
 

 

 

 

 

 

金属粒子を添加したガスハイブリッド 

ロケットの 2 次燃焼室内の燃焼特性 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

平成 27 年 1 月 

 

日本大学大学院理工学研究科博士後期課程 

 

航空宇宙工学専攻 

 

松本 幸太郎 

 

 



1 

 

目次 

第 1章 序論 .......................................................................................................................... 6 

1.1 ガスハイブリッドロケット .......................................................................................... 6 

1.2 ガスハイブリッドロケットに関する既往の研究 ........................................................ 11 

1.3 金属粒子に関する既往の研究..................................................................................... 13 

1.4 研究目的 ..................................................................................................................... 17 

1.5 研究の手法 .................................................................................................................. 18 

第 2 章 金属粒子による燃焼促進 ....................................................................................... 19 

2.1 ガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内の反応 ....................................................... 19 

2.2 2 次燃焼室内における金属粒子の着火・燃焼 ............................................................. 20 

2.3 熱の移動形態 .............................................................................................................. 22 

第 3 章 実験装置及び実験方法 ........................................................................................... 25 

3.1 ガス発生剤 .................................................................................................................. 25 

3.2 液体酸化剤 .................................................................................................................. 32 

3.3 金属粒子の着火実験 ................................................................................................... 33 

3.4 金属粒子の燃焼時間測定実験..................................................................................... 35 

3.5 ガスハイブリッドロケット燃焼実験 .......................................................................... 37 

第 4 章 Mg 及び Zr 粒子の着火・燃焼特性 ........................................................................ 39 

4.1 金属粒子の着火特性 ................................................................................................... 39 

4.2 金属粒子の燃焼特性 ................................................................................................... 46 

第 5 章 ガスハイブリッドロケットの着火・燃焼特性 ...................................................... 48 

5.1 ガスハイブリッドロケットの着火特性 ...................................................................... 50 

5.2 ガスハイブリッドロケットの燃焼特性 ...................................................................... 52 

第 6 章 金属粒子周囲の温度分布及び濃度分布 ................................................................. 55 

6.1 表面燃焼方式の金属粒子 ............................................................................................ 60 

6.2 気相燃焼方式の金属粒子 ............................................................................................ 61 

第 7 章 考察 ........................................................................................................................ 62 

7.1 ガスハイブリッドロケットの着火・燃焼特性 ........................................................... 62 

7.2 金属粒子間の温度分布及び濃度分布 .......................................................................... 64 

第 8 章 結論 ........................................................................................................................ 69 

参考文献 ............................................................................................................................... 70 

謝辞 ....................................................................................................................................... 77 

付録 ....................................................................................................................................... 78 



2 

 

A. 2 次ノズルスロート径 ................................................................................................... 78 

B. ストランド燃焼実験 ...................................................................................................... 82 

C. 金属粒子を添加したガスハイブリッドロケットの推進性能 ........................................ 85 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



3 

 

記号の説明 
 

A   頻度因子 

bA   燃焼表面積 

a   定数 

C   濃度項 

DC   ノズル排出係数 

pC   定圧比熱 

*C   特性排気速度 

*

expC   特性排気速度の実験値 

*

thC   特性排気速度の理論値 

Ac   濃度 

mc   混合ガス濃度 

ONc
2

  N2O 濃度 

AD   拡散係数 

D   直径 

1tD   1 次ノズルスロート径 

2tD   2 次ノズルスロート径 

id   無次元径 

E   活性化エネルギー 

F   推力 

h   比エンタルピー 

ph   ストランド高さ 

Isp  比推力 

Ivac  真空比推力 

k   反応速度定数 

*L   燃焼室特性長さ 

1L   1 次燃焼室長さ 

2L   2 次燃焼室長さ 

pL   粒子間距離 

pl   無次元粒子間距離 
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M   分子量 

Ma   マッハ数 

m   質量流量 

dm   ノズルスロートより排出される燃焼ガス質量流量 

1dm   1 次ノズルスロートより排出される燃焼ガス質量流量 

2dm   2 次ノズルスロートより排出される燃焼ガス質量流量 

fm   燃料成分過剰ガス質量流量 

om   液体酸化剤質量流量 

pm   金属の質量流量 

pm   単一金属粒子質量 

pN   2 次燃焼室内に存在する金属粒子数 

pN   単位時間当たりに 2 次燃焼室内に流入する金属粒子数 

n   圧力指数 

O/F  混合比 

O/Fth  理論混合比 

cP   燃焼室内圧力 

1cP   1 次燃焼室内圧力 

2cP   2 次燃焼室内圧力 

q   熱流束 

Q   熱量 

R   普遍ガス定数 

r   半径 

pr   燃焼速度 

fr   金属粒子の輝炎半径 

T   温度 

)(exp GT   2 次燃焼室内の燃焼ガス温度の実験値 

)(exp MT  2 次燃焼室内の燃焼ガス温度の実験値(金属粒子添加) 

)(GTth   2 次燃焼室内の燃焼ガス温度の理論値 

)(MTth   2 次燃焼室内の燃焼ガス温度の理論値(金属粒子添加) 

fT   断熱火炎温度 

iT   金属粒子周囲のガス温度 

mT   混合ガス温度 
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t   時間 

bt   燃焼時間 

rt   滞留時間 

eu   ノズル排出速度 

cV   燃焼室内体積 

pV   単一金属粒子が占める体積 

   比熱比 

   燃焼促進効率 

c   化学的着火遅れ時間の割合 

p   物理的着火遅れ時間の割合 

*C   C*効率 

   熱伝導率 

AP   AP 混合量 

p   金属粒子混合量 

p   ガス発生剤密度 

c   燃焼室内のガス密度 

ig   着火遅れ時間 

p   物理的着火遅れ時間 

c   化学的着火遅れ時間 

1   1 次燃焼室内径 

2   2 次燃焼室内径 

   ガス発生剤直径 

 

・添字 

i   位置 i 

   無限遠 
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第 1章 序論 
 

 

1.1 ガスハイブリッドロケット 

 

ガスハイブリッドロケットはハイブリッドロケットの一種であり，1 次燃焼室，2 次燃焼

室，1 次ノズル，2 次ノズル，酸化剤タンク及び酸化剤供給系で構成される．ガスハイブリ

ッドロケットは固体ロケットと液体ロケットの特徴を併せ持つロケットである．ガスハイ

ブリッドロケットは固体ロケットと比較して理論比推力が高く，液体ロケットと比較して

構造が簡単である．Figure 1.1 にガスハイブリッドロケットの構造図を示す． 

 

 

Figure 1.1 Fundamental structure of the gas hybrid rocket. 
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Figure 1.1 より，ガスハイブリッドロケットの液体酸化剤とガス発生剤は別々のタンクに分

けられている．このため，燃料成分と酸化剤成分が混ざることが無い．したがって，ガス

ハイブリッドロケットは固体ロケットや液体ロケットと比較して，安全性が高いというこ

とが利点として挙げられる． 

ガスハイブリッドロケットは，2 次燃焼室内で高温の燃料成分過剰ガスと液体酸化剤を混

合・燃焼させることで推力を得るロケットである．燃料成分過剰ガスは 1 次燃焼室内で固

体のガス発生剤を燃焼させることで，1 次ノズルより噴出する．液体酸化剤はインジェクタ

ーを用いて 2 次燃焼室内に噴射される．このように，ガス化した高温の燃料成分過剰ガス

と微粒化された液体酸化剤が燃焼する[1-3]．したがって，混合ガスの反応速度が高い． 

ガスハイブリッドロケットの推力は以下の式を用いて計算することができる． 

 

eumF       (1.1) 

 

F は推力，m は質量流量，ueはノズル排出速度である．2 次燃焼室内には燃料成分過剰ガス

と液体酸化剤が流入するため，(1.1)式は以下のように表せる． 

 

 

eof ummF )(        (1.2) 

 

 

fm は燃料成分過剰ガス質量流量， om は液体酸化剤質量流量である．さらに，燃料成分過

剰ガス流量は 1 次燃焼室内で燃焼するガス発生剤のガス発生量によって決定されるため，

ガスハイブリッドロケットの推力は(1.3)式で表すことができる[1,3-4]． 

 

ebpo urAmF )(       (1.3) 

 

ρpはガス発生剤密度，r は燃焼速度，Abは燃焼表面積である．(1.3)式より，ガスハイブリッ

ドロケットは液体酸化剤流量を調節することで，推力制御を行うことが可能である．また，

ガス発生剤の燃焼速度を大きくすることで，燃焼表面積を大きくすることなく高い推力を

得ることができる．さらに，ガスハイブリッドロケットのガス発生剤と液体酸化剤の組み

合わせは多種多様であり，様々なミッションに適応可能である． 
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ガスハイブリッドロケットの液体酸化剤供給系には，自己加圧方式，燃焼ガス加圧方式，

ターボポンプ加圧方式が挙げられる[1-2]．Figure 1.2 に液体酸化剤供給系の概略図を示す． 

 

 

Figure 1.2 Oxidizer feeding systems. 

 

 自己加圧方式は液体酸化剤の蒸気圧を利用して酸化剤タンクを加圧する方式である．自

己加圧方式は最も構造が簡単な酸化剤供給方式である．燃焼ガス加圧方式は，ガス発生剤

の燃焼ガスを利用して加圧する方式である．また，ターボポンプ加圧方式はガス発生剤の

動圧を利用してポンプを駆動させ，液体酸化剤を供給する方式である．ポンプを稼働させ

るために用いた燃料成分過剰ガスは 2 次燃焼室内に供給される． 

 ガスハイブリッドロケットのガス発生剤には，CO や H2 等の燃料成分過剰ガスを多量に

生成するものが用いられる．主に，末端水酸基ポリブタジエン(HTPB)やグリシジルアジ化

ポリマー(Glycidyl azide polymer : GAP)等のポリマーが用いられる．HTPB は自燃性を持たな

いため，結晶状酸化剤を混合し，コンポジット推進薬として用いる必要がある．コンポジ

ット推進薬を用いる場合，燃料成分過剰ガスを多量に生成させる必要があるため，固体推

進薬と比較して酸化剤混合比は小さくなる．GAP は自燃性を有する高エネルギー物質であ

るため，結晶状酸化剤を含有することなくガス発生剤として用いることが可能である． 
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 液体酸化剤には，酸素バランスの高い酸化剤が用いられる．また，液体酸化剤の蒸気圧

に応じて酸化剤供給方式が決定される．Table 1.1 にガスハイブリッドロケットに用いられる

液体酸化剤及び蒸気圧を示す． 

 

Table 1.1 Liquid oxidizer and vapor pressure. 

Oxidizer Vapor pressure [MPa] Temperature [K] 

N2O 5.15 293 

LOX 5.08 155 

H2O2 0.0002 293 

HNO3 0.0064 293 

 

Table 1.1 より，N2O 及び LOX の蒸気圧は約 5 MPa であり，自己加圧方式を用いることが可

能である．しかし，LOX を用いるためには，酸化剤タンクを低温に保たなければならない．

したがって，N2O が自己加圧方式に最適な液体酸化剤であることがわかる． H2O2や HNO3

は蒸気圧が低いため，ガス加圧方式もしくはターボポンプ方式を用いる必要がある． 

 ガスハイブリッドロケットの理論推進性能は液体酸化剤とガス発生剤の組み合わせ及び

混合比によって変化する．Figure 1.3 にガスハイブリッドロケットの理論比推力を示す．ま

た，Table 1.2 に計算条件を示す．燃料成分には GAP を用いた．計算には化学平衡計算ソフ

ト NASA-CEA[5]を用いた． 

 

 

Figure 1.3 Relations between O/F and theoretical vacuum specific impulse. 
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Table 1.2 Calculation conditions. 

Combustion pressure, Pc [MPa] 3.0 

Nozzle expansion ratio, Ae/At [-] 100 

 

 

Figure 1.3 より，ガスハイブリッドロケットの理論比推力は化学量論比で約 300 s 以上の値

が得られる．一般的な固体ロケットの理論比推力は 300 s 以下であるため，ガスハイブリッ

ドロケットの理論推進性能は固体ロケットと比較して高い．また，ガスハイブリッドロケ

ットは固体ロケットと比較して酸化剤の混合比を大きくすることが可能であり，理論混合

比での燃焼となり，未燃炭化水素の生成を抑制できるため，赤外線ステルス性の確保が期

待できる等の利点を有する． 
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1.2 ガスハイブリッドロケットに関する既往の研究 

 

ガスハイブリッドロケットは従来型ハイブリッドロケットの問題点を改善するために考

案された方式であり，ハイブリッドロケット研究の歴史の中でも比較的新しい研究にあた

る[2,6]． 

ガスハイブリッドロケットに関する研究は，主に 2 種類に分けられる．一つは Figure 1.1

に示すような燃料成分が自燃性を持ち，1 次燃焼室内で燃焼することで燃料成分過剰ガスを

生成する方式であり，一般的にガスハイブリッドロケットと呼ばれている[1-3,7-18]．もう

一方は，燃料成分に自燃性を持たない粒状ポリマー等を用い，少量の酸化剤と燃焼させる

ことで燃料成分過剰ガスを生成させる二段燃焼式ハイブリッドロケットである[21-28]． 

 ガスハイブリッドロケットに関する研究では，ガス発生剤には主に GAP や AP(過塩素酸

アンモニウム)/HTPB 系コンポジット推進薬等が用いられている．これらは，自燃性を持ち，

多量の燃料成分を生成することが出来るためである．また，液体酸化剤には亜酸化窒素(N2O)，

硝酸(HNO3)，酸素(GOX)，四酸化二窒素(NTO)，硝酸ヒドロキシルアンモニウム(HAN)水溶

液等が用いられている[1]． 

 ガスハイブリッドロケットの主な研究として，C*(特性排気速度)効率の取得が挙げられる．

C*はロケット燃焼室内の燃焼状況を表す特性値である．一般的に，ロケットの燃焼特性は

C*効率で評価される．ガスハイブリッドロケットの燃焼特性に関する研究として，各種液

体酸化剤を用いた燃焼実験が行われている．結果として，ガスハイブリッドロケットの C*

燃焼効率は約 88%以上の値であることが得られている[2,7-9]． 

 HNO3, H2O2, NTO 等の液体酸化剤は保管時に二酸化窒素等の有害ガスが生成されてしま

う．そこで，液体酸化剤をゲル化させることで，有害ガスの発生を抑制することが出来る．

硝酸をゲル化させた研究(HNO385%+H2O10%+酸化物 5%)では，転倒試験及び振動試験より，

ゲル化硝酸は外力負荷に対して非常に安定していることが得られている[9]． 

 ガスハイブリッドロケットの推力制御に関する研究として，酸化剤及び燃料流量を制御

する研究が行われている．これは GOX 流量を変化させた研究と，添加物による GAP 燃焼

速度を制御する研究が行われている．酸化剤及び燃料流量どちらを変化させた場合におい

ても燃焼は安定している[16]． 

 ガスハイブリッドロケット 1 次燃焼室に充填されるガス発生剤に関しては，主に GAP や

AP 系コンポジット推進薬，AN(硝酸アンモニウム)系コンポジット推進薬の燃焼特性や燃焼

機構に関する研究が行われている[10-15]． 
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 海外における研究例として，液体酸化剤を噴射させるインジェクター，インジェクター

取り付け位置に関する研究や安全性及び信頼性，運用コストについての検討が行われてい

る[19-20]． 

 ガスハイブリッドロケットの性能に関する研究では，金属などの固体粒子を添加した際

の性能計算が行われている．また，B 粒子を添加した際の C*効率が求められており，固体

粒子の添加によって C*効率が改善する結果が得られている[2]．このように，金属粒子は 2

次燃焼室内で高温の熱源として存在するため，2 次燃焼室内では燃焼が促進される[33,36]．

しかしながら，金属粒子による燃焼促進について詳しい研究は行われていない． 

 以上より，ガスハイブリッドロケットに関する研究例は固体ロケットや液体ロケットと

比較して非常に少ない．また，C*効率を向上させることが大きな課題として挙げられる．

さらに，金属等の固体粒子を添加することで C*効率が改善されるがその詳細な機構が求め

られていないため，金属粒子による燃焼促進について詳細な解析が必要である． 
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1.3 金属粒子に関する既往の研究 

 

 金属に関する研究は，世界各国で様々な研究が行われている．金属粒子に関しては，静

電感度，燃焼特性，着火特性等が主に研究されてきた[30-31,37-55]．ロケット推進薬に添加

される金属粒子及び物質は酸化剤との反応で高い燃焼熱を発生させることが要求される

[1,3]．Figure 1.4 に総括反応より算出した N2O に対する各種元素の燃焼熱を示す[29]． 

 

 

Figure 1.4 Combustion heats of the materials with N2O. 

 

 

 Figure1.4 より，燃焼熱が高い元素として，リチウム(Li)，ベリリウム(Be)，ホウ素(B)，ア

ルミニウム(Al)，マグネシウム(Mg)，チタン(Ti)，ジルコニウム(Zr)等が挙げられる．これら

はロケット推進薬に用いるために多くの研究が行われている． 

非常に高い燃焼熱が得られる Li は高い燃焼熱を有するが反応性が非常に高い．また，Be

は非常に強い毒性を有する．このことから，Li，Be は地球上で用いるロケット推進薬には

用いられない[1]． 

Mg や Zr は着火性が良い金属粒子として知られている．また，Al や B 粒子は燃焼熱が高

いが，着火温度が高い．ダクテッドロケットや固体ロケットでは，Al 粒子の高い燃焼熱と

Mg の着火性を併せ持つ金属粒子として，Mg との合金である Mg-Al 粒子等を用いた研究が

行われている[56-57]．Mg-Al 粒子は主に Mg-Al(50:50)が用いられる．また，Al や Mg 粒子

は二酸化炭素(CO2)雰囲気中での着火性に優れており，研究が行われている[58]． 

Li 

Be 

Mg 

B 

Ti 

Al 

Zr 
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金属粒子はパイロラントの燃料成分として用いられる[59-64]．パイロラントは，燃料成

分となる金属粒子や結晶状酸化剤等を混合した粉末とバインダーを混合して固体推進薬と

同様の機械特性を持つものである．パイロラントは，ガス発生剤や点火薬として用いられ

る．小型ロケットモータの点火薬として，Mg/テフロン(TF)系パイロラントが用いられてい

る．パイロラント燃焼時に Mg が TFに含まれるフッ素(F)と反応し，大きな熱を発生させる

ことで，固体推進薬を着火させる．Mg 粒子の他に，Ti や Zr 粒子を用いたパイロラントに

関する研究が行われている[60,63]．これらのパイロラントの燃焼速度は混合した金属粒子の

種類や粒子径によって大きく変化する[59-61,63]． 

金属と酸化剤の燃焼では，様々な燃焼生成物が生成される．Table 1.3 に NASA-CEA[5]に

よって算出した燃焼生成物から求めた各金属の燃焼熱及び化学量論比を示す．燃焼圧力は

0.1 MPa とした．酸化剤は N2O とした． 

 

 

 

Table 1.3 Combustion heats of the metals with N2O. 

Name Combustion heat [kJ/g] O/Fth 

Boron* B 35.17 6.11 

Aluminum Al 12.55 2.45 

Magnesium Mg 9.92 1.81 

Titanium Ti 32.36 1.84 

Zirconium Zr 10.06 0.96 

*semi metal 
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金属の燃焼は表面燃焼と気相燃焼の 2 種類の方式に分類される[30] ．表面燃焼方式は金

属表面において燃焼が進行する方式である．気相燃焼方式は金属表面近傍にて，表面で蒸

発した金属ガスと酸化剤成分が拡散火炎を形成して燃焼する方式である[31] ．Table 1.4 に

各物質の燃焼方式を示す． 

 

 

Table 1.4 Combustion types of the metals. 

Name Combustion type 

Boron B Surface 

Aluminum Al Gas-phase 

Magnesium Mg Gas-phase 

Titanium Ti Surface 

Zirconium Zr Surface 

*semi metal 

 

 Table1.4 より，B，Ti，Zr は表面燃焼方式に分類される．また，Al，Mg は気相燃焼方式

に分類される．燃焼方式の分類は，金属とその酸化物の沸点によって決定される[30]．酸化

物の沸点が金属の沸点より低い場合，金属の燃焼方式は表面燃焼方式となり，酸化物の沸

点が金属よりも高い場合，金属の燃焼方式は気相燃焼方式となる．Table1.5 に各種金属と酸

化物の沸点を示す[29]． 

 

 

Table 1.5 Boiling temperature of metals. 

Name Tvap [K] Tvap (Oxide) [K] Combustion type 

Boron* B 4200 1953 Surface 

Aluminum Al 2792 3250 Gas-phase 

Magnesium Mg 1366 3873 Gas-phase 

Titanium Ti 3560 3245 Surface 

Zirconium Zr 4682 4573 Surface 

*semi metal 
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 表面燃焼方式の金属は燃焼が金属表面で行われる．また，気相燃焼方式の金属は金属表

面で液体金属が蒸発し，蒸発した金属が粒子周囲で酸化剤と拡散燃焼することで燃焼する． 

 金属粒子はダクテッドロケットやガスハイブリッドロケットの推進性能を向上させるた

めにガス発生剤に添加される[32-34]．B のような燃焼熱の高い物質を添加することで，ロケ

ットの代表的な推進性能である比推力が大幅に向上する．また，B 粒子の一部を Mg-Al 粒

子に置き換える研究が行われており，2 次燃焼室の C*効率が向上する結果が得られている

[32]．ダクテッドロケットとガスハイブリッドロケットの主な燃焼は同様に二次燃焼室内で

燃料成分過剰ガスと酸化剤を燃焼させる[2,35]．したがって，ガスハイブリッドロケットに，

気相燃焼方式の金属粒子を添加することで 2 次燃焼室内の C*効率の大幅な向上が期待でき

る． 

 

 

 以上より，ガスハイブリッドロケットに微小な金属粒子を添加することで，2 次燃焼室内

の燃焼が促進され，燃焼特性が改善されると考えられる．しかしながら，金属粒子による

燃焼促進に関して詳細に調べられていない．したがって，燃焼方式の異なる金属粒子の燃

焼によるガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内の燃焼促進について明らかにすることが

重要である． 
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1.4 研究目的 

 

 本研究の目的は，金属粒子の着火・燃焼特性及び燃焼方式の異なる金属粒子を添加した

ガスハイブリッドロケットの燃焼特性を求め，異なる燃焼方式の熱の移動について計算を

行うことで，金属粒子の燃焼方式の違いがガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内の燃焼

促進に与える影響を求めることである． 
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1.5 研究の手法 

 

 ガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内での金属粒子の燃焼による燃焼促進の機構につ

いて解明するために，以下のように研究を行った． 

 液体酸化剤には，自己加圧方式に最適な N2O を用いた．ガス発生剤には，多量の燃料成

分過剰ガスを生成する GAP 系ガス発生剤を用いた．金属粒子には，Table1.3 より理論計算

による燃焼熱が比較的近い値である Zr粒子(表面燃焼方式)及びMg粒子(気相燃焼方式)を用

いた． 

 金属粒子の着火・燃焼特性を求めるために，電気炉を用いて金属粒子の着火遅れ時間を

取得した．電気炉内は N2O で置換した．取得した着火遅れ時間より，物理的着火遅れ時間

及び化学的着火遅れ時間を求めた．また，金属粒子の粒子径を変化させ，金属粒子初期粒

子径と燃焼時間の関係を求めた． 

 ガスハイブリッドロケットの着火・燃焼特性と金属粒子添加の関係について求めるため

に，各種金属粒子を添加したガスハイブリッドロケットの燃焼実験を行った．取得した圧

力履歴より，着火過程及び燃焼過程に分けて解析を行い，金属粒子による影響について求

めた．着火過程では，ガスハイブリッドロケットの着火遅れ時間を取得した．燃焼過程で

は，ガスハイブリッドロケットの C*効率を取得した． 

 ガスハイブリッドロケットの C*効率と金属粒子の燃焼による高温領域の関係を求めるた

めに，熱の移動に関する計算を行った．計算では，金属粒子の粒子径の効果をなくすため

に，粒子径に関して無次元化を行った．無次元化した方程式を用いて，燃焼する金属粒子

周囲の高温領域の温度分布及び濃度分布を求めた．求めた温度分布及び濃度分布より，ガ

スハイブリッドロケットの C*効率と金属粒子周囲の高温領域との関係を求めた． 

 以上より，本研究では，ガスハイブリッドロケットの燃焼特性に対する金属粒子周囲の

温度分布の関係を求め，金属粒子の燃焼方式の違いが 2 次燃焼室内の燃焼促進に与える影

響について解明した． 
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第 2 章 金属粒子による燃焼促進 
 

2.1 ガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内の反応 

 

ガスハイブリッドロケットは 2 次燃焼室内で酸化剤と燃料成分過剰ガスを混合し，燃焼さ

せることで推力を得るロケットである．一般的にガスハイブリッドロケットのガス発生剤

から生成される燃料成分過剰ガスは 1000 K 以上の高温ガスである[5]．しかし，酸化剤は 298 

K 以下で噴射されるため，混合ガス温度は低下してしまう．混合ガス温度が低下した時，混

合ガスの反応速度が低下してしまい，混合ガスの燃焼時間が長くなってしまう．混合ガス

の燃焼時間が長くなってしまうと，燃焼室内で混合ガスが燃焼を完結せずに噴出してしま

うため，ガスハイブリッドロケットの燃焼効率が低下してしまう． 

 混合ガスの燃焼時間を短縮する手法の一つとして，混合ガスの反応速度を向上させる方

法が挙げられる．2 分子反応の反応速度は以下の式で表せる． 

 








 


RT

E
CACCkC

dt

dC
exp2121

1    (2.1) 

 

A は頻度因子，k は反応速度定数，E は混合ガスの活性化エネルギー，R はガス常数，T は

温度，C は濃度項である．(2.1)式より，反応速度は温度及び濃度に依存する．混合ガスの反

応速度を向上させることで，混合ガスの燃焼時間が短くなり，2 次燃焼室内で燃焼を完結す

ることができる． 

 混合ガス温度を向上させるためには，2 次燃焼室内に高温領域を形成させる必要がある．

ガス発生剤に添加された金属粒子は，2 次燃焼室内で燃焼することで粒子周囲に燃焼熱を移

動させ，高温領域を形成する．ガスハイブリッドロケットが定常燃焼している場合，2 次燃

焼室内圧力は一定であるため，以下の式が成り立つ． 

 

dTCdqdh p      (2.2) 

 

 

h は混合ガスの得るエンタルピー，q は熱流束，Cpは定圧比熱である．(2.2)式より，金属粒

子の燃焼熱が周囲の混合ガスへ移動することで，混合ガスの温度が増加することがわかる． 
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2.2 2 次燃焼室内における金属粒子の着火・燃焼 

 

 金属粒子が燃焼することで，粒子周囲に高温領域を形成し，N2O の分解及びガスの反応

を促進する．N2O は熱分解することで酸素を生成する酸化剤であるため，2 次燃焼室内で混

合ガスを効率良く燃焼させるためには，2 次燃焼室内前半で N2O を分解させなければなら

ない．よって，ガス発生剤に添加された金属粒子は，2 次燃焼室内に流入後速やかに着火し

なければならない．Figure 2.1 にガスハイブリッドロケット燃焼室内における金属粒子の着

火モデルを示す． 

 

 

Figure 2.1 Ignition of metal particles in the secondary combustor. 

 

 

 Figure 2.1 に示すように，ガス発生剤に添加された金属粒子は，1 次燃焼室内でガス発生

剤の生成する高温の燃料成分過剰ガスによって加熱される．十分に加熱された金属粒子は，

1 次ノズルを介して 2 次燃焼室内に流入し，酸化剤と反応して着火する．したがって，2 次

燃焼室内での金属粒子の着火は，化学反応が律速する． 

 2 次燃焼室内で金属粒子を速やかに着火させるためには，金属粒子の着火特性として着火

遅れ時間を取得する必要がある．また，1 次燃焼室内における温度上昇や相変化等の物理的

過程と 2 次燃焼室内における化学的過程に分けて検討することで，2 次燃焼室内での金属粒

子の着火特性を求められる． 

 

 

 

  

 

 

 

 

Liquid oxidizer tank Gas generator 

Secondary combustor 

Heated metal particles 

Chemical ignition delay time 
Ignition 
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 金属粒子の燃焼特性として，燃焼時間が挙げられる．一般的にロケットに添加される金

属粒子は数 μm～数十 μm の粒子であり，燃焼室内で燃焼が完結する粒子径が用いられる．

金属粒子の燃焼時間は，粒子径が大きくなると長くなる．このため，大きい粒子径を用い

ると燃焼室内で燃焼を完結することが出来ない．金属粒子が 2 次燃焼室内で燃焼を完結で

きずに 2 次ノズルから排出されると，ガスハイブリッドロケットの C*効率が低下してしま

う．したがって，金属粒子は，2 次燃焼室内で速やかに着火した後，燃焼を完結させなけれ

ばならない． 
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2.3 熱の移動形態 

 

 金属粒子の燃焼方式は表面燃焼方式と気相燃焼方式に分類される．以下に各燃焼方式の

モデルを示す． 

 

 

Figure 2.2 Combustion types of metal particles. 

 

 

 Figure 2.2(a)は表面燃焼方式，Figure 2.2(b)は気相燃焼方式を示す．表面燃焼方式では，金

属粒子表面で燃焼が進行する．気相燃焼方式の燃焼は気相で行われる．液体の金属粒子表

面で蒸発した金属ガスが周囲の酸化剤と反応し，拡散フレームを形成する．Figure 2.3 に O/F

と金属の断熱火炎温度の関係を示す．Table 2.1 に各金属粒子の N2O との化学量論比におけ

る理論断熱火炎温度を示す[5]． 
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Figure 2.3 Adiabatic flame temperature of metals. 

 

 

Table 2.1 Theoretical adiabatic flame temperature of metals at 0.1 [MPa]. 

Name Adiabatic flame temperature [K] 

Boron B 3513 

Aluminum Al 3738 

Magnesium Mg 3213 

Titanium Ti 3651 

Zirconium Zr 4031 

 

Figure 2.3 及び Table 2.1 より，表面燃焼方式の金属粒子の断熱火炎温度は気相燃焼方式の金

属より比較的高温であることがわかる． 

表面燃焼方式の燃焼では，燃焼する金属粒子は混合ガス中で高温の熱容量として存在す

る．そのため，混合ガス中に非常に高温の領域を形成する．気相燃焼方式では，粒子周囲

で蒸発した金属ガスと酸化剤が燃焼する．このため，輝炎は金属粒子径と比較して大きく

なる．よって，粒子周囲の広範囲が高温になると考えられる．このように，表面燃焼方式

と気相燃焼方式では，粒子周囲の温度分布が異なると考えられる． 

本研究では，着火しやすく，燃焼熱が比較的近い値をとる金属粒子を用いる．表面燃焼

方式の金属粒子として Zr 粒子，気相燃焼方式の金属粒子として Mg 粒子を用いて実験を行

う． 
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 金属粒子の燃焼による熱の移動形態には主に，熱伝導，対流熱伝達，熱放射等が挙げら

れる．熱放射による熱の移動は，熱伝導や対流熱伝達等と比較して微小であると考えられ

る． 

 一般的にガスハイブリッドロケットやダクテッドロケット等のガス発生剤に添加される

金属粒子は粒径が小さい．したがって，2 次燃焼室内での金属粒子周囲の流れはストークス

流として扱うことが出来ると考えられる．このときのレイノルズ数は小さいため，金属粒

子と混合ガスの相対速度を 0 と仮定する．よって，金属粒子の燃焼による熱の移動は熱伝

導及び熱拡散によって行われる．金属粒子が定常燃焼しているとき，金属粒子周囲の熱の

移動は主に熱伝導で表すことが出来ると考えられる．したがって，本研究では，熱伝導に

よる熱の移動について解析を行う． 
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第 3 章 実験装置及び実験方法 
 

3.1 ガス発生剤 

 

 一般的に，ガス発生剤にはコンポジット推進薬や GAP 等が用いられる．コンポジット推

進薬は結晶状酸化剤を混合した固体推進薬であり，酸化剤の種類や添加量を調節すること

で燃焼ガス温度や燃焼生成物を調節することが可能である．コンポジット推進薬に用いら

れる結晶状酸化剤には様々な種類があり，固体推進薬及び固体推進薬に用いられる酸化剤

に関する研究が数多く行われている [65-87]．近年では，高エネルギー物質が注目されてお

り，現行の固体推進薬と比較して低環境負荷な推進薬として研究されている [72-82]．また，

固体推進薬には性能向上のために Al 等の金属粒子が添加される．これらの金属粒子を添加

した固体推進薬の燃焼特性なども研究されている [83-87]． 

GAP は自燃性を有する高エネルギー物質であり，燃焼時に多量の燃料成分を生成する．

そのため，ガス発生剤として最適な物質の一つとして様々な研究が行われている

[12-15,17-18,88]． 

Figure 3.1 に GAP の構造式を示す．また，Table 3.1 に GAP の物理化学特性を Table 3.2 に

GAP 系ガス発生剤の特性値を示す[89]． 

 

 

Figure 3.1 Molecular structure of GAP. 
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Table 3.1 Chemical characteristics of GAP. 

Chemical formula  C3H5ON3 

Molecular weight [kg/mol] 1.98 

Density [kg/m
3
] 1.30×10

3
 

Heat of formation [kJ/kg] 957 

Adiabatic flame temperature at 5MPa [K] 1465 

 

 

 

Table 3.2 Characteristic value of GAP gas generator. 

Chemical formula  C3.30H5.60O1.12N2.63 

Density [kg/m
3
] 1.26×10

3
 

Heat of formation [kJ/mol] 49.4 

 

 

また，GAP 系ガス発生剤の理論燃焼生成物を Table 3.3 に示す[5]． 

 

Table 3.3 Combustion products of GAP gas generator. 

Combustion product [mol%] 

CH4 3 

CO 14 

HCL 0 

H2 33 

H2O 1 

N2 19 

C(gr) 30 
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Table 3.3 より，GAP 系ガス発生剤には CO，H2，C(gr)等の多量の燃料成分が含まれている

ことがわかる．2 次燃焼室内での金属粒子の燃焼による燃焼促進効果を明確にするためには，

固体及び液体状の燃焼生成物は減らさなければならない． 

 ガス発生剤は 1 次燃焼室内で燃焼することで燃料成分過剰ガスを生成する．燃料成分過

剰ガスの生成率はガス発生剤の燃焼速度，燃焼表面積及び密度によって決定される．した

がって，ガス発生剤の燃焼速度は非常に重要なパラメータである．ガス発生剤等の固体推

進薬の燃焼速度は Vieille の式より，以下のように定義される． 

 

n

p aPr       (3.1) 

 

ここで，rpは燃焼速度，a は定数，P は圧力，n は圧力指数である．このように，ガス発生

剤の燃焼速度は圧力の関数で表される．2 次燃焼室内に流入する燃料成分過剰ガスの流量は

ガス発生剤の燃焼速度，すなわち 1 次燃焼室内圧力を制御することで調節することができ

る． 

Figure 3.2にストランド燃焼実験より得られたGAP系ガス発生剤の燃焼速度と圧力の関係

を示す．また，Table 3.4 にストランド燃焼実験に用いた GAP 系ガス発生剤の組成を示す． 

 

Table 3.4 Compositions of GAP gas generator [mass%]. 

Prop. GAP Metal particles 

GAP 100 － 

GAP/Zr 90 10    (Zirconium 9µm) 

GAP/Mg 90 10  (Magnesium 19µm) 
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Figure 3.2 Burning rate of GAP gas generator. 

 

各金属粒子の粒子径は，Zr 粒子は平均粒径 9 μm，Mg 粒子は平均粒径 19 μm を用いた．

金属粒子の粒子径が数十 μm と大きいと，2 次燃焼室内で燃焼を完結することが出来ない．

また，ガス発生剤の製造中に沈殿してしまい，均一に混合することが難しい．粒子径が小

さすぎると，取扱いが困難になってしまい，ガス発生剤を作成することが出来ない．した

がって，本研究では，比較的取扱いが容易で，燃焼時間の短い粒子径を選定した．Table 3.5

に GAP 系ガス発生剤の燃焼速度に関する特性値を示す． 

 

 

Table 3.5 Burning rate characteristic value of GAP gas generators. 

Prop. a n 

GAP 4.46 0.58 

GAP/Zr 2.86 1.05 

GAP/Mg 2.56 1.13 
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Figure 3.2 及び Table 3.5 より，GAP 系ガス発生剤の圧力指数が金属粒子添加によって増加し

ていることがわかる．金属粒子を添加した時，GAP 系ガス発生剤の圧力指数が 1 以上とな

っている．圧力指数が 1 以上であると，ガス発生剤が燃焼する 1 次燃焼室内圧力が時間と

共に上昇し，1 次燃焼室の破壊につながってしまう．したがって，ガス発生剤の圧力指数は

1 以下に抑えなければならない． 

 以上より，GAP 系ガス発生剤の問題点として，燃焼生成物に固体 C が多量に含まれてい

ること及び高圧力指数が挙げられる．本研究では，これらの問題点を解決するために，GAP

系ガス発生剤に AP を混合した．GAP/AP 系ガス発生剤の AP 混合量に対する理論燃焼生成

物の関係を Figure 3.3 に示す[5]． 

 

 

 

Figure 3.3 Theoretical combustion products of GAP/AP gas generators. 
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Figure 3.3 より，GAP/AP 系ガス発生剤の AP 混合量を 40 mass%とすると，固体 C の発生量

が 0 mol%となることがわかる． 

過去の研究より，GAP に AP を混合することで圧力指数が抑えられることがわかってい

る[90]．Table 3.6にストランド実験に用いたGAP/AP系ガス発生剤の組成を示す．また，Figure 

3.4 に実験より得られた GAP/AP 系ガス発生剤の燃焼速度と圧力の関係を示す．Table 3.7 に

GAP/AP 系ガス発生剤の燃焼速度に関する特性値を示す． 

 

Table 3.6 Compositions of gas generator [mass%]. 

Prop. GAP AP Metal particles 

GAP/AP 60 40 － 

GAP/AP/Zr 54 36 10 (Zirconium 9µm) 

GAP/AP/Mg 54 36 10 (Magnesium 19µm) 

 

 

 

Figure 3.4 Burning rate of GAP/AP gas generators. 
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Table 3.7 Burning rate characteristic value of GAP/AP gas generators. 

Prop. a n 

GAP/AP 7.39 0.31 

GAP/AP/Zr 7.58 0.42 

GAP/AP/Mg 6.52 0.51 

 

Figure 3.4 及び Table 3.7 より，GAP/AP 系ガス発生剤の圧力指数は金属粒子の添加によって

上昇することがわかる．GAP/AP 系ガス発生剤の圧力指数は各組成で 1 以下となっており，

ガスハイブリッドロケットのガス発生剤に用いることが出来る． 

 以上より，GAP/AP 系ガス発生剤の AP 混合量を 40 mass%とすることで，固体 C の生成

を抑え，圧力指数を低下させることが出来る．したがって，本研究では，燃焼実験に GAP/AP

を 60/40 で混合した GAP/AP 系ガス発生剤を用いる． 
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3.2 液体酸化剤 

 

 ガスハイブリッドロケットの液体酸化剤には，LOX(液体酸素)，H2O2(過酸化水素)，

HNO3(硝酸)，NTO，N2O 等の液体が用いられる．ガスハイブリッドロケットに用いられる

液体酸化剤の多くは，化合物として酸素を持つ酸化剤である．このため，酸化剤を高温に

し，分解させることで酸素を生成させなければならない． 

液体酸化剤の特性によって，ガスハイブリッドロケットの液体酸化剤供給系が決定され

る．本研究では，ガスハイブリッドロケットの液体酸化剤供給系で最も構造が簡単である

自己加圧方式を用いる．自己加圧方式は液体酸化剤の蒸気圧を利用して酸化剤タンクを加

圧する方式である． 

 本研究で用いる N2O は，蒸気圧が常温で約 5 MPa と非常に高く，自己加圧方式に用いる

液体酸化剤に最も適している．N2O は発熱分解する物質であり，分解反応は以下の式で表

される． 

 

QNOON  222
2

1
    (3.2) 

 

Q は N2O の生成熱であり，約 82 kJ/mol である[29]．また，N2O の発熱分解は約 1200 K で活

発になる[91]． 
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3.3 金属粒子の着火実験 

 

 金属粒子の着火特性を取得するために用いた電気炉を Figure 3.5 に示す． 

 

Figure 3.5 Electric furnace. 

 

 

電気炉は断熱材で作製した．また，高さ 100 mm，幅 27 mm である．電炉内は実験前に N2O

で置換してある．金属粒子径は比較的観察の容易な 45 μm を用いた．電気炉に投入する金

属粒子は約 1 mg を少量の N2O によって噴射した．着火実験での電気炉内温度は 900, 950, 

1000, 1500, 1100 K であり，混合ガス温度に近い値を用いた．1200 K 以上では，N2O の発熱

分解により電気炉内温度を一定に保持できない．金属粒子の着火の様子はハイスピードカ

メラを用いて撮影した．撮影した映像を P.C.に保存して解析を行った．ハイスピードカメラ

の撮影速度は 10,000 fps である．金属粒子の着火の様子を Figure 3.6 に示す． 
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Figure 3.6 Ignition of metal particle. 

 

電気炉内雰囲気を N2で置換したとき，Figure 3.6 のような輝炎は確認できなかった．したが

って，電気炉内の高温ガスに金属粒子が接触してから輝炎の発生までの時間を着火遅れ時

間とした．実験は各条件で 20 回行い，平均値を着火遅れ時間とした． 
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3.4 金属粒子の燃焼時間測定実験 

 

 金属粒子の燃焼時間を求めるために，断熱材で作製した電気炉を用いた．Figure 3.7 に金

属粒子燃焼時間測定実験で用いた電気炉を示す． 

 

 

Figure 3.7 Experimental apparatus of metal combustion. 

 

 金属粒子の燃焼時間は金属粒子の輝炎を確認してから輝炎が消失するまでの時間とした．

電気炉内の N2O 雰囲気温度は 1100 K である．金属粒子は約 1 mg を少量の N2O と共に噴射

した．燃焼時間測定実験で用いた金属粒子の平均粒子径を Table 3.8 に示す．金属粒子の燃

焼時間は 100 回測定した実験データの平均値とした．金属粒子は SUS 製ふるいを用いて Ar

雰囲気中で分粒したものを用いた．金属粒子の燃焼の様子はハイスピードカメラで撮影し，

P.C.に保存した．ハイスピードカメラの撮影速度は 100,000 fps である． 
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Table 3.8 Average diameters of metal particles. 

Mg [μm] Zr [μm] 

19 9 

34 27 

63 43 

76 72 

- 124 
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3.5 ガスハイブリッドロケット燃焼実験 

 

 

 ガスハイブリッドロケットの燃焼特性を求めるために，ガスハイブリッドロケットを模

擬した小型燃焼器を用いて各燃焼室内の圧力履歴を取得した．燃焼実験に用いた実験装置

を Figure 3.8 に示す．また，Table 3.9 に燃焼実験の実験条件を示す． 

 

Figure 3.8 Combustion chamber of gas hybrid rocket. 
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Table 3.9 Experimental conditions. 

 Primary Secondary 

Throat diameter [mm] 3 8.2 – 9.6 

Length [mm] 111 79 

Inner diameter [mm] 49 39 – 46 

O/F [-] - 1.3 – 2.3 

Characteristic length [m] - 2 

Residence time [ms] - 3.5 

 

 

液体酸化剤にはN2Oを用いた．N2Oを供給する液体酸化剤供給系のノズル前圧力は約4.5-5.0 

MPa である．2 次燃焼室内圧力は約 1 MPa に設定した．2 次燃焼室内のガス滞留時間は約

3.5 ms である．2 次燃焼室内滞留時間が長いと化学反応時間が長くなるため，金属粒子無添

加で C*効率が向上する．本研究では，金属粒子の燃焼による燃焼促進効果をより明確にす

るために，滞留時間が比較的短い組み合わせにして実験を行った． 

1 次燃焼室内は，燃焼室壁面からの熱損失を減少させるためベークライト筒を用いて断熱

を行った．2 次燃焼室内圧力は 2 次燃焼室内に流入する燃料成分過剰ガス及び酸化剤の質量

流量の総和と 2 次ノズルから排出される燃焼ガスの質量流量の関係で表される．燃料成分

過剰ガスと酸化剤の混合比O/Fは 1.3から 2.3で実験を行った．理論混合比は約 1.8であり，

近い値を用いた．O/Fを変化させるために，ガス発生剤の径を 30から 40 mmで変化させた．

ガス発生剤径を変化させると，2 次燃焼室に流入する燃料成分過剰ガスの質量流量が変化す

る．そのため，2 次燃焼室内圧力を一定に保つため，2 次ノズル径を 8.2 から 9.6 mm と変化

させた．また，2 次燃焼室内特性長さ L*は 2 次燃焼室体積と 2 次ノズル径の関係より求ま

る値である．そのため，2 次ノズル径の変化に対して内筒を挿入し，2 次燃焼室内体積を変

化させた． 
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第 4 章 Mg 及び Zr 粒子の着火・

燃焼特性 
 

 

4.1 金属粒子の着火特性 

 

 電気炉を用いて取得した Zr 粒子及び Mg 粒子の着火遅れ時間を Figure 4.1 に示す． 

 

 

Figure 4.1 Ignition delay time of the metal particles in N2O atmosphere. 

 

Figure 4.1 より，各金属粒子の着火遅れ時間は雰囲気温度が増加すると短くなることがわか

った．金属粒子は 1 次燃焼室内でガス発生剤の生成する高温の燃料成分過剰ガス中で加熱

される．金属粒子は，1 次燃焼室内では燃料成分過剰ガス中であるため，酸化はほとんど行

われず，高温状態で 2 次燃焼室内に噴出すると考えられる．2 次燃焼室内に噴射された高温

の金属粒子は 2 次燃焼室内で混合ガス中の酸化剤成分と反応し，着火する．このため，着

火遅れ時間を温度上昇等の物理的過程と化学反応に要する化学的過程に分ける必要がある．

そこで，金属粒子の温度上昇及び相変化に伴う過程に要する時間を物理的着火遅れ時間，

高温の金属粒子が化学反応により着火に至る過程に要する時間を化学的着火遅れ時間とす

る．各遅れ時間の関係は以下の式で表される． 
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pcig        (4.1) 

 

(4.1)式より，着火遅れ時間は化学的着火遅れ時間と物理的着火遅れ時間の和で表される． 

 物理的着火遅れ時間は着火遅れ時間を統計的に処理することで求めることが出来る． 

物理的過程は，金属粒子の温度上昇及び相変化に要する過程であるため，化学反応が含ま

れておらず，金属粒子は着火しない．すなわち，金属粒子の着火しない確率は 100 %となる．

よって，着火遅れ時間より，時間に対する着火する確率を求めた．そして，(100 ％-着火す

る確率 %)と時間の関係を求め，着火する確率が 0 %の時間，すなわち，着火しない確率が

100 %の時間の最大値を物理的着火遅れ時間とした[92-93]．Figure 4.2 に物理的着火遅れ時間

と着火しない確率の関係を示す． 

 

 

Figure 4.2 Relationship between physical ignition delay time and probability of no ignition. 

 

 

Figure 4.2 より物理的着火遅れ時間を求めた．また，(4.1)式より，化学的着火遅れ時間は以

下のように表せる． 

 

 

pigc        (4.2) 

 

τp 



41 

 

Figure 4.3 及び Figure 4.4 に物理的着火遅れ時間と(4.2)式より求めた化学的着火遅れ時間を

示す． 

 

Figure 4.3 Chemical and Physical ignition delay time of Mg particles. 

 

 

Figure 4.4 Chemical and Physical ignition delay time of Zr particles. 
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 Figure 4.3, 4.4 より，物理的着火遅れ時間及び化学的着火遅れ時間は雰囲気温度の上昇に

対して短くなっていることがわかる．また，気相燃焼方式及び表面燃焼方式を比較するた

めに，物理的着火遅れ時間及び化学的着火遅れ時間の着火遅れ時間中に占める割合 ηp，ηc

を求めた．Figure 4.5 に Mg 粒子の物理的着火遅れ時間及び化学的着火遅れ時間の割合 ηp，ηc

を示す．また，Figure 4.6 に Zr 粒子の各着火遅れ時間の割合を示す． 

 

 

Figure 4.5 Fraction of physical and chemical ignition delay time of Mg particle. 

 

 

Figure 4.6 Fraction of physical and chemical ignition delay time of Zr particle. 
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Figure 4.5 及び 4.6 より，各金属粒子の化学的着火遅れ時間の割合は約 20 %以下であること

がわかった．表面燃焼方式及び気相燃焼方式の金属粒子の化学的着火遅れ時間は着火遅れ

時間全体に対して非常に短いことが得られた． 

 ガス発生剤に添加された金属粒子は，燃料成分過剰ガスによって加熱されて 2 次燃焼室

内に流入する．したがって，燃料成分過剰ガス温度と同じ温度約 1400 K で 2 次燃焼室内に

流入すると考えられる．また，金属粒子は固体または液体の状態で 2 次燃焼室内に流入す

るため，熱容量が大きく，冷却されにくい．以上より，ガスハイブリッドロケット 2 次燃

焼室内の混合ガス中での金属粒子の化学的着火遅れ時間は燃料成分過剰ガス温度での値と

なると考えられる．酸化剤である N2O は 1200 K 以上で急激に発熱分解し，N2と O2に分解

してしまう．このため，電気炉内の温度を一定に保持することができない．したがって，

燃料成分過剰ガス温度での化学的着火遅れ時間を実験データの算術平均によって求めた近

似式から外挿して算出した． 

 反応速度定数と温度の関係は以下の式で表される． 

 








 


RT

E
Ak exp      (4.3) 

 

A は頻度因子，E は活性化エネルギー，R はガス定数，T は温度である．反応速度定数を以

下のように定義する． 

 

c

k


1
       (4.4) 

 

(4.3)，(4.4)式より，化学的着火遅れ時間と雰囲気温度の関係は以下のように表せる． 

 








 


RT

E
A

c

exp
1


    (4.5) 

 

(4.6)式を用いて算出した化学的着火遅れ時間と雰囲気温度の関係及び活性化エネルギーを

Figure 4.7に示す．また，Figure 4.8に雰囲気温度に対する化学的着火遅れ時間の関係を示す． 
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Figure 4.7 Relationship between chemical ignition time and temperature. 

 

 

 

Figure 4.8 Chemical ignition delay time of metal particles 
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Figure 4.7 より，化学的着火遅れ時間の逆数と雰囲気温度の逆数の関係は，片対数グラフ上

において 1 次関数で表すことが出来る．したがって，1100 K 以上の化学的着火遅れ時間を

推定することが可能である．Figure 4.8 より，算出した化学的着火遅れ時間は 1400 K におい

て，各金属粒子の化学的着火遅れ時間は約 1 ms となった．したがって，Mg 粒子及び Zr 粒

子はガスハイブリッドロケットのガス発生剤に添加する金属粒子として用いることが十分

可能である．また，ガスハイブリッドロケット燃焼実験で用いる金属粒子の平均粒径は Mg

粒子が 19 μm，Zr 粒子が 9 μm である．一般的に化学的着火遅れ時間は金属粒子の粒子径が

小さくなると短くなる．したがって，ガスハイブリッドロケット燃焼実験で用いる金属粒

子は 2 次燃焼室内に流入後速やかに着火すると考えられる． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



46 

 

4.2 金属粒子の燃焼特性 

 

 金属粒子の燃焼による燃焼促進効果を得るためには，金属粒子は 2 次燃焼室内で燃焼を

完結させなければならない．金属粒子が燃焼を完結せずに排出された場合，金属粒子の燃

焼熱の一部が周囲のガスへ移動しないため，ガスハイブリッドロケットの C*効率が低下し

てしまう．そこで，金属粒子の燃焼特性として，粒子径に対する燃焼時間を求めた．Figure 

4.9 に各金属粒子の初期粒子径と燃焼時間の関係を示す． 

 

 

Figure 4.9 Combustion time of metal particles. 

 

 

Figure 4.9より，各金属粒子の燃焼時間は粒子径の2乗に比例して短くなることがわかった．

ガスハイブリッドロケット燃焼実験で用いる Zr 粒子と Mg 粒子の粒度分布を Figure 4.10 及

び 4.11 に示す．Zr 粒子(平均粒径 9 μm)中に含まれる粒子の最大粒径は約 23 μm である．Mg

粒子(平均粒径 19 μm)中に含まれる粒子の最大粒径は約 25 μm である．Figure 4.9 より，各金

属粒子の最大粒径の粒子の燃焼時間は，2 次燃焼室内のガス滞留時間である 3.5 ms より短い．

したがって，ガスハイブリッドロケット燃焼実験に用いる金属粒子は 2 次燃焼室内で燃焼

を完結すると考えられる． 
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Figure 4.10 Particle size distribution of Zirconium particle (9μm). 

 

 

 

Figure 4.11 Particle size distribution of Magnesium particle (19μm). 
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第 5 章 ガスハイブリッドロケッ

トの着火・燃焼特性 
 

燃焼実験により取得した各燃焼室の圧力履歴を Figure 5.1 に示す． 

 

Figure 5.1 Pressure history of the primary and secondary combustor. 

 

 

(a) 

(b) 

(c) 
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Figure 5.1(a)は GAP/AP，Figure 5.1(b)は GAP/AP/Zr，Figure 5.1(c)は GAP/AP/Mg を用いたと

きの圧力履歴である．金属粒子の添加によらず，2 次燃焼室内圧力履歴は大きな振動は無く

安定していることがわかる．取得した圧力履歴より，金属粒子を添加した時の，ガスハイ

ブリッドロケットの着火特性及び燃焼特性を求める． 

 ガスハイブリッドロケットの着火特性及び燃焼特性を求めるために，2 次燃焼室内圧力履

歴を着火過程と燃焼過程に分ける必要がある．Figure 5.2 に 2 次燃焼室内圧力履歴と時間微

分 dP/dt を示す． 

 

Figure 5.2 Pressure history and dP/dt in the secondary combustor. 

 

 

Figure 5.2 より，2 次燃焼室の dP/dt が 0 になるまでの時間より，ガスハイブリッドロケット

の着火特性を求める．また，2 次燃焼室の dP/dt = 0 の時間より，ガスハイブリッドロケット

の燃焼特性を取得する． 
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5.1 ガスハイブリッドロケットの着火特性 

 

 ガスハイブリッドロケットの着火特性として，着火遅れ時間を求める．ガスハイブリッ

ドロケットの 2 次燃焼室内の発生エネルギーの変化量Δh は以下の式で表せる． 

 

t

T
C

t

h
p








     (5.1) 

 

Cpは混合ガスの定圧比熱である．2 次燃焼室内の燃焼ガス温度は約 3000 K 以上の高温にな

るため，計測することが難しい．そこで，2 次燃焼室内圧力より着火遅れ時間を求める．2

次燃焼室内圧力は 2 次燃焼室内の質量流量の関係より求められる．2 次ノズルスロートから

排出される燃焼ガス質量流量は燃焼ガス温度の 1/2 乗に反比例するため，混合ガスが着火す

ることで 2 次燃焼室内のガスの総質量が増加し，圧力が増加する．したがって，ガスハイ

ブリッドロケットの着火点は∂P/∂t が変化する点であると考えられる[94]．Figure 5.3 にガ

スハイブリッドロケット 2 次燃焼室内の圧力の立ち上がりを示す． 

 

 

Figure 5.3 Pressure increase of gas hybrid rocket. 

 

Figure 5.3 の 2 次燃焼室内の圧力履歴を時間微分したグラフを Figure 5.4 に示す． 
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Figure 5.4 Temporal differentiation of secondary pressure. 

 

2 次燃焼室内で混合ガスが着火しない場合，dP/dt は上昇しない．このため，dP/dt の上昇開

始点を着火遅れ時間とした．Figure 5.4 より，ガスハイブリッドロケットの着火遅れ時間を

各組成で求めた．Table 5.1 に各組成でのガスハイブリッドロケットの着火遅れ時間を示す． 

 

Table 5.1 Ignition delay time of gas hybrid rockets. 

Prop. Ignition delay time [s] 

GAP/AP 0.21 

GAP/AP/Zr 0.21 

GAP/AP/Mg 0.28 

 

 

Table 5.1 より，ガスハイブリッドロケットの着火遅れ時間は，金属粒子の添加に関わらず変

化しなかった．GAP/AP 系ガス発生剤の断熱火炎温度が約 1300 K 以上であるため，混合ガ

ス温度は理論混合比で約 950 K となる[5]．このため，混合ガス温度が高く，2 次燃焼室内で

混合ガスが着火したと考えられる． 
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5.2 ガスハイブリッドロケットの燃焼特性 

 

 ガスハイブリッドロケットの燃焼特性として，2 次燃焼室の C*効率を取得する．C*は特

性排気速度である．C*はロケットの燃焼室内の燃焼の状況を表すパラメータであり，ロケ

ットの燃焼特性を表す代表的な特性値である．C*効率は以下の式で表される[1,3,4]． 

 

*

*

exp

*

th

C
C

C
      (5.2) 

 

C*thは特性排気速度の理論値で化学平衡計算ソフト NASA-CEA より求めた[5]．C*expは特性

排気速度の実験値で以下の式より得られる． 

 

m

PA
C ct


*

exp
     (5.3) 

 

Atはノズルスロート断面積，Pcは燃焼室内圧力である．m は 2 次ノズルスロート部から排

出されるガスの質量流量であり，定常時では燃料成分過剰ガスと液体酸化剤の質量流量の

和であり，以下の式で表せる． 

 

of mmm        (5.4) 

 

液体酸化剤である N2O の質量流量はロードセルによって酸化剤タンク重量の時間変化を取

得し，質量の時間変化に変換することで求めた．燃料成分過剰ガスの質量流量は以下の式

より求まる． 

 

bprAm       (5.5) 

 

ρp はガス発生剤密度，Ab はガス発生剤の燃焼表面積，r はガス発生剤の燃焼速度である．

ガス発生剤の燃焼は端面燃焼方式を用いているため，定常燃焼時の燃料成分過剰ガスの質

量流量は一定となる． 

 Figure 5.5 に(5.2)，(5.3)式を用いて取得した C*効率と O/Fの関係を示す． 
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Figure 5.5 C* efficiency of gas hybrid rockets. 

 

Figure 5.5 より，ガスハイブリッドロケットの C*効率は金属粒子の添加によって向上するこ

とがわかった．各組成における C*効率を Table 5.2 に示す． 

 

Table 5.2 C* efficiency of gas hybrid rockets. 

Prop. C* efficiency [%] 

GAP/AP 87 

GAP/AP/Zr 94 

GAP/AP/Mg 99 

 

 

Table 5.2 より，GAP/AP の C*効率は約 87 %，GAP/AP/Zr の C*効率は約 94 %，GAP/AP/Mg

の C*効率は約 99 %となった．Mg 粒子を添加した組成では，Zr 粒子を添加した組成と比較

して大幅に C*効率が向上する結果が得られた． 
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以上より，ガスハイブリッドロケットの着火特性及び燃焼特性が得られた．着火特性の

解析より，ガスハイブリッドロケットの着火特性に対する金属粒子添加の効果は得られな

かった．ガスハイブリッドロケットの燃焼特性に関する解析より，金属粒子の添加はガス

ハイブリッドロケットの C*効率を向上させることがわかった．また，気相燃焼する Mg 粒

子を添加した場合，表面燃焼する Zr 粒子を添加した場合と比較して， C*効率を大きく向

上させることがわかった．ガスハイブリッドロケットの 2 次燃焼室内での金属粒子の燃焼

による燃焼促進効果を求めるために，定常燃焼状態について解析を行う． 
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第 6 章 金属粒子周囲の温度分布

及び濃度分布 
 

 

金属粒子は燃焼時に粒子周囲に燃焼熱を移動させ，高温領域を形成する．この高温領域

によって，周囲の混合ガスの温度が増加し，ガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内の燃

焼が促進されると考えられる．表面燃焼方式の金属粒子は，混合ガス中で非常に高温の熱

容量として作用すると考えられる．気相燃焼方式の金属粒子は，蒸発した金属ガスが周囲

の酸化剤と拡散燃焼するため，熱伝導によって高範囲に熱を移動させることができると考

えられる． 

 特性排気速度 C*はロケットの燃焼特性に関する代表的な特性値であり，以下の式で表す

ことが出来る[1,3]． 

 

 12

1

0 2

1
*












 








MR

T
C     (6.1) 

 

T は温度，γは比熱比，M は分子量，R0は標準ガス定数である．γ及び R0は定数であるた

め，(6.1)式より，特性排気速度 C*と温度及び分子量の関係は以下のように表される． 

 

M

T
C *      (6.2) 

 

 

(6.2)式より，C*は温度の 1/2 乗に比例し，分子量の 1/2 乗に反比例する．したがって，ガス

ハイブリッドロケット 2 次燃焼室の C*効率は 2 次燃焼室内燃焼ガス温度に比例して向上す

ると考えられる．よって，金属粒子が燃焼した際に形成される高温領域により，周囲のガ

ス温度が上昇することで N2O の分解及び燃焼が促進され，ガスハイブリッドロケット 2 次

燃焼室の C*効率が向上すると考えられる． 

 (2.1)式より，ガスの反応速度はガスの濃度及び温度によって変化する．本研究では，金属

粒子燃焼時の金属粒子周囲の温度分布及びガスの濃度分布を求めることで，各燃焼方式の
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金属粒子の燃焼による 2 次燃焼室内の燃焼促進効果を求める．また，本研究では，金属粒

子の粒子径の効果を無くすため，金属粒子の粒子径に関するパラメータである粒子径を無

次元化し，粒子周囲の温度分布を求める． 

 燃焼する金属粒子周囲の温度分布を求めるために，以下のような無次元数を用いる． 

 

f

i
i

D

D
d    1id     (6.3) 

 

diは無次元径，Diは任意の径，Dfは金属粒子の輝炎径である． 

Figure 6.1 に金属粒子の熱の移動による粒子周囲温度のモデルを示す． 

 

 

Figure 6.1 Temperature distribution model of combustion metal particle. 

 

 

Figure 6.1 中 Tiは粒子周囲のガス温度である． 
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 2 次燃焼室内において，金属粒子は着火後すみやかに，準定常燃焼に移行すると仮定する．

このときの熱の移動による温度分布は定常熱伝導方程式より求められる．以下に定常熱伝

導方程式を示す．N2O が完全に分解されていない時，酸素濃度は低いため，周囲のガスの

発熱はないと仮定する． 

 

0








dr

dT
r

dr

d

r

n

n


    (6.4) 

 

rpは半径，λは熱伝導率，T は温度である．球周囲の温度分布を求める際には，n=2 である．

よって，(6.4)式は以下のように表せる． 

 

02

2










dr

dT
r

dr

d

r


    (6.5) 

 

(6.5)式を積分すると 

 

2r

c

dr

dT
      (6.6) 

 

c は積分定数である．境界条件は以下のように表せる． 

 

ff TTrr  　　　,     (6.7) 

mTTrr   　　　,     (6.8) 

 

Tm は混合ガス温度，Tf は輝炎温度，rf は輝炎半径，r∞は無限遠の半径である．(6.7)，(6.8)

式の境界条件を用いて積分すると，金属粒子周囲の温度分布は以下のように表せる． 

 

i

f

mf

mi

r

r

TT

TT





     (6.9) 
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r = D/2 であるため， 

i

f

mf

mi

D

D

TT

TT





     (6.10) 

(6.3)，(6.10)式より，金属粒子周囲の温度分布は以下のように求められる． 

 

  mmf

i

i TTT
d

T 
1

    (6.11) 

 

 金属粒子周囲の混合ガスの定常状態における濃度分布はフィックの法則より以下のよう

に表せる． 

 











dr

dc
r

dr

d

r

D AA 2

2
0     (6.12) 

 

DAは拡散係数，cAは濃度である．濃度分布の境界条件は以下のように表される．拡散係数

は一定と仮定する． 

 

0,  Af crr 　　　     (6.13) 

  ,, AA ccrr 　　　     (6.14) 

 

(6.12)式について境界条件を用いて積分すると，濃度分布は以下のような式で表される． 

 











 ,,

1
1 A

i

iA c
d

c     (6.15) 

 

 温度分布及び濃度分布を無次元化して評価するために，以下に示すような無次元温度及

び無次元濃度を用いる． 

 

mi TT      (6.16) 

 

,,2 miON cc     (6.17) 
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cN2Oは N2O 濃度，cmは混合ガス濃度を表す．以上より，金属粒子が添加して速やかに準定

常燃焼したと仮定した時の金属粒子周囲の温度分布を求める． 
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6.1 表面燃焼方式の金属粒子 

 

 本研究で用いた Zr 粒子は 9 μm であり，非常に微小な粒子であるため，Zr 粒子は 2 次燃

焼室内において混合ガスに追従し，相対速度は 0 であると考えられる．したがって，表面

燃焼方式である Zr 粒子の燃焼による熱の移動形態は熱伝導であると考えられる． 

温度分布を求めるために用いた計算条件を Table 6.1 に示す．各温度は理論計算により求

めた値である．また，Figure 6.2 に無次元化した金属粒子周囲の温度分布及び濃度分布を示

す． 

 

Table 6.1 Calculation conditions. 

Tm 950 [K] 

Tf (Zr) 4589 [K] 

 

 

Figure 6.2 Temperature distribution and concentration distribution around combustion Zr particles. 

 

Figure 6.2 中 di = 0.5 は金属粒子の輝炎の位置である．Figure 6.2 より，表面燃焼方式の金属

粒子は燃焼時に熱伝導によって，輝炎周囲の混合ガス温度を向上させている． 
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6.2 気相燃焼方式の金属粒子 

 

 本研究で用いた Mg 粒子径は 19 μm であり，微小な粒子であるため，混合ガスとの相対速

度は 0 とする．Table 6.2 に計算条件を示す．Figure 6.3 に金属粒子周囲の温度分布及び濃度

分布を示す． 

 

Table 6.2 Calculation conditions. 

Tm 950 [K] 

Tf (Zr) 3687 [K] 

 

 

Figure 6.3 Temperature distribution and concentration distribution around combustion Mg particle. 

 

Figure 6.3 より，気相燃焼方式の Mg 粒子では，表面燃焼方式の Zr 粒子と比較して輝炎温度

はやや低いが，粒子周囲に熱が伝わり，混合ガスの温度が上昇していることがわかった． 
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第 7 章 考察 
 

7.1 ガスハイブリッドロケットの着火・燃焼特性 

 

ガスハイブリッドロケット燃焼実験より，ガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内の着

火特性及び燃焼特性が得られた．着火特性として，着火遅れ時間を取得した．ガスハイブ

リッドロケットの着火遅れ時間は，金属粒子の添加による変化はなかった．これは，ガス

発生剤に結晶状酸化剤である AP を混合したため，燃料成分過剰ガスの温度が高くなったた

めであると考えられる． 

ガスハイブリッドロケットの燃焼特性として，2 次燃焼室の C*効率を取得した．各組成

の C*効率は GAP/AP が約 87 %，GAP/AP/Zr が約 94 %，GAP/AP/Mg が約 99 %となった．実

験結果より，金属粒子添加によりガスハイブリッドロケットの C*効率が向上することがわ

かった．また，気相燃焼方式である Mg 粒子を添加した場合，表面燃焼方式である Zr 粒子

を添加した場合より C*効率が大きく向上した．このため，2 次燃焼室内で金属粒子がすみ

やかに着火・燃焼することで，N2O の分解及び混合ガスの反応が促進されたと考えられる． 

特性排気速度 C*は温度の 1/2 乗に比例し，(6.1)式で表される．(6.1)式を温度 T について

整理すると以下の式が得られる． 

 

1

1

2*0

2

1 










 









C

MR
T     (7.1) 

 

(7.1)式を用いて，ガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内温度の実験値を求めたものを

Table 7.1 に示す． 

 

Table 7.1 Experimental temperature in the secondary combustor. 

Prop. [K] 

GAP/AP 2373 

GAP/AP/Zr 2812 

GAP/AP/Mg 3070 
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Table7.1 の値を用いて，金属粒子の燃焼による燃焼促進効果について求める．2 次燃焼室内

で金属粒子が燃焼することで金属粒子周囲のガスは温度が上昇する．金属粒子の燃焼方式

の影響を求めるために，燃焼促進効率 ηを求める．燃焼促進効率は以下の式で表される． 

 

   

   )()()()(

)()()()(

exp

expexp

GTMTGTMT

GTMTGTMT

ththth

thth




   (7.2) 

 

exp は実験値，th は理論値を示す．また，M は金属粒子を添加した場合，G は金属粒子無添

加の場合である．(7.2)式の分子第 1 項は金属粒子の燃焼による熱の移動及び燃焼促進による

温度上昇の実験値である．分母第 1 項は熱の移動及び燃焼促進による温度上昇の理論値で

ある．分子及び分母第 2 項は熱の移動による温度上昇の理論値である．金属粒子は 2 次燃

焼室内で燃焼を完結させるため，熱の移動による温度上昇は理論値を用いることができる． 

 Figure 7.1 に燃焼促進効率と O/Fの関係を示す． 

 

 

Figure 7.1 Relationship between O/F and η in the secondary combustor. 

 

Figure 7.1 より，燃焼促進効率は，Mg 粒子添加時は約 89 %，Zr 粒子添加時は約 49 %となっ

た．このことから，気相燃焼方式の金属粒子を添加した場合，表面燃焼方式の金属粒子と

比較してより効果的に 2 次燃焼室内の燃焼を促進していることがわかった． 
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7.2 金属粒子間の温度分布及び濃度分布 

 

2 次燃焼室内で燃料成分過剰ガスと酸化剤は十分に混合され，着火・燃焼する．したがって，

金属粒子が 2 次燃焼室内で均一に分布していると仮定すると，粒子間距離は 2 次燃焼室内

に存在する金属粒子の個数を求めることで得られる． 

 本研究では，金属粒子間距離を金属粒子が 2 次燃焼室内に均一に分布したときの金属粒

子の中心間距離と定義する．金属粒子間距離は，2 次燃焼室内に存在する金属粒子の個数が

律速する．2 次燃焼室内に流入する金属粒子は燃料成分過剰ガスの質量流量に金属粒子混合

比を掛けることで得られ，以下のように表される． 

 

100

p

fp mm


       (7.3) 

 

pm は金属の質量流量， fm は燃料質量流量，ξpは金属粒子の混合比である．2 次燃焼室内

に流入する金属粒子の個数 pN は以下のように表される． 

 

p

p

p
m

m
N


       (7.4) 

 

mpは金属粒子 1 個の質量である．(7.4)式より，定常燃焼時に 2 次燃焼室内に存在する金属

粒子の個数は以下のように表される． 

 

rpp tNN        (7.5) 

 

trは 2 次燃焼室内の滞留時間であり以下の式で表される[1,3]． 

 

m

V
t cc

r 


      (7.6) 

 

m は 2 時燃焼室内に流入する質量流量の和である．ρcは 2 次燃焼室内に滞留するガスの密

度，Vcは 2 次燃焼室内体積であり，ρcVcは 2 次燃焼室内に滞留するガスの質量である．金
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属粒子が均一に分布している場合，金属粒子が 2 次燃焼室内で占める体積は一定であり，

以下の式で表される． 

 

p

c

p
N

V
V       (7.7) 

 

Vpは金属粒子 1 個が占める体積である．金属粒子間距離 Lpは金属粒子が 2 次燃焼室内に占

める体積より，以下のように求められる． 

 

3
pp VL       (7.8) 

  

金属粒子が均一に分布している場合の，粒子間距離を Figure 7.2 に示す． 

 

 

Figure 7.2 Interparticle length in the secondary combustor. 

 

 表面燃焼方式の金属粒子と気相燃焼方式の金属粒子では，輝炎径が異なる．表面燃焼方

式は粒子表面で燃焼するため，Zr 粒子の輝炎径は 9 μm である．気相燃焼方式である Mg 粒

子の輝炎径は，光学顕微鏡を用いた測定より粒子径の約 3 倍であることがわかった．ガス

ハイブリッドロケット燃焼実験で得られた粒子間距離について輝炎径を用いて無次元化を

行い，解析を行う． 
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 金属粒子の粒子間距離は約 0.5 mm であり，金属粒子径に対して非常に大きい．金属粒子

燃焼実験より，金属粒子間距離が近づくことによる相互作用はみられなかった．したがっ

て，金属粒子は単一粒子で燃焼し，金属粒子の占める体積間の相互作用はないものとする．

粒子間距離の中間の位置までの温度分布及び濃度分布を求める．粒子中心から粒子の占め

る体積の検査面までの距離を以下のように無次元化する． 

 

 

 

f

p

p
D

L
l

2
     (7.9) 

 

Lp は粒子間距離である．粒子間距離は各実験によって少しずつ異なるため，無次元粒子間

距離 lpと diの比を用いる．また，濃度分布は無次元化した値を用いる．Figure 7.3 に温度分

布及び濃度分布と無次元長さ比の関係を示す． 

 

 

Figure 7.3 Relationship between dimensionless parameters and dimensionless length ratio. 

 

 

Figure 7.4 及び Figure 7.5 に di/lfと無次元温度及び無次元濃度の関係を示す． 
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Figure 7.4 Relationship between dimensionless temperature and dimensionless length ratio. 

 

 

Figure 7.5 Relationship between dimensionless concentration and dimensionless length ratio. 
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Figure 7.4 及び Figure 7.5 より気相燃焼方式の Mg 粒子の粒子間温度は，N2O の分解温度以上

となっていることがわかる．よって，N2O の分解が促進されていることがわかった．また，

反応速度は濃度が影響するため，Zr 粒子及び Mg 粒子で濃度差の影響が少ない di/lp = 1 にお

いて，気相燃焼方式の Mg 粒子では金属粒子間温度が高く，N2O が活発に分解する 1200 K

以上になっている．このことから，Mg 粒子を添加した燃焼実験では，2 次燃焼室内におい

て金属粒子周囲の N2O は十分に分解され，混合ガスの反応が促進されていることが得られ

た．このため，ガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内で混合ガスの燃焼が促進され，C*

効率が向上したと考えられる． 

 以上より，ガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内における熱の移動において，気相燃

焼方式の金属粒子は，表面燃焼方式と比較して金属粒子周囲をより高温にし，混合ガスの

反応速度を向上させ，C*効率を向上させることが得られた． 
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第 8 章 結論 
 

 

 金属粒子の着火・燃焼実験より，Mg 粒子及び Zr 粒子は 2 次燃焼室内に流入後，非常に

短時間で着火し，2 次燃焼室内で燃焼を完結することが得られた． 

 ガスハイブリッドロケット燃焼実験より，ガスハイブリッドロケットの着火・燃焼特性

を取得した．ガスハイブリッドロケットの C*効率は金属粒子の添加によって向上した．ま

た，気相燃焼方式である Mg 粒子を添加した場合，表面燃焼方式である Zr 粒子を添加した

場合と比較して C*効率が大きく向上した．燃焼促進効率による解析から，ガスハイブリッ

ドロケット 2 次燃焼室内の混合ガスの燃焼は金属粒子を添加することで促進されているこ

とがわかった．燃焼ガス温度が増加していることから，燃焼が促進されることで，燃焼時

間が短くなっていると考えられる．燃焼促進効率は気相燃焼方式である Mg 粒子を添加した

場合の方が大きく，気相燃焼方式はより多くの熱を周囲のガスへ移動させていると考えら

れる． 

 燃焼する金属粒子周囲の温度分布について無次元化を行って算出した．粒子間の無次元

温度分布より，気相燃焼方式の金属粒子は，表面燃焼方式の金属粒子と比較して金属粒子

周囲の混合ガス温度を大きく増加させた．また，このことから，ガスハイブリッドロケッ

トの C*効率が向上したのは，輝炎周囲の温度が増加したことによって N2O の分解が促進さ

れ，混合ガスの反応速度が向上し，混合ガスの燃焼時間が短くなったためであると考えら

れる． 

 以上より，金属粒子の燃焼による金属粒子周囲の温度上昇では，気相燃焼方式が表面燃

焼方式と比較してより高温にすることが求められた．また，金属粒子の燃焼によるガスハ

イブリッドロケット 2 次燃焼室内の燃焼の促進は，気相燃焼方式の金属粒子が表面燃焼方

式と比較してより効果的であることが解明された． 
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付録 

A. 2次ノズルスロート径 
 

 

 本研究では，ガスハイブリッドロケット 2 次燃焼室内の定常燃焼時における燃焼特性を

取得するために，2 次燃焼室内の圧力を一定とした．以下に 2 次燃焼室内圧力を決定するた

めに必要な計算について示す． 

2次燃焼室内圧力は 2次燃焼室内に流入する質量流量と 2次ノズルから流出する質量流量

の関係から求めることが出来る． 

 

dof mmm        (A.1) 

 

gm は燃料成分過剰ガス質量流量， om は液体酸化剤質量流量， dm は 2 次ノズルスロートか

ら排出される燃焼ガスの質量流量である．燃料成分過剰ガス質量流量は以下の式より求め

られる． 

 

bpf rAm       (A.2) 

 

ρpはガス発生剤密度，Abはガス発生剤の燃焼表面積である．(A.2)式より，ガス発生剤の組

成が決定している場合，燃料成分過剰ガス質量流量はガス発生剤の燃焼表面積で表される．

酸化剤質量流量は酸化剤タンクに取り付けたロードセル及び圧力センサーから得られたイ

ンジェクター前後の差圧と流量の関係から求められる． 

 1 次燃焼室内でガス発生剤が定常燃焼している場合，1 次燃焼室における質量流量の関係

は以下のように表される． 

 

1df mm        (A.3) 

 

1dm は 1 次ノズルから排出される燃料成分過剰ガス質量流量である．(A.3)式より，ガス発

生剤の生成する燃料成分過剰ガス質量流量と 1 次ノズルから排出される燃料成分過剰ガス

質量流量が平衡状態となる． 
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Figure A.1に圧力に対する1次燃焼室における質量流量の関係を示す．燃焼速度はTable 3.7

より GAP/AP 系ガス発生剤の燃焼速度を用いる．1 次ノズル径は 1 次ノズルスロートをチョ

ークさせるために比較的小さいほうが良い．しかし，ノズルスロート径が小さすぎると金

属粒子が詰まってしまい，モータの破壊に繋がってしまう．そこで，1 次ノズルスロート径

を 3 mm とした． 

 

Figure A.1 Relationship between pressure and mass flow rate. 

 

 

Figure A.1 より，ガス発生剤の径にが大きくなると 1 次燃焼室内の平衡圧力が上昇すること

がわかる． 

1 次ノズルスロート部をチョークさせるためには，1 次燃焼室内圧力を 2 次燃焼室内圧力

に対して十分に高くしなければならない．そこで，1 次ノズルスロート部がチョークする条

件を満たす 1 次燃焼室と 2 次燃焼室の圧力比．1 次ノズルスロート部のマッハ数は以下の式

で求められる． 

 

1
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Pc1は 1 次燃焼室内圧力，Pc2は 2 次燃焼室内圧力，γ は比熱比，Ma はマッハ数である．(5)

式からマッハ数が 1のときの圧力を求めると 1次燃焼室内圧力は 2次燃焼室内の約 1.8倍必

要になる． Figure A.2 にガス発生剤径と圧力の関係を示す． 

 

 

Figure A.2 Relationship between primary pressure and diameter of gas generator. 

 

 

Figure A.2 より，2 次燃焼室内圧力を 1 MPa とすると，1 次ノズルスロート部をチョークさ

せるためにはガス発生剤の径を 32 mm 以上にしなければならないことがわかる． 

 2 次燃焼室内に流入する成分は，燃料成分過剰ガス及び液体酸化剤である．2 次燃焼室内

で燃料と酸化剤が完全に燃焼したと仮定した時，2 次ノズルスロート部から噴出する燃焼ガ

ス質量流量は以下の式で表される． 

 

ctDd PACm       (A.5) 

 

したがって，燃焼ガス流量は 2 次ノズルスロート部の径で決定される．(A.1)式より，燃料

成分過剰ガス流量と酸化剤流量の総和と 2 次ノズルスロートから流出する燃焼ガス流量の
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関係より，2 次燃焼室内圧力が決定される．Figure A.3 に 2 次ノズル径とガス発生剤径と 2

次燃焼室内の質量流量の総和の関係を示す．ガス発生剤径を φ30~40 mm とした．N2O イン

ジェクター圧力は 4.5 MPa とした． 

 

 

Figure A.3 Relationship between secondary nozzle throat diameter and mass flow rate. 

 

Figure A.3 より，ガス発生剤径によって 2次ノズルスロート部の径が変化することがわかる．

また，2 次燃焼室内圧力を 1 MPa で固定したとき，2 次ノズル径は 8.2 mm から 9.8 mm で変

化させる必要がある． 
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B. ストランド燃焼実験 
 

ガス発生剤の燃焼速度は(3.1)式を用いて表すことが出来る．Vieille の式より，ガス発生剤

の燃焼特性として，圧力指数が求められる．圧力指数は圧力依存性を表しており，ガスハ

イブリッドロケット燃焼実験で用いるためには，圧力指数は 1n を満たさなければならな

い．1 次ノズルから排出される燃料成分過剰ガスの生成速度は(A.2)式で表される．1 次燃焼

室内圧力が平衡圧力に達している場合，(A.3)式が成り立つ．よって，(A.3)式及び(3.1)式よ

り，1 次ノズルから排出される燃料成分過剰ガス流量は以下の式で表される． 

 

n

bpd aPAm  1
     (B.1) 

 

Figure B.1 に 1 次燃焼室内圧力と燃料ガス流量の関係を示す． 

 

 

Figure B.1 Relationship between pressure and mass flow rate. 

 

Figure B.1 より，ガス発生剤の圧力指数が 1 を超えると 1 次燃焼室内の燃焼圧力が無限大に

増加してしまい，燃焼室を破壊してしまう．また， 1n の場合，平衡圧力は存在しない．

したがって，ガス発生剤の圧力指数は 1n を満たさなければならない． 
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燃料成分過剰ガス流量を求めるために，ストランド燃焼器を用いて，ガス発生剤の燃焼

速度を取得した．Figure B.2 にストランド燃焼実験に用いた装置を示す． 

 

 

Figure B.2 Strand burner. 

 

 ストランド燃焼実験に用いたガス発生剤は，直径約 10 mm，高さ約 12 mm である．燃焼

速度 r は以下のように算出した． 

 

b

p

t

h
r       (B.2) 

 

h は試料高さ，tbは燃焼時間である．燃焼時間は試料が着火してから，燃焼が終了するまで

の時間である．試料はニクロム線を用いて着火させた．試料上面には，全面を着火させる

ために着火剤を薄く塗布した．着火剤には GAP と AP を 40：60 で混合したものを用いた．

また，端面燃焼を継続させるために，試料側面に接着剤を薄く塗布した． 

 ストランド燃焼器内圧力は，窒素の流量を調節することで制御できる．ストランド燃焼

器の排気口にはオリフィスを設置している．オリフィス径は 1 mm 以上を用いる．ストラン

ド燃焼器内圧力履歴はひずみゲージ式圧力センサーを用いて取得した． 
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 試料の燃焼の様子は，ハイスピードカメラを用いて取得した．Figure B.3 に試料の燃焼の

様子を示す．試料は GAP であり，燃焼圧力は約 2 MPa である．ストランド燃焼器内部は

LED ライトを用いて燃焼表面を鮮明に観察できるようにしている．また，圧力センサーに

よって得られた圧力履歴より，試料燃焼時の平均圧力を算出し，燃焼圧力とした． 

 

 

 

Figure B.3 Combustion of GAP gas generator. 
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C. 金属粒子を添加したガスハイ

ブリッドロケットの推進性能 
 

 

 ロケットの代表的な推進性能として，比推力(Isp)が挙げられる．ガスハイブリッドロケッ

トの Isp は化学平衡計算ソフト NASA-CEA を用いて算出できる．Figure C.1 に各種金属粒子

添加量とガスハイブリッドロケットの理論真空比推力の関係を示す．また，Table C.1 に計

算条件を示す．燃料酸化剤混合比は化学量論比である． 

 

 

Table C.1 Calculation conditions. 

Pressure [MPa] 3.0 

Ae/At [-] 100 

Gas generator GAP/Metal 

Oxidizer N2O 

 

 

Figure C.1 より，金属粒子を添加したガスハイブリッドロケットの理論真空比推力は，金属

粒子の種類及び添加量によって変化することがわかった．Al，B，Mg を添加したとき，ガ

スハイブリッドロケットの理論真空比推力は金属粒子添加量が増加すると大きくなる．ま

た，Zr，Ti を添加したとき，理論真空比推力は金属粒子添加量の増加に対して小さくなる

ことがわかった．本研究では，金属粒子添加量を 10 mass%としている．このとき，ガスハ

イブリッドロケットの理論真空比推力はほとんど変化しない．よって，少量の金属粒子添

加はガスハイブリッドロケットの推進性能を低下させずに，燃焼性能を向上させることが

わかる． 

 

 

 

 



86 

 

 

Figure C.1 Relationship between vacuum specific impulse and concentration of metals. 
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