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研究成果の概要（和文）：内筒なしのデトネーションアクチュエータを開発し、高速ジェットの推力特性を測定
し、理論性能（適性膨張を仮定した場合）の90%以上の推力が発生することを確認した。アクチュエータは、制
御信号のONが入力されば、燃料（エチレン）と酸化剤（酸素）のバルブが開となり、燃焼器部に気体が投入さ
れ、点火し、回転デトネーション波が発生し、音速の高速ジェットを生成でき、OFFにすると、停止する仕組み
とした。エンジンの応答時間は100 ms、Ispは 242 secを達成している。可視化計測でも結果を確認した。ま
た、窒素フィルム冷却機構を開発し、壁面への熱流束を抑制可能であることを実験的に確認した。

研究成果の概要（英文）：We developed a rotating-detonation-engine actuator without an inner cylinder
 and measured the thrust characteristics of a high-speed jet of the engine, and confirmed that a 
thrust of 90% or more of the theoretical performance (assuming a proper expansion) was generated. 
When the control signal is input ON, the valves of the fuel (ethylene) and the oxidizer (oxygen) are
 opened, and the gas is injected into the actuator combustor and ignited to generate a rotational 
detonation wave. A jet can be generated, and it is configured to stop when it is turned off. We 
achieved that the response time of the engine was 100 ms, and the Isp was 242 sec. The results were 
also confirmed by visualization measurement. In addition, a nitrogen film cooling mechanism was 
developed, and it was experimentally confirmed that the heat flux to the wall can be suppressed.

研究分野：デトネーション工学

キーワード： デトネーショ　推進工学　航空宇宙工学　熱工学　輸送機器　フィルム冷却　アクチュエータ

  ２版

令和

研究成果の学術的意義や社会的意義
本研究にて特性を解明するデトネーションアクチュエータを、ロケット初段胴体下部にアレイ化し、一体化した
場合、大推力を得ることができ、同一直径で既存ロケットの数倍の推力を達成できる。さらにアクチュエータを
機体構造材として利用することによって、既存液体ロケットの構造効率を削減可能であり。ロール含む3 自由度
の制御が可能になり、再使用帰還用軌道制御エンジンとしても使用可能である。また、多数のアクチュエータを
使用することで、信頼性が各段に高まる。つまり本研究は、エンジンと機体を統合することで、これまでの液体
ロケットを超えた高性能の航空宇宙機を創造するという点で、挑戦的な意義を有している。
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１．研究開始当初の背景 

本研究グループは，デトネーション波とよばれる極超音速燃焼の基礎研究，応用研究に

従事してきた.デトネーション波は，連続的に燃焼器内で維持できれば，この波は通常の燃

焼（ﾃﾞﾌﾗｸﾞﾚｰｼｮﾝ）の 1000倍以上(2 km/s)で伝播できるため，燃焼器が短縮され，燃料・

酸化剤の混合も極度に促進される.さらに，衝撃波による圧縮を伴う燃焼波であるため，従

来の流体系の推進システムに不可欠の圧縮機－タービン機構や，ポンプ－タービン機構を

使用することなしに，推進エンジンを成立させ得る.燃焼器のみで，高圧ガスのジェットの

生成が可能であり，ガスタービン・ロケット燃焼がデトネーション燃焼にて置換され，高

比推力化され（水素燃料空気吸い込み式で最大 15,000 sec（水素ﾍﾞｰｽ）, 本研究グループ

と Caltech ｸﾞﾙｰﾌﾟ, Kasahara et al. AIAA J., 2008; NASA Morris, JPP 2005），高熱効率

化される（低圧で熱効率 10％上昇,広島大と応募者 Endo et al., Sci. Tech. Energy 

Materials 2004）.応募者が代表をつとめるNEDO先導プログラムでは，デトネーション

エンジンは，圧縮比 1.5倍（世界最高）を達成している.デトネーション波は，従来の燃焼

とは異なり，短距離で，高性能の燃焼であることが確認されている.また，AIAA Sci. Tech.

等の会議では，空力分野の研究にて，弱電離プラズマを用いたプラズマアクチュエータの

研究が極めて活発に議論されており，胴体にアクチュエータを埋め込むことの有効性が実

証されている.しかしながら，デトネーションエンジンという小型推進器を，胴体部に埋め

込むという研究は，全くなかった. 

以上を踏まえて，本研究グループは，高性能が実証されてきたデトネーションエンジン

を，小型化し，ロケット胴体及び翼内に組み込み，小型化性能と，機体統合時の推力空力

特性を解明するという研究構想に至った. 
 
２．研究の目的 

本研究では，最先端の微細加工法を駆使して小型(1 mm～10 mm)のデトネーションアクチ

ュエータを製作し，燃料・酸化剤の入力に対し，小型化した場合の高速ジェットの推力特

性，周囲空気巻き込み性能を解明する. 
 
３．研究の方法 
これまで開発に成功してきた回転デトネーションエンジン技術を応用して，デトネーシ
ョンアクチュエータを製作し，高速ジェットの推力特性を測定する.また，内筒部のない回
転デトネーションアクチュエータ作動実験を行い，適正な作動を実施し，可視化計測でも
結果を確認する. 
 
４．研究成果 

初年度は，アクチュエータを試作し，かつ，アレイ化するための予備的研究を行った.こ

れまで開発に成功してきた回転デトネーションエンジン技術を応用して，デトネーション

アクチュエータを製作し，高速ジェットの推力特性を測定し，理論性能（適性膨張を仮定

した場合）の８５％の推力が発生することを確認した.アクチュエータは，制御信号のONが

入力されば，燃料（エチレン）と酸化剤（酸素）のバルブが開となり，燃焼器部に気体が

投入され，点火し，回転デトネーション波が発生し，高速ジェットを生成でき，OFFにする

と，停止する仕組みとした.エンジンの目標応答時間は100 ms，Ispは220 secを達成してい

る.内筒部の半径を変化させた回転デトネーションアクチュエータ作動実験を行い，適性な

作動が可能な内筒の臨界半径が15 mm程度であることを推力・可視化計測で確認した.内筒

なしで，超小型のデトネーションアクチュエータが実現可能であることを実験によって確

認した.特に，推力と周囲圧力，インジェクター部の流出運動量の計測によって，一次元的



な膨張でありながら，既燃気体が超音速に加速していることを確認し，これまでの常識と

は異なる膨張過程であることを確信させる実験結果を得た.さらに，次年度に向けた冷却機

構の検討，熱伝達計測を行い，熱伝達率の計測にも成功した. 

第２年度は，アクチュエータを製作し，かつ，アレイ化するための本格的な研究を行っ

た.これまで開発に成功してきた回転デトネーションエンジン技術を応用して，デトネーシ

ョンアクチュエータを製作し，高速ジェットの推力特性を測定し，理論性能（適性膨張を

仮定した場合）の90%以上の推力が発生することを確認した.アクチュエータは，制御信号

のONが入力されば，燃料（エチレン）と酸化剤（酸素）のバルブが開となり，燃焼器部に

気体が投入され，点火し，回転デトネーション波が発生し，音速の高速ジェットを生成で

き，OFFにすると，停止する仕組みとした.エンジンの目標応答時間は100 ms，Ispは 242 sec

を達成している.内筒部のない回転デトネーションアクチュエータ作動実験を行い，適性な

作動を実施し，可視化計測でも結果を確認した.内筒なしで，超小型のデトネーションアク

チュエータを実現したことになる.特に，推力と周囲圧力，インジェクター部の流出運動量

の計測によって，一次元的な膨張でありながら，既燃気体が音速に加速していることを確

認し，これまでの常識とは異なる膨張過程であることを確認した.また，窒素フィルム冷却

機構を開発し，壁面への熱流束を抑制可能であることを実験的に確認した.この成果によっ

て，アクチュエータは長時間の作動に耐えることが確認された.また，冷却剤としての窒素

ガスの噴射によって推力増大効果が存在することも確認できた.この現象はパルスデトネ

ーションエンジンにおける部分充填効果と類似している. 
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