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 A laboratory model of ignition system using discharge plasma for reaction control system (RCS) thruster with 
hydroxyl ammonium nitrate (HAN) based monopropellant, especially with SHP163, was designed and built. In this 
study, the first result of propellant ignition using the ignition system is reported, and basic characteristics of the ignition 
system were discussed in terms of power consumption and exhaust plume temperature. Successful propellant ignition 
was achieved at 227 W of power consumption, and the exhaust plume temperature at downstream of the ignition system 
was over 1,500 K under standard atmospheric condition experiment. 
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1.	 研究背景  

	 従来の人工衛星における姿勢制御用スラスタ

(Reaction Control System Thruster, RCS thruster）の推進
剤は, 一般的にヒドラジンが使用されている. ヒド
ラジンは, 発癌性物質であり, 気化しやすいことか
ら安全管理や取り扱いが非常に難しい. このため, 
近年では, ヒドラジンに代わる推進剤として, 低毒
性かつ高性能である低毒性推進剤 (グリーンプロペ
ラント)が注目されている. 
	 グリーンプロペラントとしては, 硝酸ヒドロキシ
ルアンモニウム (Hydroxyl Ammonium Nitrate, HAN)
系やアンモニウムジニトラミド  (Ammonium 
Di-Nitramide, ADN)系推進剤などが, 国内外で活発に
研究されている. 1-3 本研究では, グリーンプロペラ
ントの一種で, 高理論比推力, 高密度である HAN 系
推進剤の SHP163 に着目した. SHP163 の混合比は, 
HAN/ 硝 酸 ア ン モ ニ ウ ム / 水 / メ タ ノ ー ル が
73.6/3.9/6.2/16.3 である. Table 1 は, NASA Chemical 
Equilibrium with Applications (NASA CEA)を用いて,  
SHP163 とヒドラジンの性能比較を行ったものであ
る.4 このとき, 燃焼室圧力 0.7[MPa], 膨張比 50 の凍
結流として, 理論比推力及び断熱火炎温度を計算し
ている. SHP163 は, 低凝固点, 高密度および高比推
力であることから, 今後, ヒドラジンに代わる推進

剤として注目されている.  

	 従来の姿勢制御用一液式スラスタでは, 固体触媒
を用いた反応誘起機構が一般的である. 固体触媒に
推進剤を接触させることで反応誘起するため, 構造
が簡素で, 高信頼性を得ている. 一方, HAN系推進剤
に従来の固体触媒を用いた場合，その高い断熱火炎

温度により, 触媒表面に担持されているイリジウム
の損耗, 触媒粒子の破砕等が報告されており 5, 適用
が困難である. これらの問題を解決するため, 固体
触媒の耐熱性の向上, または, 固体触媒に代わる新
しい反応誘起機構の開発が望まれている.  
	 本研究室ではこれまで, 固体触媒に代わり, 放電
プラズマを用いた点火機構の開発を行ってきた.6 

Table 1. Comparison between hydrazine and SHP163. 
 Hydrazine SHP163 
Density @ 297 K  
[x103 kg/m3] 1.0 1.4 

Freezing point [K] 275 ≦ 243 
Toxicity High Low 
Theoretical specific 
impulse [s] 239 276 

Adiabatic flame 
temperature [K] 1183 2401 
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2.	 研究目的  

	 本研究では放電プラズマによる推進剤の点火性能

の向上を目的とし, プラズマ生成に用いる放電電流
をこれまで 6の 40 mAから 800 mAまで増大させた.
また, 推進剤を噴霧させ, プラズマと接触させる. こ
の際の放電波形および点火機構下流側での火炎温度

を簡易的に取得することにより, 放電プラズマ点火
機構の基本的な性能評価を行うことを目的とする. 
 

3.	 放電プラズマ型点火機構  

	 放電プラズマ型点火機構  (Discharge Plasma 
Ignition system, DPI)の概略図を Fig. 1に示す. この点
火機構の放電部は , 高電圧電極  (High voltage 
electrode), グラウンド電極 (Ground electrode)および
アルミナ絶縁体 (Insulator)で構成されており, ハウ
ジング (Upper housing and Lower housing)により固定
されている. 
実験系の概略図を Fig. 2に示す. DPIおよび推進剤

タンクは真空槽内に設置しているが, 実験は大気圧
環境下で行っている. 電源には直流安定化電源を用
いており, 放電波形は電流プローブおよび電圧プロ
ーブにより取得した. 放電部の上流にはガスアシス
トタイプの噴霧インジェクタ (LEE 社製)が取り付け
られており, N2 ガスで供給圧力を変化させることに

より, 推進剤流量を変化させている. また, 本インジ
ェクタは, 液にガスを衝突させることにより, 噴霧
させるタイプであり, 本実験では Arガスを衝突させ
ることで, 推進剤を噴霧させている. またDPIの下流
部より 10 mmの位置には, K種のシース型熱電対を
取り付けており, 燃焼ガスの温度計測を行っている. 
これら実験系の操作手順をFig. 3に示す. 初めにイ

ンジェクタを介して, Ar ガスを放電部へと導入する. 
この後, 電源を立ち上げ, 電圧を電極間に印加する
ことにより, Ar ガスのプラズマを生成する. 電極間
での Arプラズマの生成が確認された後, 推進剤の供
給バルブを開き, 噴霧させた推進剤をプラズマに接
触させることで燃焼反応を誘起する. 実験を終了す
る際の手順は, 点火時の逆手順となり, 推進剤バル
ブ, 電源, Arガスの順に作動を停止させる.  
 

4.	 実験条件および性能評価  

	 実験条件を Table 2に示す. このときの推進剤流量
およびArガス流量を Table 2に示す. 電源は, 放電電
流制限を 800 mA, 電圧制限を 2kVの設定で作動させ
ている. このため, 電極間にプラズマが生成される
までは, 電源を CV (Constant voltage)モード, プラズ
マが生成された後は, CC (Constant current)モードで運
用している. 

 
 

Figure 1. Diagram of discharge plasma ignition system.  
 
 

 
 

Figure 2. Schematic of experimental configuration. 
 
 

 
 

Figure 3. Experimental sequence 
 

Table 2. Experimental conditions 
Propellant mass flow rate 0.10 g/s 
Argon gas mass flow rate 0.05 g/s 
Current limitation 800 mA 
Temperature measurement 
point (from downstream of 
DPI) 

10 mm 
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	 推進剤供給の前後での消費電力は, 電流・電圧波形
を用いて下記の式より算出した. ここで, P(t)は消費
電力の瞬時値, V(t) は電圧の瞬時値, I(t) は電流の瞬時
値を表している. 
 

 ( ) ( ) ( )ttt IVP ⋅=  (1) 
 
また, 下記の式を用いて, 平均消費電力 Paveを計算し
た. ti および tf は, 開始時間と終了時間を表し, 任
意に決定した時間である. ここでΔ t はデータのサン
プリング間隔である. 
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5.	 実験結果及び考察  

	 点火試験時の下流部における図をFig. 4に示す. 推
進剤の供給を開始した直後, DPI下流部において火炎
が確認された. この際の放電電流および電圧波形を
Fig. 5に示す. Figure 5において, プラズマ生成時の平
均消費電力は, 22.5 W, 推進剤供給時から供給終了ま
での平均消費電力は, 227 Wであった. 推進剤供給中
の電力増加は, SHP163が放電プラズマに投入される
ことが一因であると考えられる. また, 火炎の温度
履歴をFig. 6に示す. 推進剤を供給する以前から若干
温度が上昇しているが, これは放電により加熱され
た Arガスの影響であると考えられる. 推進剤の供給
を開始した直後からは温度の急激な上昇が見られ, 
DPIの下流部 10 mmの位置での温度は, 最大 1,500 K
を計測した. 今回の計測結果は, SHP control  (HAN/
硝酸アンモニウム/水/メタノール=73.6/3.9/6.2/0)の断
熱火炎温度 1100 K7を超えていることから, SHP163
が燃焼反応を起こしている可能性が非常に高いと考

えられる.  
 

6.	 結論  

	 プラズマ生成時の放電電流制限をこれまでの 40 
mAから 800 mAまで引き上げ, また推進剤供給方法
を変更し, 放電プラズマ型点火機構を用いた推進剤
点火試験を行い, 以下の結果を得た. 
1) 推進剤の供給直後，DPIの下流部において火炎が
確認された. 

2) DPIの下流部 10 mmの位置で 1,500 Kの火炎温度
が計測された. 

 
 
 
 

 

 
 

Figure 4. Exhaust plume at downstream of the DPI. 
 

 

 
Figure 5. Time history of current, voltage, propellant 

valve 
 

 

 
Figure 6. Time history of temperature at downstream of 

the DPI and propellant valve 
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