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1. 研究背景 

現在，人工衛星や探査機などの宇宙飛翔体では，

軌道修正，姿勢制御の細かい動作が求められるため，

一液性スラスタが使用されている．一液性スラスタ

とは，一液性推進薬を使用し，構造を単純化，高信

頼性を可能とする小型の推進機関である[1]． 

この一液性スラスタの推進薬として一般的に使

われているのがヒドラジン（N2H4）である．ヒドラ

ジンは，触媒で容易に分解し，比推力も大きいとい

う利点から長年用いられ，高い信頼性を得ている．

しかし，毒性を有する発がん性物質であることや，

不純物との接触により空気中で自然発火すること

などから，取扱いが難しいことが問題となっている
[2]．そこで，取り扱いが容易な次世代一液性推進薬

としてグリシジルアジ化ポリマー（GAP）が研究さ

れている．GAP は自己熱分解特性を有する高エネル

ギー物質である．常温常圧において液状であり，化

学的に安定した物質であることから，次世代一液性

推進薬に適していると考えられている．Table 1 に

GAP の物理化学特性を示す[3]．  

 

Table 1 Physicochemical characteristics of GAP． 

Chemical formula C3H5ON3 

Molecular weight, kg/mol 1.98 

Density, kg/m
3
 1.30×10

3
 

Adiabatic flame temperature, 

 K (1 MPa) 
1402 

 

Figure 1にGAPを推進剤として用いた一液性スラ

スタの構想図を示す．気蓄器内の高圧ガスによって

推進薬タンク内の GAP を加圧し，インジェクター

によって燃焼器内に噴射する．噴射された GAP は

ヒーターに接触することで加熱され，分解し高温の

N2 ガスを発生させる．そして，着火に至りガス化，

燃焼することにより推力を得る構造になっている．

GAP はヒドラジンに比べ密度が大きいため，推進薬

タンクの小型化が図れる．  

 

Figure 1 Fundamental structure of GAP 

    monopropellant thruster． 

 

スラスタを用いた推力制御をする際，燃焼器内へ

の噴射圧力を変化させて GAP の流量をコントロー

ルする．このとき，噴射圧力によって噴射される

GAP の液滴径は変化する．液滴径が変化することに

より，GAP とヒーターとの接触面積が変化し，GAP

に流入する熱量が変化するため，GAP の分解，燃焼

に影響を及ぼすと考えられる． 

本研究では，GAP の噴射圧を変化させたときの液

滴径が GAP の燃焼特性に与える影響を明らかにす

る．マイクロスラスタを用いて C*燃焼効率を取得

し，噴霧したときの平均液滴径と燃焼特性の関係を

求めた．  
 

2. 実験 

2.1 液滴径・粒度分布測定 

本研究では GAP の噴射圧を変える事により，噴霧

した GAP の液滴径を変化させた．この粒度分布の

測定法には液浸法を用いた．シリコンオイルで満た

したシャーレに GAP を噴霧し，補足した液滴を撮

影，画像を解析することで，各噴射圧に対する平均

液滴径と粒度分布を求めた．サンプル数は 150 個と

した．Table 2 に各噴射圧に対する平均液滴径 d，

Figure 2 に粒度分布を示す．噴射圧を大きくすると，

平均液滴径は小さくなり，分散は小さくなることが

分かる． 
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Table 2  Relationship between the injection pressure  

aand the mean droplet diameter． 

Injection pressure, MPa 
Mean droplet diameter, d 

µm 

0.4 27.4 

0.6 25.3 

0.8 22.4 

 

 

Figure 2 Distribution of each droplet diameter． 

 

2.2 燃焼実験 

マイクロスラスタを用いて燃焼実験を行い， C*燃

焼効率η
C

*を求めた． 

Figure 3 に実験装置を示す．また，Table 3 に実験

条件を示す． 

 

 

Figure 3 Experimental apparatus． 

 

燃焼器特性長L*は，次式で与えられる． 

 

 
L*= 

Vc

At

 (2-1) 

 

L* は燃焼器の体積をノズルスロート断面積で除

したものである．一般的に液体ロケットに用いられ

るL*は 1 m 以下であることから，本実験におけるマ

イクロスラスタのL*は 1 m とした[4]． 

 

Table 3 Experimental conditions． 

Ambient atmosphere Nitrogen 

Heater temperature, K 773 

Characteristic length, m 1 

Nozzle throat diameter, mm 3.1 

Sampling frequency, kHz 1 

Initial pressure, MPa 0.1 

 

マイクロスラスタの燃焼器内は，大気圧下でイン

ジェクターより窒素ガスを一定時間噴射すること

で窒素置換を行った．燃焼器内部に設置されたマイ

クロセラミックヒーターに GAP を噴霧し燃焼させ

る．GAP 燃焼時における燃焼器内圧力を，圧力セン

サーを用いて取得し，A/D コンバータを介し P.C.に

記録した． 

 

3. 解析方法 

特性排気速度の実験値Cexp
* は次式より求めた[4]．  

 

 
Cexp

* =
AtPc

ṁ
 (3-1) 

 

ここで，Atはノズルスロート断面積，Pcは燃焼器

内圧力，ṁは質量流量である．Pcは燃焼時間におけ

る燃焼器内の平均圧力とし，ṁは噴射した推進薬の

質量から燃焼残渣の質量を引いたものを，燃焼時間

で除したものとする． Cexp
* はマイクロスラスタを用

いて取得した．また，C
*燃焼効率η

C
*は次式より求

めた． 

 

 

η
C

*=
Cexp

*

Cth
*

×100 (3-2) 

 

特性排気速度の理論値Cth
* は化学平衡計算ソフト

NASA-CEA
[5]を用いて求めた． 

Figure 4 に燃焼器内の圧力履歴を示す．tbは燃焼

時間を示している．燃焼開始は GAP の着火遅れ時

間を考慮し，圧力履歴の時間微分が 50 % を超えた

時刻とした．燃焼終了は圧力履歴の時間微分が最小

値を取った時刻とした． 
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Figure 4 Pressure history of the combustion chamber． 

 

4. 実験結果及び考察 

 Figure 5 に GAP をマイクロスラスタ内に噴霧し

た時の平均液滴径 dに対するC
*燃焼効率𝜂𝐶∗を示す． 

 

 

Figure 5 Relationship between ηC* and d． 

 

噴霧した時の平均液滴径が小さくなると，C*燃焼

効率が上昇していることが分かる． 

液滴径が小さくなることにより，GAP とヒーター

との接触面積が変化する．Figure 6 に GAP 液滴が

ヒーターと衝突したときの様子を示す．d は衝突前

の液滴径，daは衝突後の液滴径，dx は衝突時の液滴

の代表厚さである．  

なお，この液滴速度は重力加速度による影響は無

視し，噴射軸方向に進む液滴の速度を代表とした． 

 

 

Figure 6 Behavior of GAP droplet at heater． 

過去の研究より，GAP 液滴のウェーバー数に対す

るヒーター衝突時の液滴変形率が求められている[6]．

ウェーバー数 We とは，慣性力と表面張力の比を表

す無次元数であり，次式で表される． 

 

 
We = 

ρdv2

σ
 (4-1) 

            

ここで，ρ は密度，d は液滴径，v は液滴速度，σ

は表面張力である．ウェーバー数は液滴の変形挙動

に対する支配的なパラメータである．本実験での

GAP 液滴の噴射圧に対する液滴速度，ウェーバー数，

衝突時の水平方向の変形率dh ，衝突面積の変形率

Ah を Table 4 に示す．dh は衝突前の液滴の直径を

100 %として，衝突後に液滴の水平方向の長さが

何％になるかを表す値であり，次式で表される． 

 

 
dh= 

dx

d
×100 (4-2) 

 

Ah は，衝突前の液滴の投影面積を 100 %として，

衝突後の液滴とヒーターとの接触面積が何%にな

るかを表す値であり，次式で表される． 

 

 
Ah= 

da
2

d
2

×100 (4-3) 

 

Table 4 Deformation rate of GAP droplet． 

Injection Pressure, MPa 0.4 0.6 0.8 

Injection velocity, m/s 17.4 21.3 24.6 

Weber number 307 400 503 

Horizontal 

displacement rate , dh % 
60 55 50 

Contact area 

displacement rate , Ah% 
100 110 120 

 

dhとAhを用いて，GAP 液滴がヒーターに衝突した

時の dx と接触面積を求める． 

ヒーターからGAPへの流入熱量Qinは次式で求め

ることが出来る． 

 

 
Q

in
 = A t λg 

(Th-Tg)

dx
 (4-4) 
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 ここで，A は接触面積，t は接触時間，λgは GAP

の熱伝導率，Th はヒーター温度，Tg は液滴初期温

度である．ヒーター温度は常に一定であり，液滴が

ヒーターと接触した瞬間，接触面の GAP はヒータ

ーと同温度になると仮定し計算する．dx と t は非常

に小さいことから，液滴１つが１個のメッシュとし

てみなせるため定常時の式を用いた． 

GAP が着火するのに必要な熱量は過去の研究よ

り求められており，11.9 kJ/kg である[8]． 

この値と(4-4)式より，液滴 1 つ当たりの接触時間

 tc を求めることが出来る．平均液滴径が 22.4 μm，

25.3 μm，27.4 μm のとき， tc  はそれぞれ 4.42×10
-2

 ms，

5.12×10
-2

 ms，5.51×10
-2

 ms である． 

次に噴射したGAPがすべてガス化する時間  𝑡𝑔 を

噴射液滴の総数 n ，単位時間当たりの噴射液滴の個

数 ṅ ， tc を用いて求める． n は噴射した GAP がす

べて平均液滴径の大きさになるとして求め， ṅ はn 

を噴射時間で除すことで求めた． 

次に，単位時間当たりの GAP の噴射量とインジ

ェクターからヒーターまでの到達時間より，ヒータ

ー面上に存在する GAP 液滴の質量 𝑚ℎを求める．よ

って，次式より発生ガス流量流率 ṁgを求めること

ができる． 

 

 ṁg = 
mh

tg
 (4-5) 

 

(4-5)式より求めたそれぞれの液滴径に対するṁg

を Figure 7 に示す． 

 

 

Figure 7 Relationship between ṁg and d． 

 

液滴径が小さくなると，�̇�𝑔は増加することが分か

る．�̇�𝑔が増加することで，単位時間当たりのガス発

生量が増加するため，燃焼器内圧力が増加すると考

えられる． 

 

液滴径が22.4 μm，25.3 μm，27.4 μmのとき，燃焼

器内平均圧力は，それぞれ 0.37 MPa，0.30 MPa，0.25 

MPaとなっており，平均液滴径が小さくなると燃焼

器内圧力は増加している． 

よって，液滴径が小さくなることによる燃焼器内

圧力の上昇が，C*燃焼効率上昇の要因であると考え

られる． 

 

5. 結論 

GAPを噴霧した時の液滴径を小さくすることによ

り，C*燃焼効率は上昇する． 
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