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再使用型有翼ハイブリットロケットシステムの
基本設計と飛行性能予測
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乗 り出しつつある( I｡我が国でも､F g1のような飛行) i.
1
 O1-tagS-はじめに 機形状の完全再使用型二段式 (1Vo eb･ 

E 

TSTO)打ち上げ機を独自に開発する構想が提案されて

近年先進諸国は､｢宇宙輸送産業｣という21世紀の いる CDo
新産業の構築と世界的宇宙輸送市場での生き残 りを目

指して､新方式の高信頼性宇宙輸送システムの開発に 

*1機械システム工学科 

士通 DS

*2大学院博士後期課程 生産情報システム工学専攻 
*3大学院博士前期課程 機械システム工学専攻,現在富

*4大学院博士前期課程 機械システム工学専攻 
*5北海道大学大学院工学研究科機械科学専攻 
*6文部科学省宇宙科学研究所名誉教授 
*7 宇宙開発事業団

:tibr



溝端 -秀,中谷 淳,成田 志門,吉田 拓史,杉山 臥,永田 晴紀,伊藤 献一,秋葉 捺二郎 ,大和田 陽一

この再使用型打ち上げ機は､飛行機のように翼と舵面 観すると共に､上記の 3種類の推力クラスのハイブリ

を持ち､周囲の空気流から受ける力 (空気力)を利用 ッドロケットモータを用いた有翼打上システムについ

することにより飛行機同様に水平離陸 ･旋回 ･帰還 ･ て､微小重力環境維持能力､帰還飛行能力､およびア

水平着陸できるとされ､｢宇宙飛行機 m e｣とl ボート帰還飛行成立性を､飛行経路の数値解析に基づ

呼ばれる｡今後 5年間かけて国内の衆知を結集してそ いて検討する｡ 

の実現可能性が研究される｡

S Ppace

このような我が国独自の完全再使用型打ち上げ機の

開発のためには､二つの大きな ｢不足｣を克服する必

2
 ハイブリッドロケットモータの成立性検討

要がある｡ ハイブリッドロケットモータとは､固体燃料と液体

第一に､完全再使用型打ち上げ機では､有翼機体に 酸化剤を組み合わせて使用する種類のロケットモータ

よる大気中の極超音速飛行技術が極めて重要であるが､ である｡液体ロケットモータのように燃料と酸化剤の

我が国において有翼機を極超音速で飛行させた経験は 流量整合を取る必要が無いので､システム構成が格段

Fht 
erme ⅡⅥ噛 

igl

:tniExp

に単純になり､技術的ハードルが低い｡また､固体ロ6年の極超音速飛行実験Q er0inc8pIy991
ケットモータのような火薬燃料を使う必要はなく､安(3)しか無い.しかも､m

では､∫ 1ロケットのフェアリングに収納された有翼

機を分離した後､無推力飛行させたにすぎず､推力を

- 全性に優れ､環境に与える負荷も小さい｡発泡スチロ

ールをリサイクルして得られるポリスチレン､タイヤ

伴う有翼極超音速飛行の経験や､極超音速飛行中の有 をリサイクルして得られるブタジェン､等のリサイク

翼親機と有翼子機の分離の経験は皆無である｡ ル材を使うこともできる｡推力制御も容易にでき､再

第二に､わが国の宇宙輸送活動は､これまで宇宙関 始動も可能である｡これらのことから､大学での研究

連三機関 (宇宙開発事業団 NASDA,宇宙科学研究所 開発に最適であると考えられる｡

燃焼効率を改善するために衝突噴流方式､旋回流方

され､大学研究者はほとんど参加できなかったため､ 式､二段燃焼方式､等の新しい燃焼方式が工夫され､

我が国独自の完全再使用型打ち上げ機の開発に対応す 実用レベルのロケットモータが成立しつつある (7)｡衝

るだけの人材が充分には育成されていない｡ 突噴流方式による地上燃焼試験 (地燃)モデルの概形

SIAS,航空宇宙技術研究所 NAL)のみによって実施

2gをF i. に示す.直径約 
しつつも総計としては相当の頭脳とマンパワを有する 料ブロックにポート (穴)を 2つずつあけ､ポー トの

大学研究者が積極的に開発研究に参加することが極め 位置が互い違いになるように3ブロックを配置する｡

て効果的と期待されており､日本版完全再使用型打ち これによって､上流側の燃料ブロックのポートを通っ

上研幾の開発研究は大学研究者の積極的麺 加を得て た気体が次のブロックの端面に衝突することになり､

これらの ｢不足｣を克服するためには､全国に散在 7cm
厚み約5cm
の円柱形燃

)54オール日本体勢で実施される予定である(,.

このような情勢と機を一にして､北海道の 3大学 る｡燃料ブロックの形状や配置を調整することにより

熱伝達 ･燃料気化 ･混合 ･燃焼を促進することができ

(北海道大学､室蘭工業大学､北海道工業大学)､東京

都立科学技術大学､東海大学､宇宙開発事業団､およ

び民間企業数社の共同研究として､-イブリッドロケ

ットモータを用いた再使用型の小型サブオーピタル打

ち上げシステム(サウンディングロケット )の成立可能

性を検討している( 6)｡そこでは､大学独自に打ち上げ

システムを構築･運用することを模索しており､また､

開発された打ち上げシステムを利用しての各種研究活

動の経験蓄積も狙う｡さらに､若手研究者や学生を巻

き込み経験を積ませることにより､将来の宇宙開発活

動を支える人材を育成することも狙っている｡ひいて

は､我が国独自の完全再使用型打ち上げ機の研究開発

に有意義な貢献が出来るものと期待される｡

ficiiSp混合比ひいては比推力(ec mp

することが可能である｡ 
ulse)を任意に設定

XrL開発される打ち上げシステムの用途としては､当面､ ChLmt

微小重力実験や高層大気観測を想定している｡開発手

g順として､まず推力 200kf級の打ち上げシステムの

bfn0bn開発･運用を実施し､その後推力 1 f級､推力 1
級-と段階的に規模拡大を行うことを計画している｡

そこで､本論文では､上記の大学間共同研究におけ

るハイブリッドロケットモータ開発の現況について概
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押し出し方式で液体酸素を供給している｡

燃焼圧およて燃 料流量の履歴はF の通りであるi 4g. .

この地燃モデルでは先細ノズルを使用しているが､適

切なコニカルノズルを用いたと仮定して推算される推

有翼機体の利点ア 性検討自己帰還能力 ･31.力および比推力の履歴は F の様になり､3 弱

の推力を生成できているものと推察される｡今後調整

fg0ki 5g.

翼機体を想定す ボー ト部署能力を与えるために有･J

と労力を大幅に削減することができる｡また､なんらる｡これにより機体回収に費やす時間を進めて､一､二年の内に推力 2
モータを成立させる見込みである｡	 かの原因によりミッション

収して原因を細かく解析すを中断したときも機体を回

信頼性の着実な向上が見込ることが可能となるため､

f級のロケットkg00

groun d firingtes

回収方法32超音速着陸 ･･ まれる｡ 極超.

ぬように翼面積音速飛行体では空力荷重が過大になら

の結果､低速域を最小限にするのが通常であるが､そ

することになる､特に着陸時に揚力や空力安定が不足

による回収を検｡これを補う方法としてパラフォイル

ュー トの一種で討している｡パラフォイルとはパラシ

を生成して滑空あり､翼型形状の断面を持つため揚力

ポーツの一つ (することが出来る｡これまでスカイス
A
.3igF

m

tata t 
れてきたため､パラグライダー)として一般に親しま

その飛行特性や制御方法は体感的､経験的に受け継がれ

則 ･制御別を組むに足るだけの定量的てきてはいるものの､航法則 ･な解析 誘導

iv ていない｡そこで､回収システム開発 は行われMeno nf
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33.ことを計画している｡ 

ミッション要求およびペイロー ド能力ミッション要求とし

動特性を同定する

ドを出来るだけ長く微ては､弾道飛行によりペイロー

する｡ペイロード 小重力環境にさらすことを想定能力は 

る｡従来のロケッ lTba e3のように想定してい

年の電子工学の発達により計トより大幅に小さい値であるが､近

型化されつつある 測 ･観測機暑削ま著しく小

ため､このようなペイロード能力でも打ち上げシステムとし
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リッドロケットモータの性能液体酸素供給方法

ては十分魅力的であると思わ

5- Bタ fton

J､

級では LE 
ーボポンプを′ 改修して使用し､クーラン

ルを冷却ブリー ドサイクル (液酸によってロケットノズ

プを駆動し､し､暖まって気化 した酸素でターボポン駆

0としては､推力 1

ト

動に用いられた酸素ガスはノズルから廃棄される)を構成

ftonkg
0
02 f級では Heガスにする｡推力 l 級および 
体燃料 として 

5
 
lpoys 

Ttyene
a
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40.

よる押出し式とする｡固

MP ､ノズル出口ガス圧 4を想定 し､燃焼圧 
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35.
 機体形状 (一次設計)

機体形状としては､F の形状を基本とし､それぞ

れの推力クラスに応じて ｢推力/翼面積｣の値が同一に

i 6g.

空力係数空力係数については 89000..15

速 ･超音速域に分けて取 り扱 う｡､極超音速域と亜音速 ･遷音

37.なるように相似的に縮小したものを想定して ｢一次設

e2に示す｡今回

の飛行経路解析は 3自由度であるので､尾翼や空力舵

lTba計値｣とする.その機体諸元を 
Netwo 

X実飛行デ流近似(由､亜音速から超音速域ではn m面は省略してある｡ 

極超音速域では 

38.
 9)空力ータ( のマッハ数依存性を用いて推算する｡ 

wationfor 
thme-de訂ee-mflightaLnalysis. 

2Dimension80 

-Ketr

e加熱推算空力加熱による機首温度の推算には､D 
a- mpdle
id
R の空力加熱相関式と

39.
打ち上げ#着陸地 輯射平衡条件式を用いる0 

点打ち上げおよび着陸地点としては､北海道広尾郡

)i 7g.F

で

延
｡､
無

く

｡､

まm､
に

太

理

想

樹町の多目的航空公園( を想定する

k滑走路がありでに長さ 1kmの Oここにはす将来的には5

長するることとが可能されてい南東方向

平洋がが開けており

また

のの宇宙空港立地として
､
周辺

気候も穏やかで将来

に際立った人口密集地

的である
､､
打ち上げ方法としては有翼機休の利点

を生かすすため水平離陸と

大

eC igfonilcVhe6lg.F
eedof-rfo

ppftheeehemoss leTbaddiv: 
i

る
｡ 

Fig.
7TaikilaunchJlandingsite. 

3
.
10飛行経路及びスケジュール

飛行経路は
､
機体を質点とみなした3自由度運動方

程式によって解かれるこのとき機体に働く力と

gnmiiitaldes

hlrusss
g
on月
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一次設計)機体重量の見積もり方法としては､従来式の垂直打

: 

1… 

【】sm 馴……

36.
 横体重量 (

ち上げ型ロケッ

得速度 AV,比 トの設計手法を用いる｡すなわち､獲

ド 推力ふ､構造係数 E､およびペイロー質量比､J 重量を仮定し､R: % 

:ペイロード比､等 ットモータが

引

き

し

て
｡､

｡､､､､
離

陸
｡
後-､

((12

I-C(

重力力力力揚抗推を適切に勘定する飛行

とすスケジュールは次ののように与えるるも水平

進路をを変えつつ揚力により機首
についての関係式 i 

南東方向

上げ
｡ロ
ケR= 出来るだけ高度をかせぐ
､

))

次設計値｣とする｡ 研究の ｢一 弘,永田

)n+ARおよびツイオルコフスキーのの式= gI,,lから初期重量を決める｡こAV ようにして推算

体重量の内訳を leTba 3に示す｡これを本 された機
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また､搭載する計測 ･観頚臓邑器に与える負荷を低減さ まくとって大樹町上空-帰還できることが示されてい

せるため､加速度をなるべく低減できるように飛行経 る｡

なお､滑走距離 1km
lで燃料を搭載するとすれば､推力 f級では+ton

以内で水平離陸可能な限界ま路を選ぶことにする｡ 

kg002 ､

4 計算結果 推力 200kf級では+g の燃料追加が可能であるが､kg01
推重比､揚力･重量比の悪化により､離陸後の上昇飛行

が困難になる｡推力 1 f級の飛行経路の解を F に示す｡滑

走距離約5 で水平離陸し､16 5秒間-G環境を 1

維持した後､大樹町上空まで帰還できることが示され 5まとめ

ている｡加速度最大値は約 1Gと見込まれる｡機首温

9
i 8g.

0


0


0ton
00m

度は最高 5 ℃と見込まれ､現存する耐熱材の許容範

囲内である｡到達最高マッハ数は 程度と見込まれ46.

69 新燃焼方式ハイブリッドロケットモータの搭載を想

定し､有翼再使用型サブオーピタル打ち上げシステム

0ton1 f,の成立性を飛行経路解析に基づいて検討した｡ 

bn£ 2 の 3種類の推力クラスについて解析し1

る｡離陸滑走距離に余裕があるので､搭載燃料を追加

する余地がある｡ kfg00

,および 4に到達した瞬間に た結果､10bnf級システムについては微小重力実験の

故障によりロケットモータが失火した場合を想定し､ 目的を満足する飛行性能が予測された｡推力 lbnf級

ミッションを中断(

3,,
2

bao


1
飛行マッハ数が 

grt)して自力で大樹町上空まで および 200kf級の有翼飛行を成立させるためには旧

来のロケット設計手法では不十分であり､飛行経路解帰還できるかどうかを調べた結果をF )に示す｡

いずれの飛行速度からも帰還可能であることが判る｡ 析に基づく機体諸元修正が必要であることが確認され

b(i8g.

推力 l f級および 20f級の一次設計機体諸元 
nd3では､ mtの iiila

kg
l5e
0

Tba)
ton
a
l 2es
Tba
(

た｡

機体諸元修正によって､推力 lbnfの列に示され 級の飛行成立性

gたように､到達高度や微小重力レベルが全く不十分な は示されたが､推力 200kf級の飛行性能は著しく劣

ものとなり､サウンディングロケットとしてのシステ ることが見込まれた｡
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llSoge 

血

blca

i lona

S tyse

t

D

Itne

persom

irepr

I

1(

離陸滑走路長としては大樹町現有の 1
有翼大気飛行では抗力損失および重力損失が卓越する あり､また､任意の飛行速度からアボー ト帰還が可能

ことを意味している｡これらの損失の定量的評価は従 であることが示された｡

来式ロケット設計法では困難であり､飛行経路解析に

基づく機体諸元設計が肝要となる｡ 文献 

抗力損失を低減するには翼面積を小さくして空気抵
)p ntC

O血 ma nd 
IIy ic ms nd T mo

ム成立は困難である｡これは､本研究で想定している で充分で

SI-ROM,AIAA仲仏LNASDA･ AS抗を減らすことが有効であり､また､抗力損失 ･重力J
lanesPS αpa損失を相殺するためにペイロー ド重量削減および燃料

重量増加によって質量比を大きめに設定する必要があ
AprC fonerence, il,

て､飛行経路解析により飛行性能の変化を調べた｡こ (2)科学技術庁,｢将来型宇宙輸送システムに関する

72･42 , JapaK tyoo1002 , , n.る｡そこで､これらの量をパラメトリックに変化させ

0懇談会報告書｣,200年 6月. 

4(

Oxこで､燃焼室､L

燃料重量は燃料重量に比例して変化させ､機体構造重 (3) ｢ HYTLE訂HOPEシンポジウム講演論文集｣,航

空宇宙技術研究所特別資料 S ,

)野村茂昭,将来型宇宙輸送システムの研究開発の

タンク､Heタンク､および無効

23･P 991 6年 9月.量は一定と仮定した｡

パラメトリック解析の結果を元に修正された機体諸
方向性,第 44回宇宙科学技術連合講演会講演集,iesgnise元 (Rev dd )を l

l5e

Tba

Tba

e4に示し､その飛行経

の 
4.1･1p.p

日本航空宇宙学会, 0002 1･5年 10月 1 7日,福岡,derev19gs.路をn ,0および is の列に示すム

この機体諸元修正によって､推力 1bnf級では微少重

KtI

a.

H.

aNkaS.tairNKbtaadz6(

(5)久保田弘敏,宇宙開発基本戦略と大学の役割,日

)Mi , , a , , ny, ,

, o, , 

力実験のための飛行性能がそこそこ達成され､1

を23秒間維持できるようになる｡一方推力 2

G6-0
0

･0

本航空宇宙学会第 32期年会講演会講演集, 2

年 4月 1 11日,東京, p

10kg00 f級
8.31-531p.では飛行性能の改蓉幅は非常に小さい｡これは､燃料

を増やしてもそれにあわせて液酸押し出しのための 

He与圧系の重量が増えるので､質量比が思うように

稼げず､さらに推重比､揚力ー重量比の悪化により離
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級の打ち上げシステムを成立させるには､液酸自己加

0陸･上昇も困難になるからである .従って､推力 2 gf
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一方､いずれの推力クラスにおいても飛行経路をう 
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