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ABSTRACT 
 

ADN-based three-component non-solvent ionic liquid has good characteristics, low toxicity and high 

stability, and is suitable to apply for liquid propellant. On the one hand, its flame temperature is too 

high. In the case of contact-ignition, for example heater or catalyst, it is easy to break the engine 

system. From these reason, we focused on the laser ignition. It can achieve high energy density and 

non-contact energy input. In this study, we evaluated the possibility of combination ADN-based 

ionic liquid propellant and Laser ignition. As the result, it was found that propellant became gas 

compound from droplet with pulse laser. 

 

Keywords : Energetic Ionic Liquid Propellants (EILPs), Ammonium Dinitramide, Pulse Laser, 

Breakdown 

 

概 要 
 

 現在まで低毒性や貯蔵性に優れるといったメリットからアンモニウムジニトラミド 

(ADN) を基剤とした 3 成分系無溶媒イオン液体の液体推進薬応用が検討されてきた．しか

し，イオン液体推進剤は非常に高い断熱火炎温度を持つことから従来の接触的着火では耐

久性に問題が有る．そこでエネルギー密度の高さや非接触的なエネルギー入射が可能なレ

ーザーを用いた点火に注目した．本研究ではイオン液体の特徴である極低揮発性を踏まえ，

ADN を基剤とした 3 成分系無溶媒イオン液体推進剤のパルスレーザー点火の可能性評価を

実施した ． 
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1. はじめに 
 

 近年，様々なところで Green Propellant が研究されている 1)．Green Propellant に対する要

求項はその用途によって様々であるが，高い取扱い性，燃焼性の改善，高密度比推力化な

どいずれの研究についてもロケットエンジンや人工衛星の運用性の向上，また低コスト化

に大きく貢献するものとなる．このような背景から本研究では ADN を基材とした 3 成分系

無溶媒イオン液体の液体推進薬への応用を検討してきた 2-4)．従来使用されている液体推進

薬の代表である Hydrazine と本研究で取り扱っているイオン液体推進薬の物性値を Table 1

にまとめた． 

Table 1 各推進薬の物性値まとめ 

 
イオン液体を推進薬に応用する研究はいくらか報告されている．これらは Electricspray 

Thruster5)やElectric propulsion modeとChemical propulsion mode両方の動作が可能であるDual 

mode Thruster6)などの推進薬として検討されている．これらイオン液体推進薬の殆どは既成

のイオン液体，特にイミダゾール塩系に高エネルギー物質である硝酸ヒドロキシルアミン

や ADN を溶かしたものである．そのためイオン液体は溶媒として使用されており，推進薬

の物性は使用するイオン液体に大きく依存する．加えてこれらのイオン液体溶媒は比較的

融点が高いことや，構造の複雑さ故の燃焼性の問題，また非塩素フリーであることなどの

デメリットを含む．その点，本研究で取り扱う無溶媒イオン液体は 0℃ 近い融点や塩素フ

リーであることなど応用性に優れると言える．しかし，Table 1 の NASA-CEA による計算 7)

から分かる通り，断熱火炎温度が非常に高い．比推力は断熱火炎温度の√2 に比例するため，

断熱火炎温度が高いことは推進薬性能の向上を意味する．しかし従来の触媒着火やスパー

クプラグ着火 ，ヒーター着火を行う場合，この断熱火炎温度により高温酸化条件下に晒さ

れるため，接触的な着火では耐久性に問題がある．人工衛星の寿命はスラスタの寿命に直

結するため，長寿命な点火方法の検討は必須である． 

そこで本研究では非接触で且つエネルギー密度が高い，加えて減衰の少ないパルスレー

ザーによる点火に着目した．レーザー点火の場合，その機構は主に 2 つ考えられる．一つ

はラジカル生成による燃焼 8, 9) ，一つはブレイクダウンによるプラズマ生成が起こす燃焼
10-12)である．ラジカル発生には主にエキシマレーザーなど紫外領域のパルスレーザーが使用

Hydrazine ADN-ELIPs(442) ADN-ELIPs(631)
Density[g/cc] @20℃ 1.0 1.5 1.5
Freezing Point [℃] 1.4 0 25

Specific Impulse [s]* 233 250 285
Adiabatic Flame Temperature [K]* 871 1986 2640

Toxicity
LD50 Oral [mg/kg] 60 - -

LD50 Transdermal [mg/kg] 91 - -
*Calculation Condition : Pc = 0.7 [MPa],  Ae/At = 50

Hydrazine ADN-ELIPs(442) ADN-ELIPs(631)
Density[g/cc] @20℃ 1.0 1.5 1.5
Freezing Point [℃] 1.4 0 25
Specific Impulse [s]* 233 250 285
Adiabatic Flame Temperature [K]* 871 1986 2640

Toxicity
LD50 Oral [mg/kg] 60 - -
LD50 Transdermal [mg/kg] 91 - -

*Calculation Condition : Pc = 0.7 [MPa],  Ae/At = 50
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される．エキシマレーザーは気体レーザーで不安定且つサイズが大きいデメリットがあり

本研究目的には向かない．加えて紫外領域の発生を固体レーザーで起こす場合は 3～4 次も

しくはそれ以上の非線形光学効果によって獲得する他ない．この場合，得られる高次高調

波の強度は使用する結晶の光学特性や位相整合の度合いに依存する 13)ため，基本波からの

エネルギー減衰は避けられず結局のところ大規模なレーザーが必要となり応用が難しい．

一方ブレイクダウンでは波長依存性はさほど大きく効果を持たないため，応用性が高い．

ブレイクダウンによる点火はすでにレシプロエンジン 14, 15) やガスタービンエンジン 16)な

どの内燃機関や，液体酸素/液体水素 17)もしくは液体酸素/メタン 18)などの 2 液ロケットエン

ジンなどへの応用例が報告されている．本研究ではこれらの背景よりパルスレーザーを用

いたブレイクダウンによる点火をゴールとした． 

 しかし，ブレイクダウンによる点火の報告例は殆どがガスをターゲットとしている．本

研究で使用しているイオン液体はその代表的な特徴として極低揮発性を有する．そのため，

実際のスラスタの動作を考慮するとインジェクタなどによる噴霧を経た液は気化すること

なくレーザーが照射され何かしらの現象を起こすこととなる．液滴に対するブレイクダウ

ンの報告は非常に少なく，宇宙推進系でも HAN19, 20) などを基材とした推進薬の点火として

報告されているが，ガス化などに留まっており未だ点火の報告はない．そこで本研究では

パルスレーザーを入射した場合のイオン液体推進薬液滴の挙動を観察することにより，パ

ルスレーザーによる点火の実現可能性を検討した． 

 

2. 実験条件 
 

今回使用したレーザーは PIV-400 (λ = 532 [nm], f = 10 [Hz], パルス幅= 8 [ns], ㈱Spectra 

Physics)である．PIV-400 から出射されたレーザーはミラーを通り，集光レンズ f = 100 [mm] 

に経てアクリルセル (40×40×40 [mm]) の中へ集光される．詳細な光路図を Fig. 1 に示す． 

 

 
Fig. 1 光学系構成図 
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スラスタへの応用を考慮し，液滴を対象とした点火試験を行った．初期液滴径 1.13 [mm] (液

量 1[µL]) の推進薬を石英ロッド 0.1 [mm] を交差させたものの交点に懸垂し，そこにレー

ザーを照射した．本実験では ADN:モノメチルアミン硝酸塩 (MMAN) :尿素 = 4 : 4 : 2 組成

推進薬を使用した．窒素雰囲気で初期圧力 1 [atm]，初期温度 23℃とした．レーザー照射に

よる液滴の振舞い はハイスピードカメラ FASTCAM Mini AX200 (100000 [fps], shutter 

speed : 1/100000 [s], ㈱フォトロン)で記録した．圧力測定は XT-140 (Kulite Co.Ltd.)と増幅ア

ンプ AM32 (㈱ユニパルス) を使用し，NR-600 (10 [µs]サンプリング，㈱キーエンス) にて収

録した． 

 

3. パルスレーザー点火試験 
 

3.1 f =100[mm] 完全集光における各レーザーエネルギーにおける液滴の振舞い  

 まず完全集光点である f =100[mm]の位置に液滴が来るようにレンズを設置し，レーザーエ

ネルギーを上げながらレーザー照射時に液滴がどのように振る舞うかを測定した． 

 

 
Fig. 2 各レーザーエネルギーにおける液滴の振舞い（f =100） 

 

E=11.4 [mW] まではどれだけレーザーを照射しても液滴に変化はなかった．E=16.4 [mW] 

前後から液滴の飛散が確認されたが，飛散の程度は大きくなかった．さらに強度を上げて

いくと 100 [mW] 前後からより細かい飛散状態となった．これは 1st pulse で励起され 2nd 

pulse で微粒化していることが示唆される．この場合, pulse to pulse の時間間隔は周波数の逆

数であるため，1 / 10 [Hz] = 0.1 [s] となり比較的遅い現象となる．更にエネルギーを上げ 500 

[mW]から飛散の程度は 16.4 [mW] 前後の場合と同程度となった．この場合，1st pulse で飛

散のレベルに達しており，一方で 16.4 [mW] の場合は 2nd pulse で飛散した可能性が考えら

れた．エネルギーが 1.5 [W] を上回ると，液滴の飛散以前に発光現象が確認された．フィル

タで 550 [nm] 以上の光のみを通過させているため，レーザー散乱光よりプラズマ由来と推

測した．以上をまとめると f = 100 [mm] における入力エネルギーの差異と液滴の飛散状態

に相関がみられることが分かった． 

16.4[mW] 500[mW] 1.03[W]95.5[mW]
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3.2 ビーム径>液滴条件における各レーザーエネルギーにおける液滴の振舞い  

着火に至るには，液滴から一部がガス化することが必要であり，その後に燃焼へ移行さ

せることになる．そのため液滴を燃焼させるには，初期に液滴の成分の一部をガス化させ，

そこにレーザーを照射してガスブレイクダウンを発生させることが有効と考えた．この場

合，液滴からのガス化やアトマイズ過程が迅速な反応進行の律速過程となる．次に液滴を

効率良くガス化・アトマイズ化させるため，ビーム径と初期液滴径の相関について調べた．

完全集光における理論上の集光ビーム径は以下の式で算出可能である． 

  𝑑𝑑 =
4𝑀𝑀2𝜆𝜆𝜆𝜆
𝜋𝜋𝑑𝑑𝑜𝑜

                                                                                              (1)  

d0 は初期ビーム径，M2 はビームモード定数，f はレンズ焦点距離，λはレーザー波長を指

す．単色レーザーの使用よりレンズの色収差は無視できるものの，他のサイデル収差は無

視できないため実測による集光径の把握が必要である．カメラ用フィルムと顕微鏡を用い

て実測した結果，完全集光するとビーム径は 100 [µm] 程度となり，液滴径に比べビーム径

は小さいことが分かった．よって，ブレイクダウンが発生する部位は狭くなる．効率的に

液滴全体で現象を発生させるためには，液滴径と同等もしくはそれより大きいビーム径と

することで，ブレイクダウンを液滴全域で発生させることが可能となる．ビームのエネル

ギー密度は単位面積に基づいて評価するため，同エネルギー密度でビーム径を変化させた

場合について液滴の飛散状態を比較することとした．Fig. 3 にレーザー照射後同時間におけ

るそれぞれの飛散の様子写真を示す．ビーム径は集光レンズと焦点距離の関係をパラメー

タに設定可能である．実験の結果，液滴よりも大きいビームを使用すれば効果的に液滴を

飛散させることが可能であることを確認した．また，光学観察した際にガス発生と思われ

る現象を確認した． 

 

 
Fig. 3 同エネルギー密度レベルでのビーム径の違いによる液滴の振舞い 

 

 

 

 

 

2.3[W]
Φ = 1.7[mm]

16[mW]
Φ = 0.1[mm]

スラスタへの応用を考慮し，液滴を対象とした点火試験を行った．初期液滴径 1.13 [mm] (液

量 1[µL]) の推進薬を石英ロッド 0.1 [mm] を交差させたものの交点に懸垂し，そこにレー

ザーを照射した．本実験では ADN:モノメチルアミン硝酸塩 (MMAN) :尿素 = 4 : 4 : 2 組成

推進薬を使用した．窒素雰囲気で初期圧力 1 [atm]，初期温度 23℃とした．レーザー照射に

よる液滴の振舞い はハイスピードカメラ FASTCAM Mini AX200 (100000 [fps], shutter 

speed : 1/100000 [s], ㈱フォトロン)で記録した．圧力測定は XT-140 (Kulite Co.Ltd.)と増幅ア

ンプ AM32 (㈱ユニパルス) を使用し，NR-600 (10 [µs]サンプリング，㈱キーエンス) にて収

録した． 

 

3. パルスレーザー点火試験 
 

3.1 f =100[mm] 完全集光における各レーザーエネルギーにおける液滴の振舞い  

 まず完全集光点である f =100[mm]の位置に液滴が来るようにレンズを設置し，レーザーエ

ネルギーを上げながらレーザー照射時に液滴がどのように振る舞うかを測定した． 

 

 
Fig. 2 各レーザーエネルギーにおける液滴の振舞い（f =100） 

 

E=11.4 [mW] まではどれだけレーザーを照射しても液滴に変化はなかった．E=16.4 [mW] 

前後から液滴の飛散が確認されたが，飛散の程度は大きくなかった．さらに強度を上げて

いくと 100 [mW] 前後からより細かい飛散状態となった．これは 1st pulse で励起され 2nd 

pulse で微粒化していることが示唆される．この場合, pulse to pulse の時間間隔は周波数の逆

数であるため，1 / 10 [Hz] = 0.1 [s] となり比較的遅い現象となる．更にエネルギーを上げ 500 

[mW]から飛散の程度は 16.4 [mW] 前後の場合と同程度となった．この場合，1st pulse で飛

散のレベルに達しており，一方で 16.4 [mW] の場合は 2nd pulse で飛散した可能性が考えら

れた．エネルギーが 1.5 [W] を上回ると，液滴の飛散以前に発光現象が確認された．フィル

タで 550 [nm] 以上の光のみを通過させているため，レーザー散乱光よりプラズマ由来と推

測した．以上をまとめると f = 100 [mm] における入力エネルギーの差異と液滴の飛散状態

に相関がみられることが分かった． 

16.4[mW] 500[mW] 1.03[W]95.5[mW]

=
4

2
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3.3 圧力測定による現象理解 

 3.1，3..2 を踏まえ，実際にガスの生成がどの程度起こっているかを測定することでガス

化・アトマイズ効果の評価を行った．上記のハイスピードカメラ測定から分かる通り，極

短時間での反応進行が考えられるため圧力センサにはローパスフィルタは入れず，生デー

タとして取り扱うこととした．飛散レベルの低い完全集光 f =100[mm] の場合とビーム径>

推進薬液滴径の場合において記録したものを Fig. 4 に示す．Fig. 4 ではハイスピードカメラ

から観察されたレーザー照射のタイミングを t = 0[s] と設定している．グラフから分かる通

り，完全集光の場合では 1 [kPa] に満たない圧力上昇であるのに対し，ビーム径＞推進薬液

滴径の場合では 5 [kPa] 近い圧力上昇が見られた．そのため，ガス化・アトマイズを目的と

する場合，ビーム径を液滴サイズより大きくしエネルギー量を上げることが重要であるこ

とが分かる．この差がどういった機構の上に成り立っているかの解明が今後の課題である． 

 

 
Fig. 4 各条件における圧力プロファイル 
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4. まとめと今後の展望 
 

焦点距離の調整によるビーム径制御から，推進薬初期液滴径とビーム径が推進薬のアト

マイズ・ガス化過程と相関があることが示唆された．ビーム径＞液滴サイズ且つレーザー

エネルギーが一定以上ある場合，高い飛散効果とガス化を発生させることが出来た．これ

により 1 回目の入射でガス化，2 回目で点火させるダブルパルスの使用が着火に有効である

可能性が示唆された．今後は上述の現象に基づき着火させるための条件を検討する予定で

ある． 

 

 
Fig. 5 ダブルパルス点火にむけた新規光学系構成図 
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