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ABSTRACT 
 

Ammonium dinitramide-based energetic ionic liquid propellant (ADN-based EILP) is 
studied as low-toxic and high performance monopropellant instead of hydrazine. It is 
made by mixing three solid powders of ADN, monomethylamine nitrate, and urea. The 
theoretical specific impulse is 1.1 times higher than that of hydrazine and the density is 
1.5 times higher at a composition of ADN/MMAN/urea=40/40/20 wt.%. In the viewpoints 
of the effect of the viscosity to the propellant feed pressure and weight of the tank and 
atomization in the chamber of a thruster, there are some problems for application to the 
thruster due to the high viscosity. We focus the capillary tube has relatively high 
pressure drop in the propellant feed system. The objective of this paper is to confirm the 
realistic design of the capillary which prevent a flashback to the propellant tank. 
According to results of strand burning tests with SUS cylinder imitating capillary tube, 
it is deduced that the flashback can be prevented in the capillary tube after steady 
combustion of the thruster in case of capillary tube diameter of no more than 3mm and 
combustion pressure of 1MPa. Realistic design of capillary tube is confirmed in range of 
the diameter, around 1 to 2 mm, in the consideration that a total pressure drop of 
capillary tube and injector is restricted to be 10-30% of combustion pressure for pressure 
oscillation of combustion chamber. 
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概要 

 
ヒドラジンに替わる高性能な低毒性推進剤としてアンモニウムジニトラミド系高エネルギ

ーイオン液体推進剤(ADN系 EILP)が研究されている．本推進剤は ADN, モノメチルアミン
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示しており，推進剤の供給が停止することで燃焼室から火炎が逆火しインジェクタやキャピ

ラリーチューブを通過して推進剤タンクへ伝播する可能性がある．そこで，定常燃焼後に逆

火した火炎がキャピラリーチューブ内において消炎するように，キャピラリーチューブ内径

1d を定量評価する．ただし，逆火した際にインジェクタを通過することになるがこれは許容
する．また，本モデルには次の仮定が含まれる．推進剤タンク温度は 0℃とし，比較的高い
圧力損失が生じる厳しい条件とした．燃焼室からインジェクタヘッドへの熱移動は考慮せず，

キャピラリーチューブとインジェクタおよびその内部の推進剤は推進剤タンクと同じ温度

0℃とする．ただし，キャピラリーチューブやインジェクタへ火炎が逆火した場合は火炎か
ら官内壁面への熱損失は考慮する．定常燃焼後は推進剤の流量がゼロであることから，キャ

ピラリーチューブとインジェクタの内部圧力は燃焼室圧力と同じであり，その圧力は燃焼室

圧力の低下と追従して減少する．初期の燃焼室圧力はヒドラジンスラスタと同程度の 1MPa
とする． 
以上の供給系単純計算モデルにおいて定常燃焼後にキャピラリーチューブ内圧力は燃焼

室圧力と共に減少しており，この圧力範囲（1MPa以下）において消炎するキャピラリーチ
ューブ内径を推定する．そこで，最初に消炎直径の圧力依存性を実験的に把握し，消炎直径

未満の内径を持つキャピラリーチューブの圧力損失を定量評価することで現実的な設計解

が存在するかを検証する． 
 

 
Fig. 1 定常燃焼後の供給系単純計算モデル 

 
２ 実験方法 

 
2.1 試料 
実験に用いた試料の配合比率は ADN/MMAN/urea=40/40/20 wt.%の 1種類とした．筆者
らの既往研究 5)において有望な配合比率として ADN/MMAN/urea=30/50/20 wt.%を選定し
たが，これは推進剤の断熱火炎温度が SiC/SiC複合材料を用いた燃焼器の耐熱温度（約
1873K）を下回ることを選定条件に設けているためである．しかし，この配合比率に比べて

硝酸塩 , 尿素の固体粉末を混合することで生成される液体であり，配合比率
ADN/MMAN/urea=40/40/20 wt.%において理論比推力と密度はそれぞれヒドラジンの 1.1
と 1.5 倍である．ADN 系 EILP は高粘性であることから，供給圧力や推進剤タンク重量，
微粒化特性に対して影響することが考えられ，スラスタへの応用には多くの課題がある．本

研究では，推進剤供給系において比較的高い圧力損失を生じるキャピラリーチューブに着目

し，逆火防止可能な現実的な設計解が存在することを検証することを目的とした．キャピラ

リーチューブを模した SUS 円筒を用いてストランド燃焼試験を実施した結果，燃焼室圧力
1MPaにおいてキャピラリーチューブ内径が 3mm以下であれば定常燃焼後にキャピラリー
チューブで消炎可能であることが推定された．また，燃焼室における圧力振動を考慮して，

キャピラリーチューブとインジェクタを合わせた圧力損失が燃焼室圧力の 10-30%とするこ
とで，キャピラリーチューブ内径が 1-2mm 程度であることを推定し，現実的な設計解を示
した． 

 
1 はじめに 

 
現在，宇宙機の軌道および姿勢制御用スラスタの一液式推進剤としてヒドラジンが使用さ

れているが，発がん性や腐食性が高いことから低毒性推進剤に代替することで取扱性の向上

と共に宇宙機の運用コストの削減が求められている 1)．高性能な低毒性推進剤としては，ヒ

ドロキシルアンモニウム硝酸塩(HAN)やアンモニウムジニトラミド(ADN)などの高エネル
ギー酸化剤を水やメタノールなどの溶媒に溶かして生成した一液式推進剤が世界各国にお

いて研究されている 2, 3)．一方，近年溶媒を用いずに ADNを液化することで従来の低毒性
推進剤より高密度な一液式推進剤の生成が報告されている 4)．この ADN系高エネルギーイ
オン液体推進剤(ADN系 EILP)は，ADN, モノメチルアミン硝酸塩(MMAN), 尿素(urea)の
固体粉末を混合することで生成され， ADN/MMAN/urea=40/40/20 wt.%において理論比推
力と密度はヒドラジンに比べて 1.1倍と 1.5倍である 5)．一般にイオン液体とは 100℃以下
で融点を持つ塩のことであり 6)，ADN系 EILPは ADNやMMANのイオンを含み高粘性か
つ難揮発性であることからイオン液体と類似している．筆者らの既往研究によれば，窒素ガ

スの加圧環境下において ADN系 EILPのストランド燃焼試験を行うことで自立燃焼性や線
燃焼速度等の基礎燃焼特性を把握し，その温度分布と燃焼画像の比較から燃焼波構造を分析

した 5,7)．しかし，ADN系 EILPは高粘性であることから微粒化特性の低下やタンク圧力ひ
いてはタンク重量の増加などが懸念され，ADN系 EILPをスラスタへ適応するには多くの
課題がある． 
本研究では，ADN系 EILPの粘性が推進剤供給系へ与える影響を評価するため，供給系

部品の中で比較的高い圧力損失を生じるキャピラリーチューブに着目し，逆火防止可能なキ

ャピラリーチューブの設計解が存在することを検証する．スラスタの供給系単純計算モデル

を Fig. 1に示す．本モデルでは簡単なモデルとするためインジェクタはキャピラリーチュー
ブと同じ内径を持つ単一孔ノズルとした．ここでキャピラリーチューブとインジェクタを合

わせた長さとその内径を 1l と 1d とし，燃焼室圧力を cP とする．Fig. 1は定常燃焼後の状態を
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示しており，推進剤の供給が停止することで燃焼室から火炎が逆火しインジェクタやキャピ

ラリーチューブを通過して推進剤タンクへ伝播する可能性がある．そこで，定常燃焼後に逆

火した火炎がキャピラリーチューブ内において消炎するように，キャピラリーチューブ内径

1d を定量評価する．ただし，逆火した際にインジェクタを通過することになるがこれは許容
する．また，本モデルには次の仮定が含まれる．推進剤タンク温度は 0℃とし，比較的高い
圧力損失が生じる厳しい条件とした．燃焼室からインジェクタヘッドへの熱移動は考慮せず，

キャピラリーチューブとインジェクタおよびその内部の推進剤は推進剤タンクと同じ温度

0℃とする．ただし，キャピラリーチューブやインジェクタへ火炎が逆火した場合は火炎か
ら官内壁面への熱損失は考慮する．定常燃焼後は推進剤の流量がゼロであることから，キャ

ピラリーチューブとインジェクタの内部圧力は燃焼室圧力と同じであり，その圧力は燃焼室

圧力の低下と追従して減少する．初期の燃焼室圧力はヒドラジンスラスタと同程度の 1MPa
とする． 
以上の供給系単純計算モデルにおいて定常燃焼後にキャピラリーチューブ内圧力は燃焼

室圧力と共に減少しており，この圧力範囲（1MPa以下）において消炎するキャピラリーチ
ューブ内径を推定する．そこで，最初に消炎直径の圧力依存性を実験的に把握し，消炎直径

未満の内径を持つキャピラリーチューブの圧力損失を定量評価することで現実的な設計解

が存在するかを検証する． 
 

 
Fig. 1 定常燃焼後の供給系単純計算モデル 

 
２ 実験方法 

 
2.1 試料 
実験に用いた試料の配合比率は ADN/MMAN/urea=40/40/20 wt.%の 1種類とした．筆者

らの既往研究 5)において有望な配合比率として ADN/MMAN/urea=30/50/20 wt.%を選定し
たが，これは推進剤の断熱火炎温度が SiC/SiC複合材料を用いた燃焼器の耐熱温度（約
1873K）を下回ることを選定条件に設けているためである．しかし，この配合比率に比べて
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炎伝播条件を取得した．SUS円筒の外径における影響を考慮して外径 7mmおよび 15mm
における火炎伝播条件をそれぞれ比較したところグラフの傾向が同様であったことから，双

方の火炎伝播条件の結果をまとめて Fig. 3に示した．SUS円筒の内径と試験時の最大圧力
において火炎が SUS円筒内を伝播したかを判定した．赤及び青のプロット点は，それぞれ
火炎伝播したことおよび火炎伝播しなかったことを示す．緑のプロット点は火炎伝播したか

判定できなかった点である．その理由は，線燃焼速度が速く，SUS円筒の上面での消炎と
SUS円筒内からの細い火炎を識別できなかったためである． 
この実験条件の範囲内においては，ある圧力および内径において火炎伝播している場合，

それ以上の圧力および内径においても火炎伝播している．また，ある圧力および内径におい

て火炎伝播していない場合，それ以下の圧力および内径においても火炎伝播していない傾向

がある．この考えを押し進めると，Fig. 3のように赤及び青の領域はそれぞれ火炎伝播領域
と非火炎伝播領域であると推定される．従って，消炎直径の圧力依存性はこの 2つの領域の
間に存在すると考えられる．供給系単純計算モデルにおいては，定常燃焼後にキャピラリー

チューブ内圧力は燃焼室圧力と共に減少し，初期圧力 1MPa以下となる．この圧力範囲にお
いて火炎伝播しないようにキャピラリーチューブ内径を設定すれば逆火した火炎は消炎可

能であることから，Fig. 3よりキャピラリーチューブ内径は 3mm以下に設定することが求
められる．また，このことは室温の推進剤において成立するが，本モデルの推進剤温度 0℃
においては火炎による推進剤の予熱や壁面への熱損失の影響が大きくなり，消炎直径が拡大

すると考えられることから，キャピラリーチューブ内径の上限を 3mmに設定することはよ
り安全であると推察される． 
 

 

Fig. 3 外径 7mmと 15mmの SUS円筒における火炎伝播条件 
 
 
 

高比推力で断熱火炎温度が1976Kとなる配合比率ADN/MMAN/urea=40/40/20 wt.%におい
ても，放射冷却により燃焼器の壁面温度は断熱火炎温度より低下することから実質的に使用

可能であることが期待される．そこで，耐熱材料の高性能化も視野に入れて将来的に有望な

配合として，ADN/MMAN/urea=40/40/20 wt.%を検討している．また，この配合比率は
ADN/MMAN/urea=30/50/20wt.%に比べて高い燃焼速度を持つこと 7)からより逆火しやす

い厳しい条件となっている． 
 
2.2 ストランド燃焼試験 

ADN系 EILPにおける消炎直径の圧力依存性を
把握するため，圧力範囲 0.5-3MPa においてストラ
ンド燃焼試験を実施した．Fig.2にストランド燃焼試
験に用いたサンプルの概略図を示す．ガラス管の底

に SUS円筒をエポキシ樹脂で接着し，シリコンゴム
で蓋をした． SUS円筒の寸法に関しては，長さ
15mm，内径 1, 3, 5mm，外径 7, 15mmの計 6パタ
ーンとした．推進剤は SUS円筒の上面から 20mmの
高さまで充填した．サンプルの温度は室温 23℃付近であり，上述したモデルの推進剤に比
べて高温で逆火しやすい厳しい条件とした．このサンプルをストランド燃焼器内に設置し，

窒素加圧環境下において推進剤の液面をニクロム線ヒータで着火した．燃焼の様子はストラ

ンド燃焼器の窓を通してビデオカメラで撮影し，燃焼室圧力も計測した． 
次に SUS円筒内への火炎伝播の判定方法について説明する．液面で発生した火炎は後退
し，SUS円筒内径が消炎直径以上であれば火炎は SUS円筒内部へ通過すると推測される．
そこで，火炎が SUS円筒の上面まで達した後，SUS円筒内から内径程度の細い火炎が発生
した場合，SUS円筒内部を火炎伝播したと判定した．一方，SUS円筒の上面で消炎した場
合，SUS円筒内へ火炎伝播しないと判定した．また，燃焼試験後に回収した推進剤残量を
計測して SUS円筒内の容積に対する推進剤充填率を算出したが，SUS円筒内から細い火炎
が観測された場合も 60%以上の値を示すことがあった．これは SUS円筒内の途中で消炎し
た可能性や SUS円筒の底面とシリコンゴムの隙間に残留していた推進剤が見かけ上数値を
大きくした可能性が考えられ，細い火炎の観測と推進剤充填率 100%以上を同時に満たす場
合が起こり得ることから推進剤充填率は SUS管内への火炎伝播の判定基準にはならないと
判断した．以上から，上述した火炎の観測に基づく方法で火炎伝播の有無を判定することと

した． 

 

３ 結果と考察 

 

3.1 火炎伝播条件の結果と考察 

 ストランド燃焼試験における火炎伝播の判定により，SUS円筒の内径と圧力に関する火
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可能であることが期待される．そこで，耐熱材料の高性能化も視野に入れて将来的に有望な

配合として，ADN/MMAN/urea=40/40/20 wt.%を検討している．また，この配合比率は
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で蓋をした． SUS円筒の寸法に関しては，長さ
15mm，内径 1, 3, 5mm，外径 7, 15mmの計 6パタ
ーンとした．推進剤は SUS円筒の上面から 20mmの
高さまで充填した．サンプルの温度は室温 23℃付近であり，上述したモデルの推進剤に比
べて高温で逆火しやすい厳しい条件とした．このサンプルをストランド燃焼器内に設置し，

窒素加圧環境下において推進剤の液面をニクロム線ヒータで着火した．燃焼の様子はストラ

ンド燃焼器の窓を通してビデオカメラで撮影し，燃焼室圧力も計測した． 
次に SUS円筒内への火炎伝播の判定方法について説明する．液面で発生した火炎は後退
し，SUS円筒内径が消炎直径以上であれば火炎は SUS円筒内部へ通過すると推測される．
そこで，火炎が SUS円筒の上面まで達した後，SUS円筒内から内径程度の細い火炎が発生
した場合，SUS円筒内部を火炎伝播したと判定した．一方，SUS円筒の上面で消炎した場
合，SUS円筒内へ火炎伝播しないと判定した．また，燃焼試験後に回収した推進剤残量を
計測して SUS円筒内の容積に対する推進剤充填率を算出したが，SUS円筒内から細い火炎
が観測された場合も 60%以上の値を示すことがあった．これは SUS円筒内の途中で消炎し
た可能性や SUS円筒の底面とシリコンゴムの隙間に残留していた推進剤が見かけ上数値を
大きくした可能性が考えられ，細い火炎の観測と推進剤充填率 100%以上を同時に満たす場
合が起こり得ることから推進剤充填率は SUS管内への火炎伝播の判定基準にはならないと
判断した．以上から，上述した火炎の観測に基づく方法で火炎伝播の有無を判定することと

した． 

 

３ 結果と考察 

 

3.1 火炎伝播条件の結果と考察 

 ストランド燃焼試験における火炎伝播の判定により，SUS円筒の内径と圧力に関する火

Fig.2 推進剤と SUS円筒 
付きガラス管 
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炎伝播条件を取得した．SUS円筒の外径における影響を考慮して外径 7mmおよび 15mm
における火炎伝播条件をそれぞれ比較したところグラフの傾向が同様であったことから，双

方の火炎伝播条件の結果をまとめて Fig. 3に示した．SUS円筒の内径と試験時の最大圧力
において火炎が SUS円筒内を伝播したかを判定した．赤及び青のプロット点は，それぞれ
火炎伝播したことおよび火炎伝播しなかったことを示す．緑のプロット点は火炎伝播したか

判定できなかった点である．その理由は，線燃焼速度が速く，SUS円筒の上面での消炎と
SUS円筒内からの細い火炎を識別できなかったためである． 
この実験条件の範囲内においては，ある圧力および内径において火炎伝播している場合，

それ以上の圧力および内径においても火炎伝播している．また，ある圧力および内径におい

て火炎伝播していない場合，それ以下の圧力および内径においても火炎伝播していない傾向

がある．この考えを押し進めると，Fig. 3のように赤及び青の領域はそれぞれ火炎伝播領域
と非火炎伝播領域であると推定される．従って，消炎直径の圧力依存性はこの 2つの領域の
間に存在すると考えられる．供給系単純計算モデルにおいては，定常燃焼後にキャピラリー

チューブ内圧力は燃焼室圧力と共に減少し，初期圧力 1MPa以下となる．この圧力範囲にお
いて火炎伝播しないようにキャピラリーチューブ内径を設定すれば逆火した火炎は消炎可

能であることから，Fig. 3よりキャピラリーチューブ内径は 3mm以下に設定することが求
められる．また，このことは室温の推進剤において成立するが，本モデルの推進剤温度 0℃
においては火炎による推進剤の予熱や壁面への熱損失の影響が大きくなり，消炎直径が拡大

すると考えられることから，キャピラリーチューブ内径の上限を 3mmに設定することはよ
り安全であると推察される． 
 

 

Fig. 3 外径 7mmと 15mmの SUS円筒における火炎伝播条件 
 
 
 

SUS 7mm 15mm

Fig. 3 SUS
SUS

SUS
SUS

Fig. 3
2

1MPa

Fig. 3 3mm
0

3mm
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Table 2 計算条件 2：推進剤供給系における配管サイズ 

1d  
1l 

mm mm 

0.1-3.0 30, 50, 100 

 

 
Fig. 4 各推力 1, 3, 10Nでのレイノルズ数 の管内径 に対する依存性 

 
推力 1, 3, 10Nにおける計算結果を Fig. 5 - 7にそれぞれ示す．各グラフに示された 3つの

曲線は 1l=30, 50, 100mmにおける内径 1dに対する圧力損失 1P の依存性を示している．推力
1, 3, 10Nにおいて，内径 1dの減少に対して 1d =1.5, 2.0, 3.0mm付近から指数的に圧力損失

1P が増加していることが分かる．従って，この推力レベルでは内径 1 - 2mm付近において
比較的圧力損失が低く小型軽量のキャピラリーチューブであるといえる．一般に，燃焼室に

おける圧力振動により推進剤供給系へ推進剤が逆流することを防止するため，インジェクタ

の圧量損失を燃焼室圧力の 10-30%程度となるように設定する．そこで，圧力損失 1P を 0.1 
- 0.3MPaとすることで，Fig. 5-7の関係から内径 1dを選定する．Table 3 に 1l =50mmにお
けるキャピラリーチューブ内径の取り得る範囲を示す．各推力において内径 1d は 1 - 2mm
程度であることが分かり，逆火防止可能で現実的なキャピラリーチューブ内径の設計解が存

在することが確認できる． 
 

3.2 キャピラリーチューブ内径の推算 
 前節では消炎可能となるキャピラリーチューブ内径を推定した．ここでは，燃焼室圧力

1MPaにおいてスラスタが定常燃焼することを想定して，キャピラリーチューブとインジェ
クタを合わせた圧力損失を推算し，この結果に基づいて適切にキャピラリーチューブ内径を

選定する． 
 以下，キャピラリーチューブとインジェクタを合わせた圧力損失 1P を算出する．長さ 1l の
管内において ADN系 EILPをニュートン流体と仮定すると， 1P はよく知られるハーゲ

ン・ポアズイユ流れの圧力損失となる： 
2

1 1
1

1 1

64
Re 2

l vP
d


   …Eq. 1 

1 1
1Re

v d


 …Eq. 2 

ただし，管内流れは層流であるとする．ここで 1v は管内の平均流速である．また， とは
それぞれ ADN系イオン液体の密度と粘度である． 1Re はキャピラリーチューブからインジ
ェクタまでの流路の内径 1d に対応するレイノルズ数である． 1v は比推力 spI の定義（Eq. 3）
と質量流量mの式（Eq. 4）から算出される． 

spF I mg    …Eq. 3 
2
1

1 4
dm v 

   …Eq. 4 

ここで， F は推力， gは海面上の標準重力加速度（9.80665m/s2）である．ここで，推力に

ついては比較的小推力のスラスタへの応用を想定し，1, 3, 10Nの 3水準に設定した．以上
により，Table 1と Table 2の計算条件および Eq. 1 - Eq. 4を用いることで，圧力損失 1P を

算出することができる．ただし，比推力 spI は化学平衡計算ソフト NASA-CEA8)を用いて算

出した．計算条件は，準一次元断熱凍結流，燃焼室圧力 1MPa，ノズル開口比 50である．
また，

1l

は現実的に取り得る長さを選定した．ただし，SUS円筒長さ 15mmよりも長い値
を 3つパラメータに取った．一方，内径 1d は前節の結果に基づいて消炎可能となるキャピラ
リーチューブ内径となるように 3mm以下とした． 

Fig. 4に各推力におけるレイノルズ数の計算結果を示す．この結果より 1Re は円管内流れ
において乱流に遷移する臨界レイノルズ数 2300より低い値であることから，流れは層流で
あると判断できる．従って，ADN系 EILPをニュートン流体と仮定すると，管内流れはハ
ーゲン・ポアズイユ流れとなり，圧力損失 1P は Eq.1で表せる． 
 
 

Table 1 計算条件 1：スラスタと推進剤の特性値 

F spI  cP  ρ μ@273K 

N s MPa g/cc mPa・s 

1, 3, 10 249.9 1.00 1.49 332 

前節では消炎可能となるキャピラリーチューブ内径を推定した．ここでは，燃焼室圧力

ハーゲン

・ポアズイユ流れの圧力損失となる：

また，は現実的に取り得る長さを選定した．ただし，SUS 円筒長さ 15mm よりも長い値

ついては比較的小推力のスラスタへの応用を想定し，1, 3, 10N の 3 水準に設定した．以上
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Table 2 計算条件 2：推進剤供給系における配管サイズ 

1d  
1l 

mm mm 

0.1-3.0 30, 50, 100 

 

 
Fig. 4 各推力 1, 3, 10Nでのレイノルズ数 の管内径 に対する依存性 

 
推力 1, 3, 10Nにおける計算結果を Fig. 5 - 7にそれぞれ示す．各グラフに示された 3つの

曲線は 1l=30, 50, 100mmにおける内径 1dに対する圧力損失 1P の依存性を示している．推力
1, 3, 10Nにおいて，内径 1dの減少に対して 1d =1.5, 2.0, 3.0mm付近から指数的に圧力損失

1P が増加していることが分かる．従って，この推力レベルでは内径 1 - 2mm付近において
比較的圧力損失が低く小型軽量のキャピラリーチューブであるといえる．一般に，燃焼室に

おける圧力振動により推進剤供給系へ推進剤が逆流することを防止するため，インジェクタ

の圧量損失を燃焼室圧力の 10-30%程度となるように設定する．そこで，圧力損失 1P を 0.1 
- 0.3MPaとすることで，Fig. 5-7の関係から内径 1dを選定する．Table 3 に 1l =50mmにお
けるキャピラリーチューブ内径の取り得る範囲を示す．各推力において内径 1d は 1 - 2mm
程度であることが分かり，逆火防止可能で現実的なキャピラリーチューブ内径の設計解が存

在することが確認できる． 
 

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発報告　JAXA-RR-17-00842

Table 3  各推力における逆火防止可能な 1d の範囲とそれに対応する 1P の範囲の推算

結果（ 1 50l mm の場合） 

F 1d  
1P  

N mm MPa 

1 0.89 – 1.17 0.3 – 0.1 

3 1.17 – 1.54 0.3 – 0.1 

10 1.58 – 2.07 0.3 – 0.1 

 
４ まとめ 

 ヒドラジンに替わる高性能な低毒性推進剤としてADN系EILPが研究開発されているが，
イオン液体と同様に高粘性（室温で 100mPa・s程度）であることから粘性が推進剤供給系
へ与える影響や微粒化特性の低下などスラスタへの応用について多くの課題がある．本研究

では，粘性が推進剤供給系へ与える影響を評価するため，高い圧力損失を生じるキャピラリ

ーチューブに着目し，供給系単純計算モデルに基づいて逆火防止可能なキャピラリーチュー

ブの設計解が存在することを定量的に評価した．逆火を防止するためにはキャピラリーチュ

ーブ内径を消炎直径未満に設定する必要があり，消炎直径の圧力依存性を把握するためスト

ランド燃焼試験を実施した．キャピラリーチューブを模した SUS円筒に ADN系 EILPを
充填し，ストランド燃焼試験を行うことで火炎伝播条件を把握した．この結果，キャピラリ

ーチューブ内径を 3mm以下に選定することで，燃焼室圧力 1MPaの定常燃焼後に推進剤タ
ンクへの逆火を防止できることが推定された．また，キャピラリーチューブとインジェクタ

を合わせた圧力損失の内径依存性を理論解析し，比較的低い圧力損失を示す内径 1d が存在す
ることを確認した．燃焼室内における圧力振動を考慮すると，この圧力損失は燃焼室圧力の

10-30%となることからキャピラリーチューブの内径 1d はおよそ 1 - 2mmであることが分か
り，逆火防止可能で現実的なキャピラリーチューブの設計解が存在することを推定した． 
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Fig. 5 推力 1Nでの内径 1d に対する 1P の依存性 

 
Fig. 6 推力 3Nでの内径 1d に対する 1P の依存性 

 
Fig. 7 推力 10Nでの内径 1d に対する 1P の依存性 

This document is provided by JAXA.



高エネルギー物質研究会　平成29年度研究成果報告書 43

Table 3  各推力における逆火防止可能な 1d の範囲とそれに対応する 1P の範囲の推算

結果（ 1 50l mm の場合） 

F 1d  
1P  

N mm MPa 

1 0.89 – 1.17 0.3 – 0.1 

3 1.17 – 1.54 0.3 – 0.1 

10 1.58 – 2.07 0.3 – 0.1 

 
４ まとめ 

 ヒドラジンに替わる高性能な低毒性推進剤としてADN系EILPが研究開発されているが，
イオン液体と同様に高粘性（室温で 100mPa・s程度）であることから粘性が推進剤供給系
へ与える影響や微粒化特性の低下などスラスタへの応用について多くの課題がある．本研究

では，粘性が推進剤供給系へ与える影響を評価するため，高い圧力損失を生じるキャピラリ

ーチューブに着目し，供給系単純計算モデルに基づいて逆火防止可能なキャピラリーチュー

ブの設計解が存在することを定量的に評価した．逆火を防止するためにはキャピラリーチュ

ーブ内径を消炎直径未満に設定する必要があり，消炎直径の圧力依存性を把握するためスト

ランド燃焼試験を実施した．キャピラリーチューブを模した SUS円筒に ADN系 EILPを
充填し，ストランド燃焼試験を行うことで火炎伝播条件を把握した．この結果，キャピラリ

ーチューブ内径を 3mm以下に選定することで，燃焼室圧力 1MPaの定常燃焼後に推進剤タ
ンクへの逆火を防止できることが推定された．また，キャピラリーチューブとインジェクタ

を合わせた圧力損失の内径依存性を理論解析し，比較的低い圧力損失を示す内径 1d が存在す
ることを確認した．燃焼室内における圧力振動を考慮すると，この圧力損失は燃焼室圧力の

10-30%となることからキャピラリーチューブの内径 1d はおよそ 1 - 2mmであることが分か
り，逆火防止可能で現実的なキャピラリーチューブの設計解が存在することを推定した． 
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アンモニウムジニトラミドを主剤としたイオン液体系ゲル推進剤  
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Study on gel propellant of ionic liquid system based on ammonium dinitramide  
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ABSTRACT 

Ammonium dinitramide (ADN) based energetic ionic -liquid propellants (EILPs) are 
expected to be used as replacements of hydrazine derivatives because the derivatives 
have high toxicity and volatility. For gel propellants (GPs), the propellants have been 
studied as future propulsion systems. Since GPs use liquid fuels such as hydrazine 
derivatives, GPs have same problem as liquid propellants . Therefore, we have focused 
on use the EILPs for ionic liquid gel propellants (ILGPs). Here, ADN based ILGPs 
were prepared and their thermal analysis of these samples were conducted to obtain a 
better understanding of their thermal properties.  

 
Keywords:  Ammonium Dinitramide, Energetic Ionic Liquid, Gel Propellants 
 

摘要

我々は，ヒドラジンに替わる液体推進剤として，アンモニウムジニトラミド (ADN)から

構成される高エネルギーイオン液体系推進剤 (EILPs)に着目している．一方で、液体推進剤

と固体推進薬の特長を有する推進剤として期待されるゲル推進剤においても，ヒドラジン

誘導体がゲル化する液体推進剤として用いられている．そこで本研究では，ADN 系 EILPs

のゲル推進剤への適用に向け，ADN 系 EILPs からなるイオン液体ゲル推進剤 (ILGPs)の調

製と熱分析による熱特性の取得を行った．熱分析には示差走査熱量計 (DSC)を用い，ゲル

化剤混合による熱挙動への影響を把握した．  
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