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研究成果の概要（和文）：ハイブリッドロケット燃焼実験データの新しい解析手法として、ノズルスロート再現
法を開発し、燃焼中の燃料－酸化剤比とノズルスロート面積の各履歴を同時に取得することに成功した。推力2 
kN級モータを用いて、燃料－酸化剤比を幅広く変えて地上燃焼実験を行い、本再現法を適用した。当量比0.4か
ら1.4の範囲内で、ノズル浸食速度と当量比の関係が得られ、過去に化学反応律速を仮定して予測された数値計
算結果と一致する実験結果を示した。また、耐酸化性を念頭にノズル浸食抑制材料を選定し、地上燃焼実験によ
り抑制効果を評価した。結果、グラファイトの表面をSiCでコーティングしたノズルが最も高い浸食抑制効果を
示した。

研究成果の概要（英文）：We developed a new reconstruction technique titled nozzle-throat 
reconstruction technique to estimate nozzle-throat-erosion history and oxidizer-to-fuel-mass-ratio 
history in hybrid rockets. Static-firing tests were carried out on a 2kN-class hybrid-rocket motor 
under varying oxidizer-flowrates to evaluate the accuracy of reconstructed results. For equivalence 
ratios from 0.6 to 1.4, the relationship between nozzle-throat-erosion rate and equivalence ratio of
 reconstructed results displays a trend consistent with chemical-kinetic-limited 
heterogeneous-combustion theory, as well as predictions made by previous researchers. Also, we 
selected some materials which can prevent nozzle erosion and evaluated anti-erosion characteristics 
by combustion experiments. As an experimental result, graphite coated by silicon carbide showed good
 anti-erosion characteristics for hybrid rocket nozzles.

研究分野：宇宙推進工学 燃焼工学
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１．研究開始当初の背景 
提案者等はこれまで、ロケット実験を小規模

化して野心的な試行錯誤を許容することを目的
として、無火薬式ロケットであるハイブリッドロケッ
トを開発してきた。推力 15 kN 級モータを開発す
る中で、ノズルスロートの浸食が課題となった。
実験で得られた燃焼室圧力と推力の各履歴を
図 1 に示す。ロケットの推力は燃焼室圧力とノズ
ルスロート面積の積にほぼ比例する。点火後 5
秒付近から、推力（灰色線）に比較して燃焼室
圧力（黒線）が急激に低下し始めており、ノズル
スロートの侵食が始まったことが推察される。実
験後の計測では、スロート内径は初期の 67.3 
mm から 72.7 mm に拡大していた。これはスロー
ト面積で 17%の拡大、比推力で 7 秒前後の損失
に相当する。 
 液体ロケットでは液体燃料でノズルを冷却する
のが一般的である。固体燃料と液体酸化剤の組
合せを推進剤とするハイブリッドロケットでは利
用可能な冷却液が無いため、固体ロケットと同
様、グラファイトや炭素複合材等、材料の気化熱
により耐熱性能を得るノズルが使用される。この
際、ハイブリッドロケットは固体ロケットに比較し
て燃焼ガスに多くの酸化剤成分を含むため、固
体ロケットの２～３倍の速度でノズルが浸食する
のが課題となっている。ノズル浸食の研究は固
体ロケットでは多く行われているが、ハイブリッド
ロケットではこれまでほとんど進んでいなかった。
その主な理由は、燃料流量とノズルスロート面積
の各履歴を取得するのが困難なことである。これ
まで得られているデータは燃焼前後のノズルス
ロート面積等から算出した燃焼中の平均値のみ
であるが、浸食速度、燃焼ガス組成、ノズル壁面
温度等はいずれも非定常かつ非線形であるた
め、平均値はこれらの相関関係を示すものでは
ない。 
 
２．研究の目的 
本研究は、ハイブリッドロケットで重要な課題とし
て認識されていながら研究が進んでいないノズ
ル浸食について、当研究室でこれまで蓄積して
きた独自技術を活用して、 
・ ノズルスロート面積および燃焼ガスの組成の

各時間履歴等、ハイブリッドロケットでは従来
は取得が困難であったデータを取得する手
法を構築する。 

・ 上記手法によりノズル浸食の非定常履歴デ

ータを蓄積する。その際、従来のハイブリッド
ロケットでは実現困難なレベルまで O/F（燃料
と酸化剤の流量比）を広範囲に変化させる。 

・  ノズル侵食の物理／化学メカニズムを解明
するため、ローマ大学のグループと共同研究
チームを立ち上げ、ノズル侵食の予測を可能
とする技術を構築する。 

・ ノズル侵食を抑制する材料および表面処理
手法を選定し、その抑制効果を実験的に評
価する。 

ことを目的とする。 
 
３．研究の方法 
本研究は以下の手順で進められる。 
(1) 従来の再現法の発展 

再現法（燃焼室圧力、液体酸化剤流量、推力
等の計測可能なデータから燃料流量を推算す
る手法）を発展させ、燃焼ガスの組成とノズルス
ロート面積の各履歴を推算する手法を構築する。 
具体的には、c*効率は燃焼中に変化しないと仮
定した上で、推力履歴を入力値に加える。推力
と c*からノズルスロート面積を推算出来るが、そ
のためには燃焼ガスの比熱比、更には O/F が既
知である必要がある。一方、上記再現法により
O/F を推算できるが、そのためにはノズルスロー
ト面積が既知である必要がある。この両者を連
立させて同時に解くことにより、ノズルスロート面
積の推算と再現法の精度向上を同時に達成し
ようというのが、本手法の肝である。 
(2) 地上燃焼実験によるデータ蓄積 

上記手法を用いて地上燃焼実験を実施し、
広範な燃焼室圧力および O/F 条件で、燃焼ガス
組成、ノズルスロート壁面温度、およびノズルス
ロート面積の各履歴を取得する。実験には燃焼
室内径100 mm、推力 2 kN 級地上燃焼モータを
使用する。装置の概要を図 2 に示す。酸化剤流
量、燃料流量、および燃焼室圧力をパラメタとし
てデータを蓄積する。 
(3) ノズル侵食抑制材料の評価 

ノズル浸食に強い材料の選定、および表面処
理による浸食の抑制の２通りの手法について、
主に固体ロケット分野で実績がある、もしくは研
究されている手法を中心に選定し、抑制効果を
実験的に検証する。ノズル浸食は燃焼ガスに
よる酸化反応に起因することを念頭に、耐酸
化性を期待できる材料を選定した。評価対象
としたのは、2 種類の繊維強化セラミクス、炭化

図 1 燃焼室圧力と推力の履歴 図 2 地上燃焼実験装置の概要 



ケイ素セラミクス、ジルコニア、炭化タングステン、
窒化ケイ素セラミクス、SiC コーティングされたグ
ラファイト、アルミナ、C/C コンポジット、Si 含浸さ
れた C/C コンポジット、炭化チタン、およびジル
コニア系溶射コーティングされたグラファイトの
12 種類である。 
 
４．研究成果 
(1) 従来の再現法の発展 

従来の再現法を発展させ、ノズルスロート再
現法（Nozzle Throat Reconstruction Technique, 
or NTRT）を開発した。NTRT により取得された、
ノズルスロート半径と OF 比の各履歴の一例を図

3 に示す。モータ起動直後（0.7 秒付近まで）の
非定常時を除いて、定性的に妥当な結果が得ら
れていることが判る。 
(2) 地上燃焼実験によるデータ蓄積 
 得られた各履歴から、燃焼ガスの当量比（理論
混合比の OF 比／OF 比）とノズル浸食速度の関
係を求めたものを図 4 に示す。やや酸化剤過剰
である当量比 0.8 付近で浸食速度が極大となっ
ているが、これは Bianchi らが数値計算で予測し
た結果（図 5）と一致する。この結果は 2016 年に
米国 Saltlake city で開催された、宇宙推進分野
では最も権威あるとされる国際学会である Joint 
Propulsion Conference で発表され、高く評価さ
れた。 
(3) ノズル侵食抑制材料の評価 
 燃焼実験前後のノズルスロート径とスロ
ート経拡大率を表 1に纏める。測定不能とあ
るものは、燃焼中もしくは取り外し時にノズ
ルが粉砕した。脆い材料の場合、熱応力によ
りノズルが破壊されることがある。実験の結
果、SiC コーティングされたグラファイトが
最も高い浸食抑制効果を示した。 
 ノズルスロート拡大率が得られない事例
が見られたため、以下に定義する燃焼室圧力
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図 3 燃焼室圧力と推力の履歴 

図 4 当量比とノズル浸食率の関係 

（実験結果、本業績） 

表 1 実験前後のスロート系とスロート拡大率 
材料 初期径[mm] 最終径[mm] 拡大率[%]

グラファイト 26.88 28.44 5.79

炭化ケイ素セラミクス 26.97 測定不能 測定不能

ジルコニア 26.99 測定不能 測定不能

窒化ケイ素セラミクス 26.99 35.26 30.6

アルミナ 26.98 37.40 38.6

炭化タングステン 26.91 27.24 1.20

炭化チタン 27.01 36.22 34.1
繊維強化セラミクスA 26.89 測定不能 測定不能

繊維強化セラミクスB 26.52 測定不能 測定不能

C/Cコンポジット 27.02 28.49 5.41

C/Cコンポジット(Si含浸) 27.06 27.41 1.27

SiCコーティング 27.02 27.02 0.00
SiCコーティング(2回目) 26.99 27.25 0.97
ジルコニア系溶射コーティング 25.61 27.22 6.27

単
一

材
料

複
合

材
料

コ
ー

テ
ィ

ン
グ

図 5 当量比とノズル浸食率の関係（数値計算結果） 

Bianchi et al., Journal of Propulsion and Power, Vol. 29, 

No. 3, 013, pp.547-558. 

 

図 6 最小二乗近似の結果 



減少率を用いて浸食抑制材料の評価に用い
ることとした。 
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また、熱膨張率[1/K]、曲げ強さT [MPa]、
熱伝導率[W/m/K]、および融点 T [K] と燃焼
室圧力減少率との関係を次式で最小二乗近
似し、各物性値の寄与度を調べた。 

_
n m l o

c decrea se TP A k T 
 

最小二乗近似の結果を図 6 に示す。横軸と縦
軸はそれぞれ、燃焼室圧力減少率の実験値と
近似式値である。得られた近似式は以下のよ
うになった。 

0 .35 0 .39 0.29 1 .31
_ 283982c decrea se TP k T    

 

これより、小さい熱膨張率、大きい曲げ強度、
高い熱伝導率、高い融点の材料が浸食抑制に
適していることが判った。熱膨張率、曲げ強
度、および熱伝導率は、耐熱衝撃特性を示し
ていると考えられる。熱衝撃の課題は、グラ
ファイトノズルの表面に薄くコーティング
することで回避可能であることから、融点が
高い耐酸化材料をノズル表面にコーティン
グすることが浸食抑制に有効であると考え
られる。 
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