報

告している．Frolov et al. [15]は，多孔質材を用いてフ

ィルム上に液体n-ペンタンを供給することでデトネ

ーション波伝播を確認し，燃焼壁への熱負荷が効果

的に減少したことを報告した．Lim et al. [16]は液体

RP-2と予熱した気体酸素を用いてRDE作動に成功し

ており，燃焼器熱負荷が，化学平衡状態を仮定したと

きの従来の燃焼器のスロート熱負荷よりも大幅に低

いことを報告した．Ding et al. [17]は液体ケロシンと

空気を推進剤としたRDEにおいて，酸素質量分率の

伝播モードへの影響を研究した．酸素質量分率が増

加すると伝播モードが1枚伝播から2枚伝播に変化し，

さらに，総質量流束が50 kg/(s･m2) 未満では2枚の回

転燃焼波が逆回転するモードが現れたことを報告し

た．Zhao et al. [18]は液体ケロシンを用いた単円筒

RDEで，出口収縮比が伝播モードに与える影響につ

いて調査し，収縮比が2.5以上でデフラグレーション

モード及び不着火モードが観測されたと報告した．

Ishihara et al. [19] は，液体エタノールと気体酸素の組

み合わせでRDE作動実証し，CH*ラジカル発光可視化

でRDEの内部燃焼構造を観測した． 

上記のように，液体推進剤を用いたRDEの研究は

行われてきているものの，RDEの作動条件は明確に

わかっていない．本研究グループでは，常温・常圧で

液体のエタノールを用いて酸化剤に液体亜酸化窒素

を用いて，液体推進剤を用いたRDEの作動条件，推進

性能および内部燃焼構造に関する研究を行ってきた

[20]．異種衝突型インジェクタを用いて，内側インジ

ェクタ角度が小さいとき，RDE作動しなかった．この

理由としては，デトネーション波が回転伝播する壁

面付近に推進剤が十分供給できなかったからである

と考えられる．一方で，インジェクタと壁面が近く，

供給後すぐに壁面と衝突して液膜を形成してしまう

と，デトネーション波伝播の必要条件であるデトネ

ーション波背後における急速な燃焼が満足できない

可能性がある．そこで本稿ではインジェクタおよび

壁面内径を変えることで燃焼器内の液体分布を変更

させ，RDE作動に及ぼす影響について調査した． 

 

2. 実験装置 

本研究で使用した本研究で用いた単円筒RDEの概

要を図 1に示す．図1に示す通り，2つの異種衝突型イ

ンジェクタを用いた．どちらも内側から気体酸素，外

側から液体エタノールを供給した．エタノールは窒 

 

図 1 実験装置 

dc=28, 30, 40, 50 mm

Lc=100 mm(dc=28, 30, 50 mm)

Lc=110 mm(dc=40 mm)

Ethanol

O2(g)

dc=16, 20, 30 mm

Lc=30, 100 mm

Ethanol

O2(g)

(a) Injector 1 (b) Injector 2
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図 2 実験装置（インジェクタ2, ノズルあり） 

 

表 1 燃焼器幾何形状 

Injector dc [mm] Lc [mm] Wall Nozzle εc 

1 

18 100 Resin × － 

20 30/100 SUS × － 

30 100 Resin × － 

2 

28 
100 Resin × － 

115 Resin 〇 1.77 

30 100 Resin × － 

40 
110 SUS × － 

130 SUS 〇 1.71 

50 100 Resin × － 

 

素加圧によって供給し，酸素はブローダウンによっ

て供給した．図 1 (a)および図 1 (b)の衝突点はそれぞ

れ12 mm, 24 mmであり，衝突角はどちらも90 degであ

る．図 1 (a)より，インジェクタ1は，エタノールイン

ジェクタに24×φ0.20 mmのホールインジェクタ，酸

素インジェクタに24×φ0.80 mmのホールインジェク

タを用い，それぞれピッチ円15 mm, 9 mmから供給し

た．一方，図 1 (b)より，インジェクタ2は，エタノー

ルインジェクタに48×φ0.25 mmのホールインジェク

タ，酸素インジェクタに48×φ1.05 mmのホールイン

ジェクタを用い，それぞれピッチ円27 mm, 21 mmか

ら供給した．両方のインジェクタ間距離をほとんど

同じである．また，燃焼器内径はインジェクタ1では

16, 20, 30 mmと変化させ，インジェクタ2では28, 30, 

40, 50 mmと変化させた．したがって，インジェクタ

1はエタノールインジェクタと壁面の距離は0.5, 2.5, 

7.5 mmと変化させ，インジェクタ2では0.5, 1.5, 6.5, 

11.5 mmと変化させている．また，図 2に示すように，

インジェクタ2において，燃焼器内径が28, 40 mmの条

件でのみ収縮拡大ノズルを取り付けて燃焼試験を行

った．収縮比εc (Ac/Ath)は1.7~1.8とほとんど同じ条件で

ある．収縮拡大ノズル使用時の燃焼器長は燃焼器底

部からノズルスロートまでの距離である．以上の実

験装置の幾何形状を表 1にまとめる．表 1より，燃焼

器内径20, 40 mmのとき，壁面はSUS304を用い，それ

以外は光造形のHighTempレジンを用いた． 

本研究では，圧力，温度，軸方向推力が計測された．

圧力（PAA-23, Keller）は各マニホールド内部圧力

pethanol, pox，底部圧力p0，壁面圧力p5-p85を計測した．温

度は接地型シースK型熱電対（JISクラス2）を用いて，

各マニホールド内部温度Tethanol, Toxを計測した．RDE

の高周波作動確認のため，軸方向下流から高速度カ

メラ（Phantom v2011, 400,000 fps）を用いた内部可視

化を行った．また，壁面にレジンを用いた試験では径

方向から高速度カメラ（TMX-7510, 400,000 fps）で内

部可視化した．点火には火薬を用いた． 

 

3. 結果と考察 

3.1. RDE作動範囲 

図 3に実験条件およびその条件での燃焼形態を示

す．実験条件は当量比および質量流量を変更させた．

先行研究[19]より，インジェクタ1（24対）では，当

量比範囲が0.5~1.0でしかRDE作動しないため，燃焼

器内径を変化させる試験は，当量比が0.5付近で燃焼

試験を行った．また，インジェクタ2（48対）では，

RDE作動する当量比範囲が大きいため，両論比（当

量比1）で燃焼試験を行った．また，先行研究[21]よ

り，燃焼圧力もRDE作動に影響を及ぼすため，質量

流束G(=ṁtotal/(Ac/ εc))をほぼ一定とするために，内径

が大きい場合は流量を増加させるなど質量流量を

変化させた．また，全ての燃焼試験は背圧13±4 kPa

の真空環境下で実施した．「デトネーション」と「デ

フラグレーション」の判別は後述する．「失火」は

ある秒数火炎維持されたが，推進剤供給終了前に火

炎維持ができなくなったモード，「不着火」は火薬

の発破には成功したが燃焼器内で火炎維持されな

かったモードである． 

図 3より，インジェクタ1では燃焼器内径が30 mm

の時はRDE作動に成功したが，18 mmの時はデフラ

グレーションであった．また，燃焼器内径が20 mm, 

長さが30 mmの時，質量流束が小さくなると，デト

ネーションからデフラグレーション，不着火にモー

ドが変化した．一方インジェクタ2では，内径50 mm

では不着火となった．また，内径40 mmでは質量流

束が小さい燃焼試験しか火炎は維持できなかった．

内径30 mmの時は，全ての条件でRDE作動した．し

かし，内径28 mmでは質量流束が小さい燃焼試験で

は不着火となったが，質量流束を大きくすると，失

火モードとなった．ノズルを付けた場合，ノズルが

ない不着火の質量流束でも火炎維持し，RDE作動に

成功した．2つのインジェクタを比較すると，インジ

ェクタ-壁面距離が最小の0.5 mmの条件で燃焼形態

が異なることが確認できる．燃焼形態の違いやそれ 

Ethanol

O2(g)

dthdc=28, 40 mm

Lc
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図 3 実験条件および燃焼形態 

 

ぞれの燃焼器における不着火，失火モードの原因に

ついては後述する． 

図 4にインジェクタ1およびインジェクタ2での圧

力履歴を示す．壁面にレジンを用いた試験では燃焼

試験の途中で溶ける可能性があったため，燃焼時間

は0.5 sと設定した．図 4より，燃焼器内径は異なる

が，同じ質量流束でも総インジェクタ断面積の小さ

いインジェクタ1ではより高いマニホールド圧力で

供給されている．気体酸素はどちらもチョーク流れ

で供給されている．インジェクタ2のコールドフロ

ーでのエタノールマニホールド圧力は，燃焼圧力と

近く，点火と同時に圧力の増加が確認された．圧力

の増加幅が燃焼圧力よりも高い理由として，高圧な

デトネーション波によってインジェクタの一部で

逆流する領域が存在し，実効断面積が小さくなって

いるからであると考えられる． 

図 5に軸方向下流からの自発光画像履歴を示す．

図 5 (a)では，明確な回転燃焼波は確認されなかった

が，図 5 (b)では高輝度の回転燃焼波を確認した．ま

た，自発光画像履歴から求めた短時間フーリエ変換

(Short-Time Fourier Transform, STFT)結果を図 6に示

す．STFT結果は，図 5に赤色の領域で示す中心から

壁面までの1ピクセルの全画像の平均輝度値にフー

リエ変換を実行した．図 6より，図 6 (b)では高周波 

 

 

図 4 圧力履歴; (a)インジェクタ1, dc=20 mm, 

Φ=1.03±0.08, G=100±3 kg/(s･m2), SUS, デフラグレー

ション, (b) インジェクタ2, dc=30 mm, Φ=1.17±0.14, 

G=80±4 kg/(s･m2), Resin, デトネーション 
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図 5 軸方向下流からの自発光画像履歴; (a)インジェクタ1, dc=20 mm, Φ=1.03±0.08, G=100±3 kg/(s･m2), SUS, 

デフラグレーション, (b) インジェクタ2, dc=30 mm, Φ=1.17±0.14, G=80±4 kg/(s･m2), Resin, デトネーション 

 

 

図 6 短時間フーリエ変換(STFT)結果; (a)インジェ

クタ1, dc=20 mm, Φ=1.03±0.08, G=100±3 kg/(s･m2), 

SUS, (b) インジェクタ 2, dc=30 mm, Φ=1.17±0.14, 

G=80±4 kg/(s･m2), Resin 

 

数におけるピーク値の強度が大きい．したがって，

このモードをデトネーションと定義した．図 6 (a)に

も高周波数に弱いピーク値があるが，1 kHz未満の低

周波数のピーク値と同じ程度の強度であり，図 6 (b)

のピーク値と比較すると，2桁以上小さい．これは，

燃焼振動等の火炎の揺らぎを捉えていると考えら

れ，デトネーションとは違うモードであると考えら

れる．したがって，図 6 (a)に見られるような，明確

な回転燃焼波が確認できず，STFT結果でも高周波数

帯でも高強度のピーク値を持たないモードをデフ

ラグレーションと定義した． 

 

3.2. 失火モード 

図 3に示した通り，インジェクタ2でdc=28 mmの

とき，失火モードとなった．この時の圧力履歴の一

例を図 7に示す．図 7より，点火時に燃焼室圧力(p0, 

p10)が立ち上がっているため，点火に成功し火炎の

維持を確認した．しかし，推進剤の供給が終了して

いない中で点火後約0.1 sで燃焼圧力が低下し，火炎

が維持できなくなったことが確認できる．また，イ

ンジェクタ固定で内径を小さくしているため，エタ 

 

 

図 7 圧力履歴; インジェクタ2, dc=28 mm, 

Φ=1.08±0.05, G=113±3 kg/(s･m2), Resin, 失火 
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図 8 STFT 結果 ; インジェクタ 2, dc=28 mm, 

Φ=1.08±0.05, G=113±3 kg/(s･m2), Resin, 失火 

 

ノールマニホールド圧力も点火してから増加して

いることが確認できる． 

図 8に失火モードでのSTFT結果を示す．図 8より，

点火後，高周波作動（デトネーション）と低周波作

動（デフラグレーション）を繰り返している．上記

にも述べたが，デトネーション作動しているとき，

マニホールド圧力が低いと，高圧のデトネーション

波によってインジェクタの実効断面積が小さくな

る．したがって，エタノールの供給が小さくなって

デトネーション作動しなくなったのだと考えられ

る．また，燃焼終了近くではデトネーションの割合

が高いことが確認でき，エタノールの強が追従でき

ずに失火したと考えられる．以上の結果より，エタ

ノールのコールドフローでのマニホールド圧力と

理論燃焼圧力pthの比の失火モードへの影響につい

て図 9に示す．理論燃焼圧力pthは式(1)より算出した． 

𝑝th =
𝑐th
∗ 𝑚̇total

𝐴c 𝜀c⁄
 (1) 

ここで，c*
thは理論特性排気速度である．通常のロケ

ットエンジンでは，式(2)を用いる． 

𝑐th,isentropic
∗ =

√𝛾𝑅𝑇c

𝛾√(
2

𝛾 + 1
)

𝛾+1
𝛾−1

 
(2) 

しかし，式(2)は淀み圧力（燃焼圧力）がスロートで

チョークするまで等エントロピー過程を仮定して

導出すため，この式は断面積が減少しながら加速す

る．したがって，今回のノズルのない燃焼器では，

摩擦を無視すると仮定すると，燃焼熱によって加速

する（熱閉塞）と考えられる．これはレイリー流れ

でのチョークである．レイリー流れでは熱量Qmaxを

経て，出口でチョークする．Qmaxは式(3)に示すよう

に，未燃推進剤と既燃推進剤のエンタルピー差より

算出した． 

 

図 9 圧力比の失火モードへの影響 

 

𝑄max = ∑ 𝜇𝑗ℎ𝑗(𝑇)
unburned

− ∑ 𝜇𝑘ℎ𝑘(𝑇)
burned

 (3) 

ここで，μj, μkはそれぞれ未燃推進剤と既燃推進剤の

質量分率，hj(T), hk(T)は未燃推進剤と既燃推進剤のエ

ンタルピーである．熱量的完全気体を仮定したとき，

連続の式より理論特性排気速度c*
th,Rayleighは式(4)~(6)

より算出した． 

𝑐∗ =
𝑝0𝐴c

𝑚̇total

 (4) 

𝑚̇total = 𝜌𝑢𝐴c = 𝑝0𝐴c

𝛾𝑀0

𝑎0
 (5) 

𝑐th,Rayleigh
∗ =

𝑎0

𝛾𝑀0

 (6) 

ここで，a0は初期音速，M0は初期マッハ数である．

簡単のため，熱量的完全気体を仮定しており，未燃

推進剤にQmaxが与えられてチョークすることを考え

た．ここで熱量Qmaxは主に推進剤の当量比によって

決定するため，出口チョークを満たすように初期マ

ッハ数M0は供給条件に依らず式(7)によって陰的に

算出される． 
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𝑄max

𝐶p𝑇0
=

(𝑀0
2 − 1)2

2(𝛾 + 1)𝑀0
2 (7) 

図 9より，インジェクタ2でdc=28 mmのとき，圧力

比は1よりも小さい．したがって，点火と同時に供給

が止まり，マニホールド圧力も小さいため圧力回復

に時間がかかって失火につながったと考えられる．

また，インジェクタ1でdc=16 mmのときは火炎の保

持に成功したが，この原因としてデフラグレーショ

ンであったことと，燃焼器L/dが大きかったことが挙

げられる．インジェクタ-壁面距離は変更していない

が，内径を大きくするとデトネーション作動しやす

いことが考えられる．曲率半径を変えた参考文献

[22-24]では，内側の曲率半径riとセルサイズλで評価

しており，ri/λが大きいほど曲がりのある流路での伝

播が安定すると報告している．流路幅は等しいため，

外側の曲率も影響しているとも捉えることができ

る．また，単円筒RDEの内径を変化させた研究[25]，

二重円筒RDEの内筒の半径を変化させた研究[26]で

は，燃焼断面積が大きくなるほどRDE作動範囲が広

がると報告している．二重円筒RDEでは，自己着火

推進剤を使用しており，燃焼断面積の増加に伴い，

燃焼器壁に付着した液体推進剤の量が減少し，より

多くの液体推進剤が回転デトネーション波を維持

するために利用されるからであると報告している．  

 

 

図 10 径方向自発光画像; インジェクタ2, dc=50 

mm, Φ=0.95±0.07, G=82±3 kg/(s･m2), Resin, 不着火 

したがって，デトネーション作動しやすさに関し

ては，径方向からレーザーシートを入れて燃焼器

内部の液体推進剤分布を定性的に評価する予定で

ある． 

 

3.3. 不着火モード 

図 3に示した通り，燃焼器内径dc=40, 50 mmのと

き，不着火モードとなった．dc=50 mmのときの径方

向からの自発光可視化結果を図 10に示す．図 10よ

り，燃焼器内で点火に成功したことが確認できるが，

火炎は燃焼器内で維持できず吹き消えた．この原因

として，ダンケラー数で評価した．ダンケラー数Da

は参考文献[27,28]より，式(8)~(10)より算出した． 

𝐷𝑎 =
𝑑ethanol |𝑢ethanol − 𝑢ox|⁄

𝜌ethanol (𝜔̇𝑀ethanol)⁄
 (8) 

𝜔̇ = 𝐴exp (−
𝐸a

𝑅𝑇
) [Ethanol]0.15[Oxygen]1.6 (9) 

[Propellant] =
𝑚̇ 𝐿c (𝑢𝑀w)⁄

𝐴c𝐿c
 (10) 

ここで，dethanolはエタノールインジェクタ径，uethanol

はエタノール供給速度，uoxは酸素供給速度，ω̇は化

学反応速度である．Mwはモル質量，Eaは活性化エネ

ルギー(=30.0 kcal/mol)であり，係数Aは1.8×1012であ

る．図 11にダンケラー数と燃焼器L/dの不着火モー

ドへの影響を示す．火炎維持にはL/dも影響している 

 

 

図 11 ダンケラー数とL/dの不着火モードへの影響 
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と考えられるが，式(10)で燃焼器長Lcが打ち消され

てしまうため，ダンケラー数に燃焼器L/dをかけた．

また，横軸は微粒化の指標であるクロスフローウェ

ーバー数Weである．Weは式(11)より算出した． 

𝑊𝑒 =
𝜌ox|𝑢ethanol − 𝑢ox|

2𝑑ethanol

𝜎ethanol
 (11) 

ここで，σethanolはエタノールの表面張力である．図 11

より，クロスフローウェーバー数が小さく，かつダ

ンケラー数と燃焼器L/dの積が小さいほど火炎が保

持しない傾向が確認できた．ただ，dc=40 mmで質量

流束が小さいと火炎が保持したが，エタノールの流

速が関係していると考えられる．今回，エタノール

流速は燃焼器内で一定としていたが，壁面摩擦など

で出口にかけて流速が減少していることが考えら

れ，今後の検討事項である．また，ノズルがある燃

焼試験では小さいWe数，小さいDa数でも火炎が保

持した．したがって，エタノールが内部で滞留した

影響が大きいと考えられる．燃焼器内の燃焼器内部

の液体推進剤分布が影響を及ぼしていると考えら

れ，失火モード同様，径方向からレーザーシートを

入れて定性的に評価する予定である． 

 

3.4. 推進性能 

図 12に特性排気速度c*の結果を示す．点線で示し 

 

 

図 12 特性排気速度 

た理論c*はそれぞれ式(2), (6)によって算出した．ま

た，実験値は式(4)より算出した．燃焼壁にレジンを

用いた試験では，一部溶損が確認できたため，燃焼

試験前後の質量差と燃焼時間で質量流量を補正し

た．図 12より，ノズルを用いていない燃焼試験では，

ノズルを用いた燃焼試験よりもc*が高いことが確

認できる．また，レイリー流れと等エントロピー流

れの理論線を比較しても，レイリー流れのc*の方が

大きく出る結果となっており，実験値はほぼ理論線

に乗ることが確認できる．したがって，ノズルのな

い燃焼器を用いた試験では，通常のロケットエンジ

ンで用いられる理論特性排気速度（式(2)）ではなく，

レイリー流れでの理論値（式(6)）との比較をしなけ

ればいけない． 

また，燃焼器L/dの小さい試験かつ質量流束が小さい

燃焼試験では，理論値と比較して小さい特性排気速

度であり，燃焼圧力が小さいと燃焼完結距離も長く

なると考えられる．さらに，失火モードでは，燃焼

終了近くの平均値をプロットしているが，特性排気

速度が小さい．これは，マニホールド圧力と燃焼圧

力の比が小さいため，流量の回復中でエタノール流

量を過小評価している可能性がある． 

 

4. 結論 

本研究では，回転デトネーションエンジン（RDE）

で，燃料に液体エタノール，酸化剤に気体酸素を用

い，液体RDEの動作特性および推進性能の知見を得

る目的で燃焼試験を行った．2種類のインジェクタ

および異なる燃焼器内径，収縮拡大ノズルの有無で

燃焼試験を行い，以下の結論を得た． 

液体RDEにおいて，回転デトネーション波を確認

したが，コールドフロー時のマニホールド圧力が燃

焼圧力よりも小さい場合は，流量も小さいため圧力

回復に時間がかかり途中で失火した．インジェクタ

-壁面距離は一定で燃焼器内径が大きいとデトネー

ション作動した原因として，曲率および燃焼断面積

の増加が影響を及ぼしていると考えられ，今後の追

加検証が必要である．また，収縮拡大ノズルのない

燃焼器では燃焼器半径が大きいと不着火モードが

確認された．小さいダンケラー数かつ小さいクロス

フローウェーバー数だと不着火モードになること

が示された．推進性能に関して，収縮拡大ノズルが

ない燃焼器では，通常のロケットエンジンで用いら

れる理論特性排気速度（等エントロピー流れ）では

なく，レイリー流れでの理論値との比較をしなけれ

ばいけないことが確認できた．また，小さい燃焼器

L/dかつ質量流束が小さい燃焼試験では，理論値と比

較して小さい特性排気速度であった． 
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