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ラム加速機は，可燃性混合気の燃焼の化学エネルギーを効率よく飛行体の運動エネルギーに変換し，原理的に比較的重い物体を高速に加速できる装置である．飛行体の重量あたりのラム加速に要する経費は安価なので，ラム加速機は，その技術が成熟した暁には画期的な推進系への展開が期待される装置である．図1に熱閉塞モードのラム加速機の作動原理を模式的に示す．飛行体は，可燃性混合気が満たされた管内を超音速で飛行し，その周囲に衝撃波を発生して混合気体を衝撃波圧縮し，飛行体の後方で混合気を着火し，その燃焼で発生する高圧により推力を得て加速する．
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Fig. 1 Schematics of thrust generation principles of ram accelerator

　ラム加速機は，推力元である燃焼による最大圧力が常に飛行体後端に発生するため，加速過程全域で高いバリスティック効率が得られる．また，推力の発生原理が基本的に装置寸法に依存しないことおよび構造が簡単なことから，装置の大型化にも原理的な制約がない．これらの特長を生かして，極超音速流れの地上模擬実験，高速衝突実験，さらには，低コストのペイロード打ち上げシステムなどへの応用が考えられている．

　ラム加速機の実用では装置の大型化が重要であるが，本研究では到達可能な速度領域を見極めることを目指し，まず小型装置の作動特性を詳細に解明する．特に，推力および質量はそれぞれ装置の代表長さ，たとえば加速管の直径，の2乗，3乗に比例するので，加速度は管直径に逆比例することになり，小型装置ではより高加速度が達成しやすいという利点をもつ．

　始動過程においては，各研究グループの技術・経験によるところが多く，また，装置への依存度が大きく，比較的単純な原理であるにも関わらず，装置を成熟させ実用に供するための普遍的なデータベースの構築にはまだ遠い．
　本研究は，上記の視点に立って，比較的小口径のラム加速機を用いて，その始動条件を確立するとともに，その始動と作動特性を明らかにし，射出性能の向上をはかる諸元を明らかにすることを目的とする．

　第2章では，実験系，ラム加速機本体および飛行体，計測系，混合気供給系と実験方法を詳述する．

第3章では，熱閉塞モードの始動過程について，サボの形状，混合気の組成比，飛行体の突入速度，混合気初期圧，飛行体加速度の各始動パラメータを系統的に変化させて詳細な実験を繰り返した結果を示す．

図2は混合気の初期圧を変化させたときの圧力履歴を(a)x=0.2m，(b)x=0.6mの地点で計測し比較したものである．図2(a)でt=0付近の圧力の急峻な立ち上がりはサボにより駆動された垂直衝撃波を表す．またその後方ではサボの通過による圧力降下が見られる．初期圧が高い方が垂直衝撃波の無次元圧力は小さく，またサボの減速度が大きい．これは，初期圧が高い方がサボが流れ場に影響を及ぼす持続時間が短く，また，初期圧の上昇で混合気の燃焼誘起時間が短いために，垂直衝撃波の減衰がより早まったことを示している．その結果，垂直衝撃波は図2(b)に示すように，初期圧が2.5MPaの時にはいったん飛行体頭部上まで駆動されるのに対し，初期圧3.5MPaでは飛行体後部に後退し典型的なラム加速の作動が得られている．この垂直衝撃波の挙動の違いにより，初期圧2.5MPaでは始動の信頼性は低いが，3.5MPaでは信頼性が飛躍的に向上した．
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図2　Wall pressure histories measured for different initial fill pressures. Ramac section 1, Std-M-22.
　
　図3に異なる飛行体を同じ条件で射出したときの速度履歴の違いを示す．飛行体Std-M-18では突入直後にラム加速が始動するが，飛行体OBS-M-10は約1mほぼ等速で飛行した後加速し始めている．この始動遅れの原因はOBS-M-10が軽量なため加速度が大きく，燃焼の誘起時間に見合った滞留時間が得られないことである．この結果は，熱閉塞モードの始動過程で，飛行体，サボ，衝撃波と燃焼波が非定常性を示すことの現れである．図4は，飛行体OBS-M-10およびOBS-A-9で，初段加速部の推進薬量を変化させ，突入速度の異なる実験を三通り行った時の速度履歴である．突入速度を大きくすることで始動遅れを回避し，すみやかな始動を得た．これは，突入速度を高めることで，サボ駆動の垂直衝撃波を強め，それに伴い反応誘起時間を短くでき始動遅れを回避したと考えられる．
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Fig. 3 Velocity profiles measured for different projectiles. Ramac section 1, 2.8CH4+2O2+5.7N2, p1=3.5MPa.
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Fig. 4 Velocity profiles measured with different entrance velocities using OBS projectile. Ramac section 1, 2.8CH4+2O2+5.7N2, p1=3.5MPa.

このように始動過程においては各始動パラメータが，サボにより駆動される衝撃波の挙動に大きく影響し，始動の可否を決定する．また，異なる質量の飛行体を用いた実験より，飛行体の加速度が重要な始動パラメータであることを明らかにした．これは，始動過程においては現象の非定常性を考慮することが必須であることを示すものである．

　第4章では，射出性能の向上を目指す諸元を明らかにすることを目指し，混合気の初期圧を高め，飛行体を軽量化し，多段作動を行い，高加速度を達成した．図5に得られた速度履歴を示す．混合気初期圧を3.5MPa，飛行体をOBL-A-12（質量12gr）とし三段作動を行ったときの平均加速度は，初期圧を2.5MPa，飛行体をStd-M-22（質量22gr）として単段作動を行った場合の約3倍で，初期圧の上昇，飛行体の軽量化，多段作動により効果的に加速度を高めることができた．得られた最高速度は，加速区間4mで2.27km/sを達成した．図6に飛行体OBL-A-12を用いて多段作動を行ったときのバリスティック効率の変化を示す．段数を増せばより高いバリスティック効率を保ってより高速を達成できる．また，は速度を増すに従って大きくなる．これは，従来型の射出装置には見られないラム加速機の特徴である．
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Fig. 5 Velocity profiles of best shot in each experimental configuration.
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Fig. 6 Ballistic efficiency profiles measured with multi-stage operation.
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