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Abstract: This paper describes a solid propellant microthruster that is throttleable by laser heating. Conventional solid 

propellant thrusters require neither tank nor valve, and accordingly have high reliability and simple structures. Nevertheless, 

the thrusters have not been applied to attitude or station keeping for satellites because they have difficulty in throttling 

including start and interrupt of thrust production. Hence, we proposed a new throttleable solid propellant microthruster using 

laser heating. The proposed thruster has combustion-controllable HTPB/AP-based composite solid propellant, combustion 

of which is maintained only while burning surface is heated with a semiconductor laser. Hence, combustion is started and 

interrupted by switching laser heating. In our previous study, a prototyped microthruster successfully started and interrupted 

thrust production by switching laser, and yielded stable thrusts and combustion chamber pressures with an average thrust, 

and Isp efficiency of 0.02 N, and 46.6 %. On the other hand, firing tests showed ignition delay of approximately 3 s. In this 

paper, to shorten ignition delay, diameter of carbon black (C) that was used to effectively absorb laser beam was varied from 

20 to 50 m. Thrust measurement showed that the prototyped microthruster using 20-m diameter C successfully yields 

average thrust 0.07 N, Isp efficiency of 56.7 %, and ignition delay of 1.6 s. 

 

1. 序 論 

全長 23 cm のペンシルロケットから始まった日本の宇宙

開発は，60年余り経過した今，飛躍的な進歩を遂げている．

現在運用されている H-IIBロケットの打上げ能力は，1963年

に打上げられた L-2 ロケットの 150 kg に対し，110 倍の約

16.5 t を誇る 1)．ロケットの打上げ能力の増大とともに大型

化傾向にあった人工衛星は，近年，開発期間の短縮や費用削

減の要求から，低コストで開発が可能な超小型衛星も注目さ

れるようになった．2013年以降，商用目的の超小型衛星の打

上げ数は大幅に増加しており，超小型衛星の開発は研究段階

から実用段階へ移行しつつある 2)． 

超小型衛星による高度なミッションの遂行には，姿勢・軌

道制御のためのマイクロスラスタが必要不可欠である．しか

し，重量や容積，電力などに制限がある超小型衛星において，

軽量化や低コスト化，高い信頼性などの要求を満たし，軌道

上での作動を実証したスラスタはまだ数少ない．超小型衛星

の姿勢制御や軌道遷移にはスロットリングや作動の中断と

再開が容易な液体推進系が考えられるが，バルブやタンクが

必要であることからマイクロスラスタには不向きである．よ

って，バルブなどの配管系を必要とせず，小型化や信頼性の

向上が可能であることから固体スラスタが適している．一方

で，従来の固体スラスタは，燃焼の中断や再着火などの燃焼

制御が困難なため，繰り返し動作が必要な姿勢制御には適用

されてこなかった． 

著者らは，配合比の調整により外部からの熱エネルギー供

給時にのみ燃焼を維持する固体推進剤を用い，エネルギー源

としてレーザを使用することにより燃焼制御が可能な 0.1 N

級のマイクロスラスタを提案してきた．これまでに，燃焼制

御が可能である推進剤の配合比 3)を明らかにし，試作機では

推力 0.02 N，比推力 Ispは理論値の 46.6 %で安定した作動を

示したものの，点火には 3～5 sの遅れが生じていた 4)． 

本稿では，スラスタの点火遅れを抑制し性能を向上させる

ため，レーザ光の吸収を促進するために固体推進剤に添加し

たカーボンブラック（C）の粒径に着目し，作動へ及ぼす影

響や性能を評価した．また，サーモグラフィーカメラを用い

て，レーザ照射中の固体推進剤の固相温度分布を測定するこ

とで，C粒径が点火遅れに影響する原因を検討する． 

2. 提案する 0.1 N級マイクロスラスタ 

2.1 試作機概要 試作したマイクロスラスタの概略図を

Fig. 1に示す．スラスタはノズル，推進剤，内部に推進剤が 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 1.  Prototyped 0.1 N class microthruster. 
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充填された燃焼室を兼ねるプロペラントホルダ，半導体レー

ザからなる，非常に簡素な構造である．レーザは，プロペラ

ントホルダ上面に設置され，樹脂製の窓を介して推進剤上面

へ照射される．レーザ照射により燃焼が開始すると，燃焼面

が後退するため，レーザヘッドを移動することにより，常に

レーザ光を燃焼面に追従させ，燃焼を維持する． 

2.2 固体推進剤 燃料として末端水酸基ポリブタジエン

（HTPB），酸化剤として過塩素酸アンモニウム（AP，粒径

 100 m以下）を混合したコンポジット推進剤を使用した．

HTPBと APの配合比は 30/70 wt%であり，雰囲気圧力が 0.58 

MPa までの間でレーザによる燃焼の ON/OFF 制御が可能で

あることを確認している 5)．また，レーザ光の吸収を促進す

るためにカーボンブラック（C）を 0.5 wt%添加した．以上を

捏和した後，スラリーの状態で樹脂製のホルダ内に充填し，

硬化させることで成形した．なお，C粒径は 20,  50 mと

して，粒径による性能への影響を評価する． 

なお，この推進剤を設計燃焼室圧力 0.03 MPa，開口比 50

を有する試作したスラスタに適用したときの理論比推力 Isp

を化学平衡計算プログラム NASA-CEA6) （ Chemical 

Equilibrium with Applications）により算出したところ，204.5 s

であった． 

2.3 半導体レーザ 燃焼維持用のレーザには，Jenoptik製

の定格出力 45 W，発振波長 808 nm（JOLD-45-CPXF-1L）の

半導体レーザを用いた．推進剤表面におけるレーザパワー密

度分布を Fig. 2に示す．このときの照射面における平均レー

ザパワー密度は 0.93 W/mm2であり，ビーム径は 6.6 mm で

あった．そこで，固体推進剤の幅を 5 mmとして，推進剤の

上面を余すことなく加熱した． 

2.4 ノズル 本研究では，スロート径 1 mm，L* = 3.0 m，

開口比 50を有するステンレス鋼（SUS303）製のノズルを試

作した．使用した推進剤は 0.18 MPa 以下の領域において燃

焼が安定することが明らかになっていることから，設計燃焼

室圧力を 0.03 MPa，設計推力を 0.1 Nとした 4)． 

2.5 プロペラントホルダ プロペラントホルダは樹脂製

であり，この内部に推進剤を充填した．また，レーザの導入 

窓も兼ねることから，レーザの透過性に優れるアクリル樹脂

で製作した． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.  Laser power profile. 

3. 実 験 装 置 

3.1 真空装置 実験は Fig. 3に示すような 320 mm四方の

SUS303 製の真空チェンバで行った．実験は，真空チェンバ

を，ロータリーポンプにより，雰囲気圧力を 1 kPa以下まで

減圧した真空環境下にて行った． 

3.2 推力測定 マイクロスラスタの推力は，真空チェン

バ内に設置した，垂直振子式のスラストスタンドにより測定

した．本スラストスタンドは，Flexural pivotを支点とする振

子を推力により変位させ，このときの振子の変位を分解能

1.5 m のレーザ変位計により測定することで推力を評価す

る．なお，スラストスタンドは，実験前にロードセルを用い

て較正した． 

3.3 燃焼室圧力測定 燃焼室内の圧力測定には，SICK製

圧力センサ PBT Pressure Transmitterを用いた．試作したスラ

スタの燃焼室壁面に圧力測定用のポートを設けており，この

ポートを介して燃焼室圧力を測定した． 

3.4 温度分布測定実験 C 粒径が点火遅れに影響する原

因を明らかにするため，空間分解能 25 m を有する遠赤外

線サーモグラフィーカメラ（FLIR Systems, T620）を用いて

固体推進剤の固相温度を測定した．実験系は，Fig. 4に示す

ように，横長の燃焼容器内に固体推進剤を固定し，コリメー

トされたレーザ光を推進剤端面へ照射することができる．ま

た，燃焼容器は，背圧を任意に調整することが可能であり，

温度計測用の窓として遠赤外線の透過に優れる 50 mmのゲ 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.  Schematic of vacuum chamber with thrust stand. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.  Experimental setup for thermography. 
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Fig. 5.  Time history of thrust and combustion chamber pressure for 

50-m diameter C at laser head traverse velocity of 1.1 mm/s. 

 

 
Fig. 6.  Time history of thrust and combustion chamber pressure for 

20-m diameter C at laser head traverse velocity of 1.35 mm/s. 

 

Table 1.  Stability in thrust production. 

C diam. 

Laser head traverse velocity v, mm/s 

0.7～ 

0.95 
1.0 1.05 1.1 1.15 1.2 1.25 1.3 1.35 1.4 1.45 1.5 

50 m △ 〇 〇 〇 〇 × － － － － － － 

20 m △ △ 〇 〇 △ △ 〇 〇 〇 〇 〇 〇 

〇: Stable thrust production, △: Unstable thrust production, ×: Not ignited       

 

ルマニウム（Ge）窓を利用した．なお，Ge窓は 2～10 mの

赤外域における透過率が約 42 %であるため，Ge窓を用いる

と実際よりも低い温度を示すことから，事前に温度較正を行

った． 

4. 実 験 方 法 

4.1 推力測定実験 試作したマイクロスラスタをスラス

トスタンドに設置し，雰囲気圧力が 1 kPa以下の真空環境下

で実験を実施した．レーザヘッドの初期位置は，推進剤のノ

ズル側の端に配置し，照射中はステッピングモータによりレ

ーザヘッドを一定速度で移動させることで，後退する推進剤

を常に加熱している．レーザヘッドの移動速度 vは 0.7 ≤ v ≤ 

1.5 mm/sを 0.05 mm/s毎にそれぞれ変化させ，推力及び燃焼

室圧力を測定した． 

4.2 温度分布測定実験 3.4 節の実験装置を用いてレー

ザ照射中における固体推進剤の温度分布を測定した．スラス

タの点火時を模擬するため，燃焼容器内を推力測定時と同様

に 1 kPa以下まで減圧して，レーザ照射中における固体推進

剤の固相温度を測定し，C粒径が点火遅れを変化させる理由

について検討した． 

5. 実験結果及び考察 

5.1 推力及び燃焼室圧力測定 レーザヘッド移動速度 v

を 1.1 mm/s，C粒径を 50 mとした場合の推力及び燃焼室圧

力の時間履歴を Fig. 5に示す．以下，レーザ照射開始時刻を

t = 0 sとする．t = 3.5 sで火炎が現れ，直後に燃焼室圧力が

上昇し，t = 6.1 sで最大燃焼室圧力 0.28 MPaを示した．その

後，消炎することなく燃焼は安定し，燃焼室圧力が一定とな

った t = 7 s以降における平均燃焼室圧力は 0.1 MPa，平均推

力は 0.07 Nであった．t = 15.4 sでレーザの照射を中断した 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 7.  Dependence of specific impulse on laser head traverse velocity. 

 

ところ，燃焼もほぼ同時に停止し，燃焼の制御が可能である

ことを確認した．ここで，点火遅れを一般に固体ロケットで

用いられている最大燃焼室圧力の 10 %に達する時間 7)と定

義すると，この場合の点火遅れは約 3.5 s である．また，Isp

は 109.6 s，Isp効率は 53.6 %であった． 

C粒径を 20 m，v = 1.35 mm/sとしたときの推力及び燃焼

室圧力の時間履歴を Fig. 6に示す．レーザは t = 0～13.2 sの

間照射し続けている．レーザ照射開始直後に燃焼が開始し，

t = 5 s以降，安定した作動を示した．その後，t = 13.2 sでレ

ーザ照射を中断することにより固体推進剤の燃焼も停止し

た．このときの点火遅れは 1.6 s であり，平均燃焼室圧力は

0.1 MPa，平均推力は 0.07 N となり，目標推力である 0.1 N

に近くなっていた．また，Ispは 116 sであり，Isp効率は 56.7 %

であった． 

また，Table 1のように，vにより作動の安定性が影響を受

けた．C粒径が 50 mの場合，0.7 ≤ v ≤ 0.95 mm/sでは点火 
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Fig. 8.  Dependence of ignition delay time on laser head traverse velocity. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 9.  Solid propellant temperature profile for 20-m diameter C at t = 

0.5 s, and back pressure of 1 kPa. 

 

と消炎を繰り返す断続的な作動を示したが，v = 1.0 mm/s付

近で作動が安定した．しかし，v ≥ 1.2 mm/sでは点火しなく

なった．一方で，C粒径を 20 mにすると，v ≤ 1.2 mm/sで

は断続的な作動を示す傾向にあったが，1.25 ≤ v ≤ 1.5 mm/sと

いう比較的速い領域で作動が安定した．このように C 粒径

により，作動が安定する vの範囲が変化した． 

6.2 比推力 Isp レーザヘッドの移動速度 v に対する Ispの

依存性を Fig. 7に示す．C粒径 50 mにおいて，Ispはレーザ

ヘッドの移動速度の増加に伴って増加し，安定した作動が得

られた v = 1.0 mm/sで最大値となり，Ispは 125 s，Isp効率は

61.3 %であった．また，C粒径 20 mの場合も，不安定な作

動になった低速領域において Ispは 80 から 90 s 台に留まっ

ていたが，安定作動が得られた v = 1.25 mm/sでは Isp = 119 s，

Isp効率は 58.4 %を示し，20 mでは最大となった．このよう

に，vが変化したとき Ispの最大値は C粒径に殆ど依存せず，

120 s程度であった． 

以上のことから，C粒径の細粒化により，Table 1のように

作動が安定する vの範囲に違いが見られたものの，Ispには大

した影響はないことが分かった． 

6.3 点火遅れ Fig. 8 にレーザヘッドの移動速度 v による

点火遅れへの影響を示す．C粒径 50 mでは，点火遅れは，

レーザヘッドの移動速度とともに長くなる傾向があり，安定

した作動を示した v = 1.0 mm/s近傍では約 3 sの点火遅れが 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 10.  Temperature profile of solid propellant along x axis for 20-m 

diameter C at t = 0.5 s, and back pressure of 1 kPa. 

 

認められた．それに対し，C粒径 20 mの場合，作動が安定

した v ≥ 1.25 mm/sのときの点火遅れは，約 1.5 sとなり短縮

できていることが分かる．また，vが 0.7 mm/sのように遅く

なると，作動は不安定になるが点火遅れは 0.8 s まで抑えら

れている．このように，実験した vの領域で全体的に C粒径

が 50 mよりも 20 mの点火遅れが小さくなっている． 

以上より，vの増加により点火遅れが長くなる傾向があり，

C 粒径を 50 m より 20 m と細粒化することにより点火遅

れは小さくなった．ゆえに，点火遅れを抑制しながら，安定

燃焼を維持するためには，20 mの Cを用いて，点火時にの

み v = 0.7 mm/s程度とし，点火後に v = 1.3 mm/s程度まで増

速する運用が考えられる． 

6.4 固体推進剤の固相温度分布 C 粒径を 50 m から 20 

mにすることで，点火遅れが短縮された．この理由を明ら

かにするために，真空下における点火前の推進剤の温度分布

を Fig. 4の実験装置を用いて測定した．Fig. 9は温度分布の

一例であり，C粒径 20 mとしたときの t = 0.5 sにおける温

度分布である．燃焼容器内に固定された推進剤は，右側から

レーザ加熱を受け，レーザ加熱面の温度 Tsは 642±33 K ま

で上昇していた．このような推進剤の固相の温度分布を C粒

径 20，50 m及びさらに細粒化した C粒径 10 mについて

評価した． 

t = 0.5 sにおけるレーザ加熱面の法線（x軸方向）の温度分

布を Fig. 10 に示す．気相の温度分布は燃焼生成物の放射率

が未知であるため正確ではないが，推進剤固相の温度分布は

較正しているため信頼できる．C粒径 50 mのとき，t = 0.5 

sにおける Tsは 499 Kであり，固相温度は，加熱面からの距

離 xとともに指数関数的に減少した．また，同時刻における

C粒径 20 mの場合，Tsは 642 Kまで上昇した．さらに，C

粒径を 10 mとしたとき，t = 0.5 sで Tsは 1011 Kに達した．

このように，粒径が小さいほど固体推進剤におけるレーザ加

熱面の昇温が速かった． 

先述の通り，C粒径 20 mでは点火に約 0.8 s，50 mでは

約 1.5 s 必要であった．よって，C 粒径を小さくすることに

より点火遅れが抑えられた理由として，C粒径が小さいほど

固体推進剤表面の温度上昇率が高くなるためと考えられる． 
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6. 結 言 

本研究では，HTPB/AP コンポジット推進剤を用いたレー

ザ加熱によりスロットリングを実現するマイクロスラスタ

を試作評価し，以下の結論を得た． 

1. レーザ加熱によりスロットリング可能なマイクロスラス

タを提案した． 

2. レーザの吸収を促進するために固体推進剤へ添加したカ

ーボンブラック(C)の粒径を 20，50 mとして，C粒径の

細粒化による比推力や点火遅れへ及ぼす影響を評価した． 

3. C 粒径を 50 m としたとき，レーザヘッドの移動速度 v 

= 1.0～1.15 mm/sで安定した作動を示した． 

4. C粒径を 20 mとしたとき，v = 1.25～1.5 mm/sで安定し

た作動を示した．このときの最大 Isp は 119 s，Isp 効率

58.4 %であり，C粒径は Ispに殆ど影響しなかった． 

5. 安定した燃焼が得られたときの点火遅れは，C粒径50 m

のとき約 3 s，20 mのとき約 1.5 s であり，Cの細粒化

により点火遅れを短縮できた． 

6. サーモグラフィーによる温度測定より，C 粒径を小さく

することで推進剤の表面温度 Ts は急速に上昇していた． 

7. このことから，点火遅れが抑制された C粒径 20 mにお

いて，点火時にのみ v = 0.7 mm/s程度とし，点火後に v = 

1.3 mm/s程度まで増速することで，Ispを低下させること

なく，短い点火遅れかつ安定した作動を実現できると考

えられる． 
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