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Experimentswereconductedinordertoinvestigatemixingandcombustionprocessesinamodel

SCRAM（SupersonicCombustionRAM）jetcombustorequippedwithabackward-facingstep、A
detonation-drivenshocktunnelwasusedtogeneratehigh-enthalpyaowofMachnumberthree・

Firstly，aninHuenceofinstallingasidewallonthecombustormodelwasinvestigatedSecondly，
How-fieldsaroundthestepwerevisualizedusinghigh-speedｖｉｄｅｏｃａｍｅｒａｗｉｔｈａｎａｉｄｏｆｓｃｈｌｉｅｒｅn

techniqueAhydrogenfuelwasinjectedperpendiculartothesupersonicHowbehindthebackward-

facingsｔｅｐａｎｄａｈｅｉｇｈｔｏｆｔｈｅｓｔｅｐａｎｄａｎｉｎｊectiondistancewerevariedinordertoinvestigatethe

effectsofthesｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎａcharacteristicofthecombustionAsaresult,theinjectedhydrogen

wasignitedbehindthestepandincreasingtheheｉｇｈｔｏｆｓｔｅｐｂｅｃａｍｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｔｏｔｈｅignitionand

flameholdingbehaviorsFurthermore,anon-dimensionalinjectiondistancewithrespecttoheight
oftheSteｐｗａｓｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｔｏｂｅａｎｉmportantparametertoinHuenceanignitionandcombustion
processesinthemodelSCRAMjetcombustor、

ＫｅｙＷＯｒ`s：SupersonicFlow,Combustion,ShockWave,Ignition,Detonation,ＳＣＲＡＭＪｅｔＥｎｇｉｎｅ，
ShockTunnel

における気流の温度は比較的低く燃焼には適さない条

件であること，さらにエンジンの長さを考えるならば

極めて短い時間内に流入した空気流と燃料の混合を完

了し燃焼させる必要があることなど，技術的に克服す

べき課題が多くある．まず第１に，超音速状態である

空気流と燃料の混合過程および燃焼過程を明らかにす

ることが重要である．また，燃焼器内では比エンタル

ピーの値が５～２０ＭJ/kg程度の高エンタルピー流

れとなるため，実験室においてこのような高エンタル

ピー流れを生成することも重要である(1)～(6)

超音速の空気流と燃料を混合させる最も単純な方法

は,平板から超音速流中へ燃料を垂直噴射する方式で

あるが，空気流と燃料との混合促進という観点から燃

料噴射孔の上流に後向きステップを設けて流れ場を積

極的に乱す方法が考えられる.これまで，Huberら(7)

やMcClinton(8)によって噴射孔の上流に後向きステッ

プを設けることにより，ステップ背後の再循環流と噴

射孔上流の再循環流とが合体して燃料の滞留時間が延

び，着火および保炎に有利であることが提案されてぎ

１．はじめに

次世代の極超音速機や宇宙往還機用の推進機関と

してスクラムジェット（SupersonicCombustionRAM

Jet，以下SCRAMJetと略す)エンジンが注目され，

その研究開発が進められている．ＳＣＲＡＭＪｅｔエンジ

ンでは，超音速の空気流をエンジンに吸い込み，燃焼

器内においても気流の速度を超音速に保ったまま燃料

を噴射し燃焼させる方式である．ＳＣＲＡＭＪｅｔエンジ

ンでは広い飛行マッハ数域において高いエンジン'性能

を発揮することが期待され､ており，その開発に向けた

研究が行われている．しかしながら，ＳＣＲＡＭＪｅｔエ

ンジンの燃焼器内に流入する空気は大流量となること，

気流の速度を亜音速にまで減速しないため，燃焼器内

，七
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Ｆｉｇ．１Schematicdiagramofexperimentalset-upusingdetonation-drivenshocktunneL

２．実験装置および方法

２．１デトネーション駆動型衝撃風洞図１に実

験に用いたデトネーション駆動型衝撃風洞の概略を示

す(5)(6)(18)(19)．デトネーシヨン駆動型衝撃風洞は，

左から順にダンプチューブ，駆動管，点火管，衝撃波

管，観測部およびダンプタンクから構成され，装置全

体の長さは約１５ｍである．駆動管および衝撃波管の

内径は。＝５０ｍｍであり，駆動管内にはデトネーショ

ン波の生成を容易にするためのスパイラルコイルが挿

入してある(5)．デトネーション駆動型衝撃風洞を衝撃

波背後の流れの一様性が良好であるUpstreamMode

で作動させた．すなわち，駆動管において化学量論混

合比の酸素・水素の混合気体（以下酸水素と略す）を

充填しておき，４個の副室から構成される点火管(6)に
おいてこれを点火させると駆動管内を左方向に伝ぱす

るデトネーション波が生成される．デトネーション波

背後の気体は高圧かつ高温状態となるため，これを駆

動気体として衝撃波を発生させれば，高いマッハ数の

衝撃波を比較的容易に生成させることができる(5)(6)．
この衝撃風洞を用いて生成できるよどみ点比エンタル

ピーの値は，約１６ＭJ/kｇと見積もられる(18)．衝撃
波管の菅端において衝撃波を反射させることにより生

成される高温・高圧気体を貯気槽としてＬａ八,alノズル

を用いて膨張させることにより，観測部内に設置した

SCRAMJet燃焼器モデル内にマッハ数Ｍ＝３の高

エンタルピー流れを生成させた．また，本実験に用い

た衝撃風洞の作動特性を実験的に調べたところ，観測

部内において一様流が得られる時間は約３，ｓと見積

た．また，富岡ら(9)(10)は２つの再循環流が合体した

モデルに拡張し，再循環領域における着火モデルを提

案している.さらに，燃料噴射孔形状や噴射方式の違

いによる混合過程('1)('2),主流マッハ数の違いによる

燃焼過程('3)について調べられており，燃料噴射孔上

流の物体形状を変化させた場合の燃焼器内における流

れ場の可視化観察('4)~('6)も行われている．しかしな

がら，SCRAMJet燃焼器内において空気流と燃料と

の混合過程を支配する要因は十分に明らかにされてお

らず，このエンジンを開発するには空気流と燃料との

混合過程や燃焼過程について詳しく調べる必要がある・

本研究では，超音速の空気流と燃料との混合，着火

および保炎に有効である後向きステップを用い，ステッ

プ背後の超音速空気流と燃料との混合および燃焼過程

について調べることを目的とする(17)~(19)．特に，後向

きステップの高さ，ステップ後端から燃料噴射孔まで

の距離を変化させ，点火遅れ時間，燃焼の有無に及ぼ

す影響について，高速シュリーレン写真および壁面圧

力計測から定量的に明らかにすることを研究目的とす

る．著者らは，これまで比較的容易に高エンタルピー

流れを生成することのできるデトネーション駆動型衝

撃風洞の作動特性について調べてきたが(5)(6)，その
観測部内に後向きステップを有するＳＣＲＡＭＪｅｔ燃焼

器モデルを設置し，ステップの高さやステップと噴射

孔との距離が再循環領域や主流と噴射燃料流との混合

および燃焼過程に及ぼす影響を調べる実験を行ったの

で報告する．
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TablelExperimentalconditions．もられており(6)，この試験時間内における流れ場につ

いて観察した．ＳＣＲＡＭＪｅｔ燃焼器モデル内における

流れ場の可視化にはシュリーレン光学系および高速度

ビデオカメラ(VisionResearchlnc.,PhantomV71）

を用いた('8)．

２．２燃焼器モデル図２に観測部内に設置した

SCRAMJet燃焼器モデルの概略を示す．図２(a)は

モデル全体図であり，図２(b)は観測窓である側壁を

取付けたときの側面図を示す．モデルはアルミニウム

製であり，全長２１０ｍｍ，全幅５０ｍｍである．モデ

ルのインレットに相当する前縁はくさび型とし長さ

35mm,平板間の間隔17mmである.なおｲﾓﾃﾞﾙ

の軸方向長さは１７５ｍｍである．モデル底面には後向

きステップが設けられており，モデル底面に平板を挿

入することによってステップの高さを変化させること

ができる．ステップ後方の底面にはステップ後端から

の距離が５ｍｍから４０ｍｍの位置まで５ｍｍ間隔で

直径１．５ｍｍの燃料噴射孔が合計２４個設けられてい

る．噴射位置はモデル側面に配管されているバルブの

開閉によって調節可能である．また，モデル上面には

前縁からの距離４５ｍｍから１４５ｍｍまで２０ｍｍ間

隔で圧力変換器(PCBPiezotronics,ll3A24，立上り

時間l似s以下)を壁面に面一で取付けた．圧力変換器

からの電圧信号をストレージオシロスコープ(横河電

機，DLl540，サンプリング速度200ＭS/s)２台を用
いて計測した．モデル側面には後向きステップ後方の

流れ場を可視化するために光学ガラス(BK-7)を設け

た側壁が取付けられている．

２．３実験方法表１に実験条件を示す．駆動気

体には化学量論混合比の酸水素混合気体を用い，初期

圧力p4iを２００～３１０ｋＰａの範囲で変化させることに

より，生成される衝撃波の伝ぱマッハ数を変化させた．

衝撃波管内に充填する試験気体は空気であり，その初

期圧力ｐ,を15.2～３Ｌ３ｋＰａの範囲で変化させた．ス

テップ背後から噴射する気体は水素およびヘリウムで

あり，貯気槽圧pjを７５～３００ｋＰａの範囲で変化させ
たなお，衝撃風洞内の静圧と噴射気体の貯気槽圧の

圧力比より，水素およびヘリウムは音速でステップ背

後から噴射されることになる．ＳＣＲＡＭＪｅｔ燃焼器モ

デル内に流入する空気流のマッハ数Ｍは３で一定と

した．後向きステップの高さｈをＯ～８ｍｍまで２ｍｍ

間隔で，ステップ後端から燃料噴射孔までの距離Ｄを

5～４０ｍｍの範囲で変化させて実験を行った．

ConditionParameter

2Ｈ２＋０２

２００～３１０ｋＰａ

Ａｉｒ

１５．２～３１．３ｋＰａ

Ｈ２，Ｈｅ

７５～３００ｋＰａ

３．０

０～８ｍｍ

５～４０ｍｍ

DriverGas

DriverGasPressure1p4f

TestGas

lbstGasPressure,p1

InjectionGas

lnjectionGasPressure,Pj

FYeestreamMachNumber1M

HeightofStep1h

lnjectionDistance,，

４５ユＯ２ＯＺＯＺＯ二０
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(a）

(b）

Ｆｉｇ．２ SchematicdiagramofSCRAMJetcombus-

tormodel,(a)CombustormodeMZ:height

ofstep,ninjectiondistance，（b）Photo-

graphshowinginstallatiｏｎofLavalnozzle

andcombustormodel．

３．実験結果

最初にSCRAMJet燃焼器モデルの側面に観測窓を

取付けず流れを開放した場合と，観測窓を取付けた場

合の圧力分布の違いについて比較する．次に，燃焼器

モデルの後向きステップの高さを変化させた場合の流

れ場や燃焼過程について述べる．

３．１燃焼器モデル内の圧力分布図３は，燃料を

噴射しない条件でほぼ定常状態に達した際の燃焼器モ

デル壁面上における圧力分布を示しており，燃焼器モ

デルにおける側壁の有無による比較を示す．縦軸は圧

力，横軸はモデル前縁からの距離Ｌであり，モデル上

流に後向きステップを取付けていない場合(ん＝０ｍｍ）

－２１４－
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を示す．○印は側壁が無い場合の圧力分布であるが，

モデル前縁からの距離の増加に伴い圧力の低下が観察

される．一方，□印で示す側壁を設けた場合には，モ

デル内で圧力がほぼ一定に保たれていることがわかる．

燃焼器モデルに側壁が無い場合には，インレットから

流入した空気流が側面から開放されること，および前

縁部分で生じた衝撃波が側壁で反射しないため，モデ

ル内で圧力の低下が生じる．したがって，側壁を設け

ることによってモデル後方においても圧力一定の状態

が持続し，ＳＣＲＡＭＪｅｔの燃焼実験に適するものと考

えられる．

図４に後向きステップの高さｈ＝４ｍｍ，ステッ

プ背後から燃料噴射孔までの距離、＝５ｍｍおよび

１０ｍｍの２箇所から燃料を噴射した場合の圧力分布

を示す．図の縦軸および横軸は図３と同様である．燃

料を噴射しない場合(○印)，ヘリウムを噴射した場合

(□印)，水素を噴射した場合(◇印)の比較を示す．図
３と比較し，前縁からの距離Ｌ＝６０ｍｍ付近において

圧力の低下が観察される．これは，後向きのステップを

設けることにより，ステップ後端からPrandtl-Meyer
の膨張波扇が形成されることによる．燃料噴射の有無

に関わらず，どの場合も壁圧分布はほぼ同様の傾向を

示していることがわかる．後述するように燃料噴射孔

から水素を噴射した場合には，燃焼器モデル内で水素

が燃焼していると考えられるが，燃焼による圧力の上

昇は観察されない

図５にステップの高さｈ＝４ｍｍ，ステップ後端か

らの距離Ｄ＝１０ｍｍの位置から(a)水素を噴射した
場合，および(b)ヘリウムを噴射した場合の圧力波形

を示す．ここで，EP1～EP6は図２(a)に示す圧力変
換器取付け孔に対応する．両図においてＥＰ１～ＥＰ６

ＤｎＶｅｒＧａ５：ＺＨ１＋Ｏ１ｐｐｲﾉｰ310ｋＰａ

ＤｒｌｖｅｎＧａ３：Air,Ｐ,=31」kPa
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Ｆｉｇ．５

の全ての位置で入射衝撃波による圧力の立上がりが観

察された後で，圧力が低下することがわかる．また，

図５(a)の水素を噴射した場合ではEP2の測定孔で最

初の圧力の立ち上がりから約150〃s後に再度，圧力

－２１５－
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では，ステップ角部から発生するPrandtl-Meyerの

膨張波が白色として観察できる．また，超音速流がモ

デル前縁部分と干渉することによって発生する衝撃波

がモデル内部の上下壁面で反射を繰り返す様子がわか

り，Prandtl-Meyerの膨張波扇とも干渉を起こす．さ

らに，ステップの角部で剥離した流れがモデル底面に

再付着する際に形成される再付着衝撃波，燃料を噴射

した際に形成される弓形衝撃波が噴射孔部分から形成

される様子がわかる．図６(a)ではｔ＝444〃s付近に

おいて燃焼が開始されたことを示す雲状のコントラス

ト変化(Oombustion)が観察できる．燃焼が開始され
た位置については観察領域外であり特定はできないが，

ステップ後端から離れた位置において燃焼が生じるこ

とは明らかである．燃焼波は時間の経過とともに上流

方向へと伝ぱする．図6(b)に示すん＝８ｍｍの場合

では，ｔ＝１６５伽付近の写真において燃焼の開始が確

認できる．したがって，ステップの高さを増加させる

ことにより燃焼の開始時刻が短くなることがわかる．

ステップ後端の下流部分において燃料が滞留する量が

増え，より燃焼に適した流れ場となっていると考えら

れるが，これについては後述する．

図７は，ステップの高さがｈ＝８ｍｍの場合におけ

る直接写真を示し，図6(b)のシュリーレン写真に対応

する．この場合には，光源を用いず高速度ピデオカメ

ラを観測部の手前に設置し，燃焼器モデルから発せら

れる発光自体を直接撮影し時系列順に並べてある．図

６に示したシュリーレン写真のみでは燃焼の開始およ

び燃焼領域を判断することが難しいため，図７に示し

た直接映像を併用し判断している．図７(a)ではデト
ネーション駆動管から発せられる発光は検出されてい

ないこれはデトネーション駆動管内をデトネーショ

ン波が伝ぱする時間と，入射衝撃波が観測部に到達す

るまでの時間に数ｍsの時間差があるためである．図

７(b)においてステップ角部から燃焼器モデル上部の領
域において燃焼による自発光が観察できる．図６に示

したシュリーレン写真による観察結果も考慮するなら

ば，この際に生じた燃焼はインレットで発生した衝撃

波がステップ上流におけるモデル底面と干渉した際に

生じた反射衝撃波と，ステップ下流に発生する再付着

衝撃波が干渉した領域で生じる．また，燃焼による発

光は図７(c)以降の時間においてもステップ後方にお
いて活発に生じており，後述するようにステップの高

さが比較的高い場合には，ステップ後方に再循環領域

が形成されることにより水素がステップ後端領域にま

で輸送され，ステップ後方の比較的広い領域において

混合気が形成されるためと考えられる．デトネーショ

t＝６２陣t＝６８ｕｓ

r＝１６５ＩＡＳt＝２３９ＩＬＳ

ｔ＝３０２１JISｔ＝４４４１Ｊ1ｓ

,=!；雲iR幽蝋
：

t＝4391-1ｓに６８４ＬＬＳ

t＝７１３ＬＬＳt＝９５８ＬＵｓ

t＝１０５５１』ｓｔ＝１２６６ＩＬＳ

t＝１３９８１ＪＬｓt＝１６０９１１ｓ

ｔ＝２１２３Ｕｓ ｔ＝１９８０１１ｓ

（a)ん＝２ｍｍ （b)カニ８mm

Fig6Sequentialschlierenphotographsshowing

thecombustionprocessesbehindbackward-

facingstep,heightofstep：（a)ん＝２ｍｍ，

（b)ん＝８ｍｍ．

が上昇する様子が観察される図５(b)のヘリウム噴

射ではこの立ち上がりが観察されないことから，この

圧力上昇は水素の燃焼開始に伴う圧力上昇であると推

測される．すなわち，燃焼開始時にはほぼ定容燃焼に

近い形で燃焼器内の混合気体が着火されるため，圧力

上昇を伴うと考えられる．

３２燃焼器モデル内の燃焼開始過程図６に燃

焼器モデル内のシュリーレン写真を示し，（a)はステッ

プの高さｈ＝２ｍｍの場合，（b)はん＝８ｍｍの場

合の時系列写真であり，高速ピデオカメラによる映像

から取得したものである．図の各コマ下部には衝撃波

が入射してからの経過時刻itが示してある．両図とも

に水素燃料をＤ＝５ｍｍおよび１０ｍｍの２箇所か

ら噴射させてあり（噴射孔の位置を白矢印で示す)，主
流は左から右方向へと流れる．衝撃波が入射した背後

－２１６－
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a)ｔ＝４１１JLs
(a)ん＝２ｍｍ

b)ｌ＝１２３ｕｓ

(b)ｈ＝４ｍｍ

(ＣＭ＝３１２ｕｓ
▲ヅ

ノ曇,~蠅阜,軸，’ｉ
湾‘ノ

（＿
(c)ん＝６ｍｍ

d)（＝50011ｓ

(｡）ん＝８ｍｍe)’＝g32I-Ls

Ｆｉｇ．８ Schlierenphotographsbehindthe

backward-facingstepbychangingheightof

thestepandelapsedtime：（a)ん＝２ｍｍ，

ｔ＝４４４/４s，（b）ｈ＝４ｍｍ,ｔ＝３８１似s，

(c)/L＝６ｍｍ,ｔ＝２７５〃s,（d)ん＝８ｍｍ，

ｔ＝１６５／Ls．

(f)ｆ＝１３２０ＩＬＳ

(9)ｆ＝１８２０１１ｓ

撃波が反射する様子が捉えられている．また，ステッ

プ角部から主流とステップ背後の速度差により形成さ

れたせん断層，さらにはPrandtl-Meyerの膨張波扇が

観察される．図8(a)に示したｈ＝2ｍｍの場合，燃料

噴射により発生した弓形衝撃波がモデル底面から発達

する様子が観察されるが，活発な燃焼には至っていな

い．これは，ステップの高さがｈ＝２ｍｍと小さい場

合には，それに対応して発生する再循環領域のスケー

ルが小さいためにステップ背後から噴射した燃料がス

テップ背後で滞留する量が少なく，主流により燃料の

大部分が下流へ流されてしまうためと考えられる．図

8(b)ｈ＝４ｍｍの場合では噴射孔付近および下流で

燃焼が確認できる．これは，ｈ＝２ｍｍに比べステッ

プ背後に形成される再循環領域が大きくなったことに

より，燃料が活発ではないものの主流と混合されて燃

焼しているためである．図８(c）ん＝６ｍｍおよび図

8(d)ん＝８ｍｍの場合では，ステップ背後から噴射孔

域において比較的強い燃焼(Combustion)が生じてい
ると考えられ，燃料噴射による弓形衝撃波を観察する

ことは難しいこれは，ステップ背後に形成される再

循環流によって燃料がステップ背後にまで輸送され，

主流と燃料との混合が促進されるためと考えられる．

着火はインレットで発生した衝撃波がステップ上流の

(h)（＝２１３２IJLs

(i)！＝246811ｓ

O)ノー２８７０}1ｓ

Ｆｉｇ．７Directphotographsshowingignitionpro-

cessesbehindthestep(ん＝８ｍｍ）

ン駆動型衝撃風洞における主流の持続時間が約３，ｓ

と短いことから，燃焼によって生じる発光の持続時間

と対応している．

３３ステップ高さの違いによる燃焼場の観察図

8にモデル内のシュリーレン写真を示し，これらは図６

と同様にステップ背後からの距離Ｄ＝５ｍｍ，１０ｍｍ

の２箇所から燃料を噴射した場合であり，燃焼器モデ

ル内において燃焼が確認された時刻の写真を示してあ

る．図8(a)～(d)はそれぞれステップの高さｈ＝２ｍｍ

から８ｍｍまで２ｍｍごとに変化させた場合である．

図8(a)～(d)の全ての条件でインレットで発生した衝

－２１７－
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Heightofstep,AI(ｍ、） Ｆｉｇ．１０ Classificationofflow-neldsbyabehavior

ofre-circulationregiongeneratedbehind
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(chapezoidaltype．

Ｆｉｇ．９ Directphotographsshowingthecombustion

behindthestep,ｎｏn-dimensionalinjection

distance：（a）Ｄ/ｈ＝｡｡，（b）Ｄ//ｚ＝６，

(c)Ｄ/ｈ＝３，(d)Ｄ//z＝２，(e)Ｄ/ｈ＝１．５．
４．考察

図６および図８に示したシュリーレン写真より，後

向きステップ背後に形成される流れ場を再循環領域の
形成状態から３種類に分類することができる．図１０

はステップの高さｈを一定とし，ステップ後端から燃
料噴射孔までの距離Ｄを変化させた場合におけるス

テップ背後の流れ場の模式図を示す．

図10(a)はステップの高さｈに対してＤが十分大き

い場合に観察される流れ場であり，ここでは再循環領

域分離型と呼ぶ．この場合，ステップ角部より剥離し
た主流６１再付着し，再付着衝撃波を発生することでス

テップ背後の再循環流と噴射孔上流の再循環流６１分離
し合体しない流れ場のパターンであり，主流と燃料と

の混合は促進されないと考えられる．図10(b)はｈに
対して、が比較的大きい場合に観察される流れ場で
あり，ここでは再循環領域凹型と呼ぶ．この場合，ス
テップ角部で剥離した主流が再付着する点が噴射孔上
流に形成される再循環流と合体するが，燃料がステッ

プ後端にまで輸送される量が少ない流れ場である．図
10(c)はｈに対してＤが小さい場合に観察される流れ

場で，ここでは再循環領域台形型と呼ぶ．この場合，
ステップ角部で剥離した主流の再付着点より上流に燃
料噴射孔があり，せん断層が燃料噴射により持ち上げ
られるパターンである．この場合にはステップ背後に

形成される再循環流と噴射孔上流の再循環流が合体し，
主流と燃料との混合が最も活発に行われると考えられ

る．図10(b)に示す再循環領域凹型および図１０(c)に
示す再循環領域台形型は，ステップ背後の再循環領域
と燃料噴射に伴う再循環流が合体する形態である．し

かし，主流と噴射燃料流との混合を促進させる観点か

モデル底面と干渉した際の反射衝撃波と再付着衝撃波
が干渉した領域で生じることがわかる．また，ステッ

プの高さをｈ＝２ｍｍ～８ｍｍまで増加させること

によって着火が起こる時間が短縮されていることがわ
かる．

図９は，これら高速度ピデオカメラによる映像を分

析し，入射衝撃波の到達から図７に示したようにモ

デル内において燃焼(Combustion)が確認されるまで

の見かけ上の時間γ(縦軸)をステップの高さｈ(横軸）
の違いによって整理したものである．ここで，着火遅

れ時間とは噴射孔と対向した位置にあるＥＰ１の位置

に取付けた圧力変換器が最初に立上がった時刻(入射
衝撃波の到達)からモデル内において燃焼が確認でき

るまでの経過時間を意味する．また，図にはモデルに

おける側壁の有無による違いが示されている．図より

ステップ高さが高くなるにつれて着火遅れ時間が短く

なっていることがわかる．これは，ステップが高いほ

どステップ背後に形成される再循環領域が大きくなり，
ステップ背後における燃料滞留量が多くなるためと考

えられる．さらに，側壁を設けた場合には，特にステッ

プ高さが低い条件において着火遅れ時間が短くなって

いることが顕著に確認できる．これは，側壁を設ける

ことにより図３に示したようにモデル内部において衝

撃波の反射が繰り返されることにより圧力の高い状態
が維持されるため，自己着火温度に達する時間が短く
なるためと考えられる．

,〆
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ら，図10(C)に示した再循環流台形型が望ましい('8)．

後向きステップ背後の流れ場をステップ後端から噴
射孔までの距離Ｄのステップ高さんに対する無次元
数Ｄ/ｈにより流れ場および燃焼状態を分類すること
はSCRAMJet燃焼器の設計にあたり重要と考えられ

る．図11はステップ後端から噴射孔までの距離Ｄ(横
軸)とステップ高さんによる流れ場の分類を示し，高
速度ビデオカメラのシュリーレン映像('8)よりそれぞ
れの流れ場に分類した結果である．図において△印は
図10(a)に示す再循環領域分離型，○印は再循環領域
凹型，□印は再循環領域台形型を示す．図より，ステッ
プの高さｈの５倍以上の位置から燃料を噴射した場
合，流れ場は再循環領域分離型に分類される．ステッ
プの高さｈの３倍以下の位置から燃料を噴射した場
合，流れ場は再循環領域台形型となり，その中間的な
位置から燃料を噴射した場合に再循環領域凹型になる
と考えられる．すなわち，本実験装置ではＤ/ｈ＞５
で再循環領域分離型，３≦Ｄ/ｈ≦５で再循環領域凹
型，Ｄ/ｈく３で再循環領域台形型に分類されること
が確認された．これにより，燃焼器モデル内において
燃焼を誘起するためには，主流と燃料との混合が最も
促進される再循環領域台形型になるＤ/ｈ＜３の条件
を満たすことが重要と考えられた．

シュリーレン光学系によって得られる写真では，燃
焼によるコントラスト変化が鮮明ではないため，燃
焼の有無を判断するのが難しいそこで，図１２に後
向きステップ背後の燃焼状態を確認するための直接写
真を示し，これは，観測部に設置したカメラのシャッ
ターを開放状態として撮影したものである．カメラの

Ｆｉｇ．1２ Directphotographsshowingthecombustion

behindthestep,ｎｏn-dimensionalinjection
distance：（a）Ｄ/ｈ＝｡｡，（b）Ｄ/ｈ＝６，
(c)Ｄ//Z＝３，(d)Ｄ/ﾉｶ＝２，(e)Ｄ/ｈ＝１．５．

シャッターを開放状態で撮影するため，時間とともに

変化する燃焼状態の画像が全て重ね合わされたＩ情報
しか得られないが，燃焼の有無を判断するには適当で
ある．図１２は，ステップ後端から燃料噴射孔までの
距離をＤ＝１２ｍｍで一定とし，ステップの高さを
ｈ＝Ｏ～８ｍｍまで２ｍｍ刻みで変化させた場合であ

る．図12(a)～(c)に示すようにＯ＜Ｄ/ｈ≦３．０の条
件では，ステップ背後では燃焼が活発に生じていない
これは，図１１に示すように流れ場が再循環領域分離
型であり，燃料がステップ後方には滞留できず，下流
に流されるためと考えられる．図12(d)(D/ｈ＝２０）
および図12(e)(Ｄ/ｈ＝1.5)の場合には，ステップ背
後で燃焼が活発に生じている．これは，流れ場が再循
環領域台形型であるため，燃料がステップ後方領域ま
で再循環領域によって滞留するため燃焼に有利である
ためと考えられる．なお，デトネーション駆動管内や
ノズル内部における発光量は直接写真に撮影されてい
ないことから，ステップ背後で燃焼した際の発光量に
比べて弱いと考えられる．

５．まとめ

比較的容易に高エンタルピー流れを生成することの
できるデトネーション駆動型衝撃風洞を用い，ＳｃRAM

－２１９－



デトネーション駆動型衝撃風洞を用いたスクラムジェット燃焼器モデル内の燃焼過程1６０４

Jet燃焼器を模したモデル内における流れ場や燃焼過

程について実験的に調べた．得られた結果を要約する

と以下の通りである.

（１）燃焼器モデルに側壁を設けることで衝撃波がモデ
ル内で反射を繰り返すことにより，モデル内で圧

力の高い状態を維持できることが確認できた．ま

た，側壁を設けることにより，衝撃波の入射から

燃料の着火が確認できる着火遅れ時間が短くなる

ことも確認できた．

(2)後向きステップの高さを増すほど，ステップ背後
において燃料が滞留する量が増加すると考えられ，

着火遅れ時間が短くなることが確認できた．ステッ

プの高さが高いほど着火に有利であることが明ら

かにされた．＿

(3)燃料噴射距離Ｄとステップ高さんの無次元数Ｄ/ｈ
により後向きステップ背後の流れ場が変化する．本

燃焼器モデルにおける流れ場は，Ｄ/ｈ＞５の条件

で再循環領域分離型，３≦Ｄ/ｈ≦５の条件で再循

環領域凹型，Ｄ/ｈ＜３の条件で再循環領域台形型

と分類できる．

(4)本燃焼器モデルにおいて燃焼を誘起するためには

ステップ背後の再循環流と燃料噴射孔上流に形成

される再循環流が合体し主流と燃料の混合が促進

される再循環領域台形型(Ｄ/ｈ＜３)の条件を満た

すことが重要である．

(6)Ｋｉｍ，Ｔ・-H､，ｅｔａＬ，ExperimentalStudyon
PerfbrmanceofShockTubeDrivenbyDetonation

Wave1nansactionsoftheJapanSocietyof

MechanicalEngineers，SeriesB，70-691,（2004)，
pp707-714．

(7)HuberiP.Ｗ､，ｅｔａＬ，CriteriafbrSelHgnitionof
SupersonicHydrogen-AirMixtures，ＮＡＳＡＴＰ，

１４５７（1979)．

(8)McClinton,ＯＲ.,AutoignitionofHydrogeninjected
transversetoSupersomcAirstream，ＡＩＡＡPaper，

79-1239(1979)．

(9)Tbmioka,Ｓ､,ｅｔａＬ,EvaluationofIgnitionModels
whichareappliedtoaSupersonicCombustor

withBackward-StepsandPerpendicularWall

Injectors,Proc5thAnnualMeetingandSymp,ｏｎ

Ｒａｍ/ScranVets(1995),ｐｐ､159-264．

(10）Tbmioka，Ｓ，ｅｔａＬ，InvestigationofFlowField
atPre-IgnitionPhaseinaSupersonicCombustor

withBackward-StepsandPerpendicularWall

Injectors,Proo6thAnnualMeetingandSymp・ｏｎ

Ｒａｍ/ScraInjets(1996),ppl49-154．

(11）Gaston，ＭＪ.，ｅｔａＬ，Comparisonoftwo

HypermixingnlelInjectorsmaSupersonic

Cumbustor，AIAA,98-0964（36thAerospaceScL
Meeting＆Exhibit),(1998)．

(12）Brandstetter，Ａ､，ｅｔａＬ，FlameStabilization
inSupersonicCombustion，ＡＩＡＡ2002-5224

（AIAA/AAAF11thlnt､SpacePlanesandHyper-
sonicSystemsandTbchnoLConference),(2002)．

(13）Ｏ'Byrne,Ｓ,ｅｔａＬ,Mcasurementandlmagingof
SupersonicCombustioninaModelScramjetEngine，

Proc､２１stInt,SWnponShockWaves,（1997)．

(14）Ｏ'Byrne,Ｓ,etaL,EstablishmentoftheNear-Wake
FlowofaConeandWedgeinanansientHypersonic

FYeestream,Proc､22,.1,t・Symp・onShockWIaves，

（1999)．

(15）Arai,Ｔ,etaL,ExperimentsofPre-MixedShock-
InducedCombustionScramjetwithPbrebody-Wall

Tuellnjection，ＡＩＡＡ2002-5243（AIAA/AAAF
UthInt､SpacePlanesandHypersonicSystemｓａｎｄ

Ｔもchnol・Conference),(2002）

(16）Gardner,ＡＤ.,ｅｔａＬ,UpstreamPortholelnjection
ina2-DScramietModel,ShockWaves,１１(2002)，
pp369-375．

(17）Ｋｉｍ，T-H.，Obara，Ｔ、andOhyagi，Ｓ，Fuel
MixingandCombustionintoaSupersonicAirFlow，

ProcKSAS-JSASSJointSymp・onAeroSpaceEng.，
（2004),pp261-268．

(18）Ｋｉｍ，Ｔ・-H､，ｅｔａＬ，ExperimentalStudyon
FlowFieldbehindBackward-FacingStepusing
Detonation-DrivenShockTunne１，Ｊ・ＪａｐａｎSoofbr

AeronauticalandSpaceSci.,52-608(2004),ｐｐ３８５－
392．

(19）Obara，Ｔ､，ｅｔａＬ，ExperimentalStudyona
FlowFieldbehindBackward-FacingStepusing
Detonation-DrivenShockTunnel，Proo20thInt・

ＣｏｌｌｏｑｕｉｕｍｏｎｔｈｅＤｙｎａｍｉｃｓｏｆＥｘｐｌosionand

ReactiveSystems,Mbntreal,(2005),CD-ROM．

謝辞

本実験を行うにあたり，本学吉橋照夫技師および
元本学大学院生成田匡輝君の協力を得た．また，流

れ場の可視化を行うにあたり，（株)ノビテック小西
信字，穐近明両氏の協力を得た．ここに付記し謝意
を表する．

文献

(1)Lenartz,Ｍ､,ｅｔａＬ，DevelopmentofaDetonation
DriverfbraShockTunnel,Proo20thInt､Symp､on

ShockWaves,Ｉ(1995),ｐｐ､153-158

(2)Habermann，Ｍ・andOlivier，Ｈ，Experimental
StudiesinaDetonationDrivenShockTubeat

ElevatedPressures,Proc・ｏｆＳｙｍｐ・onShockWaves，

Japan'97,（1998),pp551-554

(3)Ｌｕ，ＦＫ.，ｅｔａＬ，RecentAdvancesinDetonation
TechniquesfbrHigh-enthalpyFacilities，ＡＩＡＡＪ.，
３８－９(2000),pPl676-1684．

(4)Itoh，Ｋ，ｅｔａＬ，HypersonicAerothermodynamic
andScramjetResearchusingHighEnthalpyShock

Tunnel,ShockWiaves,１２(2002),pp93-98

(5)YamanakaA.，ｅｔａＬ，StudyonPerfbrmanceof
Detonation-DrivenShockTube，ＪＳＭＥＩｎｔ．』.，

SeriesB,45-2,（2002),pp425-43L

－２２０－


