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1. 緒言

近年，小型および超小型衛星の需要が高まっ

ており，安価な小型ロケットの開発が求められ

ている．既存の固体（または液体）ロケットに

比べ安全かつ安価であるハイブリッドロケット

に注目が集まっているが，未だ実現には至って

いない．その原因として低推力であることや燃

焼中の酸燃比変化による比推力の低下が挙げら

れる 1)．これらの欠点を克服するため，当研究

室では端面燃焼式ハイブリッドロケットを提案

してきた．端面燃焼式ハイブリッドロケットの

概念図を図 1 に示す 2)．燃料は無数の微小ポー

トを有しており，その中に酸化剤を流して各ポ

ートの出口で拡散燃焼が形成される．燃焼が進

み隣接するポート同士が繋がることで燃焼面積

が一定となり，燃焼中に酸燃比が変化しない．

さらに，先行研究より，火炎伝播速度と燃焼室

圧力が正比例の関係にあることが明らかとなっ

ており，高推力化に期待できる 3)． 

現在，固体燃料管内の燃え拡がりの研究は，

空気や酸素などの気体酸化剤を用いたものがほ

とんどであるが，打上げ用ロケットの推進シス

テムとして気体酸化剤をそのままロケットに搭

載するのは，大容量のタンクか高い内圧に耐え

る重いタンクが必要となるため現実的ではな

く，打上げ用ロケットには密度が大きい液体酸

化剤を搭載する必要がある．しかし，液相の酸

化剤を直接固体燃料に供給した場合の燃料後退

特性はほとんど分かっていない．Tsuji らの先

行研究 4)によって単一ポートを有する PMMA

燃料の燃焼特性が明らかになっているが，実機

に近い複数ポート（固体燃料管列）を有する端

面燃焼式ハイブリッドロケット用燃料における

燃焼特性は未だ明らかとなっていない．そのた

め，単ポート燃料との比較を行うことを目的と

して，複数ポート燃料の燃焼特性を調査した． 

 

図 1 端面燃焼式ハイブリッドロケットの概念図 

 

2. 実験手法 

2.1. 燃料と使用酸化剤 

燃料は外径 12×13 mm の高さ 55 mm の矩形

燃料で，高精度 3D プリンタによって造形した

光硬化性樹脂燃料を用いた．酸化剤は液体酸素

である．液体酸素は極低温流体であるため，熱応

力が発生し，従来の樹脂燃料では燃料割れが頻
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発した．燃料割れを防ぐため，樹脂に少量のウレ

タンを加えているキーエンス製高精細 3D プリ

ンタの AGILISTA での燃料製作を行った．燃料

充填率は端面燃焼式ハイブリッドロケットの燃

料条件を満たす 98% としてポート径 0.5，0.67，

1.0 mm の 3 種類を製作した．  

 

2.2. 実験手順 

図 2 に実験装置の概略図を示す．液体酸素は，

充填された貯蔵容器を加圧することで，オリフ

ィスを経由して燃料管内に供給された．液体酸

素の流量は貯蔵容器と燃料直上で圧力を測定す

ることで，差圧から推定した．気液混相化を防ぐ

ために，以下のような工夫を行った；1)液体酸素

の貯蔵容器に発泡ポリウレタンの断熱剤を塗布

し外部からの入熱を抑制，2)真空ポンプで，事前

に貯蔵容器内を 0.03 MPa まで減圧し液体酸素

を 80 K まで冷却，3)加圧ガスをヘリウムとする

ことで液体酸素への溶解を抑え，溶解熱等によ

る液体酸素の温度上昇を抑制した．燃焼中に浮

力によって浮き上がった火炎が燃料表面を炙る

のを防ぐため，上部から窒素ガスを流した．火炎

伝播速度はビデオカメラを用いて火炎の位置を

側面から測定し，その時間変化より火炎前縁の

移動速度として求めた．燃料管内に酸素が液単

相で供給されていることを確認後，燃料管出口

端面に点火し，消炎はポート内に気体窒素を流

すことで行った． 

 

図 2 実験装置 

3. 実験結果および考察 

3.1. 燃焼形態 

図 3 にポート径 0.5 mm および 1.0 mm に

おける燃焼時の様子を示す．図 3 より，供給さ

れた液体酸素が気化せずに液柱のまま排出され

ていることが分かる．これは，燃料後退面に沿っ

て形成された中空円錐台状の拡散火炎中心部を

液体酸素が通過していることを示唆している．

燃料後退形状は各ポートにおいて紡錘形であり，

流路拡大部に拡散火炎が保炎されることでポー

ト径を拡大しつつ上流に燃料が後退している．

拡大したポートは隣接するポートと繋がって後

退しており，端面燃焼式ハイブリッドロケット

の定常燃焼条件を満たしているといえる．拡散

火炎の先端は流路拡大部と一体となって移動し

たことから，以下の議論では火炎先端の移動速

度を燃料後退開始点の移動速度と等価として火

炎伝播速度を調査する．図 4 に実験により得ら

れた火炎伝播速度と酸化剤流速およびポート径

の関係を示す．複数ポート燃料においても火炎

伝播速度はポート内酸化剤流速の増加に伴って

反比例的に減少しており，Tsuji らによる単ポー

ト燃料の結果と同じ傾向を示している 4)．複数ポ

ート燃料における火炎伝播速度は 0.3~0.5 mm/s 

程度であり，先行研究 4)より単ポート燃料におい

ては 0.2~0.5 mm/s 程度である．単ポート燃料で

は PMMAを，複数ポート燃料においては光硬化

性樹脂を使用しており，燃料材質は異なるもの

の同じオーダーでの火炎伝播速度を示している

ことが分かる．同じ流速域における気体酸素を

用いた場合の先行研究結果 5)においては 5~10 

mm/s であるため，火炎伝播速度は非常に遅いと

いえる．ここで，燃料後退形状が紡錘形であるこ

と，流路拡大部の移動速度が火炎伝播速度に等

しいこと，および火炎伝播速度が非常に遅いこ

とは安定燃焼の特徴と一致しており，液体酸素
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を酸化剤とした端面燃焼式ハイブリッドロケッ

ト用燃料の燃焼に成功したといえる． 

   

図 3 燃焼時の様子（左：0.5 mm, 右：1.0 mm） 

 

図 4 火炎伝播速度と酸化剤流速およびポート径

の関係 

 

3.2. 異常な燃料後退 

Tsuji らによる先行研究 4)と同様に，複数ポート

燃料においても異常な燃料後退が確認された．

図 5 に燃え残ったポート壁面を示す．異常な

燃料後退はポート内酸化剤流速が速く，ポート

径が小さい場合において発生し，ポート内壁面

が未燃のまま火炎中に残る現象である．異常な

燃料後退は液体酸素の冷却効果によって熱分解

温度までポート内壁面温度が上昇しないことが

原因であり，以下に示すポート内壁面から液体

酸素への熱損失量で整理できることが明らかと

なっている 4)． 

�̇�𝑐𝑜𝑜𝑙 =
𝑁𝑢𝑚𝜆𝑜𝑥

𝑑
(�̅�𝑤 − 𝑇𝑜𝑥) (1.1) 

ここで，�̇�𝑐𝑜𝑜𝑙，𝑁𝑢𝑚，𝜆𝑜𝑥，�̅�𝑤，𝑇𝑜𝑥，および d 

はそれぞれ熱損失量，平均ヌッセルト数，酸化

剤の熱伝導率，ポート壁面温度，酸化剤温度，

およびポート径である．伝熱面であるポート壁

面の温度測定は行っていないため，�̅�𝑤 は 180 

K と仮定し，液体酸素は十分に冷却されている

として，𝑇𝑜𝑥 には液体窒素の大気圧下の沸点と

同じ 80 K を用いた．ポート内を流れる液体酸

素の速度境界層および温度境界層の両方が完全

に発達し，流路に壁面温度一定の滑らかな円管

を仮定すると，平均ヌッセルト数は，一般的に

よく用いられる以下の Dittus-Boelter の式から

見積もることが出来る． 

𝑁𝑢𝑚 = 0.023𝑅𝑒0.8𝑃𝑟0.4

                          = 0.023 (
𝜌𝑜𝑥𝑉𝑜𝑥𝑑

𝜇𝑜𝑥

)
0.8

𝑃𝑟0.4 (1.2)
 

ここで，𝜌𝑜𝑥，𝑉𝑜𝑥，𝜇𝑜𝑥，および Pr はそれぞれ

酸化剤の密度，ポート内酸化剤流速，酸化剤の

粘性係数，およびプラントル数である．液体酸

素の熱伝導率，密度，粘性係数，およびプラン

トル数は，液体酸素の温度 Tox = 80 K における

値として文献 6)からそれぞれ 𝜆𝑜𝑥 = 166 ×

10−3  W m ∙ K⁄ ，𝑃𝑟 = 2.42，𝜌𝑜𝑥 =

1190 kg m3⁄ ，および 𝜇𝑜𝑥 = 253.6 × 10−6 Pa ∙ s 

を用いて求めた．図 6 にポート径と酸化剤流

速に対する熱損失量の分布を等高線で示し，通

常の燃料後退および異常な燃料後退が発生した

実験条件をプロットした．先行研究 4)より，単

ポート燃料において異常な燃料後退は熱損失量

が 1.5 MW/m2 を超えた場合に発生することが

明らかとなっている．しかし，複数ポート燃料

においては d=0.5 mm の場合，熱損失量が 1.5 

MW/m2 を下回った条件でも発生していること

が分かる．これはポート径が小さいことが原因

だと考えられる．単ポート燃料においても同様

の現象が見られており 4)，d=1.0 mm の場合の

み，低流速域においても異常な燃料後退が発生

している．そのため，ポート径が 1.0 mm 以下

の場合，熱損失量によって通常の燃料後退と異
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常な燃料後退の境界を本モデルで得られる熱損

失量で整理できないといえる．小さいポート径

においても熱損失量によって境界を整理できる

ようモデル式の改良が必要である． 

 

図 5 燃え残ったポート壁面 

 

図 6 異常な燃料後退と熱損失量の関係 

 

4. 結言 

本研究では，複数ポートを有する光硬化性樹

脂燃料に液体酸素を流し，燃焼実験を行い，世

界初の液体酸素を酸化剤とした端面燃焼式ハイ

ブリッドロケット用燃料の燃焼に成功した．本

研究で得られた知見を以下にまとめる． 

 

（1）複数ポート燃料においても安定燃焼を確

認できたが，単ポート燃料と異なり，本条件に

おいて火炎伝播速度におけるポート径の依存性

は見られなかった． 

（2）異常な燃料後退は複数ポート燃料におい

ても確認され，熱損失量による整理を行った

が，ポート径が 1.0 mm 以下の場合においては

通常の燃料後退との境界を見つけることはでき

なかった． 
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