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研究成果の概要（和文）：超小型人工衛星、例えば大阪工業大学プロイテレス衛星2号機の動力飛行を可能にする，高
総インパルス発生パルスプラズマスラスタ（PPT）システムの開発を目指した。大電力化によりプロイテレス衛星1号機
用PPTと比べて約16倍のインパルスビットの向上を確認できた。インパルスビットは最大2,415 μNs，マスショットは
最大731 μg/shotであった。高総インパルス発生用多放電室型PPTで発生した誘発問題を新型多放電室PPTの設計によっ
て解決した。PPUと2台の単放電室型PPTを用いた放電室の切り替え実験を行い，それぞれの選択した放電室でのイグニ
ッション放電を確認し，システム開発の目途が立った。

研究成果の概要（英文）：In micro/nano satellite R&D Projects, for example in the Project of Osaka 
Institute of Technology Electric-Rocket-Engine onboard Small Space Ship (PROITERES), the 2nd PROITERES 
nano-satellite with electric thrusters for powered flight has been developed. The main mission of the 2nd 
PROITERES is to change long-distance orbital altitude with electrothermal Pulsed Plasma Thrusters (PPTs). 
The PPT was developed by increasing electric power and designing Multi-Discharge-Room type PPT (MDR-PPT). 
The performance of the new high-power PPT is the maximum impulse bit of 2,415 μNs with a charging energy 
of 31.59 J. Furthermore, the PPT achieved successful operation of 100,000 shots using Power Processing 
Unit (PPU) engineering model.

研究分野：電気推進
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１．研究開始当初の背景 

近年，人工衛星の打ち上げ費用の削減，開
発期間の短縮，小型人工衛星群によるミッシ
ョンの設定という観点から企業や大学等で
小型人工衛星の研究開発が盛んに行われて
いる。しかし，小型人工衛星に電気推進機を
搭載した前例は数少ない。電気推進機により
小型人工衛星の軌道位置を変更できれば，こ
れまで以上に小型人工衛星の需要が増加す
ると考えられる。 
大阪工業大学では 2007 年に電気推進ロケ

ットエンジン搭載小型スペースシッププロ
ジェクト「プロイテレス」（Project of Osaka 
Institute of Technology Electric-Rocket 
-Engine onboard Small Space Ship: 
PROITERES）を立ち上げた。2012 年に電気推
進ロケットエンジンの1種であるパルスプラ
ズマスラスタ（Pulsed Plasma Thruster : 
PPT）を搭載したプロイテレス衛星 1 号機を
ピギーバック衛星として打ち上げに成功し
た。そのメインミッションは PPT の宇宙作動
実証，1 km の軌道高度の変更（動力飛行）で
あった。また，2010 年から 1 号機同様，PPT
を搭載したプロイテレス衛星2号機の研究開
発を行っている。2 号機のメインミッション
は 1 号機同様，動力飛行であるが，その距離
は数十から数百 km と 1 号機よりも長距離に
設定している。そのため，1 号機で用いた PPT
では長距離の動力飛行を達成することが不
可能である。 
 
２．研究の目的 

本研究では，プロイテレス衛星 2 号機のよ
うな超小型衛星の長距離動力飛行を実現す
るために，大電力・長時間作動が可能な PPT
ヘッド，そのシステムの開発を行った。 
 
３．研究の方法 
 

表 1 プロイテレス衛星 2 号機の仕様 

Mass, kg 50 

Dimensions Cube, 500 mm on a side 

Electrical power, W 60 

Altitude, km 600-800 

Life time, year 1-2 
 

 

図 1 プロイテレス衛星 2 号機の動力飛行 

(1)プロイテレス衛星 2 号機の概要:現在，大
阪工業大学ではプロイテレス衛星2号機の開
発を行っている。そのメインミッションは，
PPT を用いて数十 km から数百 km の動力飛行
である。プロイテレス衛星 2 号機の仕様を表
1，そのイメージ図を図 1 に示す。 
 (2)パルスプラズマスラスタ（PPT）の概要： 

図 2 電磁加速型 PPT の概略図 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

図 3 電熱加速型 PPT の概略図 

 
PPT は，主に固体の四フッ化エチレン
（Polytetrafluoroethylene：PTFE，Teflon®
の一種）を推進剤とするパルス作動型の電気
推進機である。また，PPT には以下のような
特徴がある。①固体推進剤を用いるため，推
進剤のタンク，バルブ等の駆動部や制御機器
が不要であるためコンパクトで軽量である。
②部品点数が少ないため信頼性が高く，打ち
上げ時などの衝撃や振動に強い。③パルス推
進であるためデジタル制御が容易である。④
充電電圧と作動間隔の調節により推力の調
整が容易にできる。以上のことから，搭載ス
ペースや電力の限られる超小型人工衛星へ
の搭載に適している。 
 PPT には，加速原理の違いから電磁加速型
と電熱加速型の 2 種類の PPT が存在する。電
磁加速型 PPT の概略図を図 2，電熱加速型 PPT
の概略図を図 3 に示す。電磁加速型 PPT はイ
グニッション放電により平行電極間に主放
電とその自己誘起磁場によりローレンツ力
が発生し主加速力となる。一方，電熱加速型
PPT は，キャパシタに高電圧を充電し，イグ
ナイタに印加されたパルス状の高電圧放電
により推進剤表面を昇華・電離する。それに
より両電極間に高導電性の領域を作り，短絡
させる。両電極に接続されたキャパシタ内の
電荷が一気に流れ，主放電を形成する。この
主放電による電流がジュール加熱および輻
射によって推進剤にエネルギを与え，昇華・
電離して高圧のプラズマを発生し，ノズルを
通り気体力学的加速を受け，ノズルを通じて

 



 

 

加速・排出される。その反作用により推力を
得る。電磁加速型 PPT と電熱加速型 PPT を比
較すると，電熱加速型 PPT は電磁加速型 PPT
よりも比推力は劣るが，高い推力電力比を有
する。プロイテレス衛星のメインミッション
は動力飛行であるため，高い総インパルスを
必要とする。また，小型人工衛星は重量制限
もあるため，タンク，バルブが不要かつ軽量
で高推力なので短時間での高度の変更が可
能な電熱加速型 PPT を本研究で採用した。  

 

図 4 実験装置概略図 
 
(3)実験装置:本研究で使用した実験装置の
概略図を図 4 に示す。実験装置の真空チャン
バは，直径 600 mm，長さ 1,250 mm の円筒形
である。真空排気系は真空チャンバと 2 台の
ロータリーポンプ，その 1 台に直列接続され
たターボ分子ポンプから構成されている。
PPT が作動中の真空度は 6 x 10-3 Pa 以下であ
る。真空チャンバ内には，微小インパルス測
定用垂直振り子型スラストスタンドがあり，
それは支持台に固定された2本のニードルで
支えられ，それらを結ぶ軸周りに回転する。
キャパシタは，インダクタンスと抵抗を低減
させるために真空チャンバ内に設置した。キ
ャパシタ以外の電源系は真空チャンバ外に
設置されており，これらは電流導入端子によ
り真空チャンバ内の PPT に接続されている。 
(4)大電力化：プロイテレス衛星 1 号機搭載
用 PPT は，キャパシタに静電容量 1.5 μF，
定格電圧 2 kV の双信電機株式会社製のマイ
カペーパコンデンサ（CMP91B202155K-02）を
1枚使用し，投入エネルギは 2.43 J であった。
2 号機は 1 号機よりも衛星本体のサイズを大
型化したので太陽電池による発電量が増加
し PPT に供給できる電力が増加した。投入エ
ネルギは約 30 J と設定し，1 号機と同様のコ
ンデンサを 13 枚並列接続した。静電容量は
19.5 μF，投入エネルギーは 31.59 J である。 
 
４．研究成果 
(1)初期性能測定実験：放電室長さを 10 mm
から 50 mm まで 5 mm ずつ変更し，性能測定
を行って，それぞれの放電室長さで 350 shot
の作動を行い，50 shot おきにインパルスビ 

表 2 実験条件 

Charging Voltage，V 1,800 

Capacitance，μF 19.5 

Discharge room 

diameter, mm 
4 

Discharge room length, 

mm 

10/15/20/25/30/

35/40/45/50 

Nozzle(Cathode) 

diameter, mm 
20 

Nozzle(Cathode) length, 

mm 
18 

 

 

図 5 実験用 PPT ヘッドの概略図 

図 6 インパルスビットと放電室長さ 

図 7 マスショットと放電室長さ   



 

 

 

図 8 インパルスビットと作動回数の関係 

 

 

図 9 多放電室型 PPT ヘッド 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 10 作動後の多放電室型 PPT ヘッド 

 

 

図 11 新型多放電室型 PPT ヘッド 
 
ットを測定し，その平均を初期性能値とし
た。放電室直径は先行研究により安定作動を
確認している直径 4 mm に固定した。実験条
件を表 2 に，実験用 PPT の概略図を図 5 に示
す。放電室長さとインパルスビットの関係を

図 6，放電室長さとマスショット（1 shot で
消費される推進剤の質量）の関係を図 7 に示
す。実験の結果，インパルスビットとマスシ
ョットが最大となったのは放電室長さ 50 mm
のときであり，それぞれの値は，2,415 μNs
と 731 μg/shot であった。1 号機搭載用 PPT
のインパルスビットは約 150 μNs であった
ため，約 16 倍のインパルスビットの向上を
確認できた。放電室長さが長いほど昇華する
推進剤が増加するため，インパルスビットと
マスショットが大きくなる傾向が確認でき
た。 
(2)トータルインパルスビット測定実験：図 6
の結果より，インパルスビットが最も高い値
を示した放電室長さ 50 mm の推進剤を用い
て，10,000 shot のトータルインパルス（イ
ンパルスビットの積算値）測定実験を行っ
た。その実験結果を図 8 に示す。作動回数が
増加するごとにインパルスビットが緩やか
に低下していることが確認できる。作動回数
が 10,000 shot の時点でインパルスビットは
初期値から約 35%低下した。その理由として，
推進剤の昇華によって放電室直径が広がり，
放電室内部の圧力が下がったためだと考え
られる。図 8 のグラフより得られた近似式を
積分することでトータルインパルス，19.4 Ns
を算出した。 
(3)長時間作動システム：プロイテレス衛星 2
号機のメインミッションである数十から数
百 km の長距離の軌道高度の変更を達成する
ためには，大電力化だけでなく長時間作動シ
ステムの開発が必要であると考えた。そこで
多放電室型 PPT の開発を行った。多放電室型
PPT とは，1 つの推進機に複数の放電室を設
けた PPT であり，各放電室ごとにイグナイタ
を保持している。そのため，イグナイタを選
択することで噴射する放電室を自由に選択
することが可能となっている。この設計によ
り，従来の PPT を複数搭載するよりも部品数
が少なく，小型かつ軽量化できる。製作した
多放電室型 PPT の写真を図 9 に示す。 
製作した多放電室型 PPT を用いて，1,000 

shot の作動実験を行った。実験後の多放電室
型 PPT の写真を図 10 に示す。図 10 から噴射
を選択した放電室だけでなく，周りの放電室
でも推進剤が昇華したような跡が見られた。
周りの放電室が誘発した原因として，放電室
部の気密性不足によりプリューム漏れ，カソ
ードおよびアノードに蓄積された熱が考え
られる。 
多放電室型PPTで発生した誘発の原因を考

慮し新型多放電室型 PPT の設計・製作を行っ
た。その特徴は，アノード，推進剤，カソー
ドがそれぞれ独立し，テフロンのボディに包
まれていることである。この構造により，放
電室内の気密性の向上が期待できる。製作し
た新型多放電室型 PPT の写真を図 11 に，分
解図を図 12 に示す。新型多放電室型 PPT で
も同様に 1,000 shot の作動実験を行った。
実験後の新型多放電室型 PPT の写真を図 13 



 

 

 

図 12 新型多放電室型 PPT ヘッドの構造 

 

 

図 13 実験後の新型多放電室型 PPT ヘッド 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(a)多放電室型 PPT ヘッド 
 

(b) 各放電室の構造 

図 14 PPT ヘッド FM 案の 3D モデル 

 
に示す。 
図 13 からもわかるように，選択した放電

室以外で噴射した様子は確認されなかった。
新型の設計により誘発問題は解決できたが，
欠点がいくつかあり，それを以下に示す。①
ボディに余分な部分が多く重たい。②プレッ
シャーボードによる各放電室の締め付けが
不均一。③イグナイタの長さが放電室ごとに
異なる。④プレッシャーボードの締め付けに
よって，ノズル固定位置や変化やイグナイタ 

 

図 15 パワープロセッシングユニット 

 

表 3 PPU の仕様 

Mass，kg 1.3 

Size，mm 185 x 120 x 40 

Power Consumption，W  About 10 

Input Voltage，V DC28 ±4 

Charge time，sec 1.5 

Output Voltage to Cap，V 1,800 

Output Voltage to Ignitor，V 2,250/2,700 

 
の破損が発生する。 
(4)プロイテレス衛星 2 号機搭載用 PPT の FM
案：新型多放電室型 PPT の欠点を考慮してプ
ロイテレス衛星 2 号機搭載用 PPT の Flight 
Model（FM）案の設計を行った。また，設計
を行った FM 案の 3D モデルを図 14 に示す。
テフロンのボディにアノード，推進剤，カソ
ードを埋め込む形状は維持したまま質量を
軽くするため，それぞれ独立した形状にし
た。ボディを放電室ごとで個別にすることで
イグナイタの長さを統一でき，プレッシャー
ボードによる締め付けを均一にできる。 
PPT を真空中で作動させるためには真空環

境下で電力供給および制御を行うことが可
能な装置，パワープロセシングユニット
（Power Processing Unit : PPU）が必要で
ある。本学では PPU を，有限会社ハイ・サー
ブと共同開発を行っている。PPU の写真を図
15 に，諸元を表 3 に示す。 
PPU と放電室長さ 50 mm の推進剤を用いて

大電力化を行った PPT の噴射実験を行った。
実験の結果，PPU を用いて PPT の噴射を確認
することができた。作動回数は 100,000 shot
を達成した。 
多放電室型PPTは各放電室ごとにイグナイ

タを保持していることからイグナイタを選
択することで噴射する放電室を自由に選ぶ
ことが可能となっている。PPU と 2 台の単放
電室型PPTを用いて模擬的な放電室の切替え
実験を行った。イグニッション放電を行った
様子を図 16 に示す。実験の結果，選択した
各放電室でのイグニッション放電を確認す
ることができた。 
(5)まとめ：プロイテレス衛星 2 号機搭載を
目指し，大電力化により衛星 1 号機用 PPT 

 



 

 

 

(a) 左の放電室を選択 
 

 

(b) 右の放電室を選択 

図 16 大気中でのイグニッション放電の様子 

 
と比べて約 16 倍のインパルスビットの向上
を確認できた。インパルスビットは最大
2,415 μNs ，マ スショ ットは最 大 731 
μg/shot であった。多放電室型 PPT で発生し
た誘発問題を新型多放電室型PPTの設計によ
って解決した。PPU と 2 台の単放電室型 PPT
を用いた放電室の切り替え実験を行い，それ
ぞれの選択した放電室での大気中でのイグ
ニッション放電を確認した。 
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