
北海道大学・工学研究院・教授

科学研究費助成事業　　研究成果報告書

様　式　Ｃ－１９、Ｆ－１９－１、Ｚ－１９ （共通）

機関番号：

研究種目：

課題番号：

研究課題名（和文）

研究代表者

研究課題名（英文）

交付決定額（研究期間全体）：（直接経費）

１０１０１

学術変革領域研究(B)

2022～2020

小型宇宙機に革新的軌道変換能力を与えるハイブリッドキックモータの開発

Development of a Hybrid Kick Motor to Provide Innovative Orbit-Transfer 
Capabilities for Micro-Spaceproves

４０２８１７８７研究者番号：

永田　晴紀（Nagata, Harunori）

研究期間：

２０Ｈ０５７４７

年 月 日現在  ５   ５ １９

円    24,200,000

研究成果の概要（和文）：本研究の目的は、静止トランスファー軌道まで相乗りし、近地点で1 km/s 前後の増
速を与えて月、火星、金星等へ向かう超小型深宇宙探査機用のキックモータ（軌道変換用上段ロケット）を開発
することである。このため、円筒およびCAMUI型の各形状での燃料後退速度式の取得（固体燃料形状設計の自在
性の確保）、ノズル浸食を考慮に入れた最適設計手法の構築、およびノズル浸食を抑制する手法の開発を行っ
た。燃料後退速度式を取得し、相乗りスペースと重量の拘束の元、獲得速度を最大化する解を探索し、酸化剤と
して亜酸化窒素を選択した。グラファイトノズルを液体酸化剤で冷却しながら燃焼実験を行い、ノズル浸食の抑
制に成功した。

研究成果の概要（英文）：The purpose of this study is to develop a kick motor (upper stage rocket for
 orbit transfer) for share-riding micro space probes that will phase to a geostationary transfer 
orbit and then give an acceleration of about one km/s at perigee to go to the Moon, Mars, Venus, or 
other planets. For this purpose, we obtained fuel regression rate equations for cylindrical and 
CAMUI shapes (to ensure flexibility in designing solid fuel shapes), developed an optimal design 
method that considers nozzle erosion, and developed a method to suppress nozzle erosion. Static 
firing tests gave fuel regression rate equations, and an algorithm searched the solution that 
maximizes the velocity increment under the constraints of the envelope and weight for share-riding. 
As a result, we selected nitrous oxide as the liquid oxidizer. Combustion experiments with a 
graphite nozzle cooled by a liquid oxidizer revealed that regenerative cooling could suppress nozzle
 erosion.

研究分野：宇宙推進工学
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研究成果の学術的意義や社会的意義
本研究成果を事業化するため、北大発ベンチャー企業としてLetara（株）を2020年に起業し、2022年2月に最初
の資金調達に成功した。本研究成果を事業化するため、北大発ベンチャー企業としてLetara（株）を2020年に起
業し、2022年2月に最初の資金調達に成功した。本研究成果を事業化するため、北大発ベンチャー企業として
Letara（株）を2020年に起業し、2022年2月に最初の資金調達に成功した。本研究成果を事業化するため、北大
発ベンチャー企業としてLetara（株）を2020年に起業し、2022年2月に最初の資金調達に成功した。

※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、研究者個人に帰属します。



様 式 Ｃ－１９、Ｆ－１９－１、Ｚ－１９（共通） 
 
 
１．研究開始当初の背景 
我が国ははやぶさによる小惑星サンプルリターンの成功で世界をリードする成果を挙げたが、
遠距離通信や重力天体への着陸等の基盤技術では依然として米国や欧州から大きく離されてい
る。これは、深宇宙探査の技術実証やプロジェクトの機会が極めて少ないためである。深宇宙（月
以遠）探査ミッションは 10年間で 1～2回しか実施されておらず、PDCAサイクルを一周させる
のに 10年前後を要する。予算が限られている中で深宇宙探査プロジェクトの機会を増やすため
に、低コスト化による機会創出が有効である。2014 年度に、はやぶさ 2 の相乗りで打上げられ
た超小型深宇宙探査機プロキオンは、イオンスラスタの不具合から小惑星の接近観測は断念し
たものの、地球水素コロナの全体像撮像に成功する等、大きな科学的成果を挙げた。しかし、深
宇宙に到達出来る相乗りの機会は深宇宙探査機の打上げ時に限られており、本質的に、深宇宙へ
の相乗りは深宇宙探査の高頻度化に繋がらない。 
小型深宇宙探査ミッションを従来のミッションよりも高頻度化する方法として、小型探査機
にキックモータを搭載した上で、地球周回軌道までの相乗り機会を利用することが考えられる。
低軌道から静止軌道への遷移軌道（GTO）は、一般的な地球周回軌道の中で最も深宇宙に近い。
静止軌道から火星フライバイ軌道に遷移するには 2.6 
km/s程度の速度増分が必要だが、GTOからタイミングを
適切に選べば、近地点で 1.2 km/s 程度の増速で火星まで
到達できる。1.1 km/sで金星まで、0.7 km/sで月まで到達
出来る（図 1）。更に、米国を中心に月軌道プラットフォ
ームゲートウェイ（GW）の建設が計画されているが、GW
からであれば、0.7 km/s程度の増速で火星到達が可能であ
る。すなわち、1 km/s前後の増速能力を与えることで、小
型深宇宙探査機の打上げ機会は飛躍的に増大する。 
 
２．研究の目的 
 静止トランスファー軌道まで相乗りし、近地点で 1 km/s 前後の増速を与えて月、火星、金星
等へ向かう超小型深宇宙探査機用のキックモータ（軌道変換用上段ロケット）を開発する。実現
の鍵は、安価という小型宇宙機の利点を毀損せず、相乗り可能（= 安全）なキックモータの開発
である。特別な管理コストが不要かつ安全な推進系としてハイブリッド式（固体燃料＋液体酸化
剤）を採用する。GTO から深宇宙へ向かうことを可能にすることにより、小型深宇宙探査機用
の相乗りスロットを大幅に増やし、太陽系科学分野の発展に寄与する。 
 
３．研究の方法 
 キックモータは、小型深宇宙探査機に軌道選択の自在性を与えるための基盤技術である。相乗
り容積が限られた小型深宇宙探査機用キックモータにハイブリッドロケットを適用するために
は、下記課題を解決する必要が有る： 
 限られた容積で適切な長秒時燃焼履歴を実現する、固体燃料形状設計の自在性。 
 長秒時燃焼において、ノズルスロート浸食を考慮した、ノズル形状の最適設計。 
 長秒時燃焼において、ノズルスロート浸食を抑制する作動条件およびノズル材料。 
それぞれの課題を以下の手法により解決する。 
固体燃料形状設計の自在性：キックモータでは大推力を必要としない代わりに、モータのスケー
ルに比較して長秒時の燃焼が要求される。一般的なハイブリッドロケットでは、図 2（a）に
示すように、円柱状固体燃料の軸方向にポートを設け、ポート内面を燃焼面とするが、要求
される推力と燃焼継続時間から燃料形状はほぼ一意に決まり、限られた容積に収まるよう設
計するのは困難である。本提案者らは、図 2（b）に示すように、軸方向に 2つのポートを設
けた円柱状ブロックを積み重ねた形状の固体燃料を用いる CAMUI（縦列多段衝突噴流、
Cascaded Multistage Impinging-jet）型ハイブリッドロ
ケットで独自技術を有している。CAMUI型は段数や
各燃料ブロックの軸長さ等で設計の自由度が高く、
限られた容積に収めるための自在な形状設計が可能
である。 
ノズルスロート浸食を考慮した最適設計：ノズルスロー
トが浸食されるとノズル開口比（エンジンの圧縮比
に相当するもの）が減少し、比推力が低下する。侵食
の速度は燃料と酸化剤の比率（OF比）に強く依存し
ており、OF比を適切に設計することが肝要である。
浸食速度を OF比、ノズル表面温度、および燃焼室圧
力の関数として予測する式は構築し、OF比および燃
焼室圧力の履歴を予測する。これらを用いて浸食履

 
図 1 GTOから深宇宙へ 
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(a) 従来型ハイブリッドロケット 

(b) CAMUI型ハイブリッドロケット 

図 2 燃料形状の比較 
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歴を予測し、獲得出来る速度を最大化するよう
最適設計を行う。 
ノズルスロート浸食を抑制する作動条件およびノ
ズル材料：浸食速度を予測する式を用いて、浸
食を抑制しながら高比推力を維持する作動履
歴が得られる燃料形状を探索するプログラム
が長秒時燃焼条件においても有効であること
を確認する。併せて、浸食を抑制する技術（ノ
ズル冷却）を開発する。 

 
４．研究成果 
(1) 亜酸化窒素を酸化剤とした燃料後退速度式の
取得（固体燃料形状設計の自在性）： 

 酸化剤に亜酸化窒素を選択し、燃料は高密度ポリエチレンとして燃料後退速度式を取得する
ための地上燃焼実験を実施した。酸化剤に亜酸化窒素を選択した理由は４－２節で説明する。本
キックモータの燃料には円筒形形状と CAMUI型形状のいずれも使用する可能性が有るため、そ
れぞれについてデータ取得を行った。最初に、円柱状燃料を用いて燃料後退速度データを取得し
た。使用した試験用モータを図 3に示す。複数のブロックを組み合わせて円筒形状としている。
これは、燃料の長さを変えるのが容易であることと、各ブロックの燃焼前後の質量を計測するこ
とで燃料消費量の軸方向分布を取得出来るためである。亜酸化窒素はアルゴンガスでの加圧に
より燃焼室に供給され、衝突型インジェクタにより霧化される。 
燃料後退速度 ［̇m/s］は、次式のようにポートを流れる酸化剤の流量密度 G［kg/m2/s］の関
数と考えるのが一般的である。 

Model 1:  =̇      (1) 
a および nは実験的に定まる定数である。輻射加熱の影響を無視出来ない場合、燃料後退速度は
燃焼室圧力にも依存する[2]。これを考慮し、P を燃焼室圧力として以下の 2式を検討した。 

Model 2: =̇  (2)  Model 3: =̇   ℎ   = ∅  (3) 
mは(2)式では定数だが、(3)式では等量比の関数（A
および Bは実験的に定まる定数）である。(3)式は、
酸化剤過剰な領域ではすすの生成が抑制され、輻射
加熱が弱まる効果を考慮したものである。 
 モデル１、２、および３により最小二乗法で定数を
定めた結果の回帰度を、図 4、5、および 6 にそれぞ
れ示す。横軸は得られたモデル式により算出された
燃料後退量、縦軸は実験的に得られた燃料後退量で
ある。29回の燃焼実験を実施したが、うち 13回は酸
化剤流量の精度を評価出来なかったため、残る 16回
のデータから回帰計算を行い、各定数を定めた。図に
は回帰計算に使用しなかった 13回のデータも白丸で
示している。モデル 1では±10%の範囲から外れたプ
ロットが多く、燃料後退速度の精度が低いことが判
る。対してモデル 2 および 3 ではほとんどのプロッ
トが±10%の範囲内である。以上の結果から、本研究
で採用した推進剤の組合せでは燃料後退速度に圧力
が及ぼす影響は無視できない事が判る。表 1 は得ら

      
図 5 Model 2の回帰度[1]                  図 6 Model 3の回帰度[1] 

 

図 4 Model 1の回帰度[1] 

 
図 3 試験モータ（円柱状燃料）[1] 



れた各後退速度式および各モデルの回帰
度を一覧に纏めたものである。モデル１の

回帰度が 0.85に対して、モデル２および３では 0.95と改善されている。ただし、モデル２と３
では回帰度に差が無く、等量比がすす濃度に及ぼす影響を考慮しても精度はこれ以上改善され
なかった。 
 燃料後退速度式の取得を CAMUI型燃料形状についても実施した。燃焼実験用モータを図 7に
示す。酸化剤インジェクタおよびグラファイトノズルは円筒形燃料実験で用いたものと同じで
ある。GFRP製の筒に燃料グレインを挿入し、前後を塞いだ Faceplateと Backplateをネジで締結
する。これにより、燃料の段数および長さを自由に変更出来る。 
 CAMUI 型燃料ブロックの燃焼面を前端
面、ポート内壁、および後端面の 3つに分け、
それぞれに対して燃料後退速度式を取得す
る。代表的な燃焼面として前端面に関して以
下に説明する。その他の燃焼面については
Nobuhara et al.[3]を参照されたい。前端面の燃
料後退速度式は次式で表される。 

=̇ ( / )   (4) 
ここで、Gは直上流燃料ブロックポート内の
流量密度である。従来型ハイブリッドロケッ
トでは a は定数であるが、CAMUI 型では局
所 O/Fの関数となる[4]。この関数を以下のよ
うに置き、 

( / ) = exp (− ( / )) (5) 

定数 w1、w2、および w3を最小二乗法により求める。得られた結果を図 8 に示す。a が局所 O/F
に依存するのは燃焼ガスの温度が局所 O/F により決まるためだと思われる。断熱火炎温度が最
大となる局所 O/F よりもやや燃料過剰側で a が最大となっている。この理由は明らかではない
が、ふく射の影響、もしくは燃料のガス化から燃焼完結までの時間遅れの影響と考えている。 
(2) ノズルスロート浸食を考慮した最適設計手法の構築： 
 得られた燃料後退速度式とノズルスロート浸食速度式を用いることで、任意の条件（燃料形状、
ノズルスロート径、開口比、および酸化剤流量履歴）でハイブリッドロケットの作動履歴を予測
出来るようになった。相乗り宇宙機に与えられた搭載エンベロープの制限の中で、最大の速度増
分を与える設計を探索する。酸化剤は液体酸素、亜酸化窒素、過酸化水素水（濃度 85%）、およ
び四酸化二窒素の 4 種類を検討した。各構成品の質量見積もり方法等の詳細については Kamps, 

表 1 各モデルにより得られた後退速度式 

図 7 燃焼実験用モータ[3] 

図 8 燃料後退速度係数および断熱火炎温度[3] 

  

      図 9 1 m3で得られる速度増分[5]        図 10 1 m3で得られる密度あたり速度増分[5] 



et al.[5]を参照されたい。 
相乗り宇宙機の搭載エンベロープが 1 m 立方の場合に得られる速度増分の最大値を図 9 に示
す。燃料形状を円筒形とし、横軸に燃焼室の長さと内径の比をとる。横軸は O/Fを代表すると考
えて良い。過酸化水素水を酸化剤とした時、得られる速度増分が最大となる。ただし、相乗り宇
宙機には搭載エンベロープに加えて質量にも制限が有ることに注意が必要である。これを考慮
に加えるため、得られた速度増分を宇宙機の密度（宇宙機の総重量を宇宙機の体積で除したもの）
で除したもので評価することとした。その結果を図 19に示す。質量の制限も考慮した場合に最
も有利になる酸化剤は亜酸化窒素であることが判る。以上の結果から、本研究で開発する相乗り
小型宇宙機用キックモータの酸化剤には亜酸化窒素を採用することとした。 
(3) ノズルスロート浸食の抑制 
 過去の研究により、ノズル内壁の温度を約 1500 K以下に保つことが出来れば、ノズル浸食を
抑制出来ることが明らかになっている[7]。そこで、搭載した液体酸化剤によりグラファイトノ
ズルを再生冷却することを考えた。用いたノズルの形状を図 12に示す。ノズルケースの内壁に
螺旋状の流路を設け、液体酸化剤を流すことで冷却する。再生冷却によりノズル浸食を抑制する
ことが可能か否かを確認するため、液体酸素を酸化剤とする燃焼実験を行った。ノズル冷却によ
り液体酸素はガス化し、燃焼室に供給される。ノズルには温度計測用の熱電対が深さを変えて 3
箇所埋め込まれており、これらの履歴からノズル内壁温度の履歴を算出する。燃焼中に得られた
ノズル温度の履歴を図 13に示す。横軸は時間、縦軸は温度で、破線が、ノズル内壁表面温度の
履歴を算出したものである。内壁表面温度は 800 K程度で定常に達しており、再生冷却により温
度上昇が抑制されていることが判る。実験後にノズルスロート内径を計測した結果、過去にノズ
ル浸食が起きた条件で燃焼しているにも関わらず、ノズル浸食は計測されなかった。これにより、
グラファイトノズルを再生冷却することでノズル浸食を抑制出来ることを実験的に示すことに
成功した。 
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