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研究成果の概要（和文）：現在，宇宙利用分野では，質量 100kg 以下の超小型衛星を複数組み

合わせることで，大型衛星に匹敵する運用効率，観測精度を実現することが望まれている．こ

れを実現するためには，推進系の搭載が必須である．そこで本研究では，中濃度過酸化水素水

とジメチルエーテルを推進剤とした，短期間開発・低価格，且つ安全性が高く，簡便な取扱の

可能な超小型衛星搭載用一液式・二液式推進系の成立性確認と，50kg 級超小型衛星への搭載を

想定した推進系モジュールの製作を目的とする． 
 
研究成果の概要（英文）：The present space utilization expects that a combination of 
microsatellite of less than 100kg attains the operation efficiency and/or observation 
accuracy with comparison to the conventional large satellites, which can realized only 
by installation of propulsion system to such a microsatellite. For the purpose, this study 
aims to confirm the feasibility and development of integrated propulsion system for 
microsatellite of less than 50kg which is based on hydrogen peroxide and dimethyl ether. 
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１．研究開始当初の背景 
(1) 現在，宇宙利用分野では，質量 100kg 以
下の「超小型衛星」に分類される小さな人工
衛星への需要が急速に高まっている．これは
超小型衛星が，従来の宇宙利用で用いられて
来た質量が数 100kgから数 tonの大型衛星と
比較して低予算，短期間，少人数で開発する
ことが可能であるためでる．低姿勢精度要求
の理学ミッションや通信・工学実験などの工
学ミッションにおいては，1999 年頃に興っ
た超小型衛星の黎明期において，幾つかの大

学・機関により実際に打ち上げられた超小型
衛星によって，その単体でのミッション遂行
能力は十分であることが既に示されている． 
 
(2) ところが単体での超小型衛星ミッション
では，打上ロケットの性能から低軌道での使
用に制限されることによる低い運用効率（１
周回当たり 15 分＝15%程度）に留まること，
単体での観測精度に限界があること，が問題
となっているのも事実である．これらを解決
する手段として複数の超小型衛星を組み合
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わせる，例えば同一軌道に複数の超小型衛星
を配置して連携させて観測と地上局との通
信を次々と行うコンステレーションによっ
て運用効率を改善することや，複数の超小型
衛星で編隊を組むフォーメーションフライ
トよって大型衛星の観測精度に匹敵する性
能を達成することが提言されている．これら
を実現するためには，超小型衛星にスラスタ
を搭載して軌道の変更・調整が行える「推進
系」の搭載が必須である． 
 
(3) このような事情から最近，超小型衛星の
分野では世界的に超小型衛星搭載用推進系
の開発が急務と認識され，幾つかの大学・機
関によってその開発が行われている．英
SSTL （ Surrey Satellite Technology 
Laboratory）では早くからこのような推進系
の開発が行われているものの，低価格のもの
は十分な性能を達成しておらず，更には推進
系部品（特に推進剤の分解を促進する触媒）
の耐久性が大きな壁となっている．又，韓国
KAIST （ Korea Advanced Institude of 
Science and Technology），伊 Pisa 大学など
でも超小型衛星搭載用推進系の開発が最近
開始されたが，安全性に乏しい高濃度（80～
90%）の過酸化水素水を用いており，部分的
な開発に留まっている． 
 
(4) 一方，本研究申請者は，2000 年頃より超
小型衛星への搭載を目指した太陽熱推進系
の開発に従事し，更に 2004 年からは東大阪
宇宙開発協同組合（SOHLA）と共同して，
超小型衛星 SOHLA-2 開発計画において，推
進性能を若干犠牲にしつつも安全性を高め
た中濃度過酸化水素水（45～60%）を基本推
進剤とした超小型衛星搭載用一液式・二液式
兼用推進系の開発を行い，2007 年には超小
型衛星 SOHLA-2（図１左）及び SOHLA-2
搭載用推進系（図１右）のフライト品を完成
させ，その作動試験を行った（図２）．これ
により申請者は世界的にも最先端の成果を
達成することが出来，幾つかの国外機関より
問合せや共同研究への打診があったことな
ど，高い評価を受けている． 

  
図１SOHLA-2 及び SOHLA-2 推進系 

 

 
図２ 作動中の SOHLA-2 推進系 

(5) しかしながらこの超小型衛星搭載用推進
系には，改善すべき弱点があった．それは，
液体の推進剤を微小重力下で安定してスラ
スタに供給するための「高圧ガス系統」が必
要であり，そのために充填圧が 190 気圧と言
う，非常に高圧のガスタンクを搭載していた
（図２で「G-TNK」の部分）．十分な安全率
は確保しているものの，耐高圧部品の選定や
高圧部のリーク低減に難渋したこと，調圧用
レギュレータの質量分が増加すること，各種
試験では耐高圧の防護策を講じる必要があ
ることなど，短期間開発・低価格の推進系と
しては改善を要する点だった． 
 
２．研究の目的 
(1) そこで本研究では，この高圧部分を無く
しつつ液体推進剤を供給可能とするため，所
定の蒸気圧を有する推進剤を選ぶことで，推
進剤自身が自らを加圧し，供給を行うことを
着想した．この推進剤には，常温で蒸気圧が
４気圧（燃焼時スラスタ内圧を想定）以上 10
気圧未満（民生部品選定の条件）であること，
酸化剤との混合で燃焼可能なこと，低毒性で
あることなどが求められる．このような物質
を多くの候補の中から求めたところ，ジメチ
ルエーテルが最適であることが分かった． 
 
(2) 以上より本研究では，中濃度過酸化水素
水（45～60%）とジメチルエーテルを推進剤
とした，短期間開発・低価格，且つ安全性が
高く，簡便な取扱の可能な超小型衛星搭載用
一液式・二液式推進系の実現を目指す．中濃
度過酸化水素水又はジメチルエーテルは，そ
れぞれ単体で一液式推進系が成立すると見
込み，又，過酸化水素水を触媒で分解して生
じる酸素でジメチルエーテルを燃焼させる
ことで二液式推進系が成立すると見込んで
いる． 
 
３．研究の方法 
(1) 2009 年度から 2011年度にかけて以下の
ような段階を経て本研究を遂行した． 
 
(2) 2009 年度 
①推進剤供給試験：ジメチルエーテルの蒸

気圧で推進剤（ジメチルエーテル，過酸化水
素水）の供給が行えることを確認する．その
ために，推進系ブレッドボードモデル（図３）
を製作する． 

②スラスタの試作：本推進系は，ジメチル
エーテルと過酸化水素水のいずれか一方の
みを供給すると一液式推進系として，双方を
混合して燃焼させると二液式推進系として
作動する．このときスラスタ内の触媒槽や燃
焼室，ノズルの形状・容積の適切な設計を行
えばいずれの場合にも推進性能を高めるこ
とが可能な一液式・二液式兼用スラスタ（図



 

 

４）を実現出来る（図５）．  
③過酸化水素分解触媒の選定・性能試験：

二液式として作動させるとき，ジメチルエー
テルの燃焼に必要な酸素を過酸化水素の分
解で供給する．既に幾つかの候補を得ている
が，触媒の知見については宇宙航空研究開発
機構所属の推進系研究者から参考意見も頂
くこととなっている． 
④スラスタ噴射試験：上記のスラスタを推

進系ブレッドボードモデルに組み込み，推進
剤を供給して一液式及び二液式での噴射試
験を行い，推進性能を取得する． 

 
図３ 推進系ブレッドボードモデル 

 
図４ 試作スラスタ例 

 

図５ 推進性能見積 
 

(3) 2010 年度 
①超小型衛星搭載用推進系モジュールの

設計：本研究での推進系は，超小型衛星への
搭載を念頭に置いているため，その要素につ
いては超小型でありつつ，同時に振動・衝撃，
温度，真空などについての環境試験を行い十
分な個々の仕様要求を満たすものである必
要がある．それらの要素の選定を行い，超小
型衛星搭載用推進系モジュールの設計を行
う．ここで想定する超小型衛星は，現在打診
を受けている超小型衛星メーカーの計画す
るものであるが，設計する推進系は必ずしも
搭載品とは限定しない．何故なら，本申請は
本推進系の実現が目的であって，単に搭載品
を製作するものではないからである．本推進
系の大きな利点として，高圧ガスを用いない
ことの他，従来及び SOHLA-2搭載用推進系（図
６）では必須の高圧ガス系統が本推進系では
不要となることから，推進系要素数を大幅に

低減することが出来，推進剤タンク容積の増
大や推進系質量の軽減が可能となる（図７）． 
②最適噴射の実現：本推進系は，推進剤の

供給量や混合比を変えることで推進性能が
変化するものと見積もられている．そこで，
状況に応じて最適な噴射，例えば二液式での
最高比推力を達成する場合，或いは最小イン
パルスビットを得るための一液式での短時
間噴射の場合について試験を行い，推進系と
しての性能取得，最適噴射を実現する． 
③電子系の設計：本推進系で上記②を実現

しつつ，必要な制御・計測を行い，他サブシ
ステムと情報授受を行うことの出来る上記
①に適合する電子系の設計を行う． 

 
図６ SOHLA-2推進系 

 

図７ 本研究の推進系 
 
(4) 2011 年度 
①超小型衛星搭載用推進系モジュールの

製作・試験：前年度までに得られた成果を元
に，超小型衛星搭載用推進系モジュールを製
作する．又，これを用いて各種環境試験や作
動試験を行い，仕様を確定する．電子系の製
作も含み，組み込むべきソフトウェアについ
ても製作を行う．このとき，搭載を想定する
超小型衛星のインタフェースに対応するも
のとする． 
 
４．研究成果 
(1) ここでは年度毎の実施内容及び成果に
ついて記載する． 
 
(2) 2009 年度には以下の事項を達成した． 
 推進系に関する各種試験を行うため，

50kg級超小型衛星に搭載可能な程度
に要素の種別と数，及び要素占有容積
を制限した上で要素選別を行い，これ
らを配置，接続して推進系ブレッドボ



 

 

ードモデルを製作した． 
 推進剤供給試験として，ジメエチルエ

ーテルの蒸気圧で推進剤（ジメチルエ
ーテル，過酸化水素水）の供給が行え
ることを上記推進系ブレッドボード
を用いて確認した． 

 スラスタの試作として，ジメチルエー
テルと過酸化水素水のいずれか一方
又は両方を供給する一液式及び二液
式の共用スラスタを設計し，製作した． 

 過酸化水素分解触媒の選定・性能試験
として，幾つかの有望な候補のオープ
ンカップ試験を行い，ヒドラジン分解
用触媒である２種類の触媒が最適で
あると結論付けた． 

 スラスタの噴射試験として，上記推進
系ブレッドボードに上記スラスタを
接続し，推進剤を供給して一液式及び
二液式でのそれぞれの作動試験を行
い，推進性能を取得した．又，推進系
ブレッドボード上の電磁弁のＰＷＭ
制御に際してそのデューティー比を
変化させることで，二液式の場合にお
ける燃料と酸化剤の混合比を可変と
することが可能であることを確認し
た．今回二液式での作動では着火は試
みていないものの，スラスタには燃焼
室が備えられており，点火のためのス
パークプラグの接続も可能であった． 

以上より，次世代超小型衛星への搭載が期待
される推進系について，低価格且つ簡便な取
扱の一液式／二液式共用推進系の成立性を
示すことが出来た． 
 以下に詳細を述べる． 
まず，燃焼室での噴霧化を向上させるため

に，触媒槽の形状変更及び燃焼室前段の触媒
槽出口部に配置するエジェクタ及び触媒槽
の形状の再設計を行った． 
触媒槽の形状変更を行った．本研究で酸化

剤として使用する過酸化水素は触媒と反応
させることで酸素と水蒸気に分解し，その時
に所定の内圧下で 140℃程度まで発熱する．
その一方で燃料である DME は供給時には－
20℃の液体である．この温度差を利用し，内
側に過酸化水素，外側に DME を流す．このこ
とにより過酸化水素の触媒反応時に発生す
る熱を利用し， DME の温度を効率的に上昇さ
せ，触媒槽の内圧を上げることで燃料の微粒
化を促すために，触媒槽を二重円筒構造にし，
エジェクタの直前で燃料と酸化剤を混ぜる
内部混合式噴射器（Fig. 1）を採用した． 
 

 
図８ 内部混合式噴射器 

噴霧粒径の決定を行った．DME はザウタ
平均直径（SMD）が 40[μm]以下から噴霧燃
焼を起こすことが実験から分かっているの
で，本推進系のインジェクタでは燃焼室で推
進剤のSMDが20[μm]となるように設計を行
う． 
本推進系ではイグナイタにスパークプラ

グを使用する．スパークプラグの出力は
0.1[mJ]オーダーであるので，この出力で着
火可能であることを確認する．ここでは確実
に着火させるためにスパークプラグの出力
を 0.01[mJ]としたときに着火可能な燃料の
SMD を算出する．最小着火エネルギ minE と
SMD との関係は以下の式で表されるので，
最小着火エネルギにスパークプラグの出力
0.01[mJ]を代入する． 

( )0

3

min 6
TTCSMDE fp −= ρπ

  
(1) 

ここで燃料密度 ρ =6.23[kg/m3]，定圧比熱

PC =3.06[J/kg･K]，推進剤温度 fT =350[K]，
初期温度 OT =300[K]である． minE =1.0×
10-5[J]を代入すると SMD＝0.27[mm]となる．
よって，SMD が 20[μm]となれば本推進系で
使用するスパークプラグの出力でも十分着
火できることが分かったので，本推進系のエ
ジェクタでは燃焼室で推進剤の SMD が
20[μm]以下となるようにエジェクタの設計
を行う． 
 噴孔面積の決定を行った．触媒槽では内部
混合式噴射器を使用するので，以下の実験式
及び近似式により設計を行った． 
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ここで，液体質量流量 Lm ，気体質量流量 Gm ，
気体の定圧比熱 CPG=912[J/kg・K]，気体の
定積比熱 CνG=655[J/kg・K]，噴孔面積 a[m2]，
補正係数 ε，液体の比熱 CL=2990[J/kg・K]，
比熱比 κ，流量係数 C=1，ガス定数 RG=259.8 
[J/kg・K]，混合室温度 TCB=343.15[K]，混合
室圧力 PCB=536.89[kPa]である．これらの式
からザウタ平均直径（SMD）を 20[μm]とす
ると，噴孔面積は 9.1×10-7[m]となる．よっ
て，エジェクタの噴孔数を 1（単孔）とする
と噴孔直径は約 1[mm]，6（多孔）とすると
噴孔直径は約 0.4 [mm]となった（図９）． 



 

 

 
図９ 製作したエジェクタ 

（左：１穴（単孔），右：６穴（多孔）） 
 
 以上を踏まえ，噴霧粒径測定試験を行った．
以上のようにして設計したエジェクタの性
能評価を行うため，PDPA（Phase Doppler 
Particle Analyzer：位相ドップラ粒径測定
装置）を使用し，エジェクタから噴射される
液滴の粒径測定を行う．また，粒径計測では
安全上の理由から過酸化水素と DMEを噴射で
きないため，ウェーバー数 We とレイノルズ
数 Reをほぼ一致させた摸擬流体として 40wt%
グリセリンとアルゴンの混合流体を使用す
る．DME/過酸化水素と摸擬流体の物性値を表
１に示す．今後，PDPAによる試験を行うこと
で，設計・製作したエジェクタが噴霧燃焼を
させるのに十分小さな粒径を噴射できるこ
とを確認する． 
 

表１ 各流体の物性値 

 
 
 次に，供給系について試作を行った．本研
究開始以前に製作した推進系ブレッドボー
ドモデル（BBM）を図１０に，本研究で製作
した BBM を図１１に示す．両 BBMに共通する
特徴として，供給系の要素数を可能な限り減
らすことで超小型衛星にも搭載できる供給
系になっていることが挙げられる．両者の相
違点として，昨年度の噴射試験では DMEの蒸
気圧が雰囲気温度の低下により 2～3atm程度
まで低下して推進剤の供給がうまく行えな
かったことを受け，今年度は試験条件を一定
で行うために加圧ガスを設置し，調圧式に変
更したこと，推進性能測定や O/Fの確認をす
るため流量計を設置したことが挙げられる． 

 

 

図１０ 本研究開始以前に製作した BBM  
 

 

 

図１１ 本研究で製作した BBM 
 
 以上の BBMを用いて流量測定試験を行った．
確実に着火を行うため PWM 制御での電磁弁
（OTHV，FTHV）の開閉に対する推進剤流量を
測定した．過酸化水素での計測結果例を図１
２に示す．噴射開始直後，大きな流量が一瞬
流れているのは電磁弁からスラスタ本体ま
での間の配管を過酸化水素が充填している
ためである．流量が 0[g/s]になる約 10 秒前
からはタンク内に過酸化水素がほとんど残
っていないため流量が減少しているものと
思われるので流量測定の範囲からは除外し
た． 



 

 

 
図１２ 計測結果例 

（過酸化水素，Duty比 40%） 
 
次に過酸化水素，DME，DME/過酸化水素で

の流量測定結果をそれぞれ図１３から図１
５に示す． DME/過酸化水素の流量測定試験
では FTHV と OTHV の Duty 比を決定するため
の予備試験として，両電磁弁の Duty 比を同
じにして試験を行った．試験条件としては加
圧ガスを大気圧も考慮して 5atm とし， PWM
制御の周期を 200[ms]とした．Duty 比は 20%
から 100%を 10%ごとに行い 10%と 90%につい
ては電磁弁の応答時間を考慮して行わなか
った． 

 

図１３ 過酸化水素流量測定結果 

 

図１４ DME 流量測定結果 

 

図１５ DME/過酸化水素流量測定結果 

この結果より，過酸化水素，DME の単体噴射
試験では Duty 比 70%付近までは Duty 比の増
加に対して流量も増加する傾向があるが，
Duty比 80%以上はほぼ一定の値をとることが
分かる．これに対し，DME/過酸化水素では
Duty 比に関係なく流量は一定の値をとるこ
とが分かる． 
 
 触媒の選定を行った．本研究の推進系では
過酸化水素は触媒により分解されて酸素と
水蒸気になる．触媒の選定においては表２に
示す TANAKA-1/2，Catalyst-S/K の４つを候
補とし，その性能評価を実施した．ここで
TANAKA-1及び 2は白金及びパラジウムの触媒
であり，いずれも金属ハニカム担体を有する．
Catalyst-S及び Kはイリジウムの触媒である．
それぞれの分解性能評価試験の結果につい
て，分解割合を図１６に，温度履歴を図１７
に示す．以上の結果より，Catalyst-Sを本研
究では用いることとした． 
 

表２ 候補となる触媒 

 

 

図１６ 分解性能評価試験・分解割合 

 

図１７ 分解性能評価試験・温度履歴 
 
 以上のスラスタ，推進系 BBM及び触媒を用
いて噴射試験を行った． 



 

 

 まず一液式推進系の噴射試験を行った．推
進剤タンクは窒素ガスにより５気圧に加圧
して推進剤を排出する．BBM の内，酸化剤系
統のみを用いて過酸化水素をスラスタへ供
給し，スラスタ内の温度と圧力及び推進剤流
量を測定した．電磁弁の PWM による Duty 比
を 20～80%及び 100%に調整して測定を行った．
その結果から推進性能の見積もりを行った
ものを表３に示す．なお，比熱比，C*効率及
びノズル効率をそれぞれ 1.3，0.9 及び 0.8
と仮定した． 
 

表３ 一液式噴射試験結果 

 

 
 続いて酸化剤と燃料の供給割合である O/F
について，酸化剤系統と燃料系統の Duty 比
を変化させてそれぞれの流量を求める O/F確
認試験を行った．ここで DME は大気圧下にお
いてその燃焼限界は 27%であるため，着火の
ために必要な O/F は 1.45 以上である．これ
により二液式での着火のために設定すべき
Duty比の組み合わせが決定される． 

表４ O/F確認試験 

 

 
(3) 2010 年度には以下の事項を達成した． 

 前年度に試作したスラスタの噴射試験

を行い，これにより得られた結果を元

に，推進剤の効率的な噴霧化を実現す

る内部混合指揮噴射器と，安定した燃

焼を実現する燃焼室形状を有するスラ

スタの製作を行った．まず推進剤の噴

霧化について計測を行い，噴霧粒径40

μm以下を目指したところ，大部分が20

μmであり，平均粒径では40μm以下を

実現していることを確認した．次に二

液式噴射試験を行い，着火特性を取得

した．その結果，着火には成功したも

のの，継続的な燃焼を実現するための

保炎について改善の余地があることが

分かった．又，微小重力下で液体の推

進剤を供給するためのブラダの選別を

行い，その貯蔵性能について試験を行

った．この結果を受けて超小型衛星搭

載を目指した推進系要素の選別を行い

，容積及び重量の点で超小型衛星に十

分搭載可能なブレッドボードの設計を

行った． 

 二液式での推進剤である中濃度過酸化

水素水とジメチルエーテルの供給割合

を様々に変化させて着火特性を取得し

た．その結果，着火に成功する混合比

の範囲を取得した． 

 超小型衛星内で用いられる通信規格で

あるRS-232CやI2Cに準拠した電子系の

設計を行った．尚，今後利用が想定さ

れるRS-422にも対応出来るよう，

RS-232CとRS-422の変換基板の選別も

併せて行った． 

 以上の結果より，平成 23 年度に実施予定
の推進系モジュールの製作に向けた知見を
得，これを今後の設計に反映させる．  
以下に詳細を述べる． 

 一液式・二液式のいずれの作動も行える推
進系を実現するために，前年度に製作したス
ラスタ及び推進系 BBMを用いて二液式での着
火試験を行った．  
 まず，一液式での作動時の推進性能を取得
した．試験装置を図１８に示す．スラスタは
真空槽内に設置された推力測定装置に取り
付け，減圧下で噴射行い推力を測定する．こ
れにより得られた推進性能結果を表５に示
す． 

 
図１８ 推力測定試験装置 

 
表５ 推進性能結果 

 
 
 次に二液式での作動について，スラスタか
らノズルを取り外した状態での着火を試み
た．これはスラスタ内圧が高くなり過ぎるこ
とにより推進剤の供給が阻害される恐れが



 

 

あったためである．その結果，図１９に示す
ように着火に成功した．火炎は比較的暗色で
形成されたがこれは DMEの特性によるもので
ある．しかしながら火炎は数瞬後に吹き消さ
れることが行った．着火から火炎の吹き消え
までの時間は，推進剤流量を変化させること
である程度調整することが出来た．その原因
として，推進剤の供給によるスラスタ内での
推進剤流速が火炎伝播速度を上回ったこと
が考えられる．これは火炎を維持するために
は何らかの流速制限機構をスラスタに設け
る必要があることを意味している． 

 

図１９ ノズル無しでの二液式着火試験 
 
 次に，ノズルを取り付けた状態での着火試
験を行った．しかしながらこの場合，着火を
成功させることは出来なかった．これは，ス
ラスタ内での着火を起こすための火花放電
を行うスパークプラグが，推進剤内に含まれ
る水蒸気により電極間に水滴が付着し，放電
を行うことが出来なくなったためであると
考えられる．推進剤が理想的に混合している
場合，着火による温度上昇で水蒸気が液体に
なることはないものの，実際にはそうではな
いために，低温の DMEと分解後の高温の酸素
及び水蒸気は実際には 80℃程度でスラスタ
内に供給されていることが分かった．従って，
着火には成功したものの，保炎のためには改
善が必要である． 
 以上の結果を踏まえ，改善を施したスラス
タを試作した（図２０）． 

 

図２０ 改善されたスラスタ 
 
 このスラスタを推進系 BBMに接続して二液
式作動での燃焼試験を行った．その結果，継
続した燃焼に成功した．その時の推進剤の質

量流量履歴及び圧力・温度履歴図２１及び図
２２に示す．この試験では最初に着火装置で
あるスパークプラグを入れ，次に酸化剤であ
る H2O2 を供給し，その約 4 秒後に燃料であ
る DMEの供給を開始した．図２１と図２２で
は酸化剤の供給開始時刻を 0 秒とした．また
温度計には B 型熱電対を使用しており，0～
1800 ℃まで測定可能だが，データ収集装置
の関係上，測定範囲は 400～1800 ℃となって
いる．両推進剤供給後，燃焼室圧が上昇し，
供給開始から約 3 秒後で燃焼室温度が 800～
1000 ℃となった．また図２１から 80 秒以降
で H2O2 が無くなったことがわかり，図２２
より 90 秒付近で温度と圧力が減少している
ことがわかる．このことから本試験では両推
進剤の供給開始から約 3秒後に着火し酸化剤
が無くなるまでの約 85 秒間，燃焼していた
ものと考えられる． 35 秒付近を見ると図２
１では両推進剤の質量流量が急激に増加し，
図２２では燃焼室圧力が低下しており，燃焼
室温度も一時的に 650 ℃程度に下がってい
ることが分かる．しかし，質量流量が増加し，
燃焼室圧力の減少後も燃焼室温度は 800～
1000 ℃を保っていることが分かり，燃焼室
で何か変化があったものの燃焼は継続でき
ているものと考えられる．試験後に燃焼室や
燃焼触媒の確認を行ったが変化は見られず，
触媒が高温などによるシンタリング（焼結）
も起きていなかった．以上により，更に安定
した燃焼作動を実現するための研究が引き
続き行われる必要があると言える． 

 

図２１ 燃焼試験質量流量履歴 

 

図２２ 燃焼試験圧力・温度履歴 



 

 

(4) 2011 年度には以下の事項を達成した． 
 超小型衛星は 50cm 角の衛星構体を前

提とした．外径 10cm×長さ 20cm のタ
ンク（内容積約 1200cc）を２個有し，
一液式の場合は両方に中濃度過酸化
水素水を，二液式の場合は一方に中濃
度過酸化水素水，もう一方にジメチル
エーテルを充填する共用推進系とし
た．タンク内部にはそれぞれブラダを
有し，タンクとブラダの間隙に充填さ
れた押しガスによって推進剤をスラ
スタへ排出する．その作動試験を行い，
押しガスによって液体推進剤が完全
に排出され，又，電磁弁によってその
流量を調整することが可能であるこ
とを確認した． 

 超小型衛星への搭載を検討し，上記①
に記載の推進系の占有容積は縦横
25cm×高さ 10cm となった．尚，スラ
スタはこの容積内に収めることを想
定しているが，衛星内機器配置によっ
ては推力軸を衛星重心に合わせるた
めにスラスタのみ分離することも可
能である．又，推進剤の特性より本推
進系の熱環境条件は-50℃～40℃とな
る．又，具体的な適用例である宇宙ミ
ッションを提案した． 

 上記①の推進系のための電子系を試
作し，基本的な動作のためのソフトウ
ェアを作成した．この電子系はＣＰＵ，
推進系制御回路，圧力計電源回路，セ
ンサ計測回路，通信用インタフェース
から成る．スラスタへの推進剤流量は
推進系制御回路から出力されるパル
ス幅モジュレーションによる波形の
デューティー比に比例することを確
認した．通信用インタフェースは
RS-232Cに準拠したが，変換 IC（MAX485
など）によって RS-422 への変換は容
易に可能である． 

以下に詳細を述べる． 
 超小型衛星に搭載可能な占有容積を有す
る推進系を試作した．図２３にその外観を示
す．尚，電磁弁等は地上用途のものを使用し
ている．ここで配管の取り回しについては，
衛星毎にスラスタ位置が異なる可能性があ
るためその都度最適化を行う必要があると
考えられると共に，これはある程度自由度を
有することが出来る．従って試作においては
配管及び電磁弁の配置については特に最適
化を行っていない．推進系において最も容積
を取るものは推進剤タンクであり，更には超
小型衛星の開発予算に見合う程度の製作費
であることも同時に要求される．以上を踏ま
え，推進剤タンクは，大型衛星で採用される
ことの多い CFRP 製やチタン製ではなく，ア
ルミ合金製のものとし，内部に過酸化水素や

DME に適合するブラダとして市販用途のもの
を採用した． 

 

図２３ 超小型衛星搭載用推進系 
 
 この推進系を作動させ，又，センサでの計
測を行う電子系を設計し，製作を行った．図
２４にその外観を示す．この電子系を用いて
前述の超小型衛星搭載用推進系の作動が行
えることを確認した．本電子系は RS-232C に
準拠しているが，変換 IC を介することで
RS-422 等への変換は容易に行うことが出来
る． 

 

図２４ 電子系 
 
 以上の推進系を用いて実施可能な超小型
衛星のミッション例を考案した．そもそも超
小型衛星はロケットに搭載するメイン衛星
に対して，その余剰空間を利用したピギーバ
ックとして打ち上げられることが多い．従っ
て，メイン衛星からの要請により超小型衛星
が付近に存在することが禁止される場合に
は，超小型衛星は自らの推進系でその軌道を
変更する必要がある．ここではメイン衛星か
ら離れると共に，メイン衛星と同じ軌道では
あるがメイン衛星とは位相を 60°ずらすミ
ッションを考える．このようなミッションは
極めて需要が多いと考えられる．この位相ず
らしの実現のためには２段階の操作を経る．
まず第１段階として超小型衛星は推進系に
より加速を行い，図２５における待機軌道へ
遷移する．これにより超小型衛星の軌道周期
はメイン衛星より若干長くなるため，周回毎
にメイン衛星との位相が大きくなって行く．



 

 

第２段階では所定の時期に超小型衛星は減
速を行い，元の所定軌道へと遷移する．これ
によりメイン衛星と超小型衛星とは同じ軌
道を回るが，位相が 60°ずれた状態としてミ
ッションを完了する．この他にも「デブリの
ゼロ衝突空間構想」を実現するミッション提
案も行っている． 

 

図２５ ミッション例 
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