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研究成果の概要（和文）： パルスデトネーションスラスタ（PDT）は、筒状燃焼器内でデトネーション波（超音
速燃焼波）を間欠的に生成することで間欠的な推力を取り出す、姿勢制御システムである。従来の1液および2液
スラスタと比べて、繰り返し精度の高いインパルス生成、推力応答性の向上、周波数制御による推力スロットリ
ングが可能である。
　本研究では、JAXA観測ロケットS-520-31号機を用いて実宇宙空間でのPDT作動を実施した。その結果、2ヘルツ
で5サイクルのPDE作動を3回（計15回のPDEサイクル）を試み、93%の成功率を達成した。また、1サイクル当たり
のインパルスは5％以内の高い繰り返し精度であった。

研究成果の概要（英文）：　A pulse detonation thruster (PDT), in which detonation waves (hyper sonic 
combustion) are produced intermittently, is a reaction control system for small satellite.  PDT can 
achieve (1) high-accurate small impulse, (2) high-response thrust generation, and (3) thrust 
throttling by controlling the operating frequency.
 This study conducted the PDT operation demonstration in space by using JAXA/ISAS sounding rocket 
S-520 No. 31. As the results, success rate of PDT operation was 93% and　the impulse repeatability 
was less than 5%. 

研究分野： 航空宇宙推進エンジン

キーワード： デトネーション　デトネーションエンジン　人工衛星姿勢制御

  ２版

令和

研究成果の学術的意義や社会的意義
　本研究では、パルスデトネーションスラスタ（PDT）が実宇宙環境で作動することを世界で初めて実証した。
また、PDT作動によってロケット機軸周りの角速度を変化させることを示した。より高精度な衛星姿勢制御が期
待できるPDTの作動実証は、大きな社会的意義を有する。また、間欠燃焼であっても燃焼器出口の絞りを設ける
ことでPDTが作動し、想定通りの推力の生成を確認できた。実ミッションに向けた小型高性能のための作動モデ
ルを構築できた点で学術的意義は高い。

※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。
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１．研究開始当初の背景 
 従来の小型人工衛星の姿勢・軌道制御には高い着火信頼性と長期間運用の観点で長らく触媒
１液、自燃性２液式スラスタが利用されてきた。一方、近年の人工衛星の超小型化・ミッション
高度化に対して、新しい姿勢制御系が求められている。パルスデトネーションスラスタ（PDT）
は、筒状燃焼内で以下の過程を繰り返すことで間欠的な推力を生成する：（1）推進剤の充填、（2）
推進剤の着火、（3）デトネーション波遷移と高圧既燃ガスの生成、（4）掃気ガスによる残留既燃
ガスの排出。PDT は、従来のスラスタの定常燃焼方式と異なり、高速燃焼波であるデトネーショ
ン波を用いた間欠燃焼方式である。そのため、繰り返し精度の高い力積の生成、高い推力応答性
（入力信号に対する実際の推力生成までの時間応答性）、PDT 作動周波数の制御による推力可変
が利点として挙げられる。本研究では、2013 年に 4 気筒 PDT の飛行試験を実施し、6 自由度下
での安定した PDT 作動および推力重量比 2.5 を達成した[1]。しかしながら、定常燃焼方式と異
なり、真空環境下での PDT 作動および推進性能は実証されていなかった。 
 
２．研究の目的 
 本研究では、以下の 2 つ目的を設定した。 
（1）実宇宙環境下での PDT 作動の実証 
 間欠燃焼方式である PDT は、真空環境下では推進剤を充填した瞬間に真空環境に流出し、燃
焼器内に推進剤を保持することができない課題があった。本研究では、燃焼器出口にスロートを
設け、本研究が独自に開発した準バルブレス方式と組み合わせることでスロート部での定常チ
ョーク条件を維持する手法を提案した[2]。本目的では、実宇宙環境下においても燃焼器内推進
剤圧力を保持し、PDT 作動を達成できることを実証する。また、PDT が生成する間欠的な推力で
ロケット機体の姿勢を制御できることを実証する。 
 
（2）推進剤流出を最小限とする新しい PDT 作動原理の提案と評価 
目的（1）は、実宇宙環境下での PDT 作動実証に特化している。しかしながら、準バルブレス

方式では、大量の酸化剤が推力に寄与しない課題がある。本目的では、より推進剤を効率的に消
費する新しい PDT 作動を提案し、その妥当性を立証する。 
 
３．研究の方法 
 目的（1）に対して、JAXA 観測ロケット S-520-31 号機を用いて実宇宙環境下での作動実証を
行う。図 1 に準バルブレス PDT のサイクル図を示す[3]。まず過程（1）では酸化剤（図中の淡青
色）が定常的に燃焼器に供給され、燃焼器出口のスロートにて流れをチョークさせる。これによ
り、燃焼器圧を周囲圧力（真空）よりも高く維持する。続いて過程（2）では、燃料を酸素定常
流れ中に間欠的に注入しその下流に推進剤（図中の青色）を生成する。その後、過程（3）にて
推進剤を点火しデトネーション波へ遷移させる。過程（4）にて高圧既燃ガス（オレンジ色）を
排出し推力を獲得する。ロケット機軸周りの角速度を変化させるため、本 PDT は S 型形状をし
ており、反時計回りの偶力を生成する。 
本 PDT を観測ロケット S-520-31 号機に搭載し、高度約 100 km にてロケット本体と PDT を含

む PI 部を分離、高度約 240 km にて 2Hz で 15 サイクルの PDE 作動を実施した。 

目的（2）では、目的（1）の達成を経て、より推進剤損失の少なく、かつ推力応答性のより PDT
作動方式を提案する。また、本目的に対して、目的（1）で構築した準定常推力予測モデルを発
展さる。具体的には、スロート断面積と燃焼器流入推進剤量をパラメータとして、推進剤損失量
と推力応答性のトレードオフ関係を定量的に評価し、本作動手法の有効性を示す。また、本モデ
ルの妥当性を窒素ガスを用いたコールドフロー試験にて検証する。 
 

 

図 1 準バルブレス PDE サイクル図[3] 



４．研究成果 
目的（1） 
 図 2にフライト試験で得られた PDT燃焼器内部圧
力の時間履歴を示す。最初の圧力の立ち上がりは酸
素が燃焼器内に供給されたことを示している。その
後の間欠的な圧力の立ち上がりは燃料が供給された
ことを示しており、その後に圧力の急峻な立ち上が
りはデトネーション波の発生を示している。本フラ
イトデータから、PDT が実宇宙環境下で作動したこ
とが実証された。 
 図 3 に、燃焼器内に設置した高応答圧力センサで
取得された圧力の時間履歴を示す。デトネーション
波の発生が確認された 14 サイクル分を重ねている。
本結果から、PDT作動によって生成された力積は 5％
以内の精度で一致したことが示された。また、ロケ
ット機軸周りの角速度が PDT作動によって減少した
ことも確認された。 
 以上の結果から、本研究によって宇宙空間での
PDT 作動が実証された。 
 
目的（2） 
 小型人工衛星に搭載可能な小型電磁バルブ（高砂
電気工業社製）を用いた PDT を製作し、準定常作動
モデルを構築した。計算の結果、推進剤流入質量流
量に対して燃焼器出口のスロート直径を適正に設定
することで点火前に燃焼器外に流出する推進剤質量
を 10％以下に抑えることが示唆された。また、推力
応答性の指標であるセントロイドタイムは 20～30 
ms になると見積もられた。従来の 1 液式スラスタ
の推力応答性が 200 ms 程度であるため、推力応答
性が格段に向上できる可能性がある。 
上記のモデルの妥当性を検証するため、窒素ガスを
用いたコールドフロー試験を実施した。筒形燃焼器
の直径および全長は 7.0 mm および 126 mm とし、
スロート直径は 0.6 mm、1.0 mm および 1.4 mm と
変化させた。背圧は 55 kPa で一定とした。窒素供給
流量は、120 mg/s から 350 mg/s まで変化させ、窒
素供給時間は 100 ms で一定とした。実験の結果、実験的な燃焼器内部圧力の時間履歴はモデル
予測値とおおよそ一致した。また、燃焼器内最大圧力は 30％以内で一致した。 
 
 以上の通り、従来のスラスタと比較して PDT の繰り返し精度の高い力積の生成（目的 1）お
よび高い推力応答性（目的 2）を実験的に示した。今後、推進剤を用いた PDT 燃焼試験を実施
し、比推力およびセントロイドタイム等の推力性能を評価する予定である。また、本 PDT シス
テムによるフライト試験を実施し、システム成立性と高い機動性を実証することを目指す。 
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図 2 PDT 燃焼器内圧力の時間履歴 [3] 

 

図 3 高応答圧力センサの時間履歴（計
14 サイクルを重ねて表示）[3] 
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