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ABSTRACT 
Conventional hybrid rocket fuel such as Hydroxyl-terminated polybutadiene (HTPB) have excellent mechanical property and 

adhesive property, however, it is low regression rate due to low heat transfer to fuel surface from diffusion frame. Therefore, low 
melting point thermoplastics (LT), which has a high regression rate, has been developed for new hybrid rocket solid fuel. The LT 
fuels has high regression rate, which is approximately 3 times higher than HTPB, and excellent mechanical and adhesive property. 
The LT fuel loaded motor was designed as 5400N level, 1.5kN level thrust motor. Several small rockets with LT fuel were launched 
and evaluated to the fuel performance.  
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概要 
従来のハイブリッドロケット燃料の欠点である燃料後退速度や機械的物性を改善した低融点熱可塑性樹

脂燃料(LT)を用いて，これまでに実施したハイブリッドロケットの打ち上げ実験と，それに用いたモータ

の設計・開発・運用について紹介する．本発表では，低融点熱可塑性樹脂燃料の燃料後退速度の取得結果，

引っ張り試験と接着性確認試験などの結果を紹介し，それらの実験結果を元に設計された推力 400N 級，

1.5kN 級のエンジンとそれらの打ち上げ実験結果について述べる． 

 

 

1. はじめに 
ハイブリッドロケットは固体燃料として主にプラスチック材料を用いることが多く，そのため安

全性が高いことや低コストが期待できるから実用化を目指した研究が進められている．しかし，燃

料に不活性な高分子ポリマを用いているため，燃料として燃焼に至るためには熱分解に必要とする

エネルギを外部から与えられなければならない．その燃料表面への主たる熱エネルギの流入は境界

層火炎からの熱伝達であるため，燃料の気化速度を独立にコントロールすることが難しく，また，そ

の熱伝達量も小さいため，気化速度が遅く大推力化が困難であるという短所を有している．これら

の欠点を改善するため，燃料表面に対する火炎からの熱伝達量を増やすことを目的として，強制対

流熱伝達を利用する試みや1)，酸化剤に旋回流を与える取り組み2)がなされており，一定の成果を上

げている．また，燃料そのものを改良し，少ない熱伝達量でも容易に溶融，気化する燃料を用いる取

り組みも行われている．その代表的な取り組みとしては極めて低温な固体メタン3)や低融点なパラフ
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点火時に小流量のガス酸素を流し，アクリルでできた薄肉の点火用燃料に着火を確認した後，本

燃焼時に所定流量の酸素ガスを流し，消火時には窒素ガスを速やかに燃焼室内へ供給し消炎する．

酸素流量測定にはチョークオリフィスを用いた．また，ガス酸素の上流圧並びに燃焼室圧の測定に

はひずみゲージ式圧力センサ（KYOWA PGS-100KA）を用いた．酸化剤の平均質量流束範囲は30～
80kg/m2s，燃焼室圧力は約2MPaの範囲で#421, #462, #464, #460のサンプルについて燃料後退速度を取

得した． 
燃料後退速度は，実験前と実験後の燃料の質量差から求めた平均燃料後退速度である．燃焼後，速

やかに窒素ガスによる消炎を行うが，燃焼器の底面に溶融した燃料がわずかに堆積する．そのため，

内径測定は実施していない．酸化剤質量流束は，燃焼前後の内径を燃料の質量差から計算し，平均内

径を基準として平均酸化剤質量流束として求めている．図3に燃焼実験から得られた酸化剤上流圧力

と燃焼室圧力履歴の一例を示す．  

 
図2 燃焼実験圧力履歴の例 

 
図2より，燃焼圧力は点火による圧力ピークが2.8MPaとなり，その後，2MPaで安定した燃焼が行わ

れていることが確認できる．酸化剤上流圧力は点火と同時に5.2MPaまで減少し，若干の増加傾向を

見せているが，本実験で用いている酸素レギュレータの特性であり，解析の際には単位時間ごとに

変化する酸素量を考慮し，平均酸化剤質量流量を用いて平均酸化剤質量流束を決定している． 

 
図3 燃料後退速度測定結果（#421:実線，#460:破線） 
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図3に各LT系燃料の燃料後退速度測定結果を示す．#421と#460の燃料後退速度式をそれぞれ(1)式，

(2)式に示す．#462と#464についてはデータ点数が少ないため評価を行っていない．#421は#460より

も高い後退速度となった．#421は120℃溶融状態において最も粘度が低いため，高い燃料後退速度を

得やすいと考えられる． 
 

𝑟 0.079𝐺𝑜𝑥 .  (1) 
𝑟 0.077𝐺𝑜𝑥 .  (2) 

 

2.3. 機械的物性 
LT燃料の機械的物性を調査するため，引張試験を実施し，弾性率と伸びを計測した6)．表2に各LT

燃料の機械的物性値をまとめる． 
 

表2 LT燃料の引張試験結果 

試料片名 #421 #462 #464 #460 

弾性率(mN/mm2) 37.7 169.3 267.7 617.7 
最大荷重(N) 1.8 5.2 8.1 11.7 
最大伸び(mm) 303.0 255.5 275.2 240.2 

最大応力(N/mm2) 0.09 0.26 0.41 0.58 
最大ひずみ(%) 378.8 319.4 344.0 300.2 

 
すべてのLT燃料において最大ひずみが300%を超えていることがわかる．また，弾性率は#421が最

も値が小さく，#460が最も大きな値となった． 
 

2.4. 接着性評価 
#421と#460についてインシュレーション材に用いられているEPDMゴムとの接着性を評価した7)．

表3に#421と#460の接着試験結果をまとめる．また，図4に破断後の燃料の写真を示す． 
 

表3 LT燃料の接着性評価試験結果 

プライマ #421 #460 

ポリオレフィン系 界面破壊 凝集破壊 
シリコン樹脂系 界面破壊 界面破壊 
フェノール樹脂系 界面破壊 界面破壊 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(a) 界面破断する#421               b) 凝集破壊する#460 
 

図 4 破断後の試験片 
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図18 1.5kN級ハイブリッドロケットモータの断面図 

 
 

3.2.1. 燃焼実験 
図19に燃焼実験時の写真を示す．点火はスムーズに実施され，5秒間燃焼した．大きな燃焼振動は

観察されず，最大推力1630.9 N，平均推力1290.5 Nとなった．ほぼ，予定通りの推力を得ることが出

来たため，本モータを用いて超音速飛翔用のハイブリッドロケットを設計した． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図19 1.5kN級ハイブリッドロケットモータの燃焼実験の様子 
 

表8 燃焼実験結果のまとめ 

ロケット 亜酸化窒素 
固体燃料 LT 燃料#460 
燃焼時間 5.0 s 

最大酸化剤圧力 3.2 MPa 

平均酸化剤圧力 2.7MPa 

最大推力 1630.9 N 

平均推力 1290.5 N 

 

This document is provided by JAXA.



This document is provided by JAXA.



 

 

表9 超音速試作機の概要 

名称 小型観測ロケット用超音速試作機 
型番 CSSR-01 

全長 2436 mm 

直径 102 mm 

質量 17 kg 

モータ 1.5kN 級 LT 燃料ハイブリッドロケットモータ 
到達高度 4900 m (直前のシミュレーション結果) 
回収方法 軌道頂点付近でパラシュート及びフロートの放

出後着水．着地と同時にフロートが膨張．その

後指向性の特定周波数ビーコンを受信し機体の

位置を特定．回収を行う． 
搭載物 ・無火薬式分離機構  

・テレメトリ（特定周波数ビーコン）  
・パラシュート ・ガス展開フロート  
・固体フロート ・加速度計 
・地磁気センサ ・ジャイロセンサ  
・気圧センサ ・気象観測装置 ・カメラ 

打上日時 2016 年 7 月 8 日 8 時 6 分 45 秒 
 
 
打ち上げは本実験のために伊豆大島差木地の公園を借用し，地元漁業者協力の下，海打上場を設

置した．図22に打ち上げ場所と今回の実験のために設置した保安円と落下予定場所をプロットした

図を示す．今回の保安円は直径3kmとした． 
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図22伊豆大島差木地海打上場位置と会場に設置した保安区域(地図データ: Google, DigitalGlobe) 
図23に発射台に設置されたロケットと打ち上げ時の写真を示す．打上時刻は2016年7月8日8時00分

を予定していたが直前に保安円内に小型船舶の侵入があり，小型船舶が保安円外に出たことを確認

し打ち上げ実験を行ったため，8時6分45秒に打ち上げが行われた．亜酸化窒素の充填並びに点火は

スムーズに実施された．図24にテレメトリから得られたGPS高度データと飛翔シミュレーションと

の比較を示す．打上直後，テレメトリからGPSによる高度データの送信が途切れ，32秒後に再び受信

に成功した．GPSデータから得られた最高高度は4889.2 mとなり，ほぼシミュレーション値と一致し

た．そして，パラシュート解散時の落下速度で降下していることが確認され，67秒後に再びデータの

送信が途絶えた．このことからロケットがほぼ頂点付近でパラシュートの開傘に成功したことがわ

かる．その後，何らかの理由により，再びデータの送信がストップした．その時の高度は4145.3mで

あった．ロケットの回収は，通信切断時のGPS座標位置からわずかに潮に流された場所で酸化剤タン

ク回収に成功した．酸化剤タンクの中からは，溶融したLT燃料が発見された．このことから，ロケ

ットはパラシュートを開傘後，予定通りノーズを下向きにした状態でパラシュートにぶら下がり降

下していたことが分かった．搭載計器類が回収できなかったため，詳細な到達高度，機体速度は得ら

れなかったが，GPSの高度データから，パラシュートの開傘とほぼシミュレーション通りの降下が確

認できたことから，本ロケットは予定通りマッハ1.2で飛翔したものと考えられる． 
 
 

  
図23発射台に設置されたロケットと打ち上げ時の様子 
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4. まとめ 
ハイブリッドロケット用燃料として高燃料後退速度，優れた機械物性と接着性を有するLT燃料を

開発した．本燃料はその成分比を変えることで硬さや伸びを変化させることが出来，現在は#421, 
#462, #464, #460の4種類を提供している．それぞれの燃料後退速度，ヤング率，伸び，接着性が評価

されデータの定量化が行われた．#421を用いて推力400N級のフライトモータが設計され打ち上げ実

験が行われた．その結果，LT燃料は加速度環境下でも正常に燃焼することが実証された．同フライ

トモータを応用し，バッフルプレートを入れることでLT燃料を助燃材とし，様々な材料を燃やすこ

とが可能なキャンディロケットモータを開発した．本モータを用いてお菓子を燃料としたキャンデ

ィロケットの打ち上げに成功した．#460を用い，キャンディモータの知見を応用し，バッフルプレー

トを備えた推力1.5kN級のフライトモータが設計され超音速飛翔を目的とした打ち上げ実験が実施

された．ロケットは正常に点火し打ち上げられ，テレメトリのGPS高度データからシミュレーション

に沿った飛翔をしたことが確認され，超音速飛翔に成功したと考えている．以上の結果からLT燃料

のハイブリッドロケット用燃料としての適性を実証した．今後は，本燃料を用いてさらに大型な推

力5kN級モータの開発と，宇宙から流星ダストの回収を目的に高度100kmからのサンプルリターンを

目指す小型観測ロケットの主モータへの適用を行う予定である． 
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