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Modification procedure of the hybrid rocket to the ejector-jet is explained. The core hybrid rocket suctions air by 

the ejector mechanism. The suction is calculated with the inviscid momentum exchange model between the air flow 

and the core rocket exhaust. The pressure increases and the air and the core rocket exhaust mix in the pseudo-shock. 

The increase of pressure in the divergent section produces thrust. The length of the pseudo-shock is calculated with 

the momentum balance model. The mixed gas reacts in the ejector combustor and flows out under the choked 

condition or the ambient pressure condition. The dimensions of the engine model are designed and the operating 

conditions are estimated.  

 

記号 

A  : 断面積 

F  : 衝撃関数、力 

h  : エンタルピー 

L  : 長さ 

𝑚̇ : 質量流量 

p : 圧力 

u  : 速度 

x  : 流れ方向座標 

添字 

a  : 空気、周囲環境 

base : ベース部 

f  : 摩擦力 

net  : 正味 

p  : 擬似衝撃波 

r  : ロケット、反力 

t  : 全 

1  : 空気取入口の入口、一次流、入口 

2  : 二次流、出口 

2a  : 空気取入口の出口、エジェクター入口 

2b  : エジェクター出口、ディフューザー入口 

3  : ディフューザー出口、二次燃焼器入口 

4  : 二次燃焼器出口 

5  : 二次燃焼器スロート 

6  : ノズル出口 

 

1. まえがき 

宇宙輸送コストの低減のために、また取扱いの

簡便さからハイブリッドロケットの研究が進め

られている。東海大学では燃料後退速度が大きく、

高い燃焼効率が期待されるワックスを推進剤と

するハイブリッドロケットの研究を進めている

[1,2]。東海大学では学生プロジェクトとしてハイ

ブリッドロケットの打ち上げも行っている[3]。ハ

イブリッドロケットは上述のような特長を持つ

が、空気を利用する複合エンジン化することで更

に性能を向上させる研究も進めている[4,5]。これ

までに亜音速での推進性能の向上を目的に、ハイ

ブリッドロケットをコアロケットとしたエジェ

クタージェットの燃焼実験を進めてきた。エジェ

クタージェットの概要を図 1 に示す。コアのロケ

ットエンジンにより大気を吸込み、空気を酸化剤

にして余剰燃料の二次燃焼を行い、コアロケット

の以上の推力および比推力を得ることを目標と

している。 

 宇宙機構でも効率的な宇宙輸送を目指し、液体

ロケットエンジンをコアロケットとした複合エ

ンジンの研究を進めている[6]。エンジン内の現象

の物理モデル化を行い、これらのモデルを用いて

エンジン各部寸法を決め、作動実証用研究エンジ

ンの設計を行った[7]。このエンジンを用いて作動

モード毎の燃焼実験を行い、ほぼ設計に沿った作
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動を確認した。エジェクタージェットモード燃焼

試験で吸込み性能が不十分であったが、ロケット

排気と空気との混合が原因であることを理論的

に解明することができた[8]。 

 東海大学と宇宙機構は、機構のエジェクタージ

ェット設計技術を大学のハイブリッドロケット

の複合エンジン化に応用し、より高性能のエジェ

クタージェット化ハイブリッドロケットを目指

した共同研究を進めている。ここではハイブリッ

ドロケットをコアロケットとしたエジェクター

ジェット模型の設計方法について説明を行う。 

 

2. エンジン内の現象と物理モデル 

エンジン内の位置番号を図 2 に示す。位置 1か

ら位置 2b間の流路設計により吸気性能が変わり、

位置 2aあるいは 2bから位置 3間の流路設計によ

り昇圧性能が変わる。 

 

2.1 エジェクター効果による吸気 

 超音速ロケット排気と亜音速空気との非粘性

の運動量交換により、空気が吸込まれる。運動量

交換は特性曲線法等により計算することができ

る。この運動量交換モデルは例えば Fabri らによ

って提案されて実験との検証が行われ、機構でも

簡単化したモデルを構築し実験により検証を行

った[9、10]。運動量交換の概要を図 3 に示す。Fabri

らは、空気取入口出口の二流の合流位置において、

空気流が亜音速であっても運動量交換によって

空気流が音速に加速されることを示した（Fabri 

choking）。 

 一定断面流路におけるロケット排気と空気流

との干渉においては、1) 合計断面積一定、2) 合計

衝撃関数の保存、3) それぞれの質量保存、4) それ

ぞれのエネルギー保存、5) 干渉後のそれぞれの流

管の静圧が一致、という条件の下で干渉後のロケ

ット排気と空気流の状態量を求める。 

𝐴𝑟,2𝑎 + 𝐴𝑎,2𝑎 + 𝐴𝑏𝑎𝑠𝑒 = 𝐴𝑟,2𝑏 + 𝐴𝑎,2𝑏     ∙ ∙ ∙  (1) 

𝐹𝑟,2𝑎 + 𝐹𝑎,2𝑎 + 𝐴𝑏𝑎𝑠𝑒 ∙ 𝑝𝑏𝑎𝑠𝑒

= 𝐹𝑟,2𝑏 + 𝐹𝑎,2𝑏     ∙ ∙ ∙  (2) 

𝑚̇𝑟,2𝑎 = 𝑚̇𝑟,2𝑏 , 𝑚̇𝑎,2𝑎 = 𝑚̇𝑎,2𝑏    ∙ ∙ ∙  (3)  

ℎ𝑡,𝑟,2𝑎 = ℎ𝑡,𝑟,2𝑏 , ℎ𝑡,𝑎,2𝑎 = ℎ𝑡,𝑎,2𝑏    ∙ ∙ ∙  (4) 

𝑝𝑟,2𝑏 = 𝑝𝑎,2𝑏    ∙ ∙ ∙ (5) 

注意しなければならないのは、運動量交換過程が

 

図 1 エジェクタージェット概念図。 

 

図 3 エジェクター機構概念図。 

 

図 2 エンジン各部の番号。 
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非エントロピー過程であることである。今回、(2)

式中のロケットノズル出口のベース面の圧力 pbase

は、Lamb and Oberkampf の実験式を用いて計算し

た[11]。 

 

2.2 拡大管での昇圧と擬似衝撃波 

ロケット排気と超音速となった空気流とは、エ

ジェクターダクトから拡大管にかけて現れる擬

似衝撃波を通過しながら亜音速に減速し、圧力が

上昇し、混合が進む。図 4に擬似衝撃波を含む流

れの概念図を示す。擬似衝撃波の開始位置が 2.1

で述べたエジェクター運動量交換域に達すると、

エジェクターによる空気の流入が妨げられる虞

がある。そのため擬似衝撃波をエジェクターダク

トの下流にとどめ、同時に擬似衝撃波を発達させ

て十分な推力を発生させる必要がある。擬似衝撃

波の開始位置は、運動量釣合モデルを用いて計算

した[12]。 

擬似衝撃波は複数の衝撃波から形成され、その

中では境界層が厚くなり、また剥離が観察される

こともある。運動量釣合モデルでは、擬似衝撃波

内の摩擦を 0とする。擬似衝撃波内の圧力は線形

分布を仮定する。 

擬似衝撃波開始位置が拡大部内にある場合、拡

大流路での壁面反力は、擬似衝撃波開始位置から

終了位置かけて線形に分布すると仮定し、開始位

置での圧力 pp1と終了位置での圧力 pp2の平均値を

用いて計算する。 

𝑝̅𝑝 =
𝑝𝑝1 + 𝑝𝑝2

2
  ∙ ∙ ∙   (6) 

擬似衝撃波が上流の一定断面積部内から始ま

る場合、図 5 に示すように擬似衝撃波開始位置で

の圧力と終了位置での圧力による線形圧力分布

から拡大部開始位置での圧力を求め、拡大部擬似

衝撃波内圧力の平均値を計算する。エンジン内位

置番号を用いて表すと、拡大部開始位置 2b での

圧力は p2b、拡大部終了位置 3 での圧力は p3とな

る。 

𝑝̅𝑝 =
𝑝2𝑏 + 𝑝3

2
  ∙ ∙ ∙   (7) 

擬似衝撃波を含む流路の入口、出口では質量、

エネルギーと共に、衝撃関数が保存される必要が

ある。運動量釣合モデルでは、衝撃関数が保存さ

れるように、擬似衝撃波開始位置を定める。流れ

方向の力の釣合いは以下のように現される。 

𝐹2 = 𝐹1 − 𝑓𝑓1 + 𝑓𝑟1 + 𝑓𝑟𝑝 − 𝑓𝑓2   ∙ ∙ ∙   (8) 

ff1 は擬似衝撃波上流の定断面部の摩擦力である。

fr1 は擬似衝撃波上流の拡大管内の流れ方向壁面

反力、ff1は擬似衝撃波上流の拡大管内の流れ方向

壁面摩擦力である。擬似衝撃波開始位置が拡大部

上流の定断面部にある場合、fr1 = 0 となり拡大部

壁面からの反力は frpに含まれる。 

壁面反力流れ方向成分 frpは、以下のように計算

される。 

𝑓𝑟𝑝 = 𝑝̅𝑝 ∙ ∆𝐴𝑝   ∙ ∙ ∙   (9) 

ここでAp は擬似衝撃波開始位置からの流路投影

断面積の増分である。代表圧力𝑝̅𝑝は擬似衝撃波開

始位置によって(6)式あるいは(7)式で計算される。 

擬似衝撃波下流の流出境界条件としては静圧

あるいはチョーク条件が課されることが多い。ま

 

図 4 擬似衝撃波を含む流れの概念図。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5 定断面部から擬似衝撃波が始まる拡大管内の

圧力分布モデル。 
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た擬似衝撃波内では混合が急

激に進むことが実験により確

認されている[10]。 

2.3 推進剤および燃焼ガス物

性 

 ハイブリッドロケット燃料

は、日本精蝋株式会社製 micro-

crystalline wax（HiMic-2095、

C44H90 ） と ス テ ア リ ン 酸

（C18H36O2）の混合物で質量割

合は 92.5％、7.5％である。ス

テアリン酸は wax の割れ防止

のための添加剤である。酸化剤

はガス酸素である。この燃料と

酸化剤の量論混合比は O/F = 

3.4 であるが、エジェクター燃

焼器での二次燃焼のための燃

料供給のために、O/F = 1.7 と

した。 

 燃焼ガスの物性値は、CEA

コードを用いて計算した[13]。

燃焼圧 3.0 MPa での燃焼ガス

温度は 2990 K、比熱比は 1.202、

分子量は 18.77 g·mol-1、定圧比

熱は 3.065 kJ·kg-1·K-1である。

ロケット燃焼器内のガスの平

衡状態を求め、下流の状態は凍

結流条件で計算を行った。二次

燃焼器内の燃焼では、ロケット

排気と空気との混合ガスに、与

えられた燃焼効率の条件での

残存燃料と空気中酸素との反

応熱を与えた。 

 

3. 設計計算方法 

初期条件としてエンジン形

状を与え、2章で説明した物理

モデルを用い、空気取入口部、

エジェクター燃焼器部などの

ロケット排気、空気、燃焼ガス

の状態、推力、推力増加率、比

推力を求める。推力増加率が大

きくなるよう、初期条件で与え

 

 

図 6 エジェクター吸気計算フローチャート。 
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た各部の寸法を変更し再び計算を行

う。今回は焼器の燃焼効率を 0.7とし

た。推力計算は、流入衝撃関数および

流出衝撃関数に環境圧補正を行った

上で、両者の差分として求めた。 

 

3.1 エジェクター吸気計算 

 図6にエジェクター吸気計算のフロ

ーチャートを示す。空気取入口出口 2a

位置で空気流がチョークに至った場

合、以後の計算では空気はチョークを

前提にロケット排気との運動量交換

の計算を行う。ここでは表のようなフ

ィードバックループごとの仮定に対

する判定項目、仮定設定の順序を用い

たが、計算手順としては他の組み合わ

せ、順番も可能である。 

 

3.2 拡大管昇圧およびノズル出口計算 

 空気流量を求めた後、ディフューザ

ー部の計算を行う。ディフューザー内

の擬似衝撃波長さは2章で説明した運

動量釣合モデルで計算する。擬似衝撃

波長さ計算のフローチャートを図7に

示す。 

 3.1 で求めた空気流量とロケット燃

焼ガス流量から、二次燃焼後の燃焼ガ

スのノズルスロート（位置 5）での温

度、速度などの諸量を求めることが出

来る。このノズルスロート状態から等エントロピ

ー変化を仮定して二次燃焼器内（位置 4）での圧

力、温度、衝撃関数などを計算することができる。

ノズル内で燃焼ガスが膨張し大気圧になった後

は、燃焼ガスは壁面から剥離して下流のノズル壁

面には大気圧がかかると仮定した。 

擬似衝撃波出口すなわち拡大管出口（位置 3）

で、反応前のロケット燃焼ガスと空気は完全に混

合していると仮定した。質量流量、エネルギーは

ロケット燃焼ガスと空気の合計が保存される。位

置 3と 4 での断面積が同じであることから、位置

3 での衝撃関数は、位置 4 での燃焼ガスの値と同

一である。これより位置 3 での混合ガスの温度、

圧力、速度などを計算することができる。 

 次に擬似衝撃波位置を仮定する。擬似衝撃波に

流入する衝撃関数を計算し、同時に 2.2 で説明し

た方法で壁面からの反力を計算する。総和が位置

3 での混合ガスの衝撃関数に一致するように、擬

似衝撃波位置を修正する。 

 このようにして得られた空気取入口に流入す

る衝撃関数およびノズルスロートあるいはノズ

ル出口からの衝撃関数に大気圧補正を行い、ハイ

ブリッドロケットをコアロケットしたエジェク

タージェットの推力を計算した。 

𝐹𝑛𝑒𝑡 = (𝐹6 − 𝐴6 ∙ 𝑝𝑎) − (𝐹1 − 𝐴1 ∙ 𝑝𝑎)   ∙ ∙ ∙ (10) 

 

4. 模型形状 

4.1 昨年度の模型形状と結果 

 

図 7 ディフューザー・二次燃焼器の内流れ計算フローチャート。 
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 昨年度、同様の手法で設計した模型で実験を行

ったが、吸込み空気マッハ数は空気取入口出口で

マッハ 0.3であり、チョークには至らなかった[5]。

模型断面を図 8 に、流れの様子の概念図を図 9に

示す。 

昨年度の模型では、空気取入口最小断面積部の

下流で断面積が再び大きくなっていた。また吸気

された空気は、空気取入口出口でコアロケット排

気流と大きな偏角で合流していた（図 9(a)）。空気

が最小断面積部でチョークし、その後、流路断面

積の拡大に伴って超音速となると仮定する。この

ときロケット排気との合流部で、大きな偏角のた

めに衝撃波を通過して亜音速になり、大きな圧力

上昇を生じる（図 9(b)）。このときの圧力上昇は、

測定されたマッハ 0.3 での気流静圧とほぼ同じと

なる。結果的に図 8の形状では、気流をチョーク

させることは困難であったと思われる。その他、

コアロケット排気と空気が混合すると圧力が上

昇するため、吸い込み性能が低下する[8]。昨年度

の実験においては混合が進み、設計した吸込み性

能が達成できなかった可能性もある。 

 

4.2 設計形状および設計作動状態 

 今回設計した模型形状を図 10 に示す。主要な

寸法は表 1のとおりである。模型内流れの状態を

図 11 に示す。 

コアロケットノズル出口圧は 49 kPa と大気の

チョーク圧よりもやや低い。空気流は空気取入口

出口でチョークする。ロケット排気と空気流との

運動量交換後の静圧は 41.6 kPa となった。コアロ

ケットノズル出口のベース面への膨張があるた

めに運動量交換後の圧力が低下している。擬似衝

撃波位置はエジェクターダクト平行部の 60%ま

で遡る。二次燃焼器入口の未燃混合ガスの圧力は

162 kPa、二次燃焼ガスの圧力は 138 kPaと大気圧

をやや上回る。二次燃焼器ノズルスロートで大気

圧であり、マッハ数はほぼ 1 である。 

コアロケット単体の大気圧下での推力は 374 N、

比推力は 2560 m·s-1である。エジェクタージェッ

ト化した推力は 419 N、比推力は 2860 m·s-1とな

り、コアハイブリッドロケットに対する推力増加

率は 1.12 である。 

 

5. あとがき 

 本報告ではハイブリッドロケットをエジェク

タージェット化するための設計計算方法に説明

を行った。その結果、推力増加率 1.12となる形状

を設計した。今後、東海大学において本設計形状

の模型を用いた燃焼試験を行う予定である。その

実験結果を本設計計算と比較検討して設計方法

 

図 8 昨年度の模型形状。 

 

(a)  

 

(b)  

図 9 昨年度の模型の流れの様子。(a)実験時の様

子、(b)最小断面部でのチョークを仮定した時の流

れの様子。 

表 1 エジェクタージェット主要寸法 (mm) 

コアロケットノズル出口径 

(D,rkt,nozzle) 

29 

空気取入口内径 (D2,i.d.) 36 

空気取入口外径 (D2,o.d.) 54 

二次燃焼器内径 (D3) 76 

エジェクターノズルスロート径 (D5) 70 
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を見直すとともに、最終的にはハイブリッドロケ

ットのエジェクタージェット化により、高性能な

推進機の実現を目指す。 
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