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１．はじめに 

インターステラテクノロジズ株式会社では，2006年よりロケットエンジンの開発を行っている．

「宇宙をもっと身近に，もっと気軽に．誰もが宇宙に手が届く未来を．」というコンセプトのも

と，宇宙開発および宇宙利用のハードルを下げ，関われる人を増やしていこうというのが会社と

してのミッションである． 

2006年の開発は，作家，宇宙ジャーナリスト，実業家，宇宙機エンジニアが手弁当で集まり結

成した「なつのロケット団」により着手された．ロケット燃焼の専門家は 1 人もいないながら，

関東某所において風呂場で水を流しての流量校正や，極低温ランタンクへの推進剤充填など，手

探りで様々なノウハウを会得していった．この時に燃料として採用されたのが，取扱いが容易で

なおかつ着火性も良好であるエタノールである． 

2009年には北海道赤平市の株式会社植松電機の設備を間借りする形で，エンジンの大型化を進

めていった（図 1）．北海道大樹町で到達高度数 km 程度の小型ロケットを打ち上げ始めたのは

2011年からである（この赤平での開発時代に，植松電機とハイブリッドロケットの共同研究をす

る北大工学部の宇宙環境システム工学研究室の学生として，筆者が同じ設備で実験をさせてもら

っていたことを付記しておく）． 

Fig. 1  Static firing test of 200 kgf thrust class engine 

2013年に北海道大樹町でインターステラテクノロジズ株式会社が設立され，観測ロケット事業

の実現を目指して開発を加速していった．設立当初の時点で，エンジン推力は 500 kgfに達してい

低コスト化を目指した炭化水素燃料ロケットの研究開発 
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た．開発のステップとして，新開発の推力 1.2 tonf級エンジンを搭載し高度 100 kmの宇宙空間に

到達する観測ロケット「MOMO（名前の由来は色々とあるが，漢字の『百』の訓読みに因るもの

が大きい）」の成功に向けて，初号機の打上げが 2017 年 7月に行われた．初号機は飛翔には成功

したが途中で構造破壊が原因とみられる電源喪失に陥り宇宙空間到達は叶わなかった．2号機は離

昇直後に高温ガス配管が溶損，空圧バルブの駆動ラインが焼き切られ推力停止し，射場に墜落，

地球の裏側でも放映されるような大炎上（図 2）となった． 

 

  
Fig. 2  A fall and a fireball of MOMO-F2 

 

機体を拘束した状態でのステージ燃焼実験など，万全の準備の末に臨んだ 3 回目の打上げで，

MOMOは宇宙空間に到達することができた（図 3）．2019年 5月 4日のことである． 

 

  
Fig. 3  Sight of the Earth and space from MOMO-F3 

 

観測ロケットMOMOは，「国内で初の民間単独開発ロケット」と紹介されることが多いが，実

は宇宙まで届いた国産開発の炭化水素系ブースターエンジンは民間かどうかに関わらず，MOMO

のメインエンジンが初めてである（そうだと思っているが，もし事実誤認がある場合はご指摘いた

だきたい）．またMOMOのメインエンジンは噴射器に，国内では研究開発例の少ないピントル型

インジェクタを用いている．2号機では失敗の原因となってしまったが，3号機では大活躍だった

ホットガススラスタのインジェクタは異種衝突式である． 

このように，当社では（多くの国内外文献を参考としながらではあるが）これまでの基幹ロケッ

トとは全く別の系譜と言える，独自の推進系で宇宙まで到達し，これからさらに軌道投入用ロケ

ット ZERO の開発を本格化させようとしている．本稿では，参考にした文献を紹介しながらこれ

までの開発の経緯を紹介する． 
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２．衝突型インジェクタの開発 

開発初期に開発していたインジェクタは，図 4に示すような衝突型インジェクタである． 

 

  
Fig. 4  A schematic of an impinging type injector 

 

図に示すような単純な異種衝突タイプのものに加え，異種衝突する前に予め同種で衝突させて

おき，噴流ではなく，衝突した噴流が生成した異種ファン同士を衝突させる，というような方式も

多く試された．衝突方式としては (徳留他，2008) の報告に比較的近いが，ファン同士の衝突角度

などが異なっている．いずれの方式でも，中心の酸化剤マニホールドと，周辺の燃料マニホールド

のみ 1 つずつのみで構成されていることが特徴である．一般的に衝突型インジェクタでは，平岩

らのように異種衝突エレメントを多数配置する方式 (Hiraiwa et al., 2011) や，安富らのように同心

円状に多数のマニホールドを持ち，半径方向に多数の衝突点を持つ方式 (安富他，2010) が多い．

しかしいずれの方式においてもエレメント，またはマニホールドに多数の燃料/酸化剤隔壁が存在

し，特に一体成型ではなく溶接によって複数パーツを組み合わせる場合は噴射まで燃料と酸化剤

が絶対に混合しないよう入念な検査が必要である． 

当社では，加工や溶接，そして溶接部の検査を簡略化するために，溶接部を極力減らすように

現在の方式を取っている．燃焼器や噴射器自体が小型であることも，加工性や溶接性を下げる要

因となっている．近年急成長を遂げている積層造形についても検討中ではあるが，天井のあるド

ーム状構造の積層が難しいこと，また流体の通る場所，特にロケットエンジンのような流速が大

きい流路では表面荒さの管理が非常に重要になることから，社内では未だ検討の域を出ていない

のが実情である． 

 

  
Fig. 5  Static firing test of 1 tonf thrust class engine 

 

燃焼室圧力は，小型飛行実験機でジンバルとガスジェットによる姿勢制御を確認する LEAP シ

リーズ（推力 150 kgf級，燃焼時間約 15秒，到達高度約 180 m）までは 2.5 MPa 程度と，ガス押し

サイクルのロケットにしては比較的高圧であった．MOMOの開発の初期段階において，ロケット

全体のシステム計算を実施したところ，軌道投入に至らない観測ロケットクラスでも最適な燃焼

室圧が約 1 MPaとなった (金井，2015)．そこで，2015 年度には経済産業省からの研究開発委託を

受け，低コストな燃焼器およびインジェクタの研究開発として燃焼室圧力 1 MPa，推力 1 トン級
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のエンジンの研究開発を実施した．詳細は割愛するが，最終的な成果物として図 5 に示すような

推力 1 tonf級の衝突型エンジンで，100秒間の燃焼を達成した． 

1 tonf級エンジンで実用的な効率が得られはしたが，150 kgf 級インジェクタの単一マニホール

ドを 7 つ並べるという構成上，溶接個所を最小限にしようとするとどうしても供給配管が膨大に

なり，ジンバルで推力ベクトル制御を行うエンジンと相性が悪かった．後述するピントル型インジ

ェクタの高効率化開発の成功もあり，これ以降衝突型インジェクタは小型燃焼器に絞って適用さ

れていく． 

 

３．衝突型インジェクタを用いたガス発生器の開発 

MOMOのメインエンジンは 2016年度からピントル型で開発が進められたが，同じ 2016年度に

衝突型インジェクタを活用した燃焼器として，ターボポンプ用ガス発生器（GG: Gas Generator）の

開発を行った．これも経済産業省からの研究開発委託を受けてのものである． 

MOMOのようなガス押し式ロケットでは，加圧ガスボンベ→推進剤タンク→燃焼室という圧力

勾配により推進剤を圧送するため，燃焼室圧力を上げて高比推力を得ようとすると，推進剤タン

クの厚肉化，加圧ガスボンベの重量増を招いてしまう．つまり MOMO のようなガス押し式ロケッ

トでは，高比推力と高構造効率を両立させるために，高度な圧力容器の開発技術が不可欠になっ

てしまう．当社では観測ロケット MOMOの次世代機として，超小型衛星を軌道投入するためのロ

ケット，開発コードネーム “ZERO” を開発しているが，軌道投入用ロケット ZEROのメインエン

ジンは高比推力と供給系の軽量化を実現するために，ターボポンプを採用している．高圧軽量容

器の開発と，ターボポンプの開発，どちらも茨の道であることは間違いないが，後者の方がまだ国

内外のロケットでの採用例が多く，JAXAや大学等研究機関との連携により先人の知恵を拝借でき

ると期待してのものである． 

 

  
Fig. 6  Roll angle control experiment of sounding rocket with hot gasjet thruster 

 

GGサイクルのロケットエンジンは主燃焼器の開発とターボポンプの開発とをある程度切り分け

ることができるため，設備投資や開発の手戻りがあっても，主燃焼器とターボポンプが足を引っ

張り合わない，という観点で採用している．軌道投入機 ZERO のメインエンジンは推力約 6 tonf 

を想定しているが，その GG はちょうど数 10～数 100 kgf 程度，小型実証実験機のメインエンジ

ンとして社内で開発実績のあるサイズとなった．そのため，過去の社内開発の知見を参考にしな

がら GG の開発を徐々に進めていき，2017年度にはまだまだ粗削りではあるものの，ターボポン

プの体を成したプロトタイプの動作試験を実施することができた．この GG 開発には，航技研角

田支所（現在の JAXA 角田宇宙センター）で行われたガス発生器の実験 (橋本他，1980) や NASA 

Fastracの実験 (Dennis et al., 2000) といった文献をかなり参考にしている． 

ターボポンプ用の GG 開発に並行する形で，観測ロケットMOMO に搭載する小型 GGの開発も

進められていった．MOMOは 3軸姿勢制御を行っており，進行方向を変えるヨー・ピッチ方向は

エンジンを偏向させることで，進行方向周りのロール回転はガスジェットを使うことで制御して

いる．初号機は窒素ボンベによるコールドガスジェットでロール制御をしていたが，外乱トルクが

想定値を上回り，制御が発散してしまった．対策としてガスジェットの推力を増強することとし

たが，コールドガスジェットの場合ガス重量がかさむため，ホットガスジェットを開発することと
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した．1液推進剤の間欠燃焼は，ヒドラジン以外では解がなく，開発費，管理コストの面から採用

できなかった．既にターボポンプ用の GG 実験の実績があったため，最終的に「衝突型インジェ

クタでエタノール/液体酸素の 2液式 GGを燃焼させ続け，ノズルを出たガスを偏向させる」とい

う手法を採用した．図 6に，自由回転できる架台で制御系と連成させた実験の様子を示す． 

 

４．ピントル型インジェクタの開発 

衝突型インジェクタは過去の文献が豊富であり，高い性能が比較的得やすいという利点が大き

いが，インジェクタの構造が複雑で，部品点数や接合長さが嵩み，その分検査工数が増えたり性能

のバラつきの管理が難しくなったりするという問題点は当初から指摘されていた．そこで着目さ

れたのがピントル型インジェクタである（図 7）． 

 

  
Fig. 7  A schematic of a pintle type injector 

 

ピントル型インジェクタはアポロ計画で LMDE（Lunar Module Descent Engine，月着陸船用降下

エンジン）に使われた実績があり，その後アメリカを中心に多数のロケットやミサイルで使用され

ている (Dressler and Bauer, 2000)．教科書等ではそのスロットリング性能が着目されることが多い

が，特筆すべきはその部品点数の小ささであり，最近では米 SpaceX 社が大型ロケットのメインエ

ンジンに適用している．ピントル型はロケットやミサイルの開発を行っている企業を中心に研究

開発が行われてきたため，衝突型インジェクタや同軸型インジェクタに比べると，公開されている

先行研究は少なかった．しかし近年では SpaceXの成功に伴って大学等でも広く研究が行われるよ

うになってきた (Vasques and Haidn, 2017) (Cheng, et al., 2017)． 

インターステラテクノロジズ社の前身となる有志の団体である「なつのロケット団」として燃焼

実験を行っていたころから，衝突型インジェクタと並行してピントル型インジェクタを用いたエ

ンジンの開発が実施されてきた．2013 年に打ち上げられた，超音速実験機「すずかぜ」（図 8）

のメインエンジンは推力 500 kgf級で，ピントル型インジェクタを利用していた． 

開発中期のピントル型インジェクタの課題は性能の向上と，そのための現象解明であり，2013

年から東大の津江・中谷研究室と，JAXA と共にピントル型インジェクタの共同研究を行ってい

る．榊らと発表した論文 (榊他，2015) を皮切りに津江・中谷研究室から数件の論文投稿と学会発

表が継続して行われている．これまでには，2次元化したピントル型インジェクタや軸対称インジ

ェクタによる噴霧構造の光学観察，各パラメータの性能への影響，燃焼振動の現象解明などが研

究対象となっている． 

この共同研究の成果や，TRW社の文献（例えば，Carter and Bell, 1969 など）を活用しながら，

2016年 4月にはピントル型インジェクタを用いた 1 tonf級エンジンの燃焼実験に成功し，観測ロ

ケットの成功に必要な性能と推力を得た．その後，燃焼の長秒時化開発や点火方式の変更による

始動の安定化開発，ロケット全体の設計変更に伴う推力の増強開発（1 tonf → 1.2 tonf）を経て，

現在のMOMO メインエンジンへと至っている． 

さらにインターステラテクノロジズ社では，経済産業省からの研究開発委託を受け，2018年度

から常温炭化水素系燃料を用いた推力 6 tonf 級エンジンの開発に着手している（図 9）．これま

で以上の共同研究の活用や，航空宇宙研究開発機構 JAXA の宇宙イノベーションパートナーシッ
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プ（J-SPARC）の利活用をしながら，更なる性能向上や軌道投入機実機へ適用できるエンジンの完

成を目指し，日夜研究開発を行っているところである． 

 

  
Fig. 8  The prototype of 500 kgf-classhypersonic rocket “Suzukaze”, using pintle-type injector 

 

  
Fig. 9  Ignition of 6 tonf class pintle type engine with hydrocarbon fuel 
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