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1 背景 

1.1 近年の宇宙開発動向 

近年，宇宙開発の形態は大きな変容を見せている．最も大きな変化はその開発の主体であり，2006 

– 2015年の間は，政府・国営組織による衛星が全打ち上げ数の 65%を占めていたが，ここ数年で民間

企業が主導するものが爆発的に増加している 1（表 1-1）．今後もこの傾向は進み，2025 年までの 10

年間で民間企業の衛星が全体打ち上げの 81%に到達すると見込まれている．また，打ち上げられる衛

星は小型化の傾向を見せており，数百 kg 以下の小型衛星と呼ばれる衛星が打ち上げの中心となりつ

つある（図 1-1）．加えて，ミッション内容も大きく変化している．50 kg以下の衛星を例にとると，

2009 - 2013年の 3年間では技術実証ミッションが過半数以上を占めていたが，ここ 5年間では地球観

測・リモートセンシング・科学ミッションが中心となっている（図 1-2）． 

この背景には，技術革新による小型衛星の高性能化・低コスト化が進み，ビジネスとしての宇宙利

用が本格的になってきたことが理由である．民間企業の商業計画の代表例としては，英国の OneWeb

社や米国の SpaceX 社による，数百～千基の衛星のコンステレーションによって大型衛星に代替する

通信ネットワーク構築計画が挙げられる 2,3．国内では Axelspace社が 50機のコンステレーションを用

いたリモートセンシングを計画している 4． 

また，それに応じて，宇宙輸送手段も変容を見せている．従来の数千キロのペイロードのロケット

に加えて，小型衛星特化のものも開発・検討されている 5．代表的なものとしては，North Star社によ

る Nano Satellite用打ち上げ機や Virgin Orbit社の 500 kg以下を低軌道に打ち上げる LauncherOne が挙

げられる 6．こういった傾向から今後小型衛星市場のさらなる発展が見込まれる． 

 

 

表 1-1 Public and Private Sector Activity in the Small Satellite Market1 

 

Satellites 

Launched 

(2006–2015) 

Market Value 

(2006–2015) 

Planned Satellite 

Launch 

(2016–2025) 

Expected 

Market Value 

(2016–2025) 

Commercial  275 (35%) ― 2,972 (81%) $9.3 billion (42%) 

Civil Government 409 (52%) $8.7 billion (70%) 626 (17%) $11.0 billion (49%) 

Defense Government  96 (12%) $2.5 billion (20%) 60 (2%) $2.0 billion (9%) 

Total  780 (100%)  $12.5 billion (100%)  3,658 (100%)  $22.3 billion (100%) 
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図 1-1 Satellite Mass by Year1 

 

図 1-2 打ち上げ衛星のミッション割合 7,8 

 

1.2 小型衛星の分類・特徴 

小型衛星に関する分類の統一の定義は存在しないが，数百 kgの衛星を小型衛星，さらに 50 kg程度

以下の衛星を超小型衛星と呼称することが多い 9．ここで実際の 50 kg 以下の超小型衛星の打ち上げ

数の推移，並びに今後の予測を図 1-3 に示す．実際に超小型衛星の打ち上げ数は 10 年前に比べて 10

倍以上に増加しており，その打ち上げ数は今後数年でさらに倍増する見込みである． 

現在打ち上げられている超小型衛星の中で，特に 10 kg以下の衛星の割合が 90%を超えている（図 

1-3）．この 10 kg 以下の衛星の中には，CubeSatと呼ばれる衛星が多く含まれる．CubeSatは 10 cm×

10 cm ×10 cmを一つの単位（U：ユニット）とし，3U，6Uというようなプラットフォームのもと作

られる衛星である 10（図 1-4）．この CubeSatの標準化は 1999年に行われ，2002年に初めて打ち上げ

られ，現在まででその打ち上げ数は 500を超えている 10,11． 

CubeSat を含む超小型衛星は従来の衛星に比べて費用が低いこと，開発期間が短いことが特徴であ

る．従来の大型ミッションは，長期にわたる高額な開発によって，技術の進歩に対応しづらいこと，

失敗リスクの増大による過剰な保守設計が問題となっていた．CubeSat の開発は，冗長システムを最

小限にする，非宇宙仕様の民生品を積極的に使用するという手段で，開発サイクルを飛躍的に早めつ
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つ費用を数億円以内の規模に収めることに成功した．このことが民間企業の衛星産業への障壁を低く

し，現在の宇宙開発の変容につながっている． 

 

 

図 1-3 50 kg以下超小型衛星の打ち上げ数の推移と予測 7,8 

 

図 1-4 CubeSatの形状・サイズとその質量 11 
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1.3 CubeSat への推進機搭載状況と推進方法 

上述のように，現在の宇宙開発では，参入障壁の低さ，大量生産への適合性から CubeSatが多く開

発されつつある．多くの CubeSatは，リアクションホイールや磁気トルカを用いることで姿勢制御を

行っており，軌道遷移や軌道維持を行うことのできるものは非常に少ない 12．その理由は，CubeSatが

潜在的にもつ制限によって，推進機を搭載するのが難しいためである．実際に，表 1-2，表 1-3に推

進機が搭載され，打ち上げられた CubeSat と搭載された推進機の諸元を示す．表に記載した CubeSat

は 20弱程度であり，CubeSatの打ち上げ総数と比較するとはるかに少ないことが分かる． 

CubeSatはその容積の小ささから，打ち上げの機会の多くを Secondary Payload としての相乗りで得

ている．そのために主ペイロードに影響を及ぼさないように厳しい安全基準が設けられてしまう．し

たがって従来の衛星に用いられてきた高圧ガスや化学反応を用いた推進機を搭載するのが難しく，そ

れが推進機の搭載数が少ない最大の理由である 12．また，容積の小ささにより発電量を大きくできな

いこと，形状が規格化されていることも推進機搭載を困難にする要因となる．したがって，CubeSatに

適した推進機の開発が求められている． 

  



平成 30年度 修士論文  西井 啓太 

5 

 

表 1-2 打ち上げられた CubeSatのうち推進機が搭載されたものと推進機の諸元-1 

Satellite Size 
Thruster 

type 

Thruster 

size 
Propellant Thrust Isp 

CanX-2 3U CGJ 250 cm^3 SF6 50 mN 35-40 s 

STRaND-1 3U Resistojet  Butane   

STRaND-1 3U PPT   0.9 uN 320 s 

Delfi-n3xt 3U CGJ 100mL N2 6 mN 69 s 

CanX-4 / 5 8U CGJ  SF6 
12.5 – 50 

 mN 
45 s 

POPSAT-HIP1 3U CGJ  Argon 0.1 - 1.1 mN 43 s 

IMPACT 1.5U Electrospray 0.2U (ionic liquid) 74 uN 1150 s 

BRICSat-P 1.5U Vacuum Arc 100 cm^3 Nickel 20 uN/W 3000 s 

SERPENS 3U PPT 
90x90x 

27 mm 
Teflon 40 uN 600 s 

TW-1 
2U/ 

3U 
Resistojet 0.44U Butane <1 mN 60 -92 s 

PACSCISAT 

(Tyvak 53b) 
3U Chemical  (solid propellant)  210 s 

Pegasus  

(QB50 AT03) 
2U PPT 

92x92x 

35 mm 
PTFE 8 uN 900 s 

Lituanica 

SAT 2 
3U Chemical 1.2 U 

LMP103S 

(ADN based) 
0.3 N  

NanoACE 3U CGJ  R236fa   

OCSD-B 1.5U CGJ  Water 3 - 5 mN 90 s 

― 3U FEEP 0.8U Indium 0.22 mN 3800 s 

CANYVAL-X 2U Vacuum Arc  Nickel/Titanium 
0.001 - 0.05 

mN 
 

Aerocube-12-B 3U Electrospray 0.2U (ionic liquid) 74 uN 1150 s 

MarCO 6U CGJ 3490 g R236fa 25 mN  
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表 1-3 打ち上げられた CubeSatのうち推進機が搭載されたものと推進機の諸元-2 

Satellite Power Design ΔV 
Launch 

date 
Status Remarks Ref. 

CanX-2 4W 2 m/s Apr-08 軌道上作動確認  13,14 

STRaND-1 <7W 2 m/s Feb-13 軌道上作動確認  15,16 

STRaND-1 1.5 W 2.7 m/s Feb-13 報告されず  15,16 

Delfi-n3xt  15 m/s Nov-13 軌道上作動確認  17,18 

CanX-4 / 5 3 W 18 m/s Jun-14 軌道上作動確認  19 

POPSAT-HIP1  5 m/s Jun-14 軌道上作動確認  20 

IMPACT 1.5W  May-15 報告されず "S-iEPS" 21 

BRICSat-P 1- 5 W  May-15 軌道上作動確認 "uCAT" 22,23 

SERPENS 2W 2.6 m/s Sep-15 報告されず "PPTCUP" 24,25 

TW-1 2W  Sep-15 報告されず  26 

PACSCISAT 

(Tyvak 53b) 

VERY 

low 
 Jun-17 軌道上作動確認 

"MAPS" 

QB50 project 

27 

Pegasus  

(QB50 AT03) 
2.5 W 3.4 m/s Jun-17 軌道上作動確認 

ECAPS Co. 

QB50 project 

28,29 

Lituanica 

SAT 2 
< 10 W 160 m/s Jun-17 未報告 QB50 project 30,31 

NanoACE   Jul-17 軌道上作動確認 VACCO Co. 32 

OCSD-B  10 m/s Nov-17 未報告  33 

― ~15 W?  Dec-17 軌道上作動確認 ENPULSION Co. 34 

CANYVAL-X   Jan-18 未報告 
"uCAT" 

BRICSat-P と同じ 

35,36 

Aerocube-12-B 1.5W  May-18 On ISS IMPUCT と同じ 37 

MarCO 0.5 W  May-18 軌道上作動確認 VACCO Co. 38,39 
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また，上記の CubeSat搭載実績のある推進機について，作動原理と特徴を説明する． 

 

1.3.1 Cold Gas Jet Thruster (CGJ)12 

コールドガススラスタと呼ばれる推進機は，ノズルを介して推進剤であるガスを加速することで

推進力を得る．この時，推進力へ変換するエンタルピは貯蔵されているもののみを用い，燃焼や他

の加熱等の機構は持たない．したがって，推進剤を加速するエネルギーは他のタイプの推進機と比

較して低く，比推力（Isp）が著しく低い． 

加圧タンクからの圧力差，または推進剤タンクとノズルとの間の加圧システムにより推進剤をノ

ズルへ供給する．使用される一般的な推進剤には，窒素，ブタン，液体六フッ化硫黄，アルゴン，

キセノン，R134a，および R236fa等がある． 

また，必要とされる電力は，バルブの制御に使用するものと，ノズルから排出される前に気体状

態を保つために必要な温度を確保するためのヒーター電力である．低電力で作動できることと，構

造のシンプルさから，コールドガススラスタは CubeSatでの使用実績が最も多く，今後も多くのミ

ッションが計画されている． 

 

1.3.2 Resistojet Thruster40 

レジストジェットスラスタは，電気的に推進剤を加熱した後，コールドガススラスタ同様にノズ

ルからガスを排出し，推力を得る電熱加速型電気推進機の総称である．加熱は，熱交換器を用いて

行う場合と，ヒーターに直接推進剤を流して行う場合があり，推進剤は数百～数千℃まで昇温させ

ることが可能である． 

推進剤にはアンモニア，ブタンなどが用いられており，将来の有人プラットフォームでの使用を

見据えて，空気，水蒸気，二酸化炭素などの使用も検討されている． 

電気推進機としては比較的推力電力比が高いが，比推力は比較的低い．また，コールドガス同様

に推進機の構造は簡素であり，かつ電源も直流低電圧で済むことから，小型衛星に搭載が容易であ

る． 

 

1.3.3 Vacuum Arc Thruster41,42 

Vacuum Arc Thrusterは，真空化でアーク放電を起こすことで，カソードの金属を蒸発→イオン化

し，プラズマ源として用いる電気推進の総称である．アーク放電により推進剤を加熱する電熱加速

方式と，発生したイオンを静電加速で加速する方式（またはその両方）がある． 

様々な推進剤金属について，性能が実験データに基づいて推定されており，現在実用されている

ものは，ニッケルまたはチタンを用いるものである． 

推進剤である金属蒸気は推進機のスケールとは無関係にカソードの表面数十 µm内でプラズマ化

する．したがって，この推進方式は小型推進機に向いているが，高電圧電源並びに放出したイオン

を中和するための中和器が必要となる． 
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1.3.4 Pulse Plasma Thruster (PPT)12,40  

PPTは一般に固体を推進剤とするパルス型放電スラスタである．陽極と陰極の間に挿入された固

体推進剤が，放電により昇華，一部がプラズマ化する．昇華した推進剤は放電からエネルギーを受

け取り，高エンタルピ気体の膨張によって気体力学的加速を受ける．また，プラズマ化した一部の

推進剤は放電電流と誘起磁場が作る電磁力で電磁加速を受ける．そして加速を受けた推進剤が下流

へ排出され，推力を生み出す． 

PPTはパルス放電作動であることから，推力は時間変化を伴う．そのため推力を積分したインパ

ルスを性能評価に用いる．特に一放電毎のインパルスはインパルスビットと呼ばれる．比推力は 600 

– 1500 s程度であり，電熱加速型に比べると高い． 

PPT の推進剤としては電離電圧の低さ，昇華性の高さから PTFE（テフロン）の性能が高く，最

も使用実績がある．固体推進剤を用いることから，他の電気推進機と異なり，タンク，供給配管，

シール，バルブ等の駆動系が不必要であり，極めてコンパクトかつ軽量であるというメリットがあ

る．それに加え，ミニマムインパルスビットの小ささから，小型衛星に向いている． 

 

1.3.5 Electro Splay Thruster, FEEP12,41 

エレクトロスプレースラスタは，静電加速型電気推進の一種である．推進剤が供給されたエミッ

タと抽出電極との間に強い電界を印可することで，推進剤を外部へ放出することで推力を発生させ

る．推進剤の引き出し方には二通りあり，微粒子（コロイド）を帯電させ，静電加速するコロイド

推進と，電解放出で推進剤を直接電離させ，イオンを加速するフィールドエミッション推進（Field 

Emission Electric Propulsion: FEEP）がある． 

推力は µNオーダーであり，比推力は~1000 s程度である．機構が簡便で効率が高いという特徴を

持つが，エミッタの設計が難しいこと，中和器が必要であるという問題点がある． 

推進剤としては導電性の液体金属やイオン液体が用いられる．また，推進剤の一つとしてヨウ素

が用いられている．ヨウ素は融点が 154℃と低く，固体充填，液体利用が容易であるため，小型衛

星に向いている． 

 

1.3.6 化学推進 12,43 

化学推進は，従来から打ち上げロケット等で広く研究されてきた推進方法である．推進剤のもつ

化学エネルギーを使用して推進剤のエンタルピを上昇させ，ノズルから放出することで推力を生成

する．化学推進の中には，モノプロペラント（一液式），バイプロペラント（二液式），および固体

燃焼等の区分がある． 

構造が簡素かつ比較的大きな推力，比推力を達成することができるが，推進剤の可燃性が

Secondary Payload として CubeSat打ち上げる上で大きな障害となる．そのため，化学推進機を搭載

した CubeSatの開発例は少ない． 
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1.4 CubeSat に適した推進剤の検討 

CubeSat はそのサイズの小ささから，Secondary Payload として打ち上げ機会を多く確保できるとい

うメリットを持つが，一方でメインの衛星らに与える危険性は最小にする必要がある 12．本項では，

推進剤の選択肢が多い，コールドガススラスタ（1.3.1），レジストジェットスラスタ（1.3.2），化学推

進（1.3.6）に用いられうる推進剤に関して，その特性を比較し，CubeSat への利用に適した推進剤を

検討する． 

 

1.4.1 Green Propellant 

上述の理由から，主衛星への影響が小さいと考えられる Green Propellant について，過酸化水素

を代表として多くの研究がなされてきた 44–47．ここで一般に Green Propellantとは，化学推進用の推

進剤で，ヒドラジンに比べて毒性が低く，取り扱い性が良いものをいうことが多い．しかし，主衛

星に与える影響を最小にするという観点でこれらの Green Propellant は反応性を持つため CubeSat

に適しているとは言い難く，強固な貯蔵タンクや何重ものシール構造が必要となる．CubeSat をメ

インのペイロードとする打ち上げ機会を得られた場合には実用性は大きい． 

 

1.4.2 高圧充填気体推進剤 

化学推進以外のコールドガススラスタやレジストジェットスラスタには，毒性のない，希ガスや

窒素等の高圧ガスが推進剤として用いられる場合がある 48–51．分子量が大きい機体ほど体積充填率

は大きいが，同じ温度での比推力は低下する．高圧ガスとして推進剤を充填する場合，貯蔵系，給

系の体積や質量が大きくなってしまうことから，衛星が小型であればあるほど推進機の体積に占め

る搭載可能な推進剤は少なくなってしまう 52．放出前に気化させる必要がなく，構造が特に簡素で

済むメリットがあるため，必要速度増分が小さい場合においては検討されうる． 

 

1.4.3 液体／固体充填推進剤 

液体や固体で充填する推進剤は，気体充填推進剤に比べて体積充填率が大きいメリットがある．

実際に使用する場合はほとんどの場合，推進機内で推進剤を気化させて利用する． 

常温かつ 1 MPa 以下で液体または固体状態である 63 の推進剤について，Guerrieri らによって，

Pugh matrix53を用いた評価が行われた 51（図 1-5）．各推進剤に対する Pugh matrix 評価項目は AHP54

によって決定されており，決定された各評価項目とその重み付けは表 1-4のようになっている．な

おこの論文内で，高圧ガスは体積充填率の観点から CubeSat 用 1U 推進機にフィージブルでないと

されている．この評価の結果，最も CubeSatに適した推進剤は水，次いでアンモニアであるという

結果が得られた． 

 



平成 30年度 修士論文  西井 啓太 

10 

 

 

図 1-5 Pugh matrixの評価結果（青の Boxが最大値と最小値の幅，赤のラインが中央値を示す）51 

 

 

表 1-4 決定されたWeight factor(値の幅 1~6)と各評価者の重み付け並びに平均値，標準偏差 51 

Weight factor (WF) 1 2 3 4 5 WF̅̅̅̅̅ 𝜎 

Flammability 1.9 5.6 0.9 1.3 1.5 2.2 1.7 

Health hazard 3.3 2.4 4.0 6.0 2.0 3.5 1.4 

Instability 6.0 6.0 1.5 3.6 3.2 4.1 1.7 

Performance 6.0 6.0 6.0 4.0 6.0 5.6 0.8 

System density 4.0 4.0 4.0 2.7 6.0 4.1 1.1 
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1.5 水を推進剤とするレジストジェットスラスタ 

ここまで検討してきた CubeSat用の推進機として，本研究では特に水を推進剤とするレジストジェ

ットスラスタを扱う．レジストジェットスラスタは構造が簡素かつコールドガススラスタに比べて大

きな比推力である特徴を持つ（1.3.2）．また推進剤として，水は常温，常圧で液体であること，安全性

が高いことが利点である．しかし，気体に蒸発するときの潜熱が約 2.4 kJ/g と大きく，消費電力が大

きくなってしまうという課題がある． 

 

1.5.1 先行研究 

水を推進剤とするレジストジェットスラスタはこれまでにも数多く研究されている 55–68．1989年に

NASA によって開発された水レジストジェットスラスタの模式図を図 1-6に示す．推進剤は液体とし

て熱交換機内部へ供給され，蒸発しながら下流へ流れていき，ノズルを通って排出される．燃焼室圧

力は，水の供給圧力ではなく蒸発部の温度によって決定される特徴がある．蒸発後の飽和蒸気は他の

一般的レジストジェットと同様，流路中で熱交換を行い，エンタルピを高め，加熱蒸気となって排出

される． 

 

図 1-6 Advanced development engineering model resistojet55 

 

ここで，水レジストジェットとして開発が行われているものの一覧を表 1-5，表 1-6に示す．この

表のうち，表 1-6 に属するものは，MEMS (Micro Electro Mechanical Systems) 技術を用いた VLM 

(Vaporizing Liquid Micro-thruster)と呼ばれるものである． MEMS 技術を用いることで，従来造形が困

難だった µmスケールの流路，ノズルの加工ができるようになり，小型衛星用 µN – mN オーダー推力

水レジストジェットに適用して研究が盛んにおこなわれている 59,60．  
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表 1-5 開発，研究が行われている水レジストジェット（VLMを除く） 

Author Institution 
Nozzle 

throat/mm 

Mass Flow 

Rate/mgs-1 
Power/W Thrust/mN Isp/s Ref. 

Morren NASA Lewis 

Research Center 

Φ1.02 90 505 120 138 
55 

Sweeting University of 

Surrey 

Φ0.12 11 100 9.1 84 
56 

- Deep Space 

Industries 

  25 8.9 175 - 

200 

57 

Othman Military Technical 

College 

Φ0.5 50 700 60 100 
58 

 

表 1-6 研究，開発が行われている VLM 

Author Institution 
Nozzle 

throat/um 

Mass Flow 

Rate/mgs-1 
Power/W Thrust/mN Isp/s Ref. 

Mukherjee University of 

California 

 90 5 0.15 - 0.46  
61 

Ye Tsinghua 

University 

30×30 0.038 30 7E-4 –  

2.9E-3 

 
59 

Mueller Jet Propulsion 

Laboratory 

50×300 0.23 1.3 0.25 100 
62 

Maurya Microelectronics 

Laboratory 

30×30 1.16 1-2.4 0.005-0.12  
63 

Kundu Indian Institute of 

Technology 

130×100 0.2-2.04 3.6 0.15-1.014  
64 

Karthikeyan National 

University of 

Singapore 

220×220 1 7.1-9.2 0.034-0.068  

65 

Silva T. U. Delft 500×160 0.8 8 0.95* 120* 66 

Cheah Nanyang 

Technological 

University 

250×200 1 4 0.63 31 

67 

Chen National Yunlin 

University of 

Science & 

Technology 

100×100-

1000 

4.2-17 Pre-heating 1-6*  

68 
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1.5.2 先行研究の問題点 

先行研究の水レジストジェットは，液体の水を流路中で加熱し，気液二層流を経て，気体へと蒸発

させている．この方式には以下のような問題が存在する． 

 大きな潜熱を賄うために流路が高温となり，流路から外部への排熱が消費電力を増加させる． 

 蒸発機構が複雑なことにより，推力制御が困難である 68． 

 気液分離失敗時に大幅な性能低下が起こる 69． 

以上の問題から，依然水レジストジェットは軌道上正常作動が報告されていない．これらの問題を克

服した推進機の研究開発が求められている． 

 

1.6 本研究で扱う推進機 

従来の水レジストジェットにおける問題点を克服するために，東京大学では「蒸発部分離型水レジ

ストジェットスラスタ」（以下本推進機）が提案され，研究が行われている 70．本推進機は常温低圧下

で水を蒸発させることにより排熱を低下させる点，明示的な蒸発部により気液分離を行う点が特徴で

ある．本推進機の模式図を図 1-7に示す． 

ここで推力発生機構は以下のようになっている． 

① 押しガスによって加圧された水がタンク―気化室間バルブ（Regulation Valve: RV と呼称）の開

閉により，気化室に噴射される． 

② 気化室は低圧下にあるため，噴射された水は液滴の温度に応じた蒸気圧で蒸発する． 

③ 気化室―ノズル間バルブ（Thruster Valve: TV と呼称）を開放することで蒸気がノズルへと流入

する． 

④ ノズルで気体のエンタルピが運動量に変化され，超音速流として放出される． 

 

 

図 1-7 東京大学で提案されている蒸発部分離型水レジストジェットスラスタの模式図 

 

Tank
Vaporization

Chamber
(Pre-heater) Nozzle

2-3 kPa ~1 kPa~60kPa ~0 Pa

20–30 ℃ ~70℃

RV TV
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特に性能に大きく寄与する二つの要素について，本推進機における特徴と問題点を以下に述べる． 

 

1.6.1 ノズル 

一般的なロケットノズルと比較すると，小型衛星推進機で用いられるノズル内の流れは希薄であ

る．そのような流れでは流体の慣性に対して粘性が無視できなくなり，一般的なノズルの式に比べ

て性能が低下してしまうことが分かっている 71．この性能低下はスロートにおけるレイノルズ数 Re

で整理されることが多く，これまでに多くの研究がなされてきた 71–76．しかし，これまでに行われ

てきた低 Re 数ノズル流れ研究の多くが希ガスや窒素といった不活性ガスに関して行われており，

本推進機で用いる水に対しては行われていない． 

 

1.6.2 気化室 

本推進機において気化室はノズルを水に供給するシステムである．多くの推進機では，推進剤は

高圧貯蔵されたガスのブローダウンまたは押しガスを用いた加圧によってノズルへ供給される 12．

それに対し本推進機では，水蒸気供給量は気化室内の液滴の蒸発量によって決定される．したがっ

て気化室内の液滴の温度や表面積をコントロールすることで水蒸気供給量は変化させることがで

きる．蒸発量を適切にコントロールするためには気化室内部の蒸発現象の調査が不可欠であるが，

気化室内部の物理的状況の検討／解明は行われていない． 

 

1.7 研究目的 

ここで提案されたスラスタに関して，性能に大きく寄与する「ノズル」部と「気化室」部について

の評価が不十分であることが問題となっている．ゆえに以下の二点を目的として掲げ，研究を行った． 

1. 水蒸気を流体とした際のノズルの実験的性能評価（2章） 

2. 気化室における水の低圧下蒸発のモデル化並びに現象の実験的調査（3章） 
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2 研究 1： ノズル内流れの実験的評価 

2.1 目的 

本章では水を推進剤としたノズルの評価を行う．前述の通り，低圧供給された水蒸気は低 Re 数流

れとなるために，性能が低下する．しかし，水を用いた低 Re 数流れの研究は行われていない．した

がって実験的にノズルの性能評価とノズル内での物理現象の検討を行った． 

2.2 ノズル内流れの現象 

一般的ラバールノズルにおいて，理想的気体における等エントロピー準一次元流れを考えた場合，

流体はノズル出口まで断熱膨張を行いながらその内部エネルギーを運動量に変換する．ここでスロー

ト上流では亜音速，スロート部でマッハ 1（チョーク），スロート下流では超音速流となる．また，入

口淀み点圧力𝑃c，温度𝑇c，ノズル出口雰囲気圧力𝑝0，ノズルスロート面積𝐴tと出口面積𝐴eが与えられ

た場合に質量流量𝑚̇th，推力𝐹thが一意に求められる． 

𝑚̇th =
𝑃c𝐴t

√𝑅𝑇c

√𝛾 (
2

𝛾 + 1
)

(𝛾+1)
(𝛾−1)⁄

 (1) 

𝐹th = 𝑃c𝐴t𝐶f,th = 𝑚̇th𝑐
∗𝐶f,th (2) 

𝐶f,th =
√ 2𝛾

2

𝛾 − 1
(
𝛾 + 1

2
)

(𝛾+1)
(𝛾−1)⁄

[1 − (
𝑃e
𝑃c
)
(𝛾−1) 𝛾⁄

] +
𝑃e − 𝑃0
𝑃c

𝐴e
𝐴t

 (3) 

𝐴e
𝐴t
= √(

𝛾 − 1

2
)(

2

𝛾 + 1
)

(𝛾+1)
(𝛾−1)⁄

[(
𝑃e
𝑃c
)

2
𝛾
− (
𝑃e
𝑃c
)

𝛾+1
𝛾
]⁄  (4) 

𝑐∗ = √
𝑅𝑇c
𝛾
(
𝛾 + 1

2
)

𝛾+1
𝛾−1

 (5) 

ここで，𝛾は気体の比熱比，𝑅は気体定数であり，𝐶f,thは推力係数，𝑐
∗は特性排気速度と呼ばれるノズ

ル性能に寄与するパラメーターである． 

以上のように，理想的気体における等エントロピー準一次元流れにおいては流量，推力が一意に求

められ，その値は数トンクラスのロケットノズルについて，実測値と良い一致を示す 43．しかし，数

千以下の低 Re 数流れにおいては，流量，推力共に大幅に低下することが分かっている．以下に理論

流出流量と実測流出量の比を計測したもの（図 2-1），理論推力と実測推力の比を計測したもの（図 

2-2-図 2-4）を示す．なお，本グラフ内で評価している量は以下のように定義されており，ノズル効率，

比推力効率，推力係数理論比は，言葉は異なるが同じ量である． 

CD =
𝑚̇

𝑚̇th
 (6) 
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𝜂 =
𝐶f
𝐶f,th

=
𝐼sp

𝐼sp,th
 (7) 

 

 

図 2-1 ノズル形状ごとのスロートレイノルズ数

と拡散係数との関係 (Propellant: Nitrogen)72 

 

図 2-2 ノズル形状ごとのスロートレイノルズ数

と推力係数理論比 (Propellant: Helium)73 

 

図  2-3 スロートレイノルズ数とノズル効率 

(Propellant: Nitrogen)74 

 

図 2-4 スロートレイノルズ数と比推力効率（先

行文献との比較含む）76 

 

グラフからわかる通り，レイノルズ数が低下すると，同一上流圧に対して，流量が 20％程度低下しう

る．また，性能低下率（ノズル効率）はレイノルズ数数百のあたりで 20 – 70%の低下が生じうる．こ

の低下率は推進剤ごと，ノズル形状ごとで異なるため，実際の性能低下はスロート Re 数だけで確定

することはできず，ノズルごとに実測し，調査することが不可欠である． 

ここで定義されるスロートレイノルズ数𝑅𝑒∗は，以下の式で計算することができる． 

 𝑅𝑒∗ =
𝜌∗𝑉∗𝐷𝑡
𝜇∗

=
4𝑚̇

𝜋𝐷𝑡𝜇∗
 (8) 

ここで，上付き*はスロートにおける物理量を表す．式の変形には連続の式を用いた．また，𝐷𝑡はスロ

ート径，𝜇∗はスロートにおける粘性係数である．粘性係数は各物質，温度ごとに異なる値である．定

式化には Sutherlandの式が用いることができる 77． 

 𝜇(𝑇) = 𝜇0 (
𝑇

𝑇0
)

3
2
(
𝑇0 + 𝑆

𝑇 + 𝑆
) (9) 

Propellant

HTP

Nitrogen

, 2008
, 1999

, 2005
, 2011
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この式の中の𝑇0 = 288.15 Kであり，その時の粘性係数を𝜇0とする．この関数に対し実験値をもちいて，

S をフィッティングによって求める．水の場合は𝜇0 = 9.6 × 10
−6 Pa ∙ s，𝑆 = 620.15 Kであった（NIST

データベースを使用 78）． 

 

図 2-5 Sutherlandの式を用いてフィッティングを行った 

 

また，実際のノズル内の気体の状況は数値計算を用いて研究が行われている．流れのマッハ数の状

況は図 2-6に示すような分布になっていることが示されている． 

 

 

図 2-6 数値計算によるノズル内マッハ数分布 上：Re* =10，下：200 (流体: Helium)71 
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加えて，水を推進剤に用いる場合，気体の凝縮を考慮する必要がある．水蒸気がノズルで断熱膨張す

る場合，その膨張の途中で圧力が飽和蒸気圧以下になりうる．いくつかのノズル前淀み点圧力・温度

についてノズル内の断熱膨張曲線と飽和蒸気圧曲線を示したものを図 2-7に示す．ここで，水の飽和

蒸気圧曲線については Tetens，Lowe，Bolton らによって関数化がなされている 79–81．菅原らによって，

これらの関数と実測データとの差の比較が行われた結果が図 2-8である 82．本研究では，低温域に関

しても差が小さい，Bolton の式を用いて，各温度の飽和蒸気圧の算出を行った． 

 𝑃sat = 6.112exp (
17.67𝑇

𝑇 + 243.5
) (10) 

ここで，𝑃satの単位は hPa，Tの単位は℃である． 

 

 

図 2-7 水のノズル内等エントロピー流れと飽和蒸気圧曲線の関係 
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図 2-8 温度と基準温度（Smithsonian Tables83）との差 82 

 

  

実線： Boltonの式
破線： Loweの式

1点鎖線： Tetensの式
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2.3 実験装置 

本実験で用いた実験装置全体の模式図を図 2-9 に示す．また以下に，実験装置系毎の装置の詳細な

説明を記載する． 

 

図 2-9 ノズル実験装置全体模式図 

 

2.3.1 真空系 

実験は直径 1 m，長さ 1.5 mのステンレス製真空チェンバ内で行った（図 2-10）．排気には，ロータ

リーポンプ二個（アルカテル社製，2021 SD，図 2-11・エドワーズ社製，E2M18，図 2-12），メカニカ

ルブースターポンプ（アルバック社製，MBS-053，図 2-13），ターボ分子ポンプ（大阪真空社製，

TG800VFAB，図 2-14）を用いている．チェンバ内部の圧力はピラニ／コールドカソード真空計（フ

ァイファー社製，PKR-360，図 2-15）を用いて測定した． 
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図 2-10 真空チェンバ外観 

 

図 2-11 アルカテル社製ロータリーポンプ (2021 

SD) 

 

図  2-12 エドワーズ社製ロータリーポンプ 

(E2M18) 

 

図 2-13 アルバック社製メカニカルブースターポ

ンプ (MBS-053) 

 

図 2-14 大阪真空社製ターボ分子ポンプ (MBS-

053) 

 

図 2-15 ファイファー社製ピラニ／コールドカソ

ード真空計 (PKR-360) 
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2.3.2 推力測定系 

 

推力の測定は重力振り子式スラストスタンドを用いて行った（図 2-16）．同測定方式のスタンド

の設計は中川らによって既に行われており，本スラストスタンドはその設計を踏襲して作成された

ものである 84．フレックスピボットが 8か所に取り付けられており，スタンド上の質量とカウンタ

ーウェイトのバランスによって，スタンドのばね定数，つり合い位置が変化する．本実験ではスタ

ンド上の水が外へ噴出することで質量が変化し，重力振り子の特性が変化するため，注意が必要で

ある．スタンドの変位は KEYENCE 社製レーザー変位計（IL-S025）を用いて測定した．推力と変

位の対応は既知質量のおもりと可動式テーブルによって各実験前後で較正した（図 2-18）． 

 

 

  

 

図 2-16 推力測定スタンド写真と機器配置 

 

図 2-17島津社製電子天秤 (BL-3200H) 

 

図 2-18 推力-変位較正系 

 

図 2-19 東京理科器械社製冷却水循環装置 (CA-

1116A) 
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ここで，典型的な推力較正の様子を示す．既知質量のおもりの重量を用いて推力と変位を較正する．

おもりの質量を測定した結果が表 2-1である．測定にばらつきがあるのは，はかりの誤差と，おもりの

載せ方による．ここでは，6回測定した値の平均値を用いた． 

図 2-20 は推力較正の時間履歴である．30 秒ごとにスタンドにかけられるおもりの個数を増加または

減少させる．最終的に図 2-21 にあるようにおもりの質量から計算される力と変位の対応をとり，最小

二乗法による直線近似から較正係数を算出する． 

この較正は核実験の前後でそれぞれ 1 回または 2 回行っている．2 回行った場合には，直線の算出に

使う測定点を 22 点として直線近似を行った．実験中の較正係数が変化する要因としては，スタンド上

の質量の変化による重力影響の変化が支配的であると考えられるため，実験前後の較正係数の変化が質

量変化と比例するとして実験中の較正係数を与えた． 

 

表 2-1 較正に用いるおもりの質量測定結果（単位は全て mg） 

おもりの個数 1回目 2回目 3回目 4回目 5回目 6回目 平均 分散 

0 0 0 0 0 0 0 0 0 

1 144.1 137.1 145.5 142.9 145.9 137.9 142.2333 3.825528 

2 297.6 293 295.4 292.2 296.7 295.7 295.1 2.101428 

3 440.1 436 438.1 436.9 437.2 437.3 437.6 1.4 

4 581.8 566.6 568.1 570.6 575.8 575.6 573.0833 5.704881 

5 735.9 730.7 732.4 735.6 734.2 736 734.1333 2.170407 

6 881.2  883.4 879.1 883.1 880.5 881.46 1.803607 

 

 

図 2-20 推力較正時の時間履歴，各おもりが乗っ

ている時間において変位を時間平均する． 

 

図 2-21 変位とおもりの重量から計算される力

との対応．直線近似の傾きを較正係数として用い

る 
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2.3.3 実験用スラスタ 

実験に用いたスラスタは図 2-22 のような，タンク，バルブ，スラスタヘッド（とそれらを結ぶ配

管）からなる．タンクは水を拡販するスターラー，水を加熱し潜熱を賄うヒーター（WH），水の温

度を測定する K 型熱電対からなる（図 2-23）．バルブは SMC 社製ベローズバルブ（XLS-16-P5G）

を使用しており，ノズルスロート径に対して十分大きい流路径である（図 2-24）．スラスタヘッド 

 

図 2-22 ノズル実験用スラスタ写真と機器配置 

 

図 2-23 水供給タンク写真と機器配置 

 

図 2-24 SMC社製ベローズバルブ (XLS-16-P5G) 

 

図 2-25 スラスタヘッド周辺写真と機器配置 

 

図 2-26 ハニウェル社製差圧計 (010KDAA5H) 

 

図 2-27 三栄化学社製高純度精製水 
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は，ノズル，予加熱器，熱絶縁器（予加熱器の熱の熱伝達による損失を減らす機能）からなる（図 2-25）．

ノズルはアルミ製のプレートに収縮部，膨張部の穴をあけた構造となっている．また，予加熱器は 20

×20×10 mm3ほどのサイズのブロックの内部に流路が作成された，アルミ（AlSi10Mg）三次元積層造

形によるものとなっており，外壁にポリイミドヒーター（オメガ社，KHLV-0504/10-P）が取り付けら

れている．表 2-2，表 2-3 にノズル，予加熱器の形状等のパラメーターを示す．また，タンク内部，

熱絶縁器内部，ノズル前流路の 3か所の圧力を測定している．圧力の測定にはハニウェル社製差圧計 

(010KDAA5H)を用いた．推進剤として用いた水は，三栄化学製高純度精製水である． 

バルブとノズルを結ぶ配管はコイル型と直線の二種類を使用している．コイル型の配管は単位長さ

あたりの流路が長いことから，スラスタまでの圧損を増やすこができ，それを利用してタンク水温を

常温付近に保ったまま流量を減らすために用いた．以降直線チューブを用いた系を「大流量系」，コイ

ル型チューブを用いた系を「低流量系」と呼称する． 

 

表 2-2 使用したノズル形状パラメーター 

ノズルパラメーター 値 

形状 コニカル 

ノズルスロート径/mm 2.6 

ノズル開口比 13 

ノズル開口角/deg 30 

ノズル収縮角/deg 30 

表 2-3 使用した予加熱器パラメーター 

予加熱器パラメーター 値 

流路長/mm 138 

流路径/mm 4.0 

材質 アルミ 

ヒーター投入電力/W 0, 1, 2 

2.4 実験手法 

実験では，予加熱器ヒーター（PH）投入電力 3種類に対して，複数の流量を定常的に流して，推力

の測定を行った．操作を行うパラメーターは表 2-4にある通りである． 

表 2-4 実験操作パラメーター 

操作パラメーター 範囲 

PH電力/W 0, 1, 2 

WH電力/W 2 - 15 

スターラー回転モーター電圧/V 0 – 9 

バルブ駆動 Open/Close 

既定の PH 電力を規定電力投入後，温度が定常になるまで待つ．その後，流したい流量に応じてWH

を用い，水の飽和蒸気圧を調整する．初期状態を調整ののち，PH: ON，スターラー: ON 状態から，
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WH: ON バルブ Open を同時に行うことで定常的に水を供給しながら推力測定を行う．スターラーは

流量が大きい（>約 3 mg/s）場合に回し，流量が大きくなるにしたがって回転数は上げた． 

また，実験中の測定量は以下の通りである． 

 

表 2-5 実験時測定パラメーター 

測定パラメーター 範囲 

タンク圧力 𝑷𝐭/kPa 0 – 10 

熱絶縁器圧力 𝑷𝐈/kPa 0 – 10 

ノズル入口圧力 𝑷𝐂/kPa 0 – 10 

水温度 𝑻𝐰（二か所）/℃ < 50 

PH温度 𝑻𝐇（二か所）/℃ < 150 

配管温度 𝑻𝐭/℃ < 50 

スタンド変位 𝒅/mm -5 – 5  

天秤上質量 𝑴/g < 2000 

 

ここで実験時の流量は，実験前後の質量差をノズル前圧力の積算に対する瞬時値の割合で配分する

ことで計算する．この値は，各実験中のノズル前圧力と流量の値が線形であれば正確な値となる．各

実験の最中では作動中の圧力変動が小さく，この仮定はほぼ成立していると考えられる． 

 𝑚̇(𝑡) ≡ Δ𝑀𝑃C(𝑡) (∫ 𝑃C(𝜏)𝑑𝜏
𝑇

0

)

−1

 (11) 

また，得られた測定値，並びに実験前に行われた較正から，推力は以下のように算出される． 

 𝐹(𝑡) = 𝛼(𝑀(𝑡))𝑑(𝑡) (12) 

この時，予加熱器内を通る水蒸気がと加熱機温度と等しくなっているとすれば，（予加熱機の流路は

138 mm と十分長いため，達していると考えられる）実験特性排気速度𝑐∗を計算することができ，流

量，推力，特性排気速度から実効比推力𝐼sp,eff，実効推力係数𝐶f,effを計算することができる． 

 𝑐∗(𝑡) ≡  √
𝑅𝑇H(𝑡)

𝛾𝑀𝐻2𝑂
 (
𝛾 + 1

2
)

𝛾+1
𝛾−1
  (13) 

 𝐼sp,eff(𝑡) ≡
𝐹(𝑡)

𝑚̇(𝑡)𝑔
 (14) 

 𝐶f,eff(𝑡) ≡
𝐹(𝑡)

𝑚̇exp(𝑡)𝑐exp∗ (𝑡)
 (15) 
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2.5 実験結果 

行った実験の内代表的なものの時間履歴を図 2-28―図 2-33に示す．比推力，推力係数は作動 60 s

以降から作動終了までをプロットしている．すべてのグラフに共通してみられる，作動後 60 s程度の

圧力の低下は，タンク内水蒸発面の温度低下による．温度測定点は水面から離れたところにあるため，

この温度分布形成をとらえられていない． 

また，特に大流量側でタンク圧力波形に見られる細かい山は突沸によるものである．このことは目

視によっても確認された．突沸が起こると水が大きく撹拌され，一時的にタンク圧力が上昇する．そ

のため流量がばらついてしまう．しかし，本実験では，すべての実験において，流量の作動時の標準

偏差は 10%以内に収まっており，その誤差を考慮したうえで一定流量の実験であると考える．なお，

図 2-28 に見られるような圧力波形とは無関係な推力のノイズのような変動は，変位計のノイズとス

ターラーを動かしている場合はその回転がスラストスタンドに与える振動である． 

これらの実験に対して，水中の温度分布がおよそ形成されたと考えられる作動後 60 s 以後から，作

動終了までの各値を平均化したものをその実験における一定値として考える．この値をすべての実験

に対して比較したものが，図 2-34―図 2-39 である．判例は PH 電力とバルブ―ノズル間の接続にコ

イル型チューブ用いたか否か（w/ CT=低流量系，w/o CT=大流量系）を示し，エラーバーは 1標準偏

差である．流量―推力グラフから，温度を上げると推力は増加傾向にあるが，その増加は小さい．推

力を特性排気速度（温度依存の式），推力係数で書き表すと 

 𝐹 = 𝑚̇𝑐∗𝐶f,eff (16) 

となる．同一流量に対しての推力（＝比推力）は特性排気速度と推力係数の積と同値である．ここで

流量―推力係数グラフ（図 2-37）を見ると，推力係数は同一流量に対してほぼ変化しないか温度の上

昇で低下していることがわかる．ここで推力係数の低下はスロート Re 数の低下が考えられる．従っ

て横軸をスロート Re数として表示したものが図 2-38，図 2-39である．このグラフより，Re数の低

下によって，推力係数は 1/5 程度まで減少することがわかる．また，同一 Re数に対しては温度が上昇

するほど推力係数が上昇することが分かった． 
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図 2-28 PH: 0W, 低流量系時間歴 

 

図 2-29 PH: 0W, 大流量系時間履歴 

 

図 2-30 PH: 1W, 低流量系時間履歴 

 

図 2-31 PH: 1W, 大流量系時間履歴 

 

図 2-32 PH: 2W, 低流量系時間履歴 

 

図 2-33 PH: 2W, 大流量系時間履歴 
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図 2-34 全実験 流量 vs推力 

 

図 2-35 全実験 ノズル圧力 vs推力 

 

図 2-36 全実験 流量 vs比推力 

 

図 2-37 全実験 流量 vs推力係数 

 

図 2-38 全実験 スロート Re vs比推力 

 

図 2-39 全実験 スロート Re vs推力係数 
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2.6 考察 

2.2 章で先行研究として紹介した，低 Re 数における流出量の変化について考える．推力算出式は， 

 𝐹 = 𝑚̇𝑐∗𝐶f,eff = 𝑃c𝐴eff𝐶f,eff (17) 

と書くことができる．ここで，𝐴effは実効スロート面積で，十分に Re数の大きな領域かつ不活性ガス

では実際のスロート面積と同じである．上の式から，実効スロート面積は以下のように定義できる． 

 𝐴eff(𝑡) ≡
𝑚̇𝑐∗

𝑃c
 (18) 

この有効スロート径を実際のスロート径で割ったものを実効スロート面積比とする．実効スロート面

積比を Re数に対してプロットしたものを図 2-40 に示す．実効スロート面積比は先行研究のように拡

散係数が小さくなると小さくなるはずである．しかし本実験結果は逆のトレンドを示しており，Re数

が小さくなると実効スロート面積比は大きくなる．加えて，実効スロート面積が 1を超える部分があ

る．実効スロート面積比が 1を超えることは，理想気体ではありえないが，本実験でこのような結果

になった理由としては，ノズルスロートにおいて凝縮が起こっていると考えられる．凝縮が起こって

いると，断熱膨張過程に凝縮による密度上昇が加わり，質量流量が増える． 

 

 

図 2-40 実効スロート面積比 vsスロート Re 
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次に，ノズル効率（比推力効率，推力係数効率と同義）を考える．本研究におけるノズル効率は 

 𝜂 ≡
𝐶f,eff
𝐶f,th

 (19) 

と定義する．なお，𝐶f,thは本実験においては 1.5 - 1.65程度の値であった．この値の差に寄与している

もので最も大きいものはチェンバ背圧であり，作動流量によって 10-2-100 オーダーで変化した．横軸を

Re 数としたノズル効率の計測結果を図 2-41 に示す．Re 数 50 - -500 程度の範囲におけるノズル効率は

0.2 -0.8程度で変化した． Re数 400 – 500範囲では他の不活性ガスの先行研究とおおむね近い値をとっ

ているのに対し，Re数 100 近辺では先行研究に比べ低い値となった．これは実効ノズル面積の項で触れ

た通り，ノズル内で凝縮が起こっているためと考えられる．ノズル内で凝縮が起こった場合，発生した

液滴の速度は著しく低下するため，排気速度が大きく下がる．このことが実効推力係数を低下させる要

因となっていると考えられる． 

 

図 2-41 ノズル効率 vsスロート Re数 
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3 研究 2： 気化室内液滴蒸発現象の解明 

3.1 目的 

本推進機において気体推進剤を生成し，ノズルに供給する気化室は重要な要素である．気化室は

液滴の温度や表面積に応じて水蒸気を供給する．蒸発量を適切にコントロールするためには気化室

内部の蒸発現象の調査が不可欠であるが，気化室内部の物理的状況の検討／解明は行われていない．

まず蒸発時のモデルを考え，その後実測によって気化室内部の物理状況を解明する． 

3.2 蒸発モデルの構築 

3.2.1 水面から外部への水の蒸発 

気化室内の水滴から，気化室内への水の蒸発を考える．液体面からの蒸発量の考え方にはいくつ

かの方式が考案されており，代表的なものとして Hertz，Knudsen らによって，Hertz-Knudsen の式

と呼ばれる式が提案された 85,86．これらは粒子の運動に着目して示された式である．図 3-1に液体

界面付近での粒子の移動の様子を示す． 

 

図 3-1 液体界面での蒸発の様子 

ここで，境界面を横切る粒子の数𝑤は 

 𝑤 = 𝜎𝑣𝑤𝑣 + 𝜎𝐿𝑤𝐿 (20) 

と書ける．なお，境界面に向かった速度を持つ気体側からの単位面積当たりの質量流量𝑤𝑣，液体側

からの質量流量𝑤𝐿は，水分子の質量を𝑚H2Oとし，マックスウェル分布を仮定してそれぞれ以下の

ように書ける． 

 𝑤𝑣 = ∫ ∫ ∫ 𝑚H2O𝑈𝑓𝑣(𝑈, 𝑉,𝑊)𝑑𝑈𝑑𝑉𝑑𝑊
0

−∞

∞

−∞

∞

−∞

 (21) 

 𝑤𝐿 = ∫ ∫ ∫ 𝑚H2O𝑈𝑓𝐿(𝑈, 𝑉,𝑊)𝑑𝑈𝑑𝑉𝑑𝑊
∞

0

∞

−∞

∞

−∞

 (22) 

これを解き，代入すると 

Vapor

Liquid

wv

σvwv

(1-σv)wv

wL
(1-σL)wL

σLwL

𝑃𝐿 ,𝑇𝐿

𝑃𝑣 , 𝑇𝑣

𝑇 𝑣
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 𝑤 = −𝜎𝑣𝑃𝑣√
𝑇𝑣
2𝜋𝑅

+ 𝜎𝐿𝑃𝐿 √
𝑇𝐿
2𝜋𝑅

 (23) 

となる．ここで𝑃𝐿 は液相から出ていく水分子の圧力で，ある温度𝑇 𝑣における飽和蒸気圧𝑃sat(𝑇 𝑣)を

用いて， 

 𝑃𝐿 = 𝑃sat(𝑇 𝑣) exp(
𝑃𝐿 − 𝑃sat(𝑇 𝑣)

𝜌𝑣𝑅𝑇𝑣
 ) (24) 

と書ける 87が，現実的には𝑃𝐿 ≅ 𝑃
∗として大きな差は生じない． 

また，蒸発・凝縮係数については，文献によって取り扱いが異なるが，簡略化のために𝜎𝑣 = 𝜎𝐿 =

𝜎とするものが多い．また，𝑇𝑣 = 𝑇𝐿として計算している場合も多い．しかし，この仮定をおいて実

測した𝜎が文献によって 0.03-0.15 程度にばらついているため，注意が必要である 88．ここで同一と

仮定する，𝑇𝑣, 𝑇𝐿 , 𝑇 𝑣の実際の差について，本研究と近い状況
89においては，以下の図のような関係

にある．𝑇𝐿 , 𝑇 𝑣の差は<1 K，𝑇𝑣は他の二つと数 Kの温度差があることが分かる． 

 

図 3-2 低圧蒸発時の液面からの高さと温度の関係 89．𝑻𝒗, 𝑻𝑳, 𝑻𝒆𝒗の温度の関係を示した． 

 

ここまでの検討により，液滴の表面積を A として，蒸発量𝑚̇evは以下のように書ける．この式は

Herts-Knudsenの式と等価である． 

 𝑚̇ev = 𝐴𝑤 = 𝐴𝜎(𝑃sat(𝑇ev) − 𝑃v)√
𝑇v
2𝜋𝑅

 (25) 

 

3.2.2 気化室内の蒸発量と流出量の関係 

ここで，実際の気化室内の蒸発状況について考える．図 3-3に気化室内に液滴が存在するときの

状況を示す．ここで簡単のために以下の仮定を置く． 

Tv

Tev

TL
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 蒸発した気体の量と気化室から流出する質量流量は等しい． 

 液滴は気化室内に半球形状で存在する． 

この仮定から，蒸発量𝑚̇evと液滴蒸発面積𝑆Lについて以下の式が成立する． 

 𝑚̇ev = 𝑚̇(at nozzle) (26) 

 𝑆L = 2(
3𝑀√𝜋

4𝜌L
)

2
3

 (27) 

ここで，𝑀は気化室内に存在する液体の水の質量，𝜌Lは液体の水の密度である．水の蒸発面積𝑆Lを

用いることで，蒸発量の式は以下のように書ける．（𝑃v＝𝑃vcとした．） 

 𝑚̇ev = 𝑚̇(at nozzle) = 𝑆L𝜎(𝑃sat(𝑇ev) − 𝑃vc)√
𝑇v
2𝜋𝑅

 (28) 

 

 

図 3-3 気化室内の蒸発状況の模式図 

 

3.2.3 熱モデル 

ここでは気化室内の熱収支を考えたい．簡単のために以下の仮定を置く． 

 物体は気化室・液滴・水蒸気の三体のみを考え，その代表温度はそれぞれ，𝑇W, 𝑇L, 𝑇Vとして熱量

を考える． 

 温度の二次元分布は無視し，高さ方向の一次元温度分布のみを考える． 

 気化室への外部からの入熱はヒーター投入電力とする． 

 気化室―液滴の熱移動は液体―固体壁間熱伝達のみを考える． 

 液滴―水蒸気間の熱移動は潜熱のみを考える．熱伝達は潜熱に比べて小さくなるので無視する． 

この時の重力方向と温度，熱移動の関係を図 3-4に示した．図内における，液滴の熱量を𝑄L，気化

室の熱量を𝑄VCとすると，それぞれにおける熱の保存式が以下のようになる． 

 
𝑑𝑄L
𝑑𝑡
= 𝑞VC−L𝐴L − 𝛥vap𝐻𝑚̇ev (29) 

 
𝑑𝑄VC
𝑑𝑡

= 𝑊H − 𝑞VC−L𝐴L (30) 

𝑃VC: VC Pressure

𝑚̇𝑆L: Surface Area

𝑚̇ev: Evaporation mass

Vaporization Chamber

𝑃sat: Saturation Pressure

𝑇w : Water Temperature

Water droplet

Nozzle

𝐶t : Conductance
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なお，𝑞VC−Lは気化室―液滴間の熱流束で，𝛥vap𝐻は水の蒸発潜熱を表す．ここで ALは液滴と気化

室の接触面積であり，液滴が半球であるという仮定の下では， 

 𝐴L =
1

2
(
3𝑀√𝜋

4𝜌L
)

2
3

 (31) 

と表すことができる． 

 

図 3-4 モデル化後の重力方向と温度の関係と，各物質間の熱移動 

 

なお，水の熱量変化は，水の質量𝑀(𝑡)，比熱比𝑐wとして 

 
𝑑𝑄L
𝑑𝑡
= 𝑐w

𝑑

𝑑𝑡
{𝑀(𝑡)𝑇L}  (32) 

とあらわせ，アルミ製気化室の熱量変化は，気化室の質量𝑀VC，比熱比𝑐Alとして 

 
𝑑𝑄VC
𝑑𝑡
= 𝑐Al𝑀VC

𝑑𝑇L
𝑑𝑡
  (33) 

とあらわせる． 

Vapor

VC wall

Liquid

z

T
Heater

𝑑𝑄𝐿
𝑑𝑡

𝑑𝑄  
𝑑𝑡

Tv

Tev TL Tｗ

𝑊𝐻

𝑞  −𝐿𝐴L

𝛥vap𝐻𝑚̇ev
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気化室内壁―液滴間の熱流束について考えるために，沸騰のメカニズムについて考える 90,91．ま

ず，熱平衡時の液体の圧力𝑃𝑙，気泡の圧力𝑃bと表面張力𝛤の関係は，液滴が半径𝑟の球形であるとす

ると， 

 𝑃𝑏 − 𝑃𝑙 = 2𝛤/𝑟  (34) 

とあらわせる．ここで，クラウジウス・クライペロンの式を用いると，蒸気泡の半径𝑟は，蒸気の比

体積𝑣v，温度𝑇bと液体の比体積𝑣l，温度𝑇lを用いて， 

 𝑟 =
2𝛤(𝑣v − 𝑣𝐿)𝑇b
𝛥vap𝐻(𝑇𝐿 − 𝑇v)

  (35) 

と書くことができる．ここで，𝑇𝐿 − 𝑇vを過熱度と呼び，これが気泡の成長を決定するパラメーター

となる．通常沸騰は電熱面表面のくぼみに鹵獲された気泡が成長することで起こる．この時の気体

の球状界面半径がくぼみの円弧半径を下回った時に気体はくぼみを離れ，沸騰を起こす． 

沸騰の周波数と気泡の半径には関係があり，液体の密度を𝜌L，気体の密度を𝜌vとすれば 

 𝑓 =
1

𝑟𝜋
(1 +

𝑄̇

𝜌v𝛥vap𝐻𝑤
)𝑤  (36) 

 𝑤 = [
𝑟𝑔(𝜌L − 𝜌v)

2(𝜌L + 𝜌v)
+

2𝛤

𝑟(𝜌L + 𝜌v)
]

1/2

≈ (
𝑟𝑔

2
+
2𝛤

𝑟𝜌L
)
1/2

 (37) 

と近似的に表すことができることが知られている 91． 

以上より 20℃の場合の各物性値を用いて，沸騰を開始する気泡の大きさと，その時の過熱度，沸騰

周期を図 3-5に示した． 

 

図 3-5 沸騰時の気泡の大きさと沸騰周期，過熱度 

なお，気化室内の沸騰状況は，バルク液体が飽和温度と近い，飽和沸騰状態であると考えられる．

さらに，噴射直後は流動沸騰，噴射後の時間経過時にはプール沸騰に分類される状態になっている
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と考えられる．沸騰様式については，実際の蒸発状況を目視によって確認し，それに応じた熱伝達

式を立てるものとする． 

 

 

3.2.4 液体質量の時間履歴化 

最後に，これまで考えてきたモデルを液滴噴射―液滴消失まで（1 サイクルと呼称）の時間履歴化

する．そのために必要な量として，気化室内の液滴の質量𝑀(𝑡)は，水の噴射時間を𝑡inj，噴射流量を𝑚̇inj

として以下のように決定される． 

 𝑀(𝑡) =

{
 
 

 
 ∫ 𝑚̇inj(𝜏)𝑑𝜏

𝑡

0

−∫ 𝑚̇ev(𝜏)𝑑𝜏
𝑡

0

 (𝑡 < 𝑡inj)

𝑀0 −∫ 𝑚̇ev(𝜏)𝑑𝜏
𝑡

0

 (t ≥ 𝑡inj)

 (38) 

 𝑀0 = ∫ 𝑚̇inj(𝜏)𝑑𝜏
𝑡inj

0

 (39) 

推進機からのまた，気化室下流からノズルまでの流体コンダクタンス𝐶tが既知であれば，気化室か

ら外部への流出量は， 

 𝑚̇ = 𝐶t𝑃vc  (40) 

と書け，これと蒸発量𝑚̇evが一致することから， 

 𝐶t𝑃vc = 𝑆L𝜎(𝑃sat(𝑇ev) − 𝑃vc)√
𝑇v

2𝜋𝑅̅
 (41) 

となる．熱モデルから𝑇ev，𝑇vを計算し，残水量Mから𝑆Lを計算した上で，この式を𝑃vcに対して解き，

𝑚̇ = 𝑚̇evを算出する． 
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3.3 実験装置 

本実験で用いた実験装置全体の模式図を図 3-6 に示す．また以下に，実験装置系毎の装置の詳細な

説明を記載する． 

 

図 3-6 気化室実験装置全体模式図 

3.3.1 真空系 

実験は直径 1 m，長さ 1.2 mのステンレス製真空チェンバ内で行った（図 3-7）．排気には，ロータ

リーポンプ（アルバック社製，VD401，図 3-8），ターボ分子ポンプ（大阪真空社製，TG900MVAB，

図 3-9）を用いている．チェンバ内部の圧力はピラニ／電離真空計（ファイファー社製，PKR-251，図 

3-10）を用いて測定した． 

カウンター ウェイト 変位計

磁気ダンパー

ピボット

Out

固定

真空計

ターボ分子
ポンプ

ロータリー
ポンプ

真空
チェンバー ノズル

天秤

気化室

RV

TV

空気(押しガス)
水
タンク

 

図 3-7 気化室実験に用いたチェンバ 

 

図  3-8 アルバック社製ロータリーポンプ 

(VD401) 

1 m

From TMP
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3.3.2 推力測定系 

推力の測定は重力振り子式スラストスタンドを用いて行った（図 3-11）．このスタンドはノズル

実験のものとは異なるが，設計思想，特性は同じであるため，詳細は 2.3.2 を参照のこと．変位計

はオムロン社製 LED 変位計（Z4D-F04A）を用いた．電子天秤はノズル実験と同じものを用いてい

る（図 2-17）． 

 

 

図 3-11 推力測定系写真と機器配置 

 

 

Mass Scale

Counter 

Weight

Displacement

Sensor

Magnetic 

Dumper

Calibration

Weight

Stage

(moved by motor)

 

図  3-9 大 阪 真 空 社 製 タ ー ボ 分 子 ポ ン プ

(TG900MVAB) 

 

図  3-10 ファイファー社製ピラニ／電離真空計 

(PKR251) 

To RP

To Chamber



平成 30年度 修士論文  西井 啓太 

40 

 

3.3.3 実験に用いたスラスタ 

実験に用いたスラスタは図 3-12 の写真の通りである．スラスタヘッド，気化室，タンクが搭載

されている．スラスタヘッドに用いている熱絶縁器，固定パネルはノズル実験と同一のものである

が，熱絶縁器はなく，スロート径 2.6 mm，開口比 60 のノズルが取り付けられているのみである．

ノズルにはヒーター（オメガ社，KHLV-0504/10-P）が直接取り付けられている．気化室の内部構造

は図 3-13 に示すとおりである．液体の水は楕円形の蒸発空間に噴射され，水蒸気のみが下流のラ

ビリンス流路を抜け，外部へ放出される．ヒーターが裏面（オメガ社製，KHLV-0504/10-P）と上面

（坂口電熱社製，CRA162）に取り付けられている．本体はＡ5052，上面は可視化のためにアクリ

ルを用いている．圧力は上流と下流の二か所で，測定している（使用圧力計は図 2-26）．タンクは，

上部に押しガスを供給し，重力によって気液分離を行う系となっている．タンク圧力（＝水噴射圧

力）は妙徳社製差圧系（MPS-R33RC-NGAT）を用いて測定した．タンクから気化室に水を噴射する

バルブ（Regulation Valve）は Lee社製 IEPAバルブ（IEPA1221141H）を用い，気化室からスラスタ

ヘッドに水を供給するバルブ（Thruster Valve）は Lee社製 LHD バルブ（LHDB 0442145D）を 4つ

並列で用いた． 

 

図 3-12 気化室実験用スラスタ写真と機器配置 

 

図 3-13 可視化気化室構造と機器配置（紙面奥向き

が重力方向） 

 

図 3-14 重力気液分離タンクと内部状況 

 

図 3-15 実験に使用しているバルブ 上：RV (IEPA 

1221141H) 下：TV (LHDB 0442145D) 
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3.4 実験手法 

スラスタバルブを開けた状態で，RV を開閉し，気化室内へ液体を供給する．同時に気化室ヒータ

ー（VH）を作動し，水が蒸発する潜熱を賄う．液滴の大半が蒸発したのち，再び液滴を気化室内に噴

射－蒸発を繰り返す（図 3-16）．この時の挙動は，チェンバの外からビデオカメラを用いて撮影し，

画像として取得することができる． 

 

 

図 3-16 気化室への液滴噴射の様子 

 

行った各実験の操作パラメーターは以下である． 

 

表 3-1 実験操作パラメーター 

操作パラメーター 実験#01 実験#02 実験#03 実験#04 実験#05 実験#06 

VH 電力/W 14 14 14 12 12 16 

RV ヒーター電力/W 0.5 0.5 0.5 0.5 0.5 0.5 

PH電力/W 1.35 1.35 1.35 0 0 3.17 

一度の RV Open時間 𝒕𝐨/s 0.50 0.75 1.00 0.5 0.5 0.5 

RV Open 間隔𝝉/s 80 120 160 80 80 60 

タンク圧力 𝑷𝐭/kPa 100 – 110  100 – 110 100 – 110 80 – 90  70 – 80 60 – 70  

気化室初期温度/℃ 27.0 23.6 22.3 31.5 24.9 29.8 

 

このうち，一度の RV Open 時間 𝑡oと噴射圧力 𝑃tを与えることで，一度の水の噴射量𝑚injが決定さ

れる．なお，RV Open 間隔𝝉は，𝝉 × (VH電力)~𝑚inj × 𝛥vap𝐻となるように設定している． 

 

 

 

 

 

 

 

 

Injection Evaporation Small Droplet
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実験時の測定パラメーターは以下である． 

表 3-2 実験時測定パラメーター 

測定パラメーター 範囲 

気化室圧力（2か所） 𝑷𝐕𝐂/kPa 0 – 10 

ノズル圧力 𝑷𝐂/kPa 0 – 10 

気化室壁面温度（3か所） 𝑻𝐕𝐂/℃ < 50 

PH温度 𝑻𝐇（2か所）/℃ < 100 

スタンド変位 𝒅/mm 0 – 1.6  

天秤上質量 𝑴/g < 2000 

蒸発部映像 (30 fps) 

これらの測定量から推力を算出する方法は，2 章と同じなので省略する．実験時の流量についても，

2 章と同じく作動前後質量とノズル圧力から算出している． 
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3.5 実験結果 

実験#01-06について，実験の全時間履歴と最終サイクルの一つ手前のサイクルについて拡大したも

のを図 3-17 から図 3-22 図 3-22 に示す．特に最終サイクルの一つ手前を拡大して表示する理由は，

なるべくサイクルを繰り返して気化室内に定常的な温度分布を形成している状況の蒸発の様子を確

認したいためである．加えて，図 3-23に実験#01の拡大サイクルについてその蒸発の様子の写真を示

す． 

拡大時間履歴について，すべてのパラメーターの作動について，噴射後立ち上がったのち，気化室

圧力，流量がやや急に減少，その後なだらかになる傾向がみられる．これは気化室に噴射された水の

温度が低下し，水の中にある程度定常な温度分布を形成するまでの蒸発状況である．また，なだらか

になったあと，サイクル時間の 7~8 割ほどのところで，再び急に低下する傾向がみられる．この現象

は気化室内の液滴の急激な減少によって起きる．これは図 3-23 において，アクリル窓に付着した水

以外がすべて蒸発しきっている状況と対応している． 

また，蒸発中に圧力波形に細かい山のようなものが見えるが，これは突沸によるものであり，その

頻度は作動によって異なる．実験#03,04,05では比較的頻度は少なく，1サイクル中に数位回程度であ

る．これに対して，ほかの作動では数秒に 1度程度の突沸が起こっていることが分かる．実験#03,04,05

は他の作動に比べると一度の噴射量が少ない作動である．したがって，気化室壁面から蒸発面までの

液体の厚みが小さく，熱伝導のみである程度潜熱を賄うことができたと考えられる．ほかの作動は熱

伝導では賄えず，過加熱の状態になり，突沸が生じたと思われる． 

また，取得した蒸発時の動画から，噴射直後は対流を伴った沸騰が多く起きていた．また 10 秒程

度経過後，噴射の勢いはほぼなくなり，水はプール状態に移行する．実験プール状態においては，頻

度は実験によるが，急な突沸を伴った核沸騰が定期的に引き起こされる状態になった． 
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図 3-17 実験#01の全時間履歴（左）と 13サイクル目拡大（右） 

 

  

図 3-18 実験#02の全時間履歴（左）と 12サイクル目拡大（右） 

 

  

図 3-19 実験#03の全時間履歴（左）と 9サイクル目拡大（右） 
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図 3-20 実験#04の全時間履歴（左）と 14サイクル目拡大（右） 

 

  

図 3-21 実験#05の全時間履歴（左）と 14サイクル目拡大（右） 

 

  

図 3-22 実験#06の全時間履歴（左）と 15サイクル目拡大（右） 
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Time=0s (before injection) 

 

Time=1s (just after injection) 

 

Time=5s (injected water become stable) 

 

Time=10s (gravity surface start to get dry) 

 

Time=20s (vaporization room get almost dry) 

 

Time =30s (water in right side room vaporizing) 

 

Time=50s (droplet attaching window vaporizing) 

 

Time=80s (almost of all water vaporized) 

図 3-23 実験 #01の 13サイクル目の蒸発過程の写真 
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3.6 蒸発モデルによる計算と実験の比較 

3.6.1 熱伝達係数の決定 

実際に画像で取得した蒸発状況のデータより，噴射直後は対流を伴った沸騰，10秒程度のちからは

プール状態における沸騰が支配的あることが分かった．しかしその沸騰は連続的ではなく，定期的で

ある．この状況を考えるために沸騰特性曲線を考えた（図 3-24）．沸騰が連続的でないこと，液滴は

気化室壁面に付着しているように見えることから，本蒸発における過熱度の領域は，赤丸で囲った部

分核沸騰領域周辺であることが推測できる．さらにその部分を拡大したものを同図に示した．流動の

有無における沸騰開始点は，流速によらず過熱度のみにより，核沸騰への遷移後の熱流束は同一であ

ることが分かる 92．また，極大熱流束𝑞𝑚𝑎𝑥について，以下の関係式が Kutateladzeによって与えられて

おり 93，圧力が低下するほど，極大熱流束点は低下する．したがって低圧環境における本蒸発におい

て発達した核沸騰領域はほとんど存在しなかったと推測される． 

 
𝑞𝑚𝑎𝑥
𝛥vap𝐻𝜌v

= [
𝜌v
2

𝛤𝑔(𝜌l − 𝜌v)
]

0.25

= 0.16 (42) 

 

図 3-24 沸騰特性曲線と沸騰開始周辺の拡大図（右）92 

 

ここで，部分核沸騰領域とは，対流と沸騰の両方の効果が与えられる領域であり，定式化された式は

存在しない．したがって，本研究では対流熱伝達率をℎc，沸騰熱伝達率をℎbとしたときの対流支配率

を𝜒として全体の熱伝達率ℎtotalを考える．以上を式で書くと以下のようになる． 

 ℎtotal = 𝜒ℎc + (1 − 𝜒)ℎb (43) 
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この対流―沸騰支配率𝜒を解析的に考えるのは難しい．したがって 

 対流―沸騰支配率𝜒は実際の実験からフィッティングで求める 

ものとする．ここで，フィッティングは，計算気化室圧力と実験によって得られた気化室圧力の差の

二乗について，計算領域前提で和を取り，それを最小化する𝜒を(0 ≤ 𝜒 ≤ 1)の範囲で調べることで行

う．このフィッティングは代表として実験#01で行い，他の実験についても同じ𝜒を用いる． 

 

ここで，ℎcは時間的に，強制対流が支配的な領域（噴射直後）と自然対流が支配的な領域（噴射後

静定時）とに分けられる．噴射のインパルス的な強制対流は流体抵抗を考えると自然対数の時間乗の

割合で減少するはずである．したがって，噴射により与えられる速度𝑢(𝑡)は，初速度を𝑢0として以下

のような関数形でかける． 

 𝑢(𝑡) = 𝑢0 exp(−𝑡𝛼) (44) 

画像より得たデータから， 

 噴射終了 8秒後に初速度の 1%の速度になる 

と仮定すると，𝛼 = 0.576と計算される． 

強制対流と自然対流の移行については，計算の簡単のために． 

 噴射終了 8秒後に，強制対流から自然対流に対流熱伝達方式が変わる 

と仮定する．したがって，対流熱伝達項は以下のようになる． 

 ℎ𝑐(𝑡) = {
ℎc,forced (𝑡 ≤ 𝑡st)

ℎc,natural (𝑡 > 𝑡st)
 (45) 

強制対流熱伝達係数ℎc,forcedを計算するうえで， 

 液滴の流れは一様温度平板上で場所によらず速度は一定 

を仮定する．この時，ヌッセルト数𝑁𝑢は経験的に以下の値で得られる． 

 𝑁𝑢 =
ℎc,forced𝐿

𝜆
= {
 0.0458𝑅𝑒0.5𝑃𝑟1/3  (𝐿𝑎𝑚𝑖𝑛𝑎𝑟 𝑓𝑙𝑜𝑤: 𝑅𝑒 < 2300)

0.0370𝑅𝑒0.8𝑃𝑟1/3 (𝑇𝑢𝑟𝑏𝑢𝑙𝑎𝑛𝑡 𝑓𝑙𝑜𝑤: 𝑅𝑒 > 2300)
 (46) 

自然対流熱伝達係数ℎc,naturalを計算するうえで， 

 水平平板上に一様温度で液体が静置されている 

状況を仮定する．この時，ヌッセルト数𝑁𝑢は経験的に以下の値で得られる． 

 𝑁𝑢 =
ℎc,natural𝐿

𝜆
= {
 0.54(𝐺𝑟 ∙ 𝑃𝑟)1/4  (104 < 𝐺𝑟 ∙ 𝑃𝑟 < 107)

0.15(𝐺𝑟 ∙ 𝑃𝑟)1/3  (107 < 𝐺𝑟 ∙ 𝑃𝑟 < 1011)
 (47) 

なお，プラントル数𝑃𝑟，グラスホフ数𝐺𝑟は，動粘性係数を𝜈として以下の式で与えられる． 

 𝑃𝑟 =
𝜈

𝑎
=
𝜇𝑐𝑝

𝜆
 (48) 

 𝐺𝑟 =
𝐿3𝑔𝛽(𝑇𝑤 − 𝑇𝑙)

𝜈2
 (49) 

また，核沸騰における熱伝達係数は Kutateladzeの式として知られる以下の式で計算する． 

 
ℎ𝑏𝐷𝐿
 𝜆𝑙

= 7.0 × 10−4𝑃𝑟0.35 (
𝑞𝐷L

𝜌v𝛥vap𝐻𝜈l
)

0.7

(
𝑃𝐷L
𝛤
)
0.7

 (50) 
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 𝐷𝐿 = √
2𝛤

𝑔(𝜌L − 𝜌v)
 (51) 

ここで，熱伝導の関係式から 

 ℎ𝑏 =
𝑞

𝑇𝑤 − 𝑇𝑙
 (52) 

であるので，この二式を連立することで熱伝達係数と熱流束が求められる． 

 

3.6.2 気化室内への液滴噴射量の関数化 

気化室内への液滴の噴射量𝑚injは，一度の RV Open 時間 𝑡oと噴射圧力 𝑃tを与えることで，決定

される．その関係性は，一般的な円管内流れに基づき， 

 𝑚inj = 𝑎𝑡o√Δ𝑃 (53) 

と表すことができる．流量と開閉時間の積が流出量に等しいとし，その比例係数を aにまとめてい

る．実際に蒸気の実験系を用いてその関係性を調べた結果を図 3-25 に示す．また，その結果に従

って，最小二乗法により aを求めたところ， 

 𝑎 = 0.002472𝑔 𝑠2⁄ 𝑃𝑎0.5 (54) 

を得た． 

 

図 3-25 噴射圧力，バルブ開閉時間と噴射量の関係（1/2乗のカーブで結んだ） 

 

3.6.3 流出コンダクタンスの算出 

気化室下流の気体のコンダクタンスは以下のように算出される． 

 𝐶t(𝑡) =
𝑚̇(𝑡)

𝑃vc(𝑡)
 (55) 
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実際に上記の実験からコンダクタンスをプロットしたものが図 3-26 である．十分に流体の濃い領

域では，コンダクタンスは一定値となるが，本気化室が作動する圧力領域ではコンダクタンスが上

流圧力の関数となっていることが分かる．中間領域かつ様々な系の複合である本実験系では，解析

的にコンダクタンスを関数化することが難しい．蒸発モデルの計算には対数フィッティングによっ

て求めた以下の値をコンダクタンスとして用いる． 

 𝐶t(𝑃vc) = (0.199    𝑃vc + 2.58) × 10
−9 𝑘𝑔/𝑃𝑎 (56) 

なお上記の式上で𝑃vcの単位は Paである． 

 

図 3-26 気化室実験系における気化室圧力とコンダクタンスの関係 

 

3.6.4 時間履歴計算結果 

以上までのモデル化により，初期条件を設定することで，差分方程式から数値計算により蒸発過

程を解くことができる． 

実験#01に対して，これまで述べてきた蒸発過程の定式化を用いて差分方程式として解いたもの

が図 3-27である．計算に使用する物性値は NISTデータベースより取得した 78．また，ここで計算

の初期条件および計算条件は，実験結果を参考に以下のように決定した． 

表 3-3 実験#01模擬計算における計算条件値 

計算条件 値 

噴射時間 𝒕𝐨/s 0.5 

初期水温度 𝑻𝒘,𝟎/℃ 30.00 

初期水温度 𝑻𝐕𝐂,𝟎/℃ 26.56 

ヒーター入熱 𝑾𝐇/W 14.5 

気化室体積/mm3 40000 

凝縮係数 𝝈 0.1 

y = 0.9173ln(x) + 2.5753
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図 3-27 差分方程式による気化室内部状況の計算結果（左：液滴の 99%が蒸発するまでの時間履歴，

右：噴射時周辺の時間履歴の拡大） 

 

図 3-28 蒸発履歴計算時における各熱伝達係数の変動 
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図 3-29 実験#01 13サイクル目の実験結果（実線）とサイクル開始時条件による計算結果（点線） 

 

 

図 3-30 実験#02 12サイクル目の実験結果（実線）とサイクル開始時条件による計算結果（点線） 
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図 3-31 実験#03 9サイクル目の実験結果（実線）とサイクル開始時条件による計算結果（点線） 

 

 

図 3-32 実験#04 14サイクル目の実験結果（実線）とサイクル開始時条件による計算結果（点線） 
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図 3-33 実験#05 14サイクル目の実験結果（実線）とサイクル開始時条件による計算結果（点線） 

 

 

図 3-34 実験#06 15サイクル目の実験結果（実線）とサイクル開始時条件による計算結果（点線） 
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3.7 考察 

上記の計算，ならびに実験結果について考察する． 

すべての実験にみられる細かい波形は突沸によるものであるが，沸騰を定常現象的に入れ込んでい

る計算中にはこの細かい山は現れない．この細かい波形は実験ごとに異なる位置，頻度でみられるが，

時間の経過によって比較的小さくなっていく傾向がみられる．これは，液体の蒸発量の減少に伴って

液体内の熱の移動が小さくなることから，過熱度の上昇が遅くなり，結果沸騰頻度も減少していると

考えられる（図 3-24）． 

次に実験圧力と計算圧力について比較する．計算領域のうち，10 秒以下の部分においては，すべて

の実験において計算結果以上の圧力上昇が生じた．加えてその圧力は 10秒程度で急激に減少し，計算

結果と同程度の圧力で落ち着く傾向が見られた．動画，並びに計算との比較から，この領域では液体蒸

発面積が，計算で考えた半球の仮定より大きいと考えられる．動画では 10秒程度の部分で気化室内部

の壁面が急激に乾き，その後角に液滴が集まる様子が実際に見られた．圧力の山が立ち下がって以降

は，計算，実験共に緩やかな減少となり，その絶対値も計算と実験で近い値を示している．この部分は，

計算モデルを立てる上で考慮した液滴蒸発面積や熱の伝達がおおむね正しく，想定した状況になって

いることがわかる．最後に圧力が急激に落ちる部分については，計算・実験共にみられるが，波形はや

や異なる．実験では多くの場合で二段階のステップのような形で圧力が 0 に向かっているが，計算で

は一度に落ちる．これは液滴付着部が大きく分けて二点（以上）あり，かつその二つに対して温度分布

があるという現象で説明が可能である． 

温度について考察を行う．気化室の温度の大きな傾向として，蒸発量が多い時に温度が低下し，状夏

量が下がると温度が回復し始める．この傾向は計算，実験双方で見えているが，温度の上昇フェイズに

おいて，計算の方が温度が上昇する速度が速い．この傾向については，現在の気化室の持つ熱容量が周

囲の他パーツと結合することによって大きくなっていること，それに加えて放射損があることで説明

が可能である． 

上記の考察から，気化室内部での蒸発現象は，噴射直後は液滴が広範囲の面積に付着，蒸発し，その

後球面に近い形状で定常に近い蒸発を行う．最終的には複数個所の半球が存在し，それが温度勾配に

従って蒸発する．熱の伝達は，対流熱伝達が支配的であるが，核沸騰現象も数％オーダーで生じている

（熱伝達率としては沸騰が支配的）ことが分かった．それによって求める蒸発量が発生するように気

化室，液滴の温度が変化していく．熱は外部への放熱が結果に見られるほどの割合で存在しているこ

とが示唆された． 
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4 まとめ 

本研究によって，水レジストジェットスラスタの性能に大きく寄与するノズル内の流れ状況と，

気化部の蒸発メカニズムの評価を行った． 

4.1 ノズル内流れについて 

 スロート径が mmオーダーかつ上流圧が数 kPa （＝数 mN オーダー推進機）においてスロートレ

イノルズ数は 50 < 𝑅𝑒 < 500程度であった． 

 このレイノルズ数領域において，推進機性能に寄与するパラメーターである，推力の幅は 0.3 – 5 

mN であり，比推力は 20 – 65 s程度と測定された． 

 実効的なスロート径は製作スロート径の 110% - 90 %の範囲で Reの増加に従って減少した．この

結果は水のノズルスロート上流での凝縮を示唆している． 

 ある流量に対して理想的な推力に対する実測推力の比であるノズル効率は Re 数の増加に従って

0.2 – 0.8の範囲で増加した．これは先行研究の粘性のみの影響に比べて大きく，粘性に加えて凝

縮の影響が考えられる． 

 

4.2 気化室内蒸発について 

 6 パターンの実験条件について，サイクル作動を繰り返しながら推力を生成することが実測によ

り確認された． 

 蒸発機構は部分核沸騰による気化室からの熱伝達を伴うものであることが内部の可視化並びに

計算値との比較により確認された． 

 蒸発面積大きな区間が噴射直後にあり，その後は半球付着と考えてよいことが，目視と計算値と

の比較により分かった． 

 温度は外部への熱の逃げが実験結果に影響を与える程度存在していることが示唆された． 
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