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研究成果の概要（和文）：超小型衛星搭載用電熱加速型パルスプラズマスラスタ（PPT）システ
ムの開発研究において、キャビティ断面積を縮小したことは有効であり、小さい充電エネルギ
に対して大きな単位充電エネルギ当たりのインパルスビットが得られ、一般の電熱加速型 PPT
よりも良い性能を示した。連続作動試験では、ショット数を増すにつれ、キャビティ直径が大
きくなり、約 53,000 ショットの時点でアノードの直径とキャビティ直径が等しくなり、噴射が
確認できなくなった。こうして、電熱加速型 PPT システムの衛星搭載用エンジニアリングモデ
ルが設計製作され、十分な性能を有することを確認した。 
 
研究成果の概要（英文）：Electrothermal PPT has been studied in order to understand physical 
phenomena and improve thrust performances with both experiments and numerical simulations. 
The length and diameter of a Teflon discharge room of electrothermal PPTs are changed 
to find the optimum configuration of PPT heads in very low energy operations for the 
satellite. Initial impulse bit measurements are conducted, and long operations and 
endurance tests are also carried out with the optimum PPT configuration. The PPT was 
operated with a small stored energy of 2.43J per shot. The PPT with a discharge room 
diameter of 1.0mm and an insulator length of 9.0mm stably generated the highest impulse 
bit of 250μNs with the highest thrust efficiency of 18%. In the endurance test, the total 
impulse of about 5Ns, as shown in Fig.2, was achieved in 53,000-shot operation with 2.43 
J/shot. Finally, the engineering model of PPT system was developed. 
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１．研究開始当初の背景 
近年、コスト削減とリスク低減の観点から、

ロケットの余剰ペイロードを活用して打ち
上げられる小型衛星、軌道上におけるフォー
メーションフライト等が世界的に注目され
ている。それに伴い、小型衛星の姿勢・位置
制御用の小型・低電力推進機の必要性が生じ、
その候補として電気推進機の一つであるパ
ルスプラズマスラスタ（Pulsed Plasma 
Thruster: PPT）が有望視されている。PPT は
以下の特徴を持つ。 
・固体、主に昇華性の良いテフロン（ポリテ
トラフルオロエチレン：PTFE）を推進剤とし
て用いるため、推進剤タンクやバルブが不要
である。 
・PPT の作動は、キャパシタに充電された初
期エネルギーを数μs でパルス放電させて行
われる。そのため、低電力でも、瞬間的には
数 kA以上のピーク電流と MWオーダーの投入
電力が得られる。 
・本体における可動部は固体燃料供給機構の
みであるため信頼性が高い。 
以上より、PPT は他の電気推進機よりも小

型・軽量・低電力化が可能である。 
現在研究されている小型衛星用PPTの多く

は電磁加速力を主推力とするものである。こ
の電磁加速型 PPT は、数μNs～百μNs程度の
微小インパルスビット（1 ショット当たりの
発生力積）を発生するため微小な位置・姿勢
制御には適しているが、南北位置制御やフォ
ーメーションフライト等のためには最大発
生インパルスビットの大幅な増大が必要で
ある。μ-LabSat（マイクロラブサット）２
号機には、東京都立科学技術大学と旧宇宙開
発事業団との共同開発による電磁加速型 PPT
（29.4μNs, 1130秒）が搭載予定であったが、
インパルスビットが小さすぎるという理由
で搭載が取りやめになった。 
そこで本研究では、電磁加速型 PPT よりも

高いインパルスビットが期待できる電熱加
速型 PPT に着目した。主に空気力学的加速に
より推力を得る電熱加速型 PPT は、比推力に
関しては電磁加速型よりも劣るが、固体推進
剤を用いる限り、推進剤タンク等が不要であ
るため、多少の推進剤重量の増加は他の推進
機と比べて不利な要因とはならない。 
現状の電熱加速型 PPT において、インパル

スビットの更なる増大と連続作動における
性能維持が必要である。後者は達成される総
インパルスの増大につながるので、衛星の長
寿命化のために重要な課題である。 
 
２．研究の目的 
本研究では、小型衛星搭載用の電熱加速型

パルスプラズマスラスタの性能向上（更なる
高インパルスビットの発生と高総インパル
スの達成）を目指した作動実験とそれによる

スラスタ形状の決定、長時間作動性能の測定
実験、エンジンシステムのエンジニアリング
モデル設計・製作までの成果を報告する。最
終的には最適な PPT 本体構造・作動システム
条件を明らかにすると共に、設計相似則を提
案する。 
 
３．研究の方法 
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図１ 電熱加速型 PPTの概略図 

 
電熱加速型 PPT の概略図を図１に示す。充
電回路によりキャパシタが充電され、イグナ
イタにおけるイグニッション放電により主
放電が誘発される。充電回路および放電回路
の時定数は、それぞれ 0.1～1s 程度および数
sであるため、充電回路に高電圧スイッチな
どを設ける必要はない。主放電は、ピークで
数 kA、幅十 s 程度のパルス状電流であり、
10 J 程度の充電エネルギにおいても、プラズ
マへのエネルギ供給は瞬間では MW のオーダ
ーとなる。昇華（アブレーション）した固体
推進剤（PTFE：poly-tetrafluoroethylene（通
称、テフロン））は放電電流によりジュール
加熱を受け、放電室（キャビティ）内の圧力
が上昇し、下流に加速され、推進力を得る。 
主な実験装置は、図２、図３に示す真空チ
ャンバとスラスタスタンドである。真空チャ
ンバは、長さ 1250mm、直径 600mm の大きさで
あり、排出速度 3,000l/s のターボ分子ポン
プで圧力を 0.01Pa に保ち実験を行う。 
スラスタスタンドの垂直振り子部は支持
台に固定された2点のナイフエッヂで支えら
れ、それらを結ぶ軸周りに回転する。アノー
ド、カソードおよびイグナイタ用のケーブル
の振り子部への取り付け位置は、振り子部へ
の余分な力のモーメントを最小限に抑える
ように、振り子部の支点とほぼ同一軸上に配
置されている。振り子の変位は非接触変位計
で測定され、あらかじめ既知の力積（インパ
ルス）をスラストスタンドに与え振り子変
位・インパルス校正直線を作成しておく（振
り子の周期は PPT 放電時間より十分長いの
で、振り子変位が発生インパルスに比例す
る）。 
振り子の敏感度（ m/ Ns: 1 Ns のインパ

ルスを与えたときの振り子の振幅）は、図４
に示すようにカウンターウェイトの質量を
調節することにより、調節できる。原理的に 



  

図２ 実験用スペースチャンバー 

 

図３ 推力測定用スタンド 

 

図４ スラストスタンドの敏感度 

 
は、振り子の重心を回転中心（支点）に近づ
けることで、無限大の振幅まで調整可能であ
る。 
 PPT 作動時のスラスタスタンド変位測定の
一例を図５に示す。振り子の自由振動を抑え
るために電磁ダンパを作動させるが、放電直 

前にダンパ機能を停止しPPTを作動させ振り
子変位を測定する。 

 

     図５ 推力測定変位の一例 
 
４．研究成果 
(1) 実験方法および実験条件 

 
(a) PPT 本体断面図 

 

 
(b) PPT 本体写真 

 

 
(c) PPT 放電写真 

図６ 使用した PPT の概要 
 
小型人工衛星への搭載を目標とし、初期エ
ネルギが 2.43J とこれまでに無く小さいた
め、主な測定は放電室（キャビティ）長さと 
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表１ 実験条件 

Charging Voltage V0 1800 V 
Capacitance C 1.5 F 
Stored Energy E0 2.43J 
Cavity Length L 5-10mm 
Cavity Diameter D 1.0-3.0mm 

 
キャビティ直径を変化させて行った。図６に
使用した PPT 本体と放電写真、表１に実験条
件を示す。 
(2) 推進性能のキャビティ長さ依存性 
本実験ではキャビティの直径を1mm とし、

キャビティ長さを変化させ、200 ショット作
動し推進性能の測定を行った。インパルスビ
ットとマスショット（共に 1ショットあたり
の発生力積とテフロンの消費量）、比推力（単
位推進剤重量あたりに得られる推力であり、
時間の次元をもつ。ロケットエンジンでは一
般に燃費の指標となる。）、推進効率（充電 
 

 

 
図７ 推進性能のキャビティ長さ依存性 

 

気エネルギから推進エネルギへの変換効率）
を図７に示す。 
インパルスビットとマスショットはキャ
ビティ長さが増すにつれて大きくなった。比
推力はキャビティが短いほど高い値が得ら
れた。キャビティが短いと高いエネルギ密度
が得られるため、より高いキャビティ内圧力
が達成されると考えられる。推進効率は約
15%前後であり、PPT の推進効率としては高い
値である。 
(3) 推進性能のキャビティ直径依存性 
本実験ではキャビティの長さを10mmとし、
キャビティ直径を変化させ、400 ショット作
動し推進性能の測定を行った。 
インパルスビットは直径が小さくなるに
つれ増加した。これはキャビティ内圧が高く
なっているためと考えられる。また、キャビ
ティ直径が小さいほどマスショットが増加
しており、小キャビティ直径では単位断面積
あたりの推進剤昇華量が極度に大きくなる
ことが推測される。ゆえに、キャビティ直径
が小さくなるにつれて比推力は低下してい
く。推進効率は非常に高く、20%を超える条
件もある。 
(4) 10,000 ショットにおける性能の変化 
性能の変化を調べるために、キャビティ長
さが 8mm、9mm、10mm、キャビティ直径が 1mm
のものを使用し、0.5Hz で約 10,000 ショット
の連続作動試験を行った。1 ショット毎の初
期エネルギは 2.43 J とし、インパルスビッ
トを測定した結果を図８に示す。 

 
図８  1 万ショット連続試験 

 
すべてのキャビティ長さで、ショット数が
増すとキャビティ直径が増大し、それに伴い
圧力が低下しインパルスビットも徐々に低
下していった。 初期のインパルスビットは
キャビティ長さが10mmの場合が最も高いが、
低下の割合も最も大きくなった。これは１シ
ョット毎のマスショットが他と比べて大き 
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いことによると考えられる。総発生インパル
スはキャビティ長さが9mmの場合が一番大き
く、約 1.6～2.0Ns が得られた。インパルス
ビットの変化は、2,000 ショット後で約 30%
減、10,000 ショット後で約 65%減であった。 
(5) 連続作動試験における性能の変化 
キャビティ長さを 9mm とし、更なる連続作

動試験を行った。結果を図９に示す。 
 

 
図９ 連続耐久試験 

 
現状では約 53,000 ショットの作動が確認

でき、総発生インパルス約 5～6Ns が得られ
た。50,000 ショットを越えるとミスショット 
が現れ始め、これはキャビティ断面が拡大
し、後方のアノード直径と等しくなり放電が
不安定になってきたことによると推測され
る。放電プラズマ流の状態も作動ショット数
と共に弱々しくなっていった。今後はアノー
ドの直径を増大させることで、更にショット
数を増やせることが期待できる。 
得られたすべての実験結果を検討し、電熱

加速型PPT作動システムの衛星搭載用エンジ
ニアリングモデルを設計・製作した。PPT ヘ
ッド本体のキャビティ長さ・直径はそれぞれ
9mm、1mm とし、アノード径を 10mm に設定し
た。 
(6) まとめ 
電熱加速型パルスプラズマスラスタ（PPT）

システムのインパルス向上に関する研究に
おいて以下の主な結果が得られた。 
・キャビティ断面積を縮小したことは有効で
あり、小さい充電エネルギに対して大きな
単位充電エネルギ当たりのインパルスビ
ットが得られ、一般の電熱加速型 PPT より
も良い性能を示した。 

・キャビティが長くキャビティ直径が小さい
とき、高インパルスビット・低比推力の電
熱加速型 PPT の特性を示した。 

・キャビティが短くキャビティ直径が小さい
とき、低インパルスビット・高比推力の電

磁加速型 PPT の特性に近づいた。 
・キャビティが長いほどマスショットは大き
く、キャビティが短いほど単位断面積当た
りの推進剤昇華量は大きい。 
・ショット数を増すにつれ、キャビティ直径
が大きくなり、約 53,000 ショットの時点
でアノードの直径とキャビティ直径が等
しくなり、噴射が確認できなくなった。ア
ノード直径を大きくすることで更にショ
ット数を増加させることが可能と考えら
れる。 
こうして以上の結果をもとに、電熱加速型
PPT システムの衛星搭載用エンジニアリング
モデルが設計製作され、十分な性能を有する
ことを確認した。 
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