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CJ デトネーション速度近傍で飛行するラム加速器飛翔体周りの流れ場と火炎
の観測

Observation of the Flowfield and Flame around the Ram-Accelerator Projectile Traveling near
the CJ Detonation Speed
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Abstract : The combustion and thrust characteristics of a ram accelerator in a case where the projectile speed was close to
the Chapman-Jouguet (CJ) detonation speed were experimentally investigated.  Methane-air mixtures with different
equivalence ratios were used in the experiments.  In the case of the fuel-lean condition, positive net thrust was not obtained
although the combustion region was kept behind the projectile.  That is to say, the combustion near the projectile was
extremely weak.  In the case of the equivalence ratio of unity, a flamelet attached to the projectile shoulder was observed.
The flamelet generated the secondary shock wave.  The secondary shock wave induced the ignition of the mixture, and the
combustion occurred near the tube wall, thus enhancing the combustion of the nearby projectile.  The results indicate that the
appropriate configuration of the flame can drastically enhance the thrust.
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1.  緒言

ラム加速器は，可燃性混合気の燃焼エネルギーを利用し

て飛翔体を秒速数 km まで加速させる装置であり，1980 年

代にワシントン大学の Hertzberg ら[1]によって提案され，

研究が進められてきた．ラム加速器の推進原理は，以下の

とおりである．鋭頭の飛翔体を可燃性混合気を充填した管

内に超音速で打ち込み，適当な方法で点火すると，飛翔体

背後に高圧の燃焼領域が保持され，飛翔体が推力を受けて

加速される．ラム加速器は，飛翔体を加速するための高圧

領域が常に飛翔体近傍にあるため，加速効率が高く，更に

二段軽ガス銃では難しい大型化が可能である．ラム加速器

における最大到達速度は，チャップマン・ジュゲ (CJ) デト

ネーション速度の 2 倍以上であるとの解析結果もあり[2]，

地上から低軌道まで物資を直接投入するための初期加速装

置として期待される．

しかし，これまでにラム加速器によって得られた飛翔体

の最高速度は 2.7 km/s であり[3]，当初期待されていた第一

宇宙速度 (7.9 km/s)には届いていない．飛翔体速度が十分

に得られない最大の理由は，飛翔体速度が充填混合気の

CJ デトネーション速度を超えると飛翔体周囲流れが不安

定になり，不始動を起こしてしまうことにある．飛翔体速

度が CJ デトネーション速度と同程度，もしくはそれ以上

の速度域における飛翔体周りの燃焼流れ場の解明は，この

速度域での安定な加速の実現に不可欠である．

既往の研究の多くでは，ラム加速管内の飛翔体周りの流

れ場を研究するにあたり，管壁に取り付けた圧力センサと

光センサからの出力より内部流れを推定するにとどまって

おり[4-7]，更に詳しく現象を理解するためには可視化によ

り加速管内の飛翔体周りの流れ場を観測する必要がある．

広島大学のラム加速器 (HURAMAC) は，加速管内部流れを

可視化観測できるように設計された[8]．飛翔体周りの流れ

場を可視化に適した二次元流れにするため，ラム加速管を

矩形断面とし，飛翔体を二次元形状とした．HURAMAC

を用いたこれまでの研究は，CJ デトネーション速度以下

で飛翔体が飛行する熱閉塞モードにおいて，それ以前は不

明であった飛翔体周りの燃焼流れ場を，可視化観測によっ

て明らかにした[9-13]．
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本研究では，これまでに可視化観測が行われていなかっ

た，飛翔体速度が CJ デトネーション速度と同程度の速度

域における飛翔体周りの燃焼流れ場を可視化観測した．ラ

ム加速器の加速管に充填する可燃性混合気には空気・メタ

ン混合気を用い，当量比を変化させて実験を行った．

2.  実験装置

2.1.  ラム加速器

図 1 に広島大学のラム加速器 (HURAMAC) の構成を示

す．HURAMAC は，大きく分けて，実験区間である 4 m

のラム加速部と，飛翔体の初期入射速度を得るためのデト

ネーション駆動二段軽ガス銃から成る．飛翔体発射位置か

ら捕獲部まで，図 2 のようにガイドレールが取り付けてあ

り，飛翔体側面の溝をこのガイドレールにはめ込むことで

飛翔体の運動方向を拘束している．飛翔体は，二段軽ガス

銃によって，着火サボ，加速サボとともに加速される．射

出後は，まず真空排気室に進入して加速用ヘリウムが排気

され，ラム加速部に加速用ヘリウムの影響が出ないように

している．真空排気室では，サボストッパによって加速サ

ボを停止させる．飛翔体と着火サボは，ラム加速区間手前

の長さ 200 mm の着火管に進入する．着火管には発熱量や

圧力を適当に調整した混合気が充填されており，着火サボ

前方に形成される離脱衝撃波によって着火が生じる．ラム

加速区間に進入した飛翔体は着火サボと離れ，飛翔体背後

に燃焼領域を保持して推力を受け加速される．加速区間の

直後には捕獲管が設置してあり，飛翔体は捕獲部で停止す

る．なお，ラム加速区間を進む飛翔体周りの圧力場は圧力

センサによって測定し，さらに加速区間の 19 箇所に設置

した磁気センサによって飛翔体速度を測定した．

図 3 に飛翔体，着火サボ，加速サボを示す．飛翔体，着

火サボ，および加速サボは，いずれもポリカーボネート製

である．なお本文中では，飛翔体の最も太い部分を肩，肩

よりも前方をくさび部，後方を尾部と呼ぶ．飛翔体の貫通

(40)

Fig.2  Details of the observation region and the cross section of the acceleration tube.  Dimension in mm.

Fig.1  Schematic arrangement of HURAMAC.
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穴は，飛翔体を軽量化するためのものである．飛翔体を軽

量化し，強度を高めるためには，くさび部の半頂角を大き

くすることが有効である．しかしくさび部半頂角が大きく

なると，先頭衝撃波が強められて抵抗が大きくなってしま

う．実験では，二段軽ガス銃における初期加速時の衝撃力

に耐え得る強度を持った最小角度である 19 度にくさび部

の半頂角を固定する．

2.2.  可視化光学系

図 1 に示したように，ラム加速部入口から 2.3 m の位置

に観測用光学窓が設置されている．光学窓は，視野が高さ

9 mm，長さ 100 mm の石英ガラスである．可視化領域は，

図 2 に示したように，ガイドレール上端からラム加速管上

端までの上半分である．図 4 に光学系を示す．この光学系

では，同軸・同時刻のシャドウグラフ像と自発光像とが撮

影可能である．

観測部のラム加速管上壁には圧力センサが設置してあ

り，撮影と合わせて管壁の圧力履歴が測定される．飛翔体

通過時の衝撃波による圧力上昇時の圧力信号から適当に遅

延させてトリガとし，シャドウグラフ撮影と自発光撮影を

行う．分離波長が約 450 nm のダイクロイックミラーを使

用して瞬間シャドウグラフ撮影用の紫外レーザー光 (N2-

laser，331 nm，パルス幅 5 ns) と燃焼による自発光とを分

離し，それぞれの撮像光学系に導いた．シャドウグラフ光

学系では，開放のフィルムカメラ (フィルム : Kodak Tri-X

pan ISO 400) を使用した．自発光撮影では，ダイクロイッ

クミラーを透過した波長 450 nm 以上の可視光を ICCD カ

メラ (PCO DiCAM pro) で記録した．ICCD カメラのゲート

幅は 500 ns で，今回行った実験条件では，露光中の飛翔体

移動距離は最大約 0.8 mm である．

3.  実験結果

3.1.  非燃焼時の飛翔体周りの流れ場

飛翔体周りの流れ場の基本的な構造を明らかにするた

め，まず加速管内に窒素ガスを充填し，燃焼が生じない条

件で実験を行った．実験条件の詳細および結果の一部を表

1 に示す．なお表中の qCJ は，CJ 状態における単位質量混

合気の発熱量であり，QCJ は qCJ を初期温度と初期状態の

(41)

Fig.3  Projectile, igniter sabot, and accelerator sabot.  Dimension in mm.

Fig.4  Optical system of co-axial and simultaneous shadowgraph and
self-emission observation.

Table 1  Experimental conditions and results
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定圧比熱で無次元化した無次元発熱量である．

図 5 に，非燃焼実験時の管上壁圧力履歴，シャドウグラ

フ像および流れ場のスケッチを示す．シャドウグラフ像は

管の上半分を可視化しており，図中には飛翔体位置が示し

てある．スケッチは，上下反転させて描いてある．なお，

飛翔体は紙面上を右から左に移動している．圧力センサは

観測窓右端から 30 mm の位置に設置してあり，圧力履歴

の横軸は観測窓通過時の飛翔体速度を経過時間に掛け合わ

せて距離としたものを示した．飛翔体周りの流れ場が定常

的であると仮定すれば，示した圧力履歴は上壁面における

圧力分布に一致する．また，飛翔体先端からの距離をスケ

ッチ下の目盛りに示した．

飛翔体先端からは斜め衝撃波が発生しており，衝撃波は

管上壁で反射し，壁面圧力が上昇している．飛翔体肩部か

らは管壁に向かって膨張波が発生しており，写真では暗い

影として写っている．この膨張波により壁面圧力が低下し

ている．先頭斜め衝撃波の反射により生ずる圧力上昇は

5.2 MPa で，理論値の 6.3 MPa よりも 2 割程度低い．圧力

センサの応答時間は 1 µs 以下で，現象に対して十分な時間

解像度がある．しかし圧力センサの受圧面は約 5 mmφ で

あるのに対し，衝撃波で圧力が上昇し，膨張波の影響を受

けて圧力が低下するまでの距離が 5 mm よりも短い．この

ため圧力センサの空間解像度が不十分となり，低い圧力と

して測定されたと考えられる．飛翔体は，後方に向けて管

中心面から管上壁に向けて徐々に広がる暗い影を引きずっ

ているが，この部分は周囲に比べて乱れが強い領域である

と考えられる．また，飛翔体後方では下方からの流れと上

方からの流れとが衝突し，中心面方向から管壁に向かう斜

め衝撃波が形成されている．この衝撃波は 60 mm 付近で

管壁に達し，壁面での圧力上昇として捉えられている．

3.2.  可燃性混合気を用いたラム加速実験

図 6 に，ラム加速管充填混合気の当量比と飛翔体入射速

度に対する始動 (Start) と不始動 (Unstart) の実験結果を示

す．始動とは，飛翔体尾部近傍に燃焼による高圧領域が安

定に保持された状態である．不始動とは，飛翔体周囲で流

れが閉塞して，飛翔体前方に衝撃波を吐き出し飛翔体が急

減速する場合と，燃焼領域が飛翔体後方に脱落する場合と

の 2 つに大別され，前者をホット・アンスタート (H.U.)，

後者をフォール・オフ (F.O.) と呼ぶ．実験毎の始動・不始

動の判定は，加速管に設置した 6 個の圧力センサによる圧

力履歴から行った．

当量比の変化に対しては ER = 0.45 - 1.60 の範囲で始動が

見られ，この範囲外の当量比では，フォール・オフ (F.O.)

が生じた．また，始動が見られたいずれの当量比において

も，始動のための下限入射速度が存在し，下限入射速度以

下ではホット・アンスタート (H.U.) が生じた．また，当量

比が 1 に近いほど下限入射速度は高くなった．始動に対す

る上限入射速度[14]は，飛翔体初期加速用二段軽ガス銃の

性能上の制限のため，本実験では見られなかった．

図 7 に，燃焼実験時の圧力履歴，シャドウグラフ像およ

び自発光像を示す．実験条件および結果の一部を表 1 に示

した．飛翔体は紙面上を右から左に移動している．自発光

像は，シャドウグラフ像と同時刻 (同期の誤差は± 5 µs) に

撮影したものであり，ここでは上下を反転させて示した．

写真中には飛翔体の位置を描き込んでおり，自発光像には

先頭斜め衝撃波も描き込んだ．圧力履歴は，図 5 の場合と

同様に，経過時間に撮影時の飛翔体速度を掛け合わせた距

(42)

Fig.5  Pressure history and shadowgraph image around the projectile in N2 gas.  (Shot # 1181)

Fig.6  Experimental results on start and unstart as a function of
equivalence ratio and projectile entry velocity.
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離の関数として示した．実験は充填混合気の当量比を 0.45，

1.00，1.55 と変化させて行った．なお燃焼領域は，自発光

像のみからでは発光の弱い部分が露光不足で感知されてい

ない可能性もあるため，シャドウグラフ像と合わせて判断

した．なお本文中で述べる推力とは，飛翔体進行方向に，

燃焼領域から飛翔体に作用する力である．

図 7(a) は，充填混合気が ER = 0.45 の場合である．ただ

し，本実験のシャドウグラフ像は，上側 1 mm が写ってい

ない．撮影時の飛翔体速度は 1539 m/s で，充填混合気の

CJ デトネーション速度を越えている．飛翔体周りの燃焼

流れ場は，衝撃波を前方に放出することもなく，また燃焼

領域が脱落することもなく，不始動状態は生じていないが，

飛翔体は減速されている．実験時の飛翔体速度は図 5 に示

した非燃焼時の場合よりも高く，燃焼領域から全く推力が

得られないと仮定すれば非燃焼時よりも大きな減速を示す

はずであるが，減速の程度は非燃焼時の場合よりも小さい

ため，飛翔体が受ける抗力よりも小さいが，飛翔体は燃焼

領域から推力を受けていると言える．

シャドウグラフ像に見られる先頭斜め衝撃波は，図 5 の

場合と同様に，管上壁で反射し壁面上の圧力を上昇させて

いる．反射衝撃波によるピーク圧力は測定値が 5.8 MPa で，

理論値 (7.4 MPa) よりも 2 割程度低い．これは図5の場合と

同様に，圧力センサ受圧部の空間解像度が足りていないた

めである．飛翔体先端から 50 mm までの圧力履歴は，非

(43)

Fig.7  Pressure histories, shadowgraph images, and self-emission images in combustion conditions.

(a) ER = 0.45 (Shot # 1158)

(b) ER = 1.00 (Shot # 1277)

(c) ER = 1.55 (Shot # 1184)
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燃焼実験の場合とほぼ同様である．また，シャドウグラフ

像においても，飛翔体くさび部の流れ場に非燃焼実験時と

の差異は見られない．したがって，くさび部および先頭斜

め衝撃波反射部付近には，火炎の影響はないと言える．

自発光像には，飛翔体尾部表面，および飛翔体背後の再

循環領域に発光が見られ，この領域で燃焼が生じている．

飛翔体尾部付近から管壁に向けて伸びる界面は，シャドウ

グラフ像と自発光像のいずれにも見られ，これらの位置は

ほぼ一致している．この界面が管壁に到達する，飛翔体先

端から 50 mm 付近では圧力上昇が生じており，界面は衝

撃波を伴っていると考えられる．シャドウグラフ像におい

て，図 5 の非燃焼時における飛翔体背後の衝撃波群とは異

なり，界面の濃淡が明瞭であることから，界面付近で急激

な発熱が生じて密度変化が大きくなったものと思われる．

したがって，飛翔体背後に見られる界面は，燃焼領域を直

後に伴った衝撃波であると考えられる．

図 7(b) は，充填混合気が ER = 1.00 の場合である．撮影

時の飛翔体速度は，充填混合気の CJ デトネーション速度

の 94 % であり，飛翔体は加速状態にある．先頭斜め衝撃

波の反射による圧力上昇 15.4 MPa は，燃焼が生じない場

合の理論値である 8.9 MPa に比べて大幅に高い．図 7(b) の

シャドウグラフ像を詳しく調べると，飛翔体肩部直前から，

衝撃波が発生しているのがわかる．この衝撃波は肩部近傍

の飛翔体表面境界層内に保炎された火炎片によって形成さ

れたものと考えられる．境界層内に火炎片が存在すると，

燃焼による膨張で飛翔体表面に付着したくさびのような役

割を果たし，そこから衝撃波が発生する[15]．この衝撃波

は先頭衝撃波とほぼ同時に管壁に入射し，高い圧力上昇に

寄与している．また，先頭衝撃波の管壁での反射位置には，

自発光像において発光が見られる．この位置での燃焼は，

飛翔体表面に保炎された火炎が超音速流中を伝播して遡

り，この位置に到達したとは考えにくいため，ここでは衝

撃波加熱による着火が起こったと考えられる．燃焼部の発

光強度は，自発光撮影カメラのダイナミックレンジの，86

% 以上の輝度を持った領域面積が観測領域面積に占める割

合で比較すると，図 7(a) の ER = 0.45 や図 7(b) の ER = 1.55

の場合では 1 % 以下であるのに対し，本条件では 16 % で

あり，飛翔体後方の広範囲で強い発光が見られる．また壁

面の圧力履歴においても，高圧領域が飛翔体に近い位置に

存在しており，飛翔体が推力を受けやすい状態になってい

ることがわかる．なお，飛翔体の内部が光っているように

見えるのは，火炎発光が透明なポリカーボネート製の飛翔

体内で乱反射しているためである．

図 7(c) は，充填混合気が ER = 1.55 の場合である．撮影

時の飛翔体は加速状態にあり，速度は 1613 m/s で充填混合

気の CJ デトネーション速度の 89 % である．自発光像では，

飛翔体の肩部から尾部表面に火炎が保炎され，尾部付近か

ら比較的短い距離で管壁にまで火炎が到達して管全体に燃

え広がっており，飛翔体後方の燃焼の様子は図 7(b) に示し

た ER = 1.00 の場合とよく似た火炎配置になっている．し

かし，飛翔体近傍の燃焼状態は異なっている．まず，先頭

衝撃波の反射による圧力上昇は，非燃焼を仮定した理論値

の 7.8 MPa よりも 2 割程度低い 6.4 MPa であり，図 7(a) に

示した ER = 0.45 の場合と同様に，飛翔体くさび部に火炎

が影響していないと考えられる．また，先頭衝撃波の管壁

での反射による自着火も生じていない．更に ER = 1.00 の

場合には，飛翔体肩部から尾部表面にかけて火炎が厚く広

がっているのに対し，本条件では発光が肩部よりも後方の

飛翔体表面に薄く張り付いたように見られ，境界層近傍に

かろうじて火炎が保持されているような状態であろうと推

定される．また ER = 1.00 の場合には燃焼領域中に見られ

る非常に強い発光領域が，本条件では見られない．

4.  流れ場および燃焼状態の考察

飛翔体速度がデトネーションの CJ 速度と同程度か，も

しくはそれ以上の場合，安定に大きな推力を得るためには，

飛翔体近傍での燃焼速度を高め，燃焼を短時間で完了させ

る必要がある．これを達成するためには，飛翔体くさび部

に形成される先頭衝撃波の反射波によって燃焼を誘起させ

ることが望ましい．

図 7(a) に示した ER = 0.45 の場合では，飛翔体速度が CJ

デトネーション速度を越えており，衝撃波に誘起された燃

焼が期待されるが，先頭衝撃波やその反射波近傍における

誘起燃焼は確認できない．図 7(c) の ER = 1.55 の場合にお

いても，先頭衝撃波反射部近傍には衝撃波誘起燃焼は確認

できない．特に，図 7(a) の ER = 0.45 の場合の結果では，

自発光が見られる領域の形状と図 5 のシャドウグラフ像に

おいて飛翔体後方の暗い影のように写っている乱流領域の

形状は良く似ている．また，自発光領域前方の流れが，飛

翔体と同程度の速度で管中心面に平行に流れているとする

と，発光領域前面の法線方向速度は 300 - 500 m/s である．

したがって，燃焼領域前方に衝撃波を伴ってはいるが，燃

焼は衝撃波に誘起された燃焼ではなく，強い乱流により燃

焼速度が高められたデフラグレーションであると思われ

る．このため，飛翔体近傍の圧力が十分に上昇せず，十分

な推力が得られなかったと考えられる．

一方，図 7(b) に示した ER = 1.00 の場合では，管壁の先

頭衝撃波反射部に火炎発光が見られ，衝撃波加熱によって

自着火したものと考えられる．先頭衝撃波の反射による衝

撃波加熱の程度と，それがどの程度着火遅れ時間に影響す

るのかを以下に考察する．

図 8 に，先頭衝撃波とその反射の様子を示す．図 9 は，

図 8 に示した領域 (iii)，すなわち先頭衝撃波反射部背後の

温度をマッハ数に対して計算したもので，実験を行ったく

さび角 19 度の他，14 度と 24 度についても示した．また，

垂直衝撃波背後の温度も合わせて示した．考慮した気体は，

実験に用いたメタン・空気混合気であり，ER = 1.00 である．

計算は燃焼が起こらないものとして行った．この条件での

CJ デトネーションの伝播マッハ数は 5.2 であり，図中に丸

(44)
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印で示した．なお，24 度ではマッハ反射と正常反射の 2 つ

の解が存在するが，ここでは正常反射について計算した．

図 9 において，くさび角が大きくなると反射衝撃波背後

の温度は上昇するが，くさび角が 24 度の場合においても，

反射衝撃波背後の温度は垂直衝撃波背後の温度に比べて大

幅に低い．したがって，ラム加速器内部での燃焼に求めら

れる短い着火遅れ時間は，単一の斜め衝撃波が単純に正常

反射されることによる衝撃波加熱では難しいと考えられ

る．

図 7(b) の ER = 1.00 の条件で見られた，反射衝撃波背後

の衝撃波加熱による自着火については，飛翔体近傍の流れ

場をさらに詳しく調べる必要がある．図 10 は，図 7(b) の

飛翔体近傍の流れ場を拡大したものである．飛翔体の肩部

直前に付着した火炎片から形成された第二衝撃波の角度

は，飛翔体進行方向に対して 47 度であり，衝撃波前方の

流線に対しては約 28 度である．形成された衝撃波前方の

状態を元に，衝撃波による流れの転向角を求めると約 12

度となる．転向した流れは，自発光像に描き込んだ発光領

域前面の細い破線にほぼ平行である．

先頭衝撃波の反射衝撃波背後では，非燃焼の正常反射の

状態で推定されるマッハ数が 1.05 であり，ほぼ音速である．

この領域に第二衝撃波が影響しているが，シャドウグラフ

像は不明瞭で，この領域での衝撃波構造はわからない．

19 度のくさび部によって形成される反射衝撃波背後の温

度は，図 9 に示されるように非燃焼条件では約 800 K であ

り，CJ 状態における衝撃波加熱温度の約 1550 K に比べる

と大幅に低いため，単純に先頭衝撃波の反射による加熱だ

けでは着火は起こらないと考えられる．図 9 に示した反射

部背後の温度は，非燃焼の衝撃波反射を仮定したものであ

り，反射衝撃波直後で発熱が生じた場合，反射角度が大き

くなり反射衝撃波直後の未燃領域の温度が非燃焼時に比べ

て高温になる．このため反射衝撃波背後で一旦発熱が起こ

ると，反射衝撃波が強められて更に発熱反応が起こりやす

くなると考えられる．飛翔体表面の火炎片から発した第二

衝撃波は，先頭衝撃波反射部背後のほぼ音速まで減速され

た領域に侵入し，発熱反応の開始に寄与すると考えられ

る．

なお，加速管に設置したいずれの圧力センサにおいても，

図 7(b) と同様な圧力履歴であり，加速管内での飛翔体周り

の流れ場はほぼ定常状態にあると考えられる．したがって，

先頭斜め衝撃波が管壁で反射し，衝撃波加熱着火が生じた

領域は，飛翔体周りの流れ場を大きく変えてしまうほど不

安定な状態ではないと考えられる．

前述の図 9 に示した解析より，衝撃波誘起燃焼を発生さ

せる十分に強い衝撃波加熱は，先頭衝撃波の単純な正常反

射では得られず，垂直衝撃波が発生するマッハ反射が必要

であると考えられる．しかし本結果から明らかなように，

飛翔体周りの火炎配置によっては，火炎前面から形成され

る衝撃波がじょう乱源となり，反射部後方の発熱を誘発し

て反射衝撃波を強め，衝撃波加熱による自着火が可能とな

る．飛翔体くさび角を大きくすることでマッハ反射を発生

させる方法は，飛翔体に加わる抗力が大きくなるため有利

ではないのに対し，火炎配置による反射衝撃波の強化は，

抗力を大幅に増加させることなく実現でき，その面で望ま

しいと言える．しかし，望ましい火炎配置が形成される条

件は，混合気組成，飛翔体マッハ数，飛翔体形状，および

飛翔体表面の材質や状態などに影響される非常に狭い範囲

である可能性があり，さらなる研究が必要である．

(45)

Fig.8  Configuration for analytical calculation of shock heating around
the projectile

Fig.9  Temperature behind regularly reflected shock waves and normal
shock wave

Fig.10  Details of combustion flowfield around the projectile in the case
of ER = 1.00 shown in Fig.7(b)
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5.  結言

当量比の異なるメタン・空気混合気を用いて，CJ デト

ネーション速度近傍のラム加速実験を行い，以下の結果を

得た．

当量比が 0.45 の燃料が希薄な混合気を用いて，混合気の

CJ デトネーション速度よりも高い速度で飛翔体をラム加

速管内に入射させた．加速管全域で飛翔体背後に燃焼領域

は保持されたが，燃焼領域前方の衝撃波が弱く，衝撃波誘

起燃焼は生じなかった．また，燃焼領域から推力は得られ

たが，飛翔体が受ける抗力よりも小さく，飛翔体は減速し

た．

当量比が 1.00 の混合気を用いた実験では，飛翔体の肩部

直前に付着した火炎片が観測され，この火炎片によって第

二衝撃波が形成された．第二衝撃波により先頭衝撃波の反

射部後方に発熱反応が誘発されて反射衝撃波を強め，衝撃

波誘起燃焼が生じたと考えられ，壁面近傍の反射部で自着

火が確認された．この自着火により飛翔体近傍の燃焼が促

進され，大きな推力が得られた．

解析結果によると，行われた実験の範囲内では，単純な

先頭衝撃波の正常反射では衝撃波誘起燃焼は発生しない．

しかし飛翔体周辺の火炎配置によっては，上述のように衝

撃波誘起燃焼が発生する場合が見られた．したがって，飛

翔体くさび角を大きくして衝撃波誘起燃焼を発生させる方

法に比べ，火炎配置による衝撃波誘起燃焼の形成は，抗力

の大幅な増加を避けることができ，CJ デトネーション速

度よりも飛翔体速度が高い領域で効果的に推力を得る方法

であると考えられる．
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