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ABSTRACT 

Time histories of oxidizer-to-fuel mass ratio (O/F) are useful to consider the combustion efficiency of hybrid rockets. A 

reconstruction technique has been used to estimate the time histories of O/F. However, there are few applications for hybrid 

rockets that use fuel-rich solid propellants. In this study, we applied the reconstruction technique to estimate the O/F time histories 

of hybrid rockets using fuel-rich solid propellants.  
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概要 

ハイブリッドロケットの燃焼効率について考察する際に，酸燃比 (O/F ) の時間履歴の情報は有用であ

る．その O/F の時間履歴を推定するために再現法が用いられてきた．ただし，これらは固体酸化剤を含

まない固体燃料を使用したハイブリッドロケットに対するものであり，燃料過多推進薬を用いた場合につ

いての適用例は見当たらない．そこで，本研究は燃料過多推進薬を用いたハイブリッドロケットの O/F

の時間履歴を推定するために再現法を使用した． 

 

 

1. はじめに 

ハイブリッドロケットは，液体の酸化剤と固体の燃料を用いたロケットシステムであり，昨今多

くの大学や研究機関でその燃焼形態や性能向上のためこれまで研究がなされてきた．しかしながら，

現在までハイブリッドロケットシステムの商用化の例は  Virgin Galactic 社の  Spaceship 1 や 

Spaceship 2を除いてほとんどない．その理由として，低燃料後退速度や O/Fシフト，低燃焼効率，

振動燃焼が主に挙げられる．加えてハイブリッドロケットは機軸方向に燃料後退速度が変化する欠

点を有する．輻射熱伝達が対流熱伝達の効果より十分小さいとすると，Marxman らの境界層燃焼モ

デルにより燃料後退速度は次式で示すように機軸方向の距離 x に依存することがわかる 1)． 

 

 

�̇� = 𝑎𝐺0.8𝑥−0.2   (1) 
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このような機軸方向の燃料後退速度の非一様性により，各層の燃焼末期のスライバ燃焼域での内圧

変化および推力変動が大きくなる傾向がある．そこで，この問題を改善するために固体酸化剤を量

論混合比よりも低い割合で含有させた燃料過多推進薬を用いて，自立燃焼の度合いを高めることで

境界層燃焼の影響を低下させる研究が行われてきた2)．本研究では，燃料過多推進薬を用いたハイブ

リッドロケットのO/Fの時間履歴について再現法を応用して推定した．また，推定したO/Fの時間履

歴から燃料後退速度と酸化剤質量流束の時間履歴より，燃料後退速度式を実験的に求めた．ここで，

燃料過多推進薬は過塩素酸アンモニウム（AP）の割合が微量であることから，圧力の効果が微小で

あると仮定して評価した． 

 

 

2. 実験装置・燃料過多推進薬 

2.1. 燃焼器 

実験で用いた燃焼器を図1，およびその概略図を図2に示す．この燃焼器では円筒型の燃料を取り

付ける．酸化剤としては，気体酸素GOXと過塩素酸アンモニウムAP（カーリットホールディング株

式会社）を用いた．燃料過多推進薬は平均粒径 200 μm と 50 μm のAPを 1 : 1 の割合で混合し，

燃料兼バインダーとして不飽和ポリエステル樹脂UPを用いて成型した．燃料カートリッジには全長

70mm，内径33mm，肉厚6mmのアクリルパイプを用い，UPにAPを含有した（AP/UP=10/90）燃料過

多推進薬を製作した．  

 

 
図 1 燃焼器 

 
図 2 燃焼器概略図 

  

 
図 3 燃料過多推進薬 

表 1 燃焼器の寸法 

 

 

2.2. 燃料過多推進薬 

式(1)より，ハイブリッドロケットは軸方向に対して燃料後退速度が変化するため，機軸方向に一

様に燃料を燃やすことが困難であり，燃え残りやスライバ燃焼の変化の大きさ等の問題が生じる．

この問題を解決する方法として，燃料が自立燃焼することで燃料後退速度の境界層拡散燃焼への依

存度を低下できると考えられる． 
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図 4 燃料過多推進薬の燃焼モデル 

 

 

3. 再現法と燃料過多推進薬への応用 

3.1. 再現法の原理 

再現法（Reconstruction Technique）は，酸化剤質量流量�̇�OXと燃焼室内圧𝑝𝑐から燃料の質量流量を

はじめとして様々な諸量を推定する手法である．国外ではOsmon
3）やCarmicino

4）らの研究があり，

国内ではCAMUIロケットの開発に関連して永田らの研究5）や未燃ワックス燃料の排出量およびその

𝑐∗効率への影響を調べた例6)，やノズルエロージョン7）やノズル壁面温度の推定8）などの研究がある．

次に，再現法の原理について簡単に説明する．まず，理論特性排気速度𝑐𝑡ℎ
∗ はO/Fと𝑝𝑐の関数で表さ

れ，化学平衡計算を用いて求めることができる．特性排気速度𝑐∗は，この𝑐𝑡ℎ
∗ と𝑐∗効率𝜂𝑐∗から以下の

ように表される． 

 

𝑐∗ = 𝜂𝑐∗𝑐𝑡ℎ
∗ (𝑂 𝐹⁄ , 𝑝𝑐) (2) 

 

 

 
 

図 5 燃焼室における質量保存 

 

一方，燃焼室全体についての連続の式は次式で表される． 

 

�̇�OX + �̇�AP + �̇�F =
𝐴𝑡𝑝𝑐
𝑐∗

 (3) 

 

上式に式(2)，(5)，(6)を適用して変形すると，次式を得る． 

 

�̇�OX [1 +
1

𝑂 𝐹⁄ (1 − 𝜑) − 𝜑
] −

𝐴𝑡𝑝𝑐
𝜂𝑐∗𝑐𝑡ℎ

∗ = 0 (4) 

 

ここで，O/Fと燃料過多推進薬の混合比𝜑をそれぞれ以下のように定義した．従来の再現法では，燃

料に固体酸化剤が含まれていない場合を対象としていたため，固体酸化剤を含む燃料過多推進薬で

は，以下に示すようにその効果をO/Fに含める必要がある． 

 

𝑂 𝐹⁄ ≡
�̇�OX + �̇�AP

�̇�F

=
�̇�OX

�̇�F

+
𝜑

1 − 𝜑
 (5) 
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𝜑 ≡
�̇�AP

�̇�F + �̇�AP

 (6) 

 

式(4)において�̇�OXと𝑝𝑐は測定値を使用し，𝜂𝑐∗には適当な定数値を当ててニュートン・ラプソン法を

用いてO/Fの時間履歴を計算することができる．ただし，𝜂𝑐∗が適切な値でないと，式(8)の計算で得

られた質量流量についての時間積分∆𝑀𝑝と実験で得られた消費燃料の質量∆𝑀𝑝,𝑒𝑥𝑝が一致しない．そこ

で，一致するまで𝜂𝑐∗の値を逐次調節して，解が収束するまで式(4)について繰り返し計算を行うこと

で正しいO/Fの時間履歴が得られる． 

 

�̇�P = �̇�F + �̇�AP =
1

1 − 𝜑
(
�̇�F

�̇�OX

) �̇�OX =
1

(1 − 𝜑)𝑂 𝐹⁄ − 𝜑
�̇�OX (7) 

∆𝑀𝑝 = ∫ �̇�𝑝𝑑𝑡
𝑡𝑎

0

 (8) 

 

3.2. 化学平衡計算を用いた計算 

計算の簡略化の為に，離散的なO/Fと𝑝𝑐の値に対する𝑐𝑡ℎ
∗ の一連のデータ（ルックアップテーブル）

から，個々のケースの𝑐𝑡ℎ
∗ 値を読み込んで再現法の計算を行った．燃料過多推進薬の場合，固体酸化

剤が加わるため，その分を考慮しなければならず，従来型ハイブリッドロケットにおける再現法の

取り扱い方とは一部異なる．ルックアップテーブルの作成にあたり，初めに，実験で得られた燃料

過多推進薬の消費量∆𝑀Pと𝜑より，消費した固体酸化剤の消費量∆𝑀APを求めた．次にその消費量を

一定とし，噴射した酸化剤の消費量∆𝑀OXのみが変化すると仮定したとき，∆𝑀OXはO/Fと∆𝑀P，∆𝑀APを

用いて以下のように表すことができる． 

∆𝑀OX = 𝑂 𝐹⁄ ∙ (∆𝑀P − ∆𝑀AP) − ∆𝑀AP (9) 

𝜑 = 10%の時の実験結果を参考に，上式を用いてO/Fに対する∆𝑀OXを表2のように求めた．また，そ

の結果を用いて化学平衡計算を行った結果を図6に示す． 

 

 

 
 

図 6 燃料過多推進薬を用いたハイブリッドロケットにおける 

酸燃比と燃焼圧に対する理論特性排気速度 
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表 2 噴射した気体酸化剤と固体酸化剤の質量分率 

 

 
 

以上の結果を用いたこれら一連の計算手順を図7のフローチャートに示す． 

 

 

 
 

図 7 計算のフローチャート 

 

3.3. 計算結果 

実験より得られた圧力履歴を図8に，燃料過多推進薬を使用するハイブリッドロケットに用いた再

現法で推定したO/Fの時間履歴を図9に示す．この結果より燃料後退速度と酸化剤質量流束の時間変

化を求め，その時の燃料後退速度と酸化剤質量流束の関係を両対数で表した（図10）．また，燃料過

0.00739

O/F GOX(wt%) AP(wt%)

0.6 81.48% 18.52%

0.8 86.11% 13.89%

1 88.89% 11.11%

1.2 90.74% 9.26%

1.4 92.06% 7.94%

1.6 93.06% 6.94%

1.8 93.83% 6.17%

2 94.44% 5.56%

2.2 94.95% 5.05%

2.4 95.37% 4.63%

2.6 95.73% 4.27%

2.8 96.03% 3.97%

3 96.30% 3.70%

3.2 96.53% 3.47%

3.4 96.73% 3.27%

3.6 96.91% 3.09%

3.8 97.08% 2.92%

4 97.22% 2.78%

𝑑𝑀AP = 𝑑𝑀 ,AP =
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多推進薬の燃料後退速度の実験式は一般的にグレインポート内の質量流束と燃焼室内圧力を関数と

した次式で表される． 

�̇� = 𝑎𝐺𝑚𝑝𝑛 ≈ 𝑎𝐺𝑚 (10) 

式(10)でaは定数，mは質量流束指数，nは圧力指数であり，実験で使用した燃料過多推進薬は含有し

ている固体酸化剤の量が微量であることから，圧力の効果がほとんど無視できると仮定した． 

 

 

 
 

図 8 燃焼圧力履歴 

 
 

図 9 O/F履歴 

 

 

 
 

図 10 𝐺OX vs. �̇� 

 

青線で表したものが再現法で計算した酸化剤質量流束と燃料後退速度の関係を表したものであり，

赤線で表したものがその酸化剤質量流束と式(10)で評価したときの燃料後退速度であり，次式で評価

することができる． 

 

�̇� = 𝑎𝐺𝑚 = 0.096𝐺0.5 (11) 
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さて，ハイブリッドロケットで他の燃料を用いた時のm指数は，様々な研究結果から図11のように表

すことができる9)
 

 

 
 

図 11 燃料過多推進薬の燃料後退速度の m指数 

 

図11の横軸𝜉はグレインに添加した酸化剤を酸化剤の総量で除したものであり，次式で表せる． 

𝜉 =
�̇�AP

�̇�AP + �̇�OX

 (12) 

図 11より，式(11)の m指数が他の燃料の m指数より小さいことがわかる．これは酸化剤質量流束に

対して不感となる傾向が若干強くなったためと考えられる．なお，同図において通常の固体ロケッ

トは m＝0となるが，侵食燃焼の効果が現れた時には Gへの依存性が生じる． 

 

 

4. まとめ 

燃料過多推進薬を用いたハイブリッドロケットの燃焼実験を行い，再現法を応用してO/Fの時間履

歴の推定を行った．さらに，その結果から燃料後退速度と酸化剤質量流束の関係を両対数グラフ上

に図示して燃料後退速度式を求めた．得られた燃料後退速度式のm指数は，典型的な固体燃料のm指

数と比べて低いことが分かった．これは，燃料過多推進薬を用いたことにより境界層拡散燃焼の影

響が弱くなり，主流の酸化剤質量流束に対して不感となる傾向が若干強まったためと考えられる．

ただし，固体酸化剤の含有量が増加してくれば，圧力指数の影響が無視できなくなることが容易に

考えられるため，今後は圧力の影響についても調べる予定である． 
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