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超小型宇宙機搭載に向けた一液式推進系のトレードオフ評価 

和田 明哲*1，伊東山 登*2, 3, 羽生 宏人*1 

Trade-Off Evaluation of the Mono-Propulsion Systems for the Micro-Spacecrafts 
 

WADA Asato*1, ITOUYAMA Noboru*2, HABU Hiroto*1 

 

ABSTRACT 
For the attitude and orbit control thruster of spacecrafts, the various micro-propulsion systems have been 
proposed in the world. It is important to clarify the positioning of monopropellant thruster in the various 
propulsion systems. The objective of this paper is to evaluate the trade-off of each monopropellants in terms of 
the theoretical performance and physical properties of the monopropellant. 

 
Key Words: Green monopropellant, High energetic ionic liquid, Space micro-propulsion, Micro-spacecrafts 

概要 
宇宙機の軌道制御及び姿勢制御技術として，超小型推進系の研究開発が各国で進められている．様々

な推進技術が提案されている中で，今後の宇宙機ミッション提案に向け各宇宙推進系の位置づけを明

確にすることが重要である．本稿では，一液式推進系の観点から各推進剤の理論性能および物理特性

について，トレードオフ評価を実施したので報告する． 

1. はじめに 
超小型推進系は，地球周回のみならず太陽系科学，天文分野および探査自在性の獲得のため，戦略

的に重要な超小型宇宙機の推進および制御技術である．より遠方領域での探査には，低温から高温ま

での広範囲の温度雰囲気に晒され，電力および搭載容量等の制限が強い超小型宇宙機には，姿勢制御

および主推進系として，従来の宇宙推進系では困難な運用条件と云える．特に，推進剤は，マイナス

数十度から零度の低温領域で化学安定性を有し，かつ軌道遷移時間や電力に強い制約のあるミッショ

ンにおいては，熱エネルギ的に高性能である必要がある．また，搭載容量の制限が強い超小型宇宙機

では，推進剤タンク容量の削減によるインパクトが大きいことから，推進剤の密度比推力の向上 (高
性能化)が課題であることは自明である．この様に，超小型宇宙機に搭載する推進系の選定には，様々

なシステム要求やミッションの制約条件を基に推進システム全体のトレードオフ評価を実施する必

要がある． 
超小型宇宙機の推進系としては，一般的に電気推進，固体推進，液体推進の 3 種に大別できる．こ

こでは，10~100 kg 級サイズの宇宙機に限定し記述する．電気推進については，Xe や Kr 等の希ガス

を推進剤とした静電加速方式のイオンエンジン 1)やホールスラスタ 2)の研究開発が活発である．高圧

の希ガスタンクや比較的高いプラズマ点火電力を必要とするが，比推力が 103 s オーダと高い．一方

で推力密度が 101 N/m2オーダと低く，スラスタ本体の電力消費量が高いため，宇宙機の排熱能力が支 
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配的であり，軌道遷移時間，推進系に割ける電力や熱制御系に余裕のある宇宙機ミッションでは，選

択肢の一つであると云える．また，常温で固体のヨウ素を昇華しイオンを静電加速させるイオンエン

ジンやホールスラスタについても検討が進められており 3, 4)，希ガス推進剤に比べ，タンク充填圧力

の減少や推進剤密度の向上により貯蔵性が向上し，超小型宇宙機の推進系としては候補である．また，

静電加速方式の FEEP5)やエレクトロスプレー 6)といったイオン液体  (e.g., [Bmim]+[DCA]-, 
[Emim]+[IM]-)を利用した推進技術についても提案されている．これら推進系は，イオンエンジンやホ
ールスラスタに比べ，低電力かつ比推力が高い一方で，推力密度が極めて小さいため，フォーメショ

ンフライト等の高い推力を必要としない制御技術に適していると考えられる．次に，固体推進につい

ては，BKNO3 や HTPB/AP/Al 等の固体物質を推進剤としたスラスタが提案されており，
OMOTENASHI7)等での Cube-Sat 実証に向けた研究開発実績がある．これら固体推進剤では，一度推
進剤にエネルギを投入すると，着火制御が出来ないため，同推進剤では再着火できず，大推力を必要

とする軌道離脱に使用が限定されると云える．次に，従来の液体推進では，ヒドラジンを主推進剤と

した姿勢制御系が主流であり，探査機ミッシ

ョンや地球周回衛星での実績も多い．固体推

進剤とは異なり，液体推進剤の供給し着火/点
火制御が可能なため，比較的大推力なパルス

作動や長秒時の定常作動を必要とする姿勢

制御および軌道制御技術として適している

と考えられる．この様に各推進技術では，推

進剤の相状態，その供給方式や推進剤の着火

/点火方式，推進・加速方式によって，宇宙機
システムへの要求や構成が異なり，それぞれ

に特色があることが分かる． 

様々な推進技術が提案されている中で，そ

の用途や技術課題を整理し，各宇宙推進系の

位置づけを明確にすることが重要である．本

稿では，その第一弾として，一液式推進系の

観点から各推進剤の理論性能および物理特

性について，トレードオフ評価を実施したの

で報告する． 

2. 化学平衡計算による各一液式推進剤の

理論推進性能および物理特性に関する

トレードオフ評価 

一液式推進剤は，従来からヒドラジン

(N2H4)が主流であるが，蒸気圧および毒性が
高く，地上での取扱や充填時には，防護服の

着用や複数人による作業が必要である 8)．ま

た，凝固点が高いため，常に推進剤タンクの

熱的な管理が必要とされる．これらの課題を

克服するため，現在より半世紀前から，環境

負荷の低減および低毒化かつ推進系の高性

能化を目指し，高エネルギ固体物質を基剤と

 

(a)各一液式推進剤の性能比較 

 

(b) ヒドラジンおよび HAN系, ADN系一液式推進
剤の性能比較 

図 1 密度比推力および推進剤消費量の関係 
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した液体推進剤の研究開発が活発であり，

ヒドラジンから移行を開始しつつある 8, 9)．

その高エネルギ固体物質には，硝酸ヒドロ

キシルアンモニウム  (Hydroxyl ammonium 
nitrate: HAN, [NH3OH]+[NO3]-) 系推進剤およ
びアンモニウムジニトラミド  (Ammonium 
dinitramide: ADN, [NH4]+[N(NO2)2]-)が主流で
あり，その溶解や燃料成分として，水やメタ

ノール等のアルコール類と調製される 8, 9)．

一方で，水やアルコール類の蒸発潜熱が高

いため，推進剤のエネルギ密度が抑制され，

また，溶媒の影響により蒸気圧が高くなる

ため，蒸気吸引や爆発の危険性が高まる等

といった技術課題が挙げられる． 

そこで，高エネルギ物質研究グループで

は，高エネルギ固体物質にアルコール類や

水等の溶媒を用いず他の固体物質同士と共

融させることで，イオン液体の一種とされ

るDeep Eutectic Solvents (DESs)を調製した 10, 

11)．その一種として，ADN を基剤とした固
体エネルギ物質である硝酸モノメチルアミ

ン (Monomethylamine nitrate: MMAN, 
[H3CNH3]+[NO3]-)および尿素(urea, (NH2)2CO)
から成る ADN 系高エネルギーイオン液体 
(ADN-High Energetic Ionic Liquids, ADN-
EILPs)の調製に成功している． 

図 1 に，高エネルギ物質を基剤とした各
一液式推進剤 (HAN 系推進剤: AF-M315E8), 
SHP16312), HNP22513), ADN 系推進剤: LMP-
103S9), FLP-1069), ADN-EILP442 
(ADN/MMAN/Urea = 40/40/20, wt.%)11), ADN-EILP631 (ADN/MMAN/urea = 60/30/10, wt.%)11)), 60%過酸
化水素 (60wt.% H2O2) 14)およびヒドラジンの密度比推力と推進剤消費量の関係を示す．ここで，宇宙

機重量を 50 kg, 速度増分ΔVの要求値を 100 m/sと仮定し，各推進剤の理論比推力は，燃焼室圧力 0.4 
MPa, ノズル開口比 100, 凍結流れで化学平衡計算により算出した．各推進剤固有の熱エネルギは，断
熱火炎温度と平均分子量の積により比推力と比例関係にあることから，推進剤の理論性能と同意であ

る．また，物理特性由来の密度と比推力の積は、密度比推力として表すことができ、密度比推力が高

ければ，宇宙機システムによる要求ΔVに対して，推進剤の消費量を抑えることができ，タンク容量
や推進システムの小型・軽量化が可能となる．本イオン液体は，ヒドラジンに比べ，約 68% ~ 90%の
密度比推力の向上が期待でき，他の一液式推進剤と比べても，化学平衡計算上，理論的に高い性能を

有していることが分かる．また，図 2に推進剤量を含む宇宙機全体の重量と各推進剤において達成可
能な速度増分の関係を示す．例えば，100 kgの宇宙機において，ADN-EILP442推進剤量 6 kgを全て
消費した場合の速度増分は，155 m/s である．同等の宇宙機重量において，1 km/s の速度増分が要求
される場合，約 33 kgの推進剤消費が必要となる．各種推進剤に対し，同種の点火方式や推進技術が

 

図 2 宇宙機重量および推進剤量による達成可能な速
度増分の関係性 

 

図 3 各一液式推進剤の凝固点および蒸気圧 
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適用できる場合，推進系全体のドライ質量は同等と見做すことができ，前述の様に推進剤性能の観点

でのトレードオフが可能である．一方，点火/推進方式が異なる場合には，推進系全体がトレードオフ
対象となる．本稿ではその詳細を省くが，一液式推進系以外にも電気推進系や二液式推進系が候補に

挙げられる場合では，初期検討として，冗長系を考慮した配管や推進剤タンク等の推進剤供給系，ス

ラスタ本体 (推進性能，プルーム影響を考慮したスラスタ配置, etc.), 推進系全体で必要な電力配分等，
これらの設計を加味しトレードオフ評価を実施する必要がある． 

図3は，各推進剤における凝固点および蒸気圧の物理的性質を比較した図である．本イオン液体は，
ヒドラジンおよび他の一液式推進剤に比べ蒸気圧および凝固点が低いことが分かる．ヒドラジンの場

合，凝固を防ぐため，配管やタンクを熱的にマネジメントする(宇宙機内での熱制御を行う)必要があ
るが，本推進剤は，凍結抑制剤として ureaを選定することで低凝固点を有し，低温環境下での長期間
貯蔵に優れている．これらにより，ヒータ電力の削減，つまり宇宙機運用時の低電力化を可能とし，

他の搭載システム (観測機器, etc.)に電力配分を回すことで，ミッションの幅を拡大することが期待で
きる．したがって，地球周回衛星のみならず，深宇宙探査等の長期ミッション対して，本イオン液体

を用いた推進系は，候補と成り得る． 

3. 高エネルギーイオン液体推進系の研究開発状況 

前述の通り，高い推進性能や宇宙環境下での物理特性において優位性が見られる一方で，推進剤の

点火/着火技術や推進技術については，多くの技術課題を有している．一液式のヒドラジン推進系で
は，固体触媒による分解反応機構が一般的であるが，これら高エネルギ固体物質を基剤とした推進剤

では，高性能化による特性排気速度の向上，つまり熱エネルギ (エンタルピ変化)の向上に比例して，
火炎温度の上昇により，高温酸化雰囲気下による固体触媒の焼結や劣化が技術的な課題である 15)．こ

れら推進機の耐久性や燃焼反応性の低下は，熱設計や触媒形状/材質の改善により簡単に克服出来る
ものではなく，推進剤の性能を固体触媒の耐熱性能に合わせて意図的に調製しているのが現状であり，

点火手法の抜本的な見直しが必要である． 

そこで，我々は，新たな点火/着火方法および推進方法の技術提案を行ってきた．本イオン液体は，
化学的に高エネルギかつイオンの集合体であることから，電気的な化学反応に適していると予想され，

分解および燃焼ガスの気相領域での気体力学的な電熱加速 16)や凝縮相領域での直接的な電気分解お

よび電離によるイオンや電子を加速させるような電場加速による推進方法に応用できると考えられ

る 17)．また，これまでに高エネルギ物質を基剤とした液体推進剤のプラズマ点火および燃焼維持(保
炎)に成功しており，スラスタの設計指針およびその実現可能性を示している 18-20)．本イオン液体につ

いてもそのスラスタへの適用を目指し，実験的な評価を進めている．また，ADN-EILPsの非接触的な
点火手法として，CWレーザ 21)やパルスレーザ誘起プラズマ 22)の点火機構を提案しており，これら推

進機を組合せることで，高エネルギーイオン液体を推進剤として共有し，高推力および高比推力を両

立した統合型推進系の新たな技術提案を行っており，その成立性について評価および検討を開始して

いる．  

4. 結論 

本稿では，一液式推進系の観点から各推進剤の理論性能および物理特性について，トレードオフ評

価を実施した．その結果，化学平衡計算および物理特性の観点では，ADN-EILPsが優位性を示した．
一方で，推進系システムの成立性は示せていないのが現状である．今後，宇宙実証試験に向け，推進

剤およびその推進技術の評価と検証をより一層加速させる必要がある． 
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