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1. 研究背景  

ハイブリッドロケットは一般的に液体または気体の酸化剤

と固体燃料で構成される化学ロケットの一種である。Figure 1

にハイブリッドロケットの構造を示す。燃料と酸化剤を別々に

搭載し，それらを燃焼室内で混合し燃焼させ推力を得るため再

着火や推力制御が可能である。また，燃料と酸化剤の相が異な

るため爆発の危険性が低く安全性が高い。さらにハイブリッド

ロケット用固体燃料は一般に取り扱いが容易であり，反応生成

物に劇物を含まないため環境負荷が低い。これらのメリットか

らハイブリッドロケットは国際的に活発に研究されている。 

 

 

Figure 1 Conceptual diagram of hybrid rocket engine. 

 

しかし，ハイブリッドロケットは現在運用されている化学ロ

ケットと比べ推力が低いため実用化された例は少ない。推力が

低い原因の一つとして推力と比例関係にある燃料後退速度の

低さがある。燃料後退速度とは固体燃料が燃焼し減少する速さ

のことである。 

 

 

Figure 2 Model of boundary layer combustion. 

 

Figure 2 にハイブリッドロケットの燃焼機構を示す。ハイブ

リッドロケットは燃焼室内に酸化剤を流入させ，固体燃料と反

応させるため，固体燃料の近傍に境界層が形成される。その境

界層内に拡散火炎が形成され境界層燃焼という燃焼機構にな

るため，固体燃料と拡散火炎の距離が大きくなる。その結果拡

散火炎から得られる熱流束が小さくなり，燃料後退速度が低く

なると考えられる。 

燃料後退速度を改善するために固体燃料にエネルギー物質

を添加する研究が1960年頃からなされてきた。ベリリウム（Be）

やリチウム（Li）を添加した研究[1]や高エネルギー酸化剤であ

る過塩素酸アンモニウム（AP）を加えた研究[1]，さらには爆薬

の材料であるRDXやHMXを添加する研究[1]がなされてきた。

しかし，毒性や取り扱い性の悪さから安全性や低環境負荷とい

ったハイブリッドロケットのメリットが損なわれる問題が発

生したため，これらを避けることができる取り扱いが比較的容

易なナノスケールのアルミニウム（Al）粉末を添加した研究が

行われてきた。[1]現在ではナノスケールよりも安価で取り扱い

やすいマイクロスケールの金属粉末を用いた研究が行われて

いる。[2]金属粉末が燃焼することで発生する燃焼熱を利用して，

固体燃料の融解，気化を促すという効果が期待でき，これによ

り燃料後退速度の改善が見込まれた。 

また，ハイブリッドロケットの固体燃料としてパラフィンワ

ックスやマイクロクリスタリンワックス（WAX）を用いること

で燃料後退速度を改善させる研究も行われている。WAX 固体

燃料は燃焼時に固体燃料の表面に薄い液膜を形成し，その液化

したWAXが液滴として固体燃料から剥離し，燃焼することで

燃料後退速度が向上する。 

本研究室では更なる燃料後退速度の向上のためWAX固体燃

料にマイクロスケールのAl粉末やマグネシウム（Mg）粉末を

添加したハイブリッドロケットモーター燃焼試験を行ってき

た。Al粉末は固体ロケットでも実績のある金属粉末である。し

かし，Figure 3 を見ると既往の研究では燃料後退速度の改善は

できていないことが確認できる。その原因は Al 粉末が燃焼せ

ずに排出されてしまい，燃焼熱を上げられていないことにある

と考えられている。[3] 
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Figure 3 Regression rate vs Oxidizer mass flux[3]. 

 

Mg 粉末は Al 粉末と比較して着火しやすい性質を有してい

る。この性質から燃焼熱を利用しやすくなると考えられるため

添加が研究された。[4] 

金属粉末の不着火の原因の一つとして金属粉末の燃焼室内

での滞留時間が不足していることが挙げられる。滞留時間を考

慮するためにはWAX固体燃料の燃焼火炎中での金属粉末の着

火遅れ時間などの着火特性を知る必要があるが，これについて

はほとんど明らかになっていない。よって，WAX 固体燃料の

燃焼火炎中での金属粉末の着火現象を調査する必要がある。 

 

2. 目的 

ハイブリッドロケットの燃焼火炎中での金属粉末の着火特

性を調査する。 

 

3. 実験方法・手順 

3.1  アプローチ 

本実験では電気炉内でWAX固体燃料を着火させ燃焼室内の

条件に近づける。ハイブリッドロケットモーターの燃焼試験に

おいて金属粉末が燃料過多の領域で着火すると仮定し，酸素が

希薄な条件で実験を行うために電気炉内の雰囲気は空気とし

た。また，金属粉末は取り扱いやすく燃焼熱が高い必要がある。

Table 1においてBeとLiは毒性があるため取り扱いにくく，ボロ

ン（B）は着火しにくいという性質がある。これと本研究室の

既往の研究を考慮し，Al粉末とMg粉末を選定した。 

 

Table 1  Combustion heat of various metals[5]. 

Metal Combustion heat [kJ/g] 

Be 24.5 

Li 20.5 

B 18.3 

Al 17.0 

Mg 15.3 

Ti 12.0 

 

さらに，実際の燃焼室内の温度は約2500 K 程度であるが，

本研究で使用する電気炉で再現できる温度は700 ℃ （973 K）

までであるため，燃焼室温度が再現できる温度の範囲外になる。

よって，電気炉で設定できる範囲で着火実験を行い，炉内温度

と着火遅れ時間の関係を導いて，実際の燃焼室内の温度へ外挿

する。 

 

3.2  実験装置 

使用したWAXの諸元をTable 2に示す。実験に使用するWAX

固体燃料はWAXを溶融したものをシリコン型に流し込んで円

筒型（ϕ6 mm×6 mm）に成形し，質量を0.15 g にした。成形し

たWAX固体燃料とシリコン型をFigure 4と5に示す。 

 

Table 2  Properties of WAX. 

Trade name Hi-Mic-2095 

Melting point 101 ℃ 

Density 780 kg/m3 (120℃) 

Flash point 310 ℃ 

 

 

Figure 4 WAX solid fuel. 

 

 

Figure 5 Silicon mold. 

 

また，金属粉末の諸元をTable 3と4に示す。接着剤はWAX

の燃焼火炎では着火しないものを選択し，金属粉末を接着する

棒には石英棒を使用した。金属粉末はFigure 6のように0.015 g

接着する。 
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Table 3  Properties of Al powder. 

Mean particle size 3 μm 

Boiling point 2520 ℃ 

 

Table 4  Properties of Mg powder. 

Mean particle size 75 μm 

Boiling point 1075 ℃ 

 

 

Figure 6 Quartz rod and metal powder. 

 

Figure 7 に実験装置の概略図を示す。電気炉内にはWAX固

体燃料を置くための耐熱皿がある。また，金属粉末を接着した

石英棒をスタンドに取り付ける。炉内の様子は鏡を通してカメ

ラで撮影し，炉内温度は熱電対により計測し，一定の温度に管

理する。 

 

 

Figure 7 Test equipment. 

 

3.3 実験方法 

電気炉内の温度を目標値で安定させ，WAX 固体燃料を電気

炉内へ挿入し，電気炉内でWAX固体燃料を着火させた。その

WAX 固体燃料の燃焼火炎中へ金属粉末を接着した石英棒を挿

入し火炎にさらし，金属粉末を着火させた。その様子をカメラ

で撮影し，動画から金属粉末の着火遅れ時間を計測した。炉内

温度は400 ℃ ，500 ℃ ，600 ℃ ，700 ℃として，実験を行っ

た。また，カメラはハイスピードモード（1000 fps）に設定した。

着火遅れ時間は石英棒が火炎に到達してから着火するまでの

時間とする。 

 

4. 実験結果及び考察 

4.1 金属粉末の着火 

Figure 8 と 9に金属粉末の着火時の写真を示す。ここで，写

真は金属粉末の着火の確認のしやすさからグレースケールで

示している。 

 

 

Figure 8 Ignition of Al powder. 

  

 

Figure 9 Ignition of Mg powder. 

 

Al 粉末は火球となって落下するように着火していくのに対

し，Mg粉末は火炎が飛散していくように着火する。この着火

の様子の違いはそれぞれの金属粉末の燃焼機構の差によると

考えられる。Al粉末は固相から液化，液相から気化という２つ

の段階を経て着火する。これに対してMg粉末は固相から液化

という段階をほとんど経ずに固相から気化して着火する。この

気相への急激な体積変化とともに着火することにより，Mg粉

末ははじけるような燃焼になると考えられる。 

 

4.2 金属粉末の着火遅れ時間 

次に，炉内温度と着火遅れ時間の関係をFigure 10に示す。 

Figure 10 において破線で示した曲線は着火遅れ時間と炉内温

度の関係がアレニウス型を示すとして仮定した場合の近似曲

線である。近似曲線式は式(1)と(2)のようになる。 

 

Combustion flame 

Ignition of Al powder 

Quartz rod 

Combustion flame 

Ignition of 
Mg powder 

Quartz 
rod 

5 mm 

5 mm 
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Figure 10 Ignition delay time vs. Temperature. 

   

 
𝑡𝐴𝑙 = 0.11𝑒𝑥𝑝 (

1.5 × 103

𝑇
) (1) 

   

 
𝑡𝑀𝑔 = 0.078𝑒𝑥𝑝 (

1.5 × 103

𝑇
) (2) 

   

tAl：Alの着火遅れ時間 [s]，tMg：Mgの着火遅れ時間 [s] 

 

この結果から炉内温度を高くすると早く着火する傾向にあ

ることがわかる。これは炉内温度が高いときには金属粉末への

熱流束が多くなるため，金属粉末が液化や気化する温度に達す

るまでの時間が短くなることが要因と考えられる。 

また式(1)と(2)において燃焼室内温度を2500 Kと仮定し外挿

するとAl粉末は0.21 s，Mg粉末は0.14 sとなる。 

ここで，本研究室のハイブリッドロケットモーターの燃焼試

験の燃焼器を以下のFigure 11に示す。 

 

 

Figure 11 Combustion test equipment[3]. 

 

なお，燃焼ガスの滞留時間は式(3)で求められる。[5] 

   

 

𝜏𝐶 =
𝑉𝐶

𝐴𝑡
√

𝑀

𝛾𝑅0𝑇𝑐
(

𝛾 + 1

2
)

𝛾+1
2(𝛾−1)

 (3) 

   

τc：滞留時間，𝑉𝑐：燃焼室容積，𝐴𝑡：燃焼室容積，M：分子

量，γ：比熱比，R0：一般気体定数，Tc：燃焼ガス温度 

 

Figure 11 の燃焼器での燃焼ガスの滞留時間を式(3)を用いて

計算した。なお，𝑉𝑐，𝐴𝑡は固体燃料の形状，M ，γ，Tcは化学

平衡計算ソフト NASA-CEA[6]において計算することにより求

められる．計算条件と結果をTable 5と6と7にまとめた。 

 

Table 5  Computational condition. 

Fuel Oxidizer 𝑃𝑖 [MPa] 𝐴𝑒 𝐴𝑡⁄  [-] O/F [-] 

WAX O2 0.4 1.35 1.2 

 

Table 6  Computational result. 

M [-] γ [-] Tc [K] 

15.3 1.25 2.46 × 103 

 

Table 7  Ignition delay time and residence time. 

Al 0.21 s 

Mg 0.14 s 

Residence time 0.46 × 10−3  s 

 

以上の結果より着火遅れ時間よりも滞留時間のほうが短い。

そのためモーター試験において金属粉末添加の効果を得るた

めには aft-chamber に循環領域を作り金属粉末の滞留時間を延

長するといった工夫が必要となる。 

 

5. 結論 

・Al粉末とMg粉末は異なる燃焼方式で燃焼する。 

・炉内温度が上がるにつれて，金属粉末の着火遅れ時間は短く 

なる。 

・Al粉末とMg粉末の着火遅れ時間はともに燃焼室内の滞留時  

間よりも長い。 
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