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研究成果の概要（和文）：本研究は，高い燃焼効率や優れたスロットリング特性等の多くの利点を有し，H27-28
 年度の挑戦的萌芽研究において本提案者らによって初めて実証された「端面燃焼式ハイブリッドロケット」に
ついて，以下の成果が得られた。1) 3Dプリンタによる燃料造形において，高い生産性で，高精度，大型化が可
能な造形条件を見出した，2) 様々な推力履歴でスロットリング燃焼実験を行い，推力応答特性を明らかにし
た，3) 酸化剤の種類を変えた燃焼実験および燃焼モデルの構築により，燃焼機構を明らかにした．

研究成果の概要（英文）：In this study, following result was obtained.　1)Molding of the exact rocket
 fuel by 3D printer. 2)In the slot ring combustion experiment, I clarified a thrust reply 
characteristic, 3)By the combustion experiment that changed a kind of the oxidizer and the 
construction of the combustion model, I clarified combustion mechanism.

研究分野： メカトロニクス

キーワード： ハイブリッドロケット　端面燃焼　光造形　燃焼応答特性　消炎距離

  ２版

令和

研究成果の学術的意義や社会的意義
端面燃焼ハイブリッドロケットエンジンは,原理自体は10年以上前から提唱され研究されたいた．しかし，燃料
の精密さゆえ製造が困難であり，安定した燃焼実験を行うことができず，実証に至らなかった．本研究では，精
密造形が可能な3Dプリンタを使うことで大型燃料（Φ４０ｍｍ）を使った燃焼実験が可能になった．また、一般
的なハイブリッドロケットエンジンでは実現が難しい推力可変の実験も行い，良好なスロットリングのデータが
得られた．

※科研費による研究は、研究者の自覚と責任において実施するものです。そのため、研究の実施や研究成果の公表等に
ついては、国の要請等に基づくものではなく、その研究成果に関する見解や責任は、研究者個人に帰属されます。



様 式 Ｃ－１９、Ｆ－１９－１、Ｚ－１９（共通） 
１．研究開始当初の背景 
 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は，安全や安価等の利点か
ら，特に近年はピギーバック（主衛星打上げの余剰
能力で打上げられる副衛星）として打上げられる超
小型衛星にも搭載可能な安全な推進機関として注
目されている．図 1 に示すような従来型ハイブリ
ッドロケットは，燃焼効率が低い，ポート内径が拡
大するに従って O/F（燃料と酸化剤の流量比）が最
適値からずれて比推力（単位推進剤あたりの推力）
が悪化する，スロットリング時にも O/F が変化
してしまう，等の課題がある． 
 
これらの課題を解決するため，提案者らは図 2 に
示す端面燃焼式ハイブリッドロケットを 2000 
年に提案し，燃焼機構を調べた．本方式では各微
小ポート出口で拡散火炎がポート径を押し広げな
がら上流方向へ燃え進む．これにより， 
・ 微小な拡散火炎が無数に形成されるため，燃料
と酸化剤が混合し易く，1 に近い燃焼効率が得ら
れる． 
・ 点火直後を除いて全期間を通じて燃焼面積が
変わらず，比推力の低下や推力の変化を招かない． 
・ 燃焼速度（燃料後退速度）が燃焼室圧力にほぼ比例するため，推力を変動させても O/F が変
わらない．という利点が得られる．実現のためには (1) 燃料断面に占めるポート総面積が 3%以
下． (2) ポートの間隔（ピッチ）がポート内径の数倍程度．という 2 条件を満たす必要がある．
燃料の成型が困難なため実証実験は断念されてきたが，提案者らは 
H27～28 年度の挑戦的萌芽研究において，独自の手法で造形分解能
と高速造形を両立させた光造形式 3D プリンタにより図 3 のよう
な断面形状の円柱状燃料樹脂を成型し，上記の優れた動作特性を実証
することに初めて成功した．この光造形式 3D プリンタは，「一次元
規制液面型規制液面法」と呼ばれ，造形分解能が高く大体積の造形が
可能である．さらに，形状の微細度に応じて緻密にレーザー光の強度
を制御することにより，微細管形状を特徴とする本燃料を造形するこ
とが可能になった． 
 
本方式は英語では “Axial-injection End-burning Hybrid Rocket” と称し，提案者らが知る限
りではアラバマ大学ハンツビル校および北京航空航天大学のグループらが追随している．アラ
バマ大学のグループはフィルター状の燃料を用いて基礎燃焼特性を明らかにしたが，適切な燃
料－酸化剤比率を得るには至っていない．適切な比率を得るためには燃料の体積充填率を 
97%以上（燃料断面に占めるポート総面積が 3%以下）とする必要があるが，彼らが用いたフィ
ルター状燃料の体積充填率は 30%未満であった．北京航空航天大学のグループは円柱状アクリ
ル燃料の軸方向にドリル加工でポートを設け，体積充填率は上記条件を満たしたが，外径 50 
mm の燃料の中心軸付近に内径 4 mm または 6mm のポートを 7 個設けただけであり，定常
燃焼を得るには至っていない．上記 2 条件を満たした燃料樹脂の成型に成功し，優れた燃焼特
性を実証したのは提案者らのグループのみであり，先の挑戦的萌芽研究で得られた成果は世界
をリードする画期的なものであった． 
 
２．研究の目的 
本研究は，「端面燃焼式ハイブリッドロケット」について以下の 3 項目について明らかにするこ
とを目的とする． 
1) 3D プリンタによる燃料造形において，高い生産性で，高精度，大型化が可能な造形条件を見
出す 
2) 様々な推力履歴でスロットリング燃焼実験を行い，推力応答特性を明らかにする 
3) 酸化剤の種類を変えた燃焼実験および燃焼モデルの構築により，燃焼機構を明らかにする 
 
 
 
 
 
 
 
 



３．研究の方法 
1) ロケット燃料の作製は，本研究
室にて開発した一次元規制液面型
光造形装置「RECILS」を使い造形
を行った．図４に造形装置の原理
を示す．左上のノズルから光硬化
樹脂を供給し，ガラスドラムとプ
ラットフォーム間の隙間にある光
硬化樹脂にレーザー光をスキャン
することで、必要な部分の樹脂を
硬化させる．一回のスキャンで１
ライン分の樹脂が硬化するこの
で，プラットフォームを右下方向
に移動させながらスキャンを連続
することで、一面分の層を硬化させることができる．一層
の造形完了後，プラットフォームを元の位置に戻しつつ所
定の隙間に調整し，次の一層の造形を繰り返すことで，三
次元の立体物を造形することができる． 
図５に造形されたロケット燃料の写真を示す．最小Φ
0.3mm のポート（貫通穴）が最大 435 本通っている構造の
ため，レーザーの照射エネルギーが適切でない場合，ポー
ト内部のレジンが硬化してしまいポートが貫通しないな
どの造形不良が発生してしまう他，造形寸法のばらつきに
より、逆火や失火などの燃焼不良の原因になりうる． 
 
2) 応答特性 及び 3) 燃焼機構の実験装置を図６に示す． 
両者の違いは，酸化剤として純酸素を使うか，亜酸化窒素
（N2O）を使うかが異なる．酸化剤の供給ラインは 4 本あ
り，酸化剤の ON/OFF 制御のためのボールバルブおよび流
量調整のためのニードルバルブがそれぞれ配置されてい 
る．ニードルバルブの 1 つにはサーボモータが接続され，
マイクロコンピュータによって制御することで燃焼中の
供給酸化剤の連続的な変化を可能にした．窒素の供給ライ
ンにはボールバルブのみ配置し，燃焼後に開くことで消炎
を促進した． 
 
 
 
 
 
 
 
 



４．研究成果 
1) 造形燃料の高精度大型化：造形された燃料は、細いワイヤーをポートに通すことで，ポート
の詰まりを検査することは可能であるが，手間がかかる上にポート径のバラツキを調べること
は難しかった。そこで本研究では、Ｘ線ＣＴを使い燃料内部のポートの状態を全数測定すること
とした。ポートの詰まりは空気と樹脂のＸ線透過率が異なるため、容易に判別できる．不良ポー
トを検出した際は､個別にワイヤーを通すなど対応することで､不良率を減少させることに成功
した．また、燃料の寸法精度の向上のために、Ｘ線ＣＴのデータ解析を行うことで，ポート径の
分布を調べ照射エネルギーの最適値を求めることで，設計通りのポート径を得ることができる
ようになった．図７はロケット燃料のポート径の分布解析例である．（目標ポート径はΦ0.69mm） 

 
2) 応答特性：推力制御時の応答特性を，推力制御の幅，方向（増加方向か減少方向か），および
推力変動率（単位時間当たりの推力変動量）をパラメタとして取得した．ヒシテリシスは応答の
遅れが蓄積することにより起こること，応答の時定数は推力変動率が大きいほど長くなること，
および推力の方向には依存しないことを明らかにした．図８は，Test-5 から Test10 の燃焼実験
で得られた酸化剤流量と燃焼室圧力に見られるヒステリシス曲線例である．Test-5 に注目する
と，1 サイクルでは，Turn-up 時の燃焼室圧力より Turn-down 時の燃焼室圧力の方が大きく，
増加過程と減少過程で同じ経路をたどらないという結果が観測された．これは，ステップ状の推
力制御燃焼実験と同様の結果である．各サイクルを比較すると，Test-5 では，同じ酸化剤流量
での燃焼室圧力はサイクルを重ねるごとに増加していくという結果が得られた．よって，端面燃
焼式ハイブリッドロケットは酸化剤流量の増減に対するヒステリシス特性およびサイクルに対
するヒステリシス特性の 2 種類のヒステリシス特性を有していることが明らかとなった． 



 
3) 燃焼機構：酸化剤として，純酸素に加えて亜酸化窒素（N2O）を用いて実験を行った．火炎移
動速度は小さいものの，純酸素と同様の圧力依存性を確認した．亜酸化窒素を用いて推力制御実
験を行ったところ，応答の時定数が酸素の場合よりも極めて短く，ヒシテリシス特性も見られな
いことを確認した．図９は、酸化剤に亜酸化窒素を使った場合の Test1 から Test4 から得られた
酸化剤流量と燃焼室圧力の関係を示す．点火時はノズルクロージャーや溶解ノズルによって昇
圧されているため，昇圧区間を除いたデータを用いた．どの実験でも直線的に推移しており，ヒ
ステリシス特性は観察されなかった．Test1 のみ推移する直線の傾きが大きく違うのはノズルス
ロート径が 6.2 mm の物を用いており，他のは 5.4mm のものを用いているためである．  
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