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ABSTRACT 

We model physical phenomenon leading to blast of hybrid rocket propellants. We identify indefinite parameters of the model 

by reproduction of experimental data of previous research. Our objective is to evaluate safety distance for blast of non-explosive 

hybrid rocket propellants quantitatively, because adoption of them for engine has been shown possibility to be effective for 

improving safety of space transportation system. By the parameters identification, we obtain numerical values consistent with the 

past experimental data and confirm effectiveness of the model. We assume fuel crushing is the key to blast generation of hybrid 

rocket propellants. We build a model that crushed fuel contributes to blast generation. We apply the model to hybrid rocket 

propellants which are widely used in recent years. It is found that safety distance changes depending on fuel toughness or O/F 

dependence of oxidant performance.  

 

Keywords: Quantity distance, Propulsion, Launch, Range safety, CFD 

 

概要 

非爆発性ハイブリッドロケットの採用が宇宙輸送システムの安全性向上に有効である可能性が示され

ていることを背景に、ハイブリッドロケット推進薬の爆風に対する保安距離を定量的に評価することを目

的として、爆風発生に至る物理現象をモデル化した。そのモデルを使って先行研究による実験の再現を行

い、モデルの不定パラメータを同定した。その結果既往の実験データに矛盾しない数値を得、モデルの有

効性を確認した。ハイブリッドでは燃料粉塵化が爆風発生のキーであると推測し、粉塵化した燃料が爆風

発生に寄与するとしてモデルを構築した。このモデルを近年多用されているハイブリッドロケット推進薬

に適用したところ、靭性の低い燃料において保安距離が大きくなることや、酸化剤性能の O/F 依存性に

よって保安距離が変化することがわかった。 

 

 

1. 背景 

宇宙政策委員会が発行した宇宙輸送システム長期ビジョン1)では、低軌道領域における将来宇宙輸

送システムは航空機並みの安全性と運用性を兼ね備えるべきとしている。しかしながら、宇宙輸送

システムの安全性(図1)と航空機の安全性は現状かけ離れている2-3)。宇宙輸送システムと航空機の差

を把握するためハザード解析を実施すると、宇宙輸送システムの中でロケット推進系のリスクが高

く、またロケットと航空機の推進系では爆発・破裂関連リスクに違いがある4)。 

先の長期ビジョン1)や文献5)では、推進系安全化の対策として冗長を提案しているが、いかに推進

系の冗長を実現しても、機体喪失率を低減するためにはハザードの発生するタイミング・場所等に

制約が存在している。仮に、ロケット推進系がそもそも爆発・破裂ハザードを有さない場合には、

機体喪失率低減の可能性が高まる。そこで、非爆発性の推進系を採用するという解決策が生じる4), 6)。 

推進薬を非爆発性にし得ることから、ハイブリッドロケットの安全性は複数の研究者が主張して

いる7-8)。一方でAFMAN91-201火薬類安全標準9)の示すTNT換算率(表1)によると、ハイブリッドは固
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体と同じ規模の爆風被害を発生し、かつ、ある条件で液体よりも被害が大きいことになって既往の

研究者の認識に反してしまうため、TNT換算率の値や評価方法の再検討が必要である。AFMANの数

値の元となったWiltonの研究成果10)では、ハイブリッド推進薬に関する安全性評価を目的として

N2O4/PBAN+AlやClF3/PBAN+Alについて各種試験を実施して爆風による圧力変動データを取得した。

重要なデータが取得され、非常に参考にできるが、試験結果を再現できるようなモデルの構築や、

推進薬種類や推進薬の内訳の変更に対応するための考え方やモデルの構築に課題が残っている。 

以上より本研究では、爆風の既往実験データを使ってハイブリッドロケット推進薬の爆発ハザー

ド時の爆心状況を評価するためのモデルパラメータを同定し、さらにそれらを用いて爆風に対する

保安距離の定量的な評価法を構築することを目的として研究を実施する。 

既往の実験データに基づいて数理モデルを構築し、そのモデルを用いて新たな推進薬の保安距離

を評価するという方法をとる。具体的には、まず爆風発生に至る事故シナリオを設定して、シナリ

オにある物理現象（印加エネルギー、燃料破砕、燃焼現象等）のモデリングを実施する。これらの

モデリングによって推進薬の燃焼が周囲にもたらす圧力変動値を算出できるようにする。圧力変動

値が許容範囲内にまで低減した位置をもって保安距離とする。モデルの全体像を図2に示す。 

 
図 1 世界の年代別衛星打上げ失敗率 

 

表 1 安全評価基準 11)および AFMAN9)の TNT 換算率（抜粋） 

推進薬種別 TNT換算率[-] 

固体推進薬 0.05 

LO2/LH2  

ハイブリッド 

(N2O4/PBAN+Al) 

0.15 

0.05 

<0.0001 

                   ※wpは推進薬質量 
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図 2 数理モデルの全容 

 

 

2. 数理モデルの構築 

2.1. 爆発ハザードに至るシナリオ 

非爆発性のハイブリッドロケットが爆発ハザードを発生するシナリオとして、Wiltonの試験内容を

もとに、平面壁衝突・孔施工壁衝突・燃料近傍爆破・酸化剤近傍爆破を定める。それらに共通する

物理現象は①推進系へのエネルギー印加②推進薬を保持するタンク類の破壊と酸化剤の漏洩・燃料

の破砕③酸化剤と燃料粉塵の混合④混合気の着火・燃焼ガスの生成⑤燃焼ガスによる周囲の空気内

の圧縮波の伝播である。この現象に沿って印加エネルギー、燃料破砕、可燃性粉塵雰囲気の形成、

燃焼現象、大気中への圧力伝播、実在気体効果のモデリングを行う。 

2.2. 印加エネルギーのモデリング 

火薬・爆薬類によって推進系に印加するエネルギーは以下である。𝑅𝐸.は使用する火薬・爆薬のRE 

係数、𝑚𝑒𝑥𝑝𝑙𝑜𝑠𝑖𝑣𝑒は使用する火薬・爆薬の質量[g]、定数4184はトリニトロトルエン（TNT火薬）1gの解

放エネルギー[J]である。 

 
高速衝突によって推進系に印加するエネルギーは以下である。𝑚𝑝𝑟𝑜𝑝𝑢𝑙𝑠𝑖𝑜𝑛は推進系の質量[kg]、 

𝑉𝑖𝑚𝑝𝑎𝑐𝑡は衝突速度[m/sec]である。 

 

2.3. 燃料破砕のモデリング 

爆薬類を用いて密閉チャンバで樹脂材料を破砕し、破砕片の粒度分布を得たという既往研究の成

果12)(試験実施の様子を図3に示す) を整理して、燃料破砕モデル(以下の式および図4)を作成した13)。 
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図3 破砕試験実施の様子 

 

 
図4 燃料破砕モデル 

 

Π1は粉塵𝑚𝑑𝑢𝑠𝑡と供試体𝑀の質量比、Π2は供試体への印加エネルギー𝑊と破壊までに吸収するエネ

ルギー𝐾𝑐’Vfの比である。 

 
𝐾𝑐’は燃料の靱性、Vfは燃料の体積である。過去に粉塵爆発実験データを積み重ねてきた上での経

験則で、粉塵爆発を発生し得る粉塵の大きさは500μmからとされている14)ので、本研究では500μm

以下の質量を粉塵質量𝑚𝑑𝑢𝑠𝑡とする。 

2.4. 燃焼現象のモデリング 

タンクの破壊、粉塵の気化、可燃性粉塵混合物の形成、可燃性粉塵混合物の着火、燃焼が瞬時に

行われるという理想化を行う。事故を発生する供試体に印加するエネルギーは、燃料破砕や粉塵・

酸化剤の気化、タンク変形といったシナリオ中の物理現象に分配されるが、ロスも存在する。分配

のエネルギー効率は粉塵気化過程、酸化剤気化過程、タンク変形過程で不明となっており、この三

つのエネルギー効率𝜂𝑑𝑢𝑠𝑡、𝜂𝑜𝑥𝑖𝑑𝑖𝑧𝑒𝑟、𝜂𝑣をパラメータとしてWiltonの実験データとのフィッティングを

行い、シナリオ毎にパラメータを同定する。燃焼によって生じる爆心ガスの状態はNASA/CEAのuv

計算によって求めるが、このときのO/Fと密度は以下である。𝑚𝑜𝑥𝑖𝑑𝑖𝑧𝑒𝑟は酸化剤質量、𝑉𝑡𝑎𝑛𝑘はタンク容

積である。 
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2.5. 大気中への圧力伝播のモデリング 

爆心の拡がりによる大気中への圧力伝播は、二流体非定常圧縮性流体力学の基礎方程式に支配さ

れる。取り扱う流体は爆心における反応物からなる高温高圧の気体と周囲の大気（空気）の２種類

である。空間次元は球対称一次元とする。方位角方向に対称で、かつ両偏角方向の速度成分ゼロを

前提とする２流体圧縮性非定常球対称一次元の流体力学方程式系は以下で表される。 

 
𝜌[kg/m3]は混合気密度、𝑟[m]は半径方向の距離、𝑢𝑟[m/sec]は半径方向の混合気の速度、𝑝[Pa]は混合

気圧力、𝐿𝑜𝑠𝑠𝑚𝑜𝑚[N/m3]は地面表面積に働く摩擦による単位体積あたりの運動量損失、𝐿𝑜𝑠𝑠ℎ𝑒𝑎𝑡[W/m3]

は地面表面積への熱流による単位体積あたりのエネルギー損失、𝐸[J/kg]は混合気の全エネルギー、

𝐻[J/kg]は混合気の全エンタルピー、𝑌は混合気における爆心気体の質量分率[-]、𝑚𝑐𝑒𝑛𝑡𝑒𝑟は爆心ガスの

質量、𝑚𝑎𝑖𝑟は大気の質量である。これらの式に基づいて与えられた初期状態からの時間発展シミュレ

ーションを実施し、指定の地点𝑥1、𝑥2、・・での圧力時間履歴𝑝(𝑥1,𝑡)、𝑝(𝑥2,𝑡)・・を評価し、ピーク過

圧𝑝𝑜𝑣𝑒𝑟と過圧インパルス𝐼𝑜𝑣𝑒𝑟を算出する。ピーク過圧とは、爆風による大気圧𝑝𝑎𝑖𝑟に対する過圧の最

大値である。過圧インパルスは過圧分と時間𝑡の積分で、その時間間隔は、圧力波が測定位置に到達

（𝑡 = 𝑡1）してから過圧が0に戻る（𝑡 = 𝑡2）までである。 

 
なお、当該プログラムは計算条件に応じて実在効果を考慮する。また損失項は流れの層流・乱流

の別に対応する。衝撃波解析における解析値と理論値15)、実在効果の解析値とNISTデータ16)を比較(図 

5-6)し、自作したプログラムの健全性を確認した。 

 
図5 衝撃波解析による健全性確認 

This document is provided by JAXA.



 

 

 

 
図6 NISTデータとの比較による健全性確認 

 

 

3. フィッティングパラメータの同定 

3.1. 基本的考え方 

数理モデルの計算結果（ピーク過圧、過圧インパルス）とWiltonの実験データと相対誤差から求め

る二乗平均和が、設定した誤差範囲内（パラメータに対する二乗平均和の挙動より判断）に収まる

とき、同定とする。 

3.2. 衝突試験 

推進薬（N2O4/PBAN+Al燃料）を充填したタンクをレール上で加速し、壁に衝突させるWilton試験

のフィッティングを行う。壁は二種類で平面と孔施工壁がある。まず平面衝突について、三つの𝜂を

0.25～1の範囲で分割し64ケースの計算を行うと、三つとも0.25のときに二乗平均和が最小となる。

そこでさらに0.001～0.1の範囲で20ケースの計算を実施すると下記が得られる。 

 
ただし 

 
この結果によって指定誤差範囲<1.0とする。このときの算出値と実験値の比較を図7、解析の出力

例を図8に示す。 

 
図7 ピーク過圧の算出値と実験値の比較例 
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図8 流体解析出力例（密度分布） 

 

孔施工壁衝突でも同様の計算により以下を得る。 

 
ただし 

 

3.3. 爆薬試験 

衝突試験とほぼ同様のタンクを縦置きにし、タンクの上にコンポジションB爆薬を設置し、爆薬を

爆発させるWilton試験のフィッティングを行う。タンクのセッティグには、上部に燃料あるいは酸化

剤という二種類がある。まず燃料が爆薬に近いタンク上部にある燃料近傍爆破については以下であ

る。 

 
ただし 

 
酸化剤がタンク上部にある酸化剤近傍爆破も同様に 

 
ただし 

 

3.4. モデルの有効性確認 

数理モデルの有効性は、酸化剤や衝突速度がパラメータ同定と異なるケースの実験データ

（ClF3/PBAN+Al燃料の孔施工壁衝突試験、N2O4/PBAN+Al燃料の落下試験と孔施工壁衝突試験）と

の比較により確認する。二つの孔衝突試験では3.2項末尾のパラメータ（以下）を用いてピーク過圧・

インパルスを算出し、二乗平均和を得る。 

 
ClF3の試験で二乗平均和0.751、N2O4で0.666となり指定誤差範囲である(図9)。落下試験は、Wilton

によれば明確な圧力変動の測定ができず、測定に用いている機器で圧力測定ができない場合に考え

られる上限の圧力値でTNT換算率を検討し、<0.01%とした。そこで落下試験のピーク過圧を算出し

てTNT換算率を求めると0.01%以下の値が得られた。ただしこのときの効率は以下である。 

 
以上より酸化剤の変更や衝突速度の変更に対するモデルの有効性が確認された。 
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図9 有効性確認例（ClF3試験） 

 

 

4. その他の推進薬への適用 

4.1. 基本的考え方 

我々の数理モデルは、部分的な有効性の確認が得られたが、Wiltonが使用した推進薬とは異なる組

み合わせのハイブリッド推進薬を定量的に評価可能とするためには、さらなる実験データの充実と、

そのデータとモデルとの比較評価が必要である。これ以降の記述は、本モデルをPBAN+Al/N2O4・ClF3

以外の推進薬に適用した場合の圧力値の変動傾向を推測するものである。 

ここでは非爆発性となるハイブリッドロケット推進薬のうち、近年多く採用されている燃料であ

るHTPB、ワックス、ポリエチレンと、酸化剤LO2の組合せを主に取り上げる。 

4.2. ピーク過圧および過圧インパルス 

Wiltonのコンフィギュレーションに合わせてピーク過圧を算出すると、LO2/HTPB、LO2/ポリエチ

レンでは全てのシナリオでN2O4/PBAN+Alよりも値が小さくなった。一方LO2/ワックスでは特に爆破

シナリオにおいてN2O4/PBAN+Alよりも値が大きくなった。ここでのワックスはFT-0070という炭化

水素系合成ワックス（㈱日本精蝋）で、他の燃料に比べ靱性に劣る。その結果粉塵質量が他より大

きく算出され、燃焼質量が大きくなったことが原因と考えられる。 

さらに酸化剤の比較では、LO2、N2O、N2O4のうちN2Oのピーク過圧が最大となった（図10）。これ

は、O/Fに対してC*変化が少ないという性能面ではプラスに働くN2Oの特性が、安全面では逆効果と

なっていることを示す。 

 
図10 平面壁衝突条件による酸化剤比較 
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5. 結論 

既往研究の実験データに基づいてハイブリッドロケット推進薬の保安距離を算定するための数理

モデルを構築した。燃料破砕モデルは、質量比とエネルギー比の二つの無次元数の関係式として構

築された。ハイブリッドロケット推進薬の種類やサイズが異なっても、無次元数が同じであれば相

似の破砕現象であり、粉塵質量の評価が可能である。LO2/FT-0070の検討結果により、非爆発性ハイ

ブリッドロケット推進薬の燃料の安全性にとって、固体燃料の靭性が重要な物性であることが示唆

された。N2Oの検討結果により、O/FがC*等に対して最適から外れる領域では、性能と安全のトレー

ドオフが必要になることが示唆された。 

想定するシナリオ・搭載推進薬質量・O/Fによって発生する粉塵の質量が異なるため、我々のモデ

ルでは、推進薬の組み合わせやシナリオに対して一つのTNT換算率を与えることが困難である。 
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