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Abstract 

 In this study, a Hybrid Rocket & Ramjet Combined Cycle Engine is proposed for TSTO first stage engine. It has two 

operation models. Ejector jet mode is operated from Mach 0 to 2. The core engine is a hybrid rocket which increases the 

momentum of the introduced air. From Mach 2 to 6, the ram jet mode is operated. This engine has characteristics that is 

very simple and safe for using a hybrid rocket. However, an ejector jet has a problem. It is not proved whether it is able to 

be higher than a simple rocket performance or not. Then, the theoretical performance of an ejector jet was calculated with 

NASA CEA400. And a small combined engine was made and the ejector effect was obtained by using the small engine. 

And, combustion experiments on the ground resting state were conducted to compare results of the theoretical calculation 

and combustion experiments. In this paper, these results are reported.  

 

 

１．はじめに 

 さらなる宇宙利用活動の活性化を考えた場合に現

在の輸送システムの課題として，火薬や水素などを

使用していることによる危険性，そして輸送コスト

が著しく高いということが挙げられる．そこで，これ

らの課題を考慮した次世代の宇宙輸送システムとし

て，ハイブリッドロケットを使用した完全再使用型

の二段式宇宙往還機 (TSTO)が提案されている． 

我々はこの往還機の一段目のエンジンとしてラム

ジェットエンジンとハイブリッドロケットを組み合

わ せ た 複 合 エ ン ジ ン (Hybrid Rocket & Ramjet 

Combined Cycle Engine），二段目にはハイブリッドロ

ケットエンジンの搭載を提案している．一段目の複

合エンジンはFig.1.1に示すように，静止状態から飛行

マッハ数2程度までをエジェクタジェットモード，マ

ッハ数2～マッハ6程度までをラムジェットモードと

して作動する．このエンジンの特徴は，回転機構がな

いため構造が簡素であり，エアブリージングエンジ

ンとして周囲の空気を酸化剤として使用できるため，

高い比推力性能が期待できる点である．しかし，エジ

ェクタジェットに関しては設計手法が確立されてお

らず，エジェクタジェットがロケット単体よりも比

推力性能の面で優れているかどうかが不明である． 

そこで本研究では，化学平衡計算を利用した理論

計算によりエジェクタジェットがロケット単体より

もIsp性能の面で優れている条件があるかどうかを検

証した．さらに，この理論計算の中で仮定したエジェ

クタ効果が発生し得るのかどうかをコールドフロー

実験で確認した．そして，地上静止状態の燃焼実験で

は理論計算で確認した条件が達成できるかどうかを

検証したので，それらの結果を報告する． 

 

 

Fig.1.1 Hybrid Rocket & Ramjet Combined Cycle Engine 

 

 

２．エジェクタジェット 

エジェクタジェットの特徴としては，エジェクタ

効果による空気吸いこみ性能の向上を狙ってエジェ

クタノズルが装備されていることである．このノズ

ルのスロート部においてロケットからの駆動ガスと

吸込んだ空気との運動量が変換され，空気の総全圧

が上昇する．しかし，空気を吸い込むだけでは混合過
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程において全圧損失を生むだけであり，ロケット単

体よりも推力性能が低下すると考えられる．このエ

ジェクタジェットでは空気と駆動ガスとの混合ガス

にさらに燃料を加え，二次燃焼させることにより性

能向上をはかる．Fig.1.1にはそのエンジンの模式図を

示す． 

 

 

３．エジェクタジェットの原理 

 エジェクタジェットの原理を示した模式図を

Fig3.1に示した．まず，ロケットからエジェクタノ

ズルスロート内に超音速の駆動ガスが流入するこ

とにより周囲の空気がエンジン内に吸い込まれ，さ

らに混合過程により超音速まで加速される．そして

その空気流は二次燃焼室入口付近で衝撃波を発生

させ亜音速流になる．これによって二次燃焼室圧力

の上昇が上流側の空気吸込み性能に影響を及ぼし

にくくなり空気を吸い込み，かつ二次ノズルのチョ

ーク状態を超えて二次燃焼室圧力を上昇させるこ

とが可能となる．このような状態をエジェクタジェ

ットの作動条件とした． 

 

 

Fig.3.1 Ejector effect 

 

 

４．理論比推力計算 

４－１ 計算手順 

 計算の目的は，それぞれの飛行高度において新た

に導出した式から算出したIsp性能がコアロケット

単体よりも優れている条件があるかどうかを検証

することである．エジェクタジェットが全ての計算

条件において作動していると仮定して化学平衡計

算プログラム（NASA CEA-400）のロケット性能計

算結果において混合ガスが二次ノズルで最適膨張

した場合の比推力をIspmixとすると，エジェクタジェ

ットのIspは以下の関係式で計算される． 

 

Isp = 
Fej

(ṁ1 + ṁf2)g
 (1) 

ṁ1 = ṁf + ṁo (2) 

 

ここで，Fej：推力，ṁf：コアロケットの燃料流量，

ṁo：コアロケットの酸化剤流量， 

Fej = F2 − ṁiVi (3) 

F2 = (ṁi + ṁ1 + ṁf2)g × Ispmix (4) 

 

ここで，F2：二次ノズルにおける発生推力， ṁi：吸

込み空気流量，Vi：吸込み空気流速，ṁf2は二次燃焼

室に追加される燃料流量， 

 

(3)式を(1)式に代入するとIspは(5)式で表される． 

 

Isp = {1 +
ṁi

ṁ1 + ṁf2

} Ispmix −
ṁi

(ṁ1 + ṁf2)

vi

g
 

= 

{1 +
1

1
ηa

⁄ + 1
ηf

⁄
} Ispmix

−
1

1
ηa

⁄ + 1
ηf

⁄

vi

g
 

(5) 

 

ここで，ηa , ηfというパラメータは次式で定義される． 

 

ηa = ṁi ṁ1⁄   

ηf = ṁf2 ṁi⁄   

 

これらの関係式を利用した計算手順を記述する． 

手順は大きく三段階に分けられる．はじめに想定す

る飛行経路とコアロケットのパラメータを設定し

た．ここで飛行経路は，機体の構造設計をし易くす

るために飛行動圧Pdが50kPaで一定となるよう設定

し，この中で高度0km，5km，そして10kmにおいて

計算を実行した．コアロケットであるハイブリッド

ロケットの燃料にはクラック発生を抑え，なお且つ

高い燃料後退速度の達成を目指して，高融点マイク

ロクリスタリンワックスであるHi-Mic-2095の割合

を92.5%としてステアリン酸が7.5%添加されている

燃料を使用した．酸化剤にはO2を使用した．さらに

コアロケットの燃焼室圧力P1は3MPaに設定されて

いる．そして各計算値はNASA CEA-400を使用して

燃焼ガスがノズル出口で最適膨張することを仮定

して算出された．IspRは特性排気速度が最大となる

O/Fのときの値として，そこから駆動ガス流量ṁ1が

求められる．この過程で設定，算出されたパラメー

タを以下にまとめた． 

飛行動圧： Pd 

コアロケット燃焼圧： P1 

駆動ガス流量： ṁ1 

コアロケット比推力： IspR 

 

 次にエジェクタジェットモードのパラメータを

設定する．ここで二次燃焼室の圧力P2を設定するた

めにηPといパラメータを次式で定義する． 
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ηP = P2 P1⁄   

 

このηPと既に定義されているηaに任意の値を代入

することで計算を進めることが出来る．この過程で

設定，算出されたパラメータを以下にまとめた． 

空気吸い込み性能： ηa 

空気吸い込み流量： ṁi 

二次燃焼室圧力性能： ηP 

二次燃焼室圧力： P2 

 

 最後にCEA400を使用してエジェクタジェットの

特性排気速度が最大となるIspを算出する．この過程

で二次燃焼室に追加される燃料流量が算出されてηf

がそれぞれの空気吸い込み流量に対して決定され

る．以上の計算ではコアロケット，エジェクタジェ

ットの燃焼ガスはそれぞれノズル出口で最適膨張

する仮定の下，計算が実行された．この過程で設定，

算出されたパラメータを以下にまとめた． 

二次燃焼用の燃料流量： ṁf2 

二次燃焼パラメータ： ηf 

エジェクタジェットモー

ド比推力： 
Isp 

 

 

４－２ 計算結果と考察 

 理論計算の結果と考察について記述する．Fig.4.1

には代表例として高度5km，マッハ数1.15における

ηPの値ごとに結果を示した．横軸は空気吸い込み性

能を表すηa，縦軸はIspである．一方，水平に伸びた

データは高度5kmにおけるコアロケットの理論Isp

の値である．ここで，エジェクタジェットモードの

性能とコアロケット単体とを比較すると，この高度

においてはηP ≥ 0.2に設定しつつ，ηaを適当な値ま

で上げることができれば，エジェクタジェットがコ

アロケット単体の性能を上回ることを表している． 

 

Fig.4.1 理論計算結果（Altitude;5km , Mach;1.15） 

 

 次に，Fig.4.2には空気吸い込み性能のパラメータ

をηa = 0.3で固定した場合の計算結果を示した．横

軸は二次燃焼室圧力を表すηP，縦軸はIspである．こ

こで，空気吸い込み流量を一定にした条件の下，飛

行高度を変化させた場合の性能について考察する．

グラフ上には高度0km，5km，そして10kmにおける

エジェクタジェットとロケット単体の理論比推力

結果を示した．高度0kmでは，ロケットよりも性能

が高い条件が ηP = 0.4 , 0.5，高度 5kmでは ηP =

0.3 , 0.4 , 0.5，そして高度5kmではηP = 0.3 , 0.4 , 0.5と

なっており，条件の範囲が高度を増すごとに広くな

っていることが分かる． 

 

 

Fig.4.2 各高度の理論計算結果（𝜂𝑎 = 0.3） 

 

 

５．コールドフロー実験 

５－１ 供試体および実験方法 

燃焼ガスの代わりにO2を駆動ガスに用いたコー

ルドフロー実験において，エジェクタノズルを装備

した状態でエジェクタジェットが作動することを

実証する．これは二次ノズルで流れがチョーク状態

となり，同時に空気の吸い込みがあることにより確

認できる．Fig.5.1にはこの実験で使用した供試体で

ある．その主な構成は，コアロケット燃焼室，空気

取り入れ口，エジェクタノズル，二次燃焼室，そし

て二次ノズルとなっている． 

 

 

Fig.5.1 コールドフロー実験の供試体 

 

 そして今回の実験で用意したエジェクタノズル

は5種類である．これまでのコールドフロー実験で
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は空気取り入れ口から駆動ガスが逆流していた．そ

の原因が運動エネルギーの少ない駆動ガスに対し

てエジェクタノズルスロート直径Dej が大きく，且

つスロート長さLejも長いことが影響していると考

えた．そこでコアロケット出口断面とエジェクタノ

ズルスロート入口断面の距離Lを短くし，エジェク

タノズルスロート形状を縮小した．それぞれの寸法

箇所はFig.5.2に示した．また，先行研究との寸法の

違いはTable.5.1にまとめた．二次ノズルはこの実験

の場合，二次燃焼室圧力を上げることが出来ればよ

いため，オリフィスのような形状のスロート直径が

8mmのものを用意した． 

 

Table.5.1 設計変更値一覧 

Ejector 

nozzle 
L [mm] Dej [mm] Lej [mm] 

Previous research 

EJN20 64.0 20 100 

This research 

EJN5_10_20 17.6 10 20 

EJN5_15_20 17.6 15 20 

EJN5_15_30 17.6 15 30 

EJN10_15_20 22.6 15 20 

EJN10_15_30 22.6 15 30 

 

 

Fig.5.2 設計変更箇所 

 

 コールドフロー実験用の供給系をFig.5.3に示す．

燃焼ガスを模擬したガス酸素（GOx）を使用してお

り，そのガスは空圧アクチュエータで駆動される

SwagelokのボールバルブSS-45S8-A60C3-1466によ

って制御される．アクチュエータの駆動には窒素ガ

スを用いている． 

 

 

Fig.5.3 コールドフロー実験用の供給系 

 

 ここで計測方法について記述する．計測点は圧力

がコアロケットノズル入口，空気取り入れ口，そし

て二次燃焼室ノズル入口圧であり，温度の計測点は

コアロケット上流である．それぞれの計測は，圧力

サンプリングレートを500Hz，温度を10Hzとした． 

 

 

５－２ 実験結果とエジェクタ効果の考察 

コールドフロー実験の結果を記述する．Table.5.2

には各エジェクタノズルを使用したときの実験結

果をまとめた．この結果からエジェクタジェットが

作動しているかどうかを考察する．3章で述べた通

り，エジェクタジェット作動条件とは二次ノズルで

チョーク状態を達成し，且つ空気がエンジン内に吸

込まれている状態のことをいう．まずチョーク状態

になっていると考えられるデータはTable5.2より，

EJN5_15_20，EJN5_15_30，そしてEJN10_15_20であ

る．この時の空気吸込み流量はそれぞれ，0.0014 

kg⁄s ，0.0147 kg⁄s ，そして0.0077 kg⁄s となっており

全て吸込んでいる結果となった．また空気吸い込み

性能ηaはそれぞれ，0.025，0.275，そして0.145とな

っていた．この中でもEJN5_15_30の計測結果では，

エジェクタジェットの作動をはっきりと確認する

ことが出来た．そのグラフをFig.5.4に示した．ロケ

ットの作動と同時に二次燃焼室圧力も臨界圧力以

上まで上昇しており，二次ノズルでチョーク状態で

あることが確認できる．そして，空気吸込み口の静

圧はその他の圧力上昇より遅れたタイミングで減

少しているのが分かる．その差は約1.0sであった．

これは超音速流により発生した衝撃波がエジェク

タノズルスロート出口から二次燃焼室へ抜けるま

で時間がかかったためと考えられる． 

以上より，理論計算の中で仮定したエジェクタ効

果は，この実験において実証された．したがって，

理論計算の結果を利用して，燃焼実験で得られた結

果を評価することが可能となった．しかし，全ての

実験においてこの効果が確認されたわけではない．

このことに関して，Table5.1の他にも注目すべき結

果が得られたので，次項ではそれらのデータを元に
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エジェクタジェットの作動条件について考察する． 

 

 

Fig.5.4 実験結果 (EJN5_15_30) 

 

Table.5.2 実験結果一覧 

 

 

 

５－３ エジェクタジェットの作動条件 

コールドフロー実験ではエジェクタ作動を実証

するデータが得られたが，実証できなかったデータ

もあり，その中でも興味深いデータに着目してエジ

ェクタジェットの作動条件について考察する．実験

では計測系のチェックのために，ほぼ同条件で実験

を数回行うことがあった．Table.5.3にはEJN5_15_20

を装備した実験結果をまとめた．表において上のデ

ータがTable.5.2で示したものである．この2種類の

データはロケット内圧，駆動ガスパラメータ，そし

て二次燃焼室圧力に関しては，ほぼ同じ数値となっ

ている．しかし空気吸込み流量だけは，上のデータ

が空気の吸込みを表しているのに対して，もう一方

は二次燃焼室からの逆流発生を表している．この理

由は，コールドフロー実験のような駆動ガス運動量

が30N程度と小さい条件では，超音速の混合ガスに

よって発生した衝撃波がエジェクタノズル出口を

抜けることができない状態となっていた可能性が

考えられる．これにより，今回の実験ではエジェク

タ効果が発生しづらい条件だったために同じ実験

状況でもエジェクタ作動が確認されたデータと逆

流が発生したものが取得されたと考えられる． 

この結果より，今後行う予定の燃焼実験において

は，駆動ガス運動量を大幅にかせぐことができるた

め，エジェクタジェットが容易に作動することが期

待できる ． 

 

Table.5.3 同条件における実験結果の比較 

 

 

 

６．地上静止状態の燃焼実験 

６－１ 供試体および実験方法 

コアロケットであるハイブリッドロケットの燃

料には理論計算と同様の燃料を使用し，酸化剤には

O2を使用した．燃焼実験で使用した供試体とその主

な構成は，コールドフロー実験と同様である．そし

て，燃焼実験に使用したエジェクタノズルの各寸法

はFig.6.1に示し，ロケット出口断面からエジェクタ

ノズルスロート入口断面までの距離は56.6mmであ

る． 

 

 

Fig.6.1 エジェクタノズル (EJ40) 
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燃焼実験用の供給系をFig.6.2に示す．酸化剤には

ガス酸素（GOx）を使用しており，そのガスは空圧

アクチュエータで駆動されるSwagelokのボールバ

ルブSS-45S8-A60C3-1466によって制御される．アク

チュエータの駆動には窒素ガスを用いている． 

そして計測点は，圧力がコアロケットノズル入口，

空気取り入れ口，オリフィス上流圧，推力，エジェ

クタノズル内壁圧，そして二次燃焼室ノズル入口圧

であり，温度の計測点はオリフィス上流である．そ

れぞれの計測は，圧力と推力のサンプリングレート

を500Hz，温度を10Hzとした． 

 

 

Fig.6.2 燃焼実験用の供給系 

 

６－２ 実験結果とエジェクタジェットの作動 

 燃焼実験結果からエジェクタジェットが作動し

たかどうかについて考察する．実験時のロケットノ

ズル入口圧，二次燃焼室ノズル入口圧，そして空気

吸い込み口静圧の結果をFig.6.3に示した．Fig.6.3よ

り，空気取り入れ口の静圧はロケットの作動とほぼ

同時に大気圧から低下しているのが分かる．よって

空気はエンジン内に吸い込まれていることが確認

された．この時の空気吸い込み流量は0.083kg/sであ

り，空気吸い込み性能はηa = 0.684であった．一方，

二次燃焼室圧力はP2 = 0.1159 MPaであり，二次燃焼

室加圧性能はηP = 0.055となっていた．したがって

この実験では二次ノズルでのチョーク状態は達成

できなかった． 

 

６－３ 実験結果と理論計算の比較 

 実験結果よりエジェクタジェットとロケットの

Isp性能を比較する．ロケットに関してはIspを算出す

るにあたって推力が必要となるが，ロケット単体の

推力は計測できない．このため，Ispの算出は実験結

果から得られたO/Fとロケットノズル入口圧P1から

CEA400を利用して求めた．以上よりO/F=3.74のとき

IspR=248.9sであった．一方，エジェクタジェットの

Ispは80.3sであったため，この実験ではエジェクタジ

ェットの方がロケットよりもIsp性能が低かった． 

 

Fig.6.3 燃焼実験結果 (EJN40) 

 

 

６．結論 

 複合エンジンのエジェクタジェットモードがコ

アロケットであるハイブリッドロケット単体より

もIsp性能が優れているかどうかを検証し，その実

現性を実験的に検証した．以下に得られた結論をま

とめる． 

1) 化学平衡計算により，いくつかの条件でエジェ

クタジェットがコアロケット単体のIsp性能を

上回るのを確認した． 

2) コールドフロー実験により，理論計算の中で仮

定したエジェクタ効果の実証に成功した． 

3) 今回の燃焼実験ではエジェクタジェットの方が

ロケットよりもIsp性能が低かった 

4) ηPの値を上げた燃焼実験により，ηPとηaの関係

を表すデータを取得していく必要がある 
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