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研究成果の概要（和文）： 
本研究は、環境適合性を有する高性能の小型宇宙用液体推進機の実現を目指す。電気エネル

ギーを利用した支援燃焼を適用することにより、比推力（燃費）に優れるが推力が小さい電気

推進機モードと、比推力は電気推進機モードに劣るも高い推力を得られる化学推進機モードと

を有するデュアルモード推進機を実現するのである。本研究課題では、その作動の実証と性能

の評価を実施した。 
 
研究成果の概要（英文）： 
 The author designed a new liquid propellant thruster using Joule heating assisted combustion in 
order to develop dual-mode space propulsion device that has enhanced performance. Assisted 
combustion allows the thruster to have two modes: electric propulsion mode where the thruster 
yields relatively high specific impulse and low thrust, and chemical thruster mode where it provides 
high thrust and low specific impulse. In this study, a prototype was tested in order to evaluate 
performance of the designed thruster.  
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１．研究開始当初の背景 
 超小型人工衛星は、汎用品を用いて搭載機
器を比較的容易に製作でき、打ち上げなどが
非常に低コストであることから、大学や中小

企業等が積極的に開発を進め地球軌道上に
実機を投入し作動を実証するに至っている。
今後、このような人工衛星を用いて比類のな
い高度なミッションを展開するには、高機動
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図 1 亜酸化窒素を酸化剤、エタノールを燃料
としたときの提案する推進機の模式図。 
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な位置・姿勢制御の両方が必要であるため、
推力制御が可能な高推力の小型ロケット推
進機が渇望されている。 

しかし、小型ロケット推進機の研究は未だ
に少なく超小型人工衛星は弾道飛行に甘ん
じているのが現状である。これまでに固体推
進薬を用いた小型ロケット推進機の研究が
なされて来たが、固体推進薬は一般に着火性
が低いため性能よりも着火性が優先され、結
果として推力と比推力が低くなっている。さ
らに、燃焼が自律的に持続するため推力制御
が非常に困難である。この他にも液体推進薬
を用いた研究も行われているが、多くは液体
推進薬の分解反応を利用しているため比推
力は低くならざるを得ない。さらに、燃焼反
応促進用の粒状触媒は、熱により微粉化する
ために信頼性が低下するという問題がある。 
 また、これまでに、宇宙機の姿勢制御用推
進機や打ち上げ用ロケットのサイドジェッ
トとして、ヒドラジンを推進薬とした一液式
液体推進機が利用されてきた。ヒドラジンは、
分子式 N2H4 で表される無色透明の液体であ
り、これまで多くの飛行実績を有する。その
一方で，ヒドラジンは反応性が強く毒性を有
する。そのため、近年では、グリーンプロペ
ラントと呼ばれる環境適合性に優れる低毒
性の液体推進薬の研究が進められている。 
 
 
２．研究の目的 
 研究代表者は、以上の現状に鑑み、超小型
人工衛星のミッションの高度化に資する超
小型ロケット推進機に関して鋭意検討を行
った結果、液体推進薬が高比推力化や推力制
御を容易に実現できることに着目し、高性能
の液体推進薬の燃焼を電気的な加熱によっ
て支援する高比推力で制御性に優れた小型
ロケット推進機を提案する。支援燃焼を用い
ることから、これまで用いられてきた触媒が
不要となり、推進薬をこれまでよりも自由に
選定できるようになる。そこで、宇宙環境の
適合性や推進機の性能を両立する液体推進
薬を選定する。本研究ではその作動の実証お
よび性能を評価する。 
 
 
３．研究の方法 
 本研究で実現する推進機は、推力制御など
が容易である液体推進機とする。また、信頼
性向上のために、従来用いられてきた触媒を
用いず、図 1 のように熱面やプラズマなどの
高温熱源を用いて燃焼を維持・安定化させる
のである。さらに、熱源を電気推進機として
利用することにより、「高比推力・低推力」
の電気推進機モードと「低比推力・高推力」
の化学推進機モードを実現し、ミッションの

自由度の向上に貢献する。 
 環境適合性や貯蔵性に鑑みて、亜酸化窒素
（N2O）／エタノール、ヒドロキシルアンモ
ニウムナイトレート(HAN)／ジメチルエーテ
ル（DME）の二種類の推進薬を選定し、提案
する燃焼支援を用いたデュアルモード推進
機に適用する。 
 酸化剤である N2O は、笑気ガスとも呼ばれ
食品添加物に使用されていることからも分
かるように無毒で、腐食性がなく長期保存も
可能である。また、凝固点は-90.9℃であり、
常温で蒸気圧が 5 MPaで有るため液体として
タンクに貯蔵することが可能である。また、
エタノールと N2O にハイパゴリック性（自燃
性、接触するだけで燃焼が開始する性質）が
無いことから、N2O の蒸気圧により N2O 自体
やエタノールを推進機に供給できるため、押
しガス(pressurant)が不要となり推進システム
の簡素化を実現できる。すなわち、提案する
推進機は、エタノールを燃料、N2O を酸化剤
とする 2 液式ロケット推進機ではあるが、
pressurant が不要であるため、配管系等は一液
式とほぼ同等である。また、燃料成分である
エタノールは、 N2Oと同様に入手性に優れ、
腐食性・毒性がなく、凝固点も-114 ℃と低く
宇宙空間で凍結しないことから貯蔵が容易
である。 
 一方、HAN/DME 推進薬も N2O/Ethanol 推
進薬と同様な長所を有する。DME は、分子
構造式が CH3-O-CH3のエーテルであり、凝固
点が-143 ℃、沸点が -54 ℃、常温下における
蒸気圧は 6 atm である。そのため、宇宙空間
においても液体として保存が可能であり毒
性が無く反応性も低いことから貯蔵性に優
れ、温度調整によって液体・気体のいずれの
状態でも供給可能である。また、2 つの炭素
原子は酸素原子を介して結合しており炭素
原子間の直接の結合が無いことから化学反
応に際して煤の発生が少ない。現在、DME
はその合成方法や応用に関する研究開発が
積極的に行われ、冷媒や燃料として工業的に
利用されるに至り入手性も向上している。 
また、酸化剤である Hydroxyl Ammonium 

Nitrate (HAN)水溶液は、LP-1846 などの液体



 

 

図 4 DMEアークプラズマ源を推進機として作
動させたときの推力、推力室圧力、放電電圧、
放電電流の時間変化。（DME 流量: 60 mg/s, 放電
電流 13 A） 
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図 5 DMEアークプラズマ源を推進機として作
動させたときの、各放電電流における推力、比
推力の特性。 
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図 2 亜酸化窒素を酸化剤、エタノールを燃
料としたときの化学平衡計算により算出した
断熱火炎温度と理論比推力。 

図 3 HAN を酸化剤、DME を燃料としたとき
の化学平衡計算により算出した断熱火炎温度
と理論比推力。 
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発射薬に用いられた実績があり重量濃度は
最大 85%に達する。毒性が無く材料への反応
性もヒドラジンに比して低く、凝固点は約
-50 ℃であり宇宙空間における温度管理が容
易になるなど貯蔵性にも優れている。以上の
長所を有することから触媒を用いた従来型
の一液式推進機に HAN 系推進薬を適用する
研究も行われてきた。さらに、HAN 水溶液と
DME とにハイパゴリック性がないことを利
用して、HAN 水溶液供給に DME を pressurant
として用いることも可能であり推進システ
ムの簡素化を実現できる。 
 以上の 2 種の推進薬を利用して、提案する
デュアルモード推進機の作動実証試験と性
能評価試験を行った。化学推進機モードでは、
燃焼の完了度を示す C*効率で性能を評価し、
電気推進機モードに関しては、真空容器と推
力測定装置を試作し、この中で作動試験と性
能評価試験を実施した。 
 
 
４．研究成果 
(1)各推進薬の理論性能評価 

N2O 酸化剤と Ethanol 燃料の比率を変化さ

せたときの理論比推力と断熱火炎温度を化
学平衡計算により算出した。この結果を図 2
に示す。図のように最大の比推力は、当量比
（O/F=5.7）よりも燃料過多の O/F=4 程度で
得られ約 280 s となった。これは、エタノー
ルには多くの水素原子を含むことから、エタ
ノールの増加に伴って燃焼ガスの平均分子
量が減少し比推力が増加するものと考えら
れる。 
 一方で、HAN/DME を推進薬とした場合、
図 3のように、当量比φ=1 近傍で理論比推力、
断熱火炎温度が最大となっていることが分
かる。この時の比推力も 280 s である。 
 以上のように、提案する推進機の理論比推
力は 280 s 程度であり、従来型の宇宙用液体
推進機に遜色ないと言える。 
 
 (2)電気推進機モードの作動実験 
①プラズマ熱源を推進機としたときの様子 
 HAN/DME を推進薬としたとき、電熱支援
燃焼用の高温熱源はそのまま電気推進機と
して作動可能である。そこで、アークプラズ
マ源を単体として作動させて、その性能を評
価し、電気推進機モードでの作動を確認した。



 

 

表 1 PDPA の測定結果。 

 HAN 
/DME 

N2O 
/Ethanol 

Sauter 平均直径 
D32, μm 40.0 12.5 

液滴の移動速度, 
m/s 15.0 68.5 

※流量等は推進薬により異なる。 

図 6 ジュール熱により N2O 高温ガスを生
成し燃焼支援を行ったときの放電電圧、放
電電流、燃焼室圧力の時間変化。 

表 2 PDPA の測定結果から算出した液滴の
燃焼完了に要する時間と燃焼完了までに
移動した距離。 

 HAN 
/DME 

N2O 
/Ethanol 

燃焼時間, ms 7.6 0.16 

燃焼完了までに
液滴が移動する
距離, mm 

120 11 

 

図 7  作動中の推進機の様子。（N2O 酸化剤、
Ethanol 燃料を使用、O/F=5.7） 

30 mm

図 4 は、DME をプラズマ熱源用ガスとして
用いたときの、プラズマ熱源による推力、そ
の放電電流、電圧、推力室圧力の時間変化で
ある。図のように、定電流電源を利用したた
め放電電流は 13 A でほぼ一定であるが、放電
電圧は 80 V まで上昇したが振動しているこ
とがわかる。また、プラズマ熱源のノズル下
流に現れるプルーム（光芒）も、その長さが
周期的に伸縮していた。このことから、他の
多原子性ガスと同様に放電が不安定になる
ことがわかる。 
 また、推力やプレナム室圧力に着目すると、
放電電圧の変化に伴って若干の変動が見ら
れるが、比較的に安定していることが分かる。 
 
②DME プラズマ熱源の推力と比推力特性 
 DME 流量を変化させたときの、プラズマ
熱源による推力や比推力の変化を図 5 に示す。
図のように、各放電電流の場合において、推
力や比推力は DME 流量の増加に伴って増加
していることが分かる。 
 
(4)化学推進機モードの作動実験 
①噴射器の性能評価 
 同軸型噴射器を試作した。従来、液体どう
しを衝突させて霧化させる衝突噴流型が従
来型の宇宙用小型推進機に適用されてきた。
一方、気体と液体の流速差による剪断力を利
用して霧化する同軸型噴射器は、噴射器の出
口で霧化が完了し燃焼室距離が短くて済む
と言う長所を有する。しかし、従来の小型推
進機では気体推進薬を持たないため用いら
れてこなかった。 

一方で、提案する推進機では、DME や亜
酸化窒素は液化や気化が容易であるため、気

体を得て同軸型噴射器を利用することが可
能となる。そこで、HAN/DME 推進薬、
N2O/Ethanol 推進薬の二種類を試作した同軸
型噴射器に用いることとした。噴射特性は推
進機の性能に大きく影響し、燃焼室の設計に
必要となることから、PDPA(Phase Doppler 
Particulate Analysis、 位相ドップラー粒子分
析)により、噴霧された液滴の Sauter 平均直径
D32と並進速度を計測した。 
 表 1 は、噴射口下流 3 mm の領域において
PDPA により求めた Sauter 平均直径 D32 と並
進速度である。さらに下流において同様な測
定を行ったが、Sauter 平均直径 D32 と並進速
度はほぼ同じであった。以上より、HAN/DME、
N2O/Ethanol の両推進薬は、噴射された直後に
分裂を完了していたといえる。 
 この PDPA の結果と液滴燃焼の理論から必
要な燃焼室距離を算出する。このとき、燃焼
時間は蒸発過程が律速であると仮定し、蒸発
時間を以て燃焼時間とした。直径が D32 であ
る液滴が燃焼に要する時間を算出すると、表
2 のようになる。この燃焼時間に並進速度を



 

 

図 8  N2O/エタノール推進薬を適用したとき
の燃料酸化剤比率と C*効率との関係。θarc は
プラズマ投入角度。 

乗じることにより、燃焼中に液滴が移動する
距離が求まり、HAN/DME の場合は約 120 mm、
N2O/Ethanol の場合は 11 mm を得る。試作し
た推進機の燃焼室長よりも長く、理論的には
燃焼室長は充分であるといえる。 
 
②作動実証実験 
 図 6 は、N2O/Ethanol を推進薬としたときの
放電電圧、放電電流、燃焼室圧力の時間変化
であり、図 7 は作動中の推進機の様子である。
この時は、アークプラズマ熱源を利用して燃
焼支援を行った。 
 図 6 のように、t=-20 s において N2O の供給
を開始すると、推力室圧力が若干であるが増
加している。t=0 s にアークプラズマ熱源を作
動させると、推力室の圧力がさらに増加して
いることが分かる。放電開始から 20 s 後（t=20 
s）に圧力が急激に増加し燃焼が開始している
ことが分かる。 

燃焼が開始してから約 10 s経過した時点で
(t=30 s)、N2O やエタノールの供給を継続した
ままプラズマ熱源の作動を中断した。この後
も燃焼は持続し続け、推力室圧力はほぼ一定
を保っていた。しかし、時刻 t=160 s に突然
消炎し、推力室圧力が急激に低下した。 

以上のように、電気エネルギーによる燃焼
支援を用いた推進機の作動を確認するに至
った。 
 
③C*効率 
 図 8 は、N2O/エタノール推進薬を使用した
ときの O/F と特性排気速度効率（C*効率）の
関係である。C*効率は、推進機の燃焼室内に
おける燃焼反応の完了度を表す指標である。
図 8 のように、電気エネルギーにより得た高
温の N2O ジェットとエタノールジェットの
なす角度θarc=180°の時 C*効率が 40 %まで低
下することがあったが、それ以外では、70～
80 %に達している。しかし、従来型の液体推
進機の C*効率は 90 %を越えていることから、

改善が必要である。 
 このように C*効率が低く留まった理由は
未だ不明であるが、噴射器の噴射特性に合わ
せて燃焼室を設計しており、燃焼室長には問
題が無い（4(4)①噴射器の性能評価を参照）。
よって、電気エネルギーにより生成された高
温ガスと噴霧されたエタノールの混合を促
進するように推進機を改良し、性能向上を図
る予定である。 
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