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Abstract（概要） 

 

A SHP163 of HAN based liquid green monopropellant thruster using discharge plasma has been developed in our laboratory. Now, we 

focused on a method of reaction of monopropellant by electrolytic-decomposition and vaporization and a part of SHP163 without 

external gas. The objective of this study was to experimentally evaluate the influence on the thruster performances by changing the 

combustion chamber volume. In terms of the thrust power ratio, specific impulse and characteristic exhaust velocity efficiency, the 

thruster performances are discussed by considering the thrust and power consumption of the reacted SHP163. As a result, thruster 

performances were improved by use of the smaller combustion chamber volume. In addition, during the firing tests under vacuum 

condition, come out propellant in liquid from nozzle exit, also made quantitative measurements it. 

 

 

記 号 の 説 明 

VC: 燃焼室体積 

LC: 燃焼室長さ 

DC: 燃焼室径 

Pt: 推力電力比 

F: 推力 

I: 電流 

V: 電圧 

ISP: 比推力 

m’SHP163: 推進剤質量流量 

g: 重力加速度 

C*: 特性排気速度 

PC: 燃焼室圧力 

At: スロート径 

CF: 推進効率 

C*
CEA: 理論特性排気速度 

ε: 膨張比 

ηC*: 特性排気速度効率 

X: 未燃の推進剤の割合 

m’saucer: 採取された推進剤量 

TVO: バルブオープン時間 

1. 研究背景 

これまで, 多くの人工衛星や探査機に搭載されている姿

勢制御用一液式スラスタの推進剤には主にヒドラジンが用

いられている. ヒドラジンを用いたスラスタの研究開発は

およそ 70 年前に始まり, 触媒と接触することで反応する簡

素な構造で信頼性も高く実績のあるスラスタである. しか

し, ヒドラジンは発がん性, 揮発性を有する. そのため, 取

り扱いには排気装置のある設備や防護服が必要となり, 使

用するためには一定の設備投資費が必要であるといったデ

メリットを有している. そこで近年, ヒドラジンに替わる低

毒性推進剤を用いたスラスタの研究開発が活発に行われて

おり, 現在では各研究機関において研究段階から宇宙での

実証段階に進みつつある 1-3) . 

日本では , ヒドラジンよりも低毒かつ高性能である

HAN(Hydroxyl Ammonium Nitrate)系推進剤の SHP1631, 4)が

ISAS/JAXAで開発され, 本研究室でも SHP163を用いた研究

を行っている. SHP163 はヒドラジンに比べて低凝固点, 高

密度, 高比推力であることに加え, 高い断熱火炎温度を有す

ることも特徴の一つである. そのため, これまでヒドラジン

に用いていたイリジウム系触媒をSHP163で使用すると高い

断熱火炎温度や高腐食性によって触媒の劣化が確認されて

いる 5) . SHP163 をヒドラジンの代替とするには耐熱性や耐

食性に優れた触媒の開発, または触媒を用いない新たな反

応機構の開発が必須である. 

そこで本研究室では, 放電プラズマを用いた反応機構に

着目し, これまで研究を行ってきた 6-8) . 放電プラズマを用

いることでコールドスタートが可能であるといった長所が

挙げられる. 

 

2. 研究目的  

図 1にスラスタ概略図を示す. 本研究で用いたスラスタは

プラズマの生成に外部ガスを必要とせず, 推進剤の一部を
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直接気化し電離させ, 反応を誘起する機構を有するスラス

タである. 

これまでの研究では, 実験計画法を用いて反応機構内の

各パラメータが推進性能に影響を与える因子の評価を行っ

た.8) 

本研究では先行研究 8)で得られた反応機構の構成を用い

て反応機構下流側の燃焼室に着目した. 燃焼室の体積を径

と長さを変えることで体積を変化させ, 推進性能に与える

影響の評価を行った. また, これまでの実験において燃焼中

にノズルから未燃の推進剤が液体の状態で噴出しているこ

とが確認されている. そのため, これを採取し現状の噴出量

を把握することを目的に定量的な測定を行った. 

 

2. 実験装置, 実験条件 

2.1 スラスタ 

図 2に反応機構の立体概略図を示す. 反応機構には安価で

加工性が良く, 絶縁体であるポリカーボネートを使用して

いる. 透明な材料であるため燃焼試験時に内部の様子を容

易に確認することが可能である. 表 1にスラスタの諸元を示

す. 放電室内径はφ2.0 mm でインジェクタには孔径φ1.0 

mm の単孔噴射型を使用しており, 放電室に対して直角上側

から推進剤の供給を行なっている. 電極はφ4.0 mm のステ

ンレス製であり端面は平な形状となっている. 電極ギャッ

プは軸方向に 4.0 mm としている. そして, 反応機構の下流

側に燃焼室およびノズルを取り付けている. 本研究では燃

焼室の長さおよび径をパラメータとすることで体積を変更

している. 本研究で使用した各燃焼室の諸元を表 2 に示す. 

燃焼室Ⅳは先行研究で用いていたものと同様である. ノズ

ルはそれぞれスロート径φ1.2, 膨張比ε=11 のコニカルノ

ズルを使用している. 

 

2.2 実験装置 

図 3に実験概略図を示す. プラズマの生成には直流安定化

電源(2 kV, 0.8 A)を用いており本実験ではアノードに 800 V

を印加し, 最大電流値は 0.8 A に設定して行った. 電圧, 電

流の測定にはそれぞれ電圧, 電流プローブを使用している. 

燃焼試験は真空チャンバー内で 100 Pa 程度まで減圧した環

境で行なっているが, 腐食性のある推進剤を使用している

ため試験中は真空ポンプの作動を止め, ゲートバルブを閉

じた状態で試験を行っている. 

推進剤流量は窒素ガスの押し圧で調整しており, バルブ

上流に設置したコリオリ流量計で質量流量の測定を行なっ

ている. 本研究で使用した SHP163 の線燃焼速度は圧力が

1MPa程度になると急激に上昇することが確認されている 10)

が, 本実験ではバルブ等の設備の問題や逆火の危険性を考

慮して設計燃焼室圧力を 0.4 MPa に設定している. そして, 

推進剤の押し圧を 0.5 MPaとし, 推進剤が 0.4g/s 流れること

を想定している. スラストスタンドには板バネ式を採用し

ており, スラストスタンドの固有振動数が 30 Hz である. 試

験時の様子はスラスタ上面と下流側からの 2 ヶ所で撮影を

行いリアルタイムでのモニタリングを行っている.  

図 1 スラスタ概略図(Side View) 

図 3 実験概略図 

表 1 スラスタ諸元 

図 2 反応機構の立体概略図 
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2.3 実験シーケンス 

実験シーケンスは次の 3手順である 

1. 電源を立ち上げ, 推進剤バルブを開ける(マニュアル

動作であるため完全な同期は取れていない) 

2. 試験終了時は推進剤バルブを先に閉じる 

3. 電源を立ち下げる 

 

2.4 評価方法 

燃焼試験時の結果として示す各値はバルブを閉める直前3

秒間の平均値としている. 

本研究では推力電力比, 比推力, C*効率を推進性能として

評価を行った. それぞれ次の(1), (2), (3)式を用いて算出した.  

  

𝑃𝑡 = 𝐹/𝐼・𝑉                       (1) 

 

 

𝐼𝑆𝑃 = 𝐹 / 𝑚𝑆𝐻𝑃163
′ ・𝑔               (2) 

 

 

ηC∗ = (𝑃𝐶・𝐴𝑡/𝑚𝑆𝐻𝑃163
′ )/𝐶𝐶𝐸𝐴

∗        (3) 

 

推力電力比および比推力の算出に用いた値は重力加速度

g を除いてすべて実測値である. C*効率を求めるのに必要な

燃焼室圧力 Pc は推力係数 CF = 1.6 と仮定し, 式(4)を用いて

求めた値を使用している. また, 理論特性排気速度 C*
CEA は

NASA-CEA9)を用いて, 燃焼室圧力 0.4 MPa, 凍結流れの条件

下で計算を行っている.  

 

𝑃𝐶 = 𝐹 / 𝐴𝑡・𝐶𝐹                   (4) 

 

未燃の推進剤の割合算出には式(5)を用いた 

 

X = 𝑚′𝑆𝑎𝑢𝑐𝑒𝑟 / 𝑇𝑉𝑂・𝑚𝑆𝐻𝑃163
′               (5) 

 

推進剤の質量流量 m’SHP163はコリオリ流量計を用いて測定

した値を使用している.  

 

4. 実験結果・考察 

本研究を通して真空環境下におけるプラズマの生成, 推

力の発生が安定して起こっていることが確認された.また,

試験終了後には燃焼ガスの影響で 700 Pa 程度まで背圧が上

昇している 

図 4 に燃焼試験時のスラスタの様子を示す. これは, 燃

焼試験時にスラスタ上部から撮影したものである. アノー

ド・カソード間に白い発光が確認され推進剤の反応が起こり, 

プラズマが生成していることが確認できる. 電極間は軸方

向に 4 mmのギャップがあるが実験中プラズマが生成されな

かったことはなくプラズマの生成は安定に行われた. 

図 5 に燃焼試験時の放電波形, 図 6 に試験時の推力と推

進剤流量の波形を示す。これらは燃焼室体積Ⅰ(表 2参照)の

時(VC = 23.1 mm3, LC = 7 mm, DC = 2 mm)である。この時, 推

力 130 mN, 消費電力 190 W(電流 0.28 A, 電圧 676 V), 推

進剤流量 0.58 g/s であった. 推進剤を直接プラズマ化させ

ているため, プラズマ生成までにはやや時間を要している

が電流, 電圧の立ち上がりとほとんど同時に推力も立ち上

がっていることがわかる. バルブを閉じた後に激しく電流, 

電圧が変化しているが, これは推進剤の供給が止まったこ

とでスラスタ内部に残った少量の推進剤が反応しているも

のと考えられる.  

図 7 に燃焼室体積を変更した時の推力と消費電力の関係

を示す. 燃焼室体積を小さくすることで推力は上昇してい

ることがわかる.体積が最大ものと最小のものを比較すると

20%程度の向上が見られる. これは,燃焼室壁面における摩

擦や熱の損失によって燃焼室の長さが長いほど推力が低下

していると考えられる. 同様に消費電力も体積最大のもの

に比べて最小のものは比較 20%程度小さくなっていること

が分かった.  

図 8 に燃焼室体積を変更した場合の推力電力比との関係

を示す. 燃焼室体積を小さくしていくことで推力は向上し, 

消費電力は下がるため推力電力比が向上することが分かっ

た. 体積が最大のものと最小のものを比較すると約 60%の

向上が見られた. 続いて, 図 9 に燃焼室体積を変更した場

合の比推力と C*効率の関係を表した影響を示す. 燃焼室体

積を変更しても, これらの推進性能にはほとんど影響して

いないことが分かった. 通常, 燃焼室の長さを変更した場

合には C*効率への影響は見られるが, 本研究ではその影響

は表れなかった. 

今回, 体積の違う 4 種類の燃焼室を用意して試験を行っ

たが燃焼室の体積に関わらず, 30%前後の未反応の推進剤

が採取された. ここでは, 図 4,5,6 に示す燃焼室体積Ⅰの

時の結果を例として示す. 燃焼試験時に使用した総推進剤

流量は 7.9g であり, そのうち実際に 2,4g の推進剤が採取

された. しかし, ノズルの端面を伝って採取容器の外側に

出てしまった分や推進剤の構成要素である水やメタノール

が真空環境の影響で気化してしまったことも十分考えられ

る. そのため, 今回得られた結果は未燃の推進剤量の下限

値であると考えるべきである. 

図 10 に燃焼試験で使用する前と後の推進剤(SHP163)を示

す. SHP163 はもともと無色透明の液体である(図 10左図). 

一方, 実験後に採取されたもの(図 10 右図)は茶褐色に濁っ

ており, これは放電, 燃焼により推進剤の成分が変化した

ための変色であると考えられる. 

表 2 各燃焼室諸元 
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5. 結論 

HAN 系推進剤 SHP163 を直接プラズマ化させる反応機構を

用いた`1N 級スラスタの燃焼室体積を変更した場合の推進

性能へ与える影響評価を行い, 以下の結論を得た. 

 燃焼室体積を小さくすることで推力の向上, 消費電力

の削減することができ, 推力電力比を 60%向上させる

ことに成功した. 一方, 現状のスラスタの C*効率, 比

推力を向上さることには繋がらず, 反応性の向上には

別のアプローチが必要であると考えられる. 

図 4 燃焼試験時のスラスタの様子 

図 5 燃焼試験時の放電波形 

図 6 燃焼試験時の推力 ・ 推進剤流量波形 

図 7 燃焼室体積に推力と消費電力が与える影響 

図 8 燃焼室体積が推力電力比に与える影響 

図 9 燃焼室体積に比推力と C*効率が与える影響 
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 燃焼試験時にノズルから液体の状態で噴出する未燃の

推進剤の定量的な測定を行った. 今回, 体積の違う 4

種類の燃焼室を用意して行ったが燃焼室の体積に依ら

ず 30%前後の未燃の推進剤が採取された. しかし, ノ

ズルの端面を伝って採取容器の外側に出てしまった分

や真空環境の影響で気化してしまっていることも考え

られるため, 今回取得できた未燃の推進剤量は下限値

であると考えるべきである. 
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図 10 実験前後の SHP163 の様子 

(左：実験前, 右：実験後) 
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