
レーザ加熱によりスロットリングを実現する固体推進機 

 
○ 鬼 塚  信 吾 ( 宮 大 ・ 院 )  飯 盛  翔 太 ( 宮 大 ・ 学 ) 

矢 野  康 之 ( も の つ く り 教 育 実 践 セ ン タ ー )  各 務  聡 ( 宮 大 ・ 工 ) 

 

 
 

 

1. 序論 
2010 年 10 月の惑星探査衛星「はやぶさ」の帰還や，

2014年 12月の「はやぶさ 2」の打ち上げ成功など，近

年の宇宙開発は急速に進歩している．今後のさらなる

発展のためには「高い信頼性」，「小型化」，「低コ

スト化」が求められており，宇宙機搭載用の小型推進

機もこれに応えることが必要とされている．これまで

著者らは，以上の要求を満たすために，固体推進機に

着目し研究を進めてきた．従来は液体推進機が宇宙機

の軌道遷移や姿勢制御に用いられてきたが，固体推進

機にはタンクやバルブが不要という長所がある．その

ため構造が簡素となり，小型化・軽量化が可能である．

また，液漏れ事故の心配がなく，信頼性が高いという

長所を有している．一方で，固体推進機は燃焼制御が

難しく，スロットリングが困難であるという欠点があ

った[1]-[2]．このため，スロットリングを必要な姿勢制御

用の推進機にはこれまで使用されてこなかった． 

 そこで，本研究では，レーザ加熱によりスロットリ

ングが可能な固体推進機を提案している．これまでの

研究で，レーザ加熱により燃焼の ON/OFF 制御が可能

な配合を明らかにしてきた[3]．また，試作機を用いて真

空中での推力生成の ON/OFF が可能なことを示した．

一方で，燃焼が不安定で推力が変動し，レーザ照射開

始と推力生成の開始には 6秒程度の遅れがあった[4]-[6]． 

今回，安定した推力を得るために，燃焼室圧力を 0.03 

[MPa]まで低下させた推進機を試作した．さらに，レー

ザの吸収率向上による性能向上を目指しカーボンブラ

ック(CB)の配合比が異なる 2種類の推進剤を用いて CB

の配合比の違いによる影響を評価した．  

 

2. 提案する推進機 
本研究で提案する推進機の概略図を Fig. 1 に示す．レ

ーザ加熱により燃焼制御可能な固体推進剤をプロペラ

ントホルダに充填し，ノズルに固定されている．この

プロペラントホルダは，レーザ光を透過させるために

アクリルで製作している．その推進機の上に光ファイ

バーの端を設置し，上方から推進剤に向けてレーザ光

を照射する．燃焼が開始すると，燃焼面が後退するの

で，それに合わせてレーザヘッドも移動させ，燃焼面

に常にレーザ光を照射することにより燃焼を維持する．

必要な時にのみレーザ照射を行い，推力が不要となっ

た時点でレーザを OFF にすることによって消炎させる．

以上のようにレーザによりスロットリングを実現する

のである． 

 
Fig. 1 提案する推進機概略図 

 

3. 固体推進剤 
本研究で使用する推進剤を Fig. 2 に，その配合比

を Table 1 に示す．また，本研究で試作したノズル 

(開口比 50)を使用した場合の理論比推力 𝐼𝑠𝑝,𝑡ℎを

Table 2 に示す．本研究で使用した推進剤は，バイ

ンダに HTPB (末端水素基ポリブタジエン)，酸化剤

に AP (過塩素酸アンモニウム)を用いた．さらに，レ

ーザ光を吸収し着火を促すために，CB (カーボンブ

ラック)を 0.05 [wt%]，0.5 [wt%]添加した．なお，こ

れらの推進剤は過去のストランドバーナー試験で，

背圧 0.58 [MPa]までの間で燃焼の ON/OFF ができる

ことを確認している．実験で使用する際は，

 5 × 5 × 20 [mm]のサイズに切り出して使用した． 
 

   
a) CB 0.05 [wt%]入り   b) CB 0.5 [wt%]入り 

Fig. 2 使用する推進剤 

 

Table 1 推進剤配合比 

配合比 CB 0.05[ wt%]入り CB 0.5[ wt%]入り 

HTPB [wt%] 30 

AP [wt%] 70 

CB [wt%] 0.05 0.5 

 

Table 2 理論比推力𝐼𝑠𝑝,𝑡ℎ 

理論比推力 CB 0.05 [wt%]入り CB 0.5 [wt%]入り 

𝐼𝑠𝑝,𝑡ℎ [s] 207 204 

※燃焼室圧力 0.03 [MPa]，開口比 50 
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4. 試作機 
本研究で試作した推力 0.1 [N]級推進機のノズルを

Fig. 3 に，その諸元を Table 2 に示す．推力の安定化

のために，設計燃焼室圧力を 0.03 [MPa]とした．推

進機は燃焼ガスによる腐食を考慮し，SUS303 を用

いた． 

 
Fig. 3 ノズル外形 

 

Table 3 ノズル諸元 

目標推力 [N] 0.1 

設計燃焼室圧力 [MPa] 0.03 

スロート断面積 [m2] 7.85 × 10−7 

開口比  50 

 

 

5. 実験装置 

5.1 スラストスタンド (推力測定装置) 

スラストスタンドの概略図を Fig. 4 に示す．このス

ラストスタンドは，フレキシブルヒンジを支点とし

た振子で，推力を振り子の変位に変換し，変位を評

価することによって推力を測定する装置である．こ

のスラストスタンドの振子に試作機を搭載し，さら

に上方にレーザヘッドを移動させるトラバース装置

を設置した． 

 
Fig. 4 スラストスタンド概略図 

5.2 真空容器 

Fig. 5 は真空容器の概略図である．真空容器は燃

焼ガスを考慮し SUS303で製作した．真空容器は Fig. 

5 に示したスラストスタンドを設置している．真空

ポンプにより真空を保ち，排気ガスを外部へ排出す

る．実験時，真空容器内部は 3 [kPa]程度まで減圧さ

れていた．  

 
Fig. 5 真空容器概略図 

5.3 レーザ 

本研究で使用する半導体レーザの発振波長は 808 

[nm]，定格出力は 45 [W]である．半導体レーザの推

進剤表面におけるレーザパワー密度分布を Fig. 6 に

示す．この時のビーム径は 5.65 [mm]，レーザパワー

密度の平均値は 0.98 [W/mm
2
]であった．(Table 4) 

 
Fig. 6 レーザパワー密度分布 

 

Table 4 レーザパワー密度測定結果 

トータルパワー [W] 36 

ビーム径 [mm] 5.65 

レーザパワー密度 [W mm2⁄ ] 0.98 

 

6. 実験条件 
 レーザヘッド送り速度を進剤の燃焼速度に近い

0.3 [mm/s]～0.6 [mm/s]の間で 0.05 [mm/s]間隔で

移動させ実験を行った． 

 

7. 実験結果及び考察 

7.1 実験の様子 

燃焼中の様子を Fig. 7 に示す． Fig.7 のように，

推進剤が燃焼するとオレンジ色の火炎が発生した．  

 
Fig. 7  燃焼中の様子 
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7.2 実験結果 

 CB 0.05 [wt%]入り推進剤を用いた時の燃焼室圧

力及び推力を Fig. 8に示す．この時のレーザヘッド

送り速度は 0.4 [mm/s]である．図中の赤線区間内が

レーザを照射した区間である．レーザ照射開始後約

5 [s]で推進剤に点火した．レーザ照射中の平均燃焼

室圧力は 0.04 [MPa]，平均推力は 0.03 [N]，比推力

𝐼𝑠𝑝は 148 [s]，𝐼𝑠𝑝効率は 71.7 [%]であった．なお，

CB 0.05 [wt%]入り推進剤を用いた時，レーザヘッ

ド送り速度を 0.3~0.6 [mm/s]で変化させても断続的

な作動を示した． 

一方で， CB 0.5 [wt%]入り推進剤を用いた時，Fig. 

9 のようにレーザ照射中の燃焼室圧力，推力は共に

安定しレーザ照射の中断とともに推力生成も中断し

た．レーザ照射開始後 3 [s]で推進剤に点火し，レー

ザ照射中の平均燃焼室圧力は 0.03[MPa]，平均推力

は 0.02 [N]，比推力𝐼𝑠𝑝は 95 [s]，𝐼𝑠𝑝効率は 46.6 [%]

であった． 

7.3 CBの配合比の影響 

 Table 5より，着火遅れは CB 0.5 [wt%]入り推進

剤を用いた時の方が 2 [s]短かった．さらに，CB 0.5 

[wt%]入り推進剤を用いた時，レーザヘッド送り速

度 0.4~0.5 [mm/s]で作動が安定したのに対し，CB 

0.05 [wt%]入り推進剤を用いた場合はどの実験条件

でも作動は安定しなかった．この理由として，レー

ザ吸収率の違いが考えられる．HTPBは近赤外光の

一部しか吸収しないが，CBはほぼ 100 %吸収する．

よって， CBを多く含む CB 0.5 [wt%]入り推進剤の

方がレーザ光の吸収が良いために点火遅れが短くな

った．また，CB 0.05 [wt%]入り推進剤を用いた時

と比較すると初期点火時の圧力上昇が小さくなって

いる．これは点火遅れが短くなることで，レーザヘ

ッドの移動に伴う加熱による活性化部が小さくなっ

たためと考えられる．この事から，CB 0.5 [wt%]入

り推進剤の方が燃焼室の圧力変動が小さくなったた

め作動が安定したと考えられる． 

 
Fig. 8 実験結果：CB 0.05 [wt%]入り推進剤 

 

 
Fig. 9 実験結果：CB 0.5 [wt%]入り推進剤 

 

Table 5 実験結果一覧 

推進剤 CB 0.05 [wt%]入り CB 0.5 [wt%]入り 

着火遅れ [s] 5 3 

平均圧力 [MPa] 0.04 0.03 

平均推力 [N] 0.03 0.02 

比推力 𝐼𝑠𝑝 [s] 148 95 

𝐼𝑠𝑝効率 [%] 71.7 46.6 

 

 

8. 結論 
 本研究をまとめると以下のようになる． 

 

 レーザ加熱によりスロットリング可能な推進機

を提案した．推進剤として燃焼制御可能な推進剤

を用い，熱源には小型で高効率である半導体レー

ザを用いている． 

 推進剤には CBの配合比が異なる 2種類の推進剤

を用いた. 

 CB 0.05 [wt%]入り推進剤を用いた時，レーザ照射

中の平均燃焼室圧力は 0.04 [MPa]，平均推力は

0.03 [N]，比推力𝐼𝑠𝑝は 148 [s]，𝐼𝑠𝑝効率は 71.7 [%]

であった． 

 CB 0.5 [wt%]入り推進剤を用いた時，レーザ照射

中の平均燃焼室圧力は 0.03 [MPa]，平均推力は

0.02 [N]，比推力𝐼𝑠𝑝は 95 [s]，𝐼𝑠𝑝効率は 46.6 [%]

であった． 

 CB 0.5 [wt%]入り推進剤は CB 0.05 [wt%]入り推

進剤を用いた場合よりも推力，燃焼室圧力ともに

安定する 
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