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記 号 の 説 明 

I: 放射輝度 

λ: 波長 

Cb: 定数 = 0.0143888 

ε: 分光放射率 

T: 温度 

A: 校正係数 

1. は じ め に 

 近年，将来の火星有人探査を見通した深宇宙ミッション

が多数検討されている 1)．このようなミッションには，良

好なペイロード比，高い比推力およびミッション期間の短

縮が要求される． 

 Magnetoplasmadynamic（MPD）スラスタは，高い比推力

や構造の簡単さに起因する良好な推力重量比，そして他の

電気推進機と比較して高い推力密度を確保できることから，

将来の深宇宙ミッションや大規模物資輸送への主推進機と

して期待されている． 

 本研究では，自己誘起磁場型 MPD スラスタ（以下，単

に MPD スラスタ）を対象とする．MPD スラスタは図 1 に

示すように，中心軸上の陰極とそれを囲むように設置され

る陽極から構成される．電極間のアーク放電により推進剤

はプラズマ化され，陰極周りに誘起される自己誘起磁場と

電流に起因するローレンツ力によりプラズマが加速される

ことにより推力を得る．これに加え，ジュール加熱に起因

する気体力学的推力も得ることができる．このような作動

原理のため，理論的にはどのような推進剤種でも作動可能

であり，これにより比推力を選択することができる 2)． 

 MPD スラスタを深宇宙ミッションで使用する場合，投入

電力 1 MW 以上，推進効率 60 %以上，比推力 4000 秒程度，

耐久年数 1～3 年程度の推進性能が要求されるが 3)，これま

でこれを実現した報告はない．高い推進性能を得るために

はより高い電力を投入すればよいが，高い電力を投入する

と電極へ多大な熱負荷がかかり，電極溶融の原因となる．

そのため実用化には，高い推進性能と電極への熱負荷低減 

を両立する設計が必要となる． 

 著者らの研究グループでは，将来の大型有人惑星探査機

の主推進機を担うことが可能な，世界最高出力の 100 N ク

ラス MPD スラスタシステムについて，その基本的な設計

を得ることを目的に研究を行っている 4)．数値シミュレー

ションと実験とを協働することで，高い推進性能と熱負荷

低減を両立する MPD スラスタの設計指針を求めようとし

ている．数値シミュレーションコードは，推進性能等を算

出する電磁流体解析コードと電極への熱流束を推定するシ

ース熱伝達モデル，熱構造解析コードから構成されている

（MAPS コード）5)．そして数値解析から MPD スラスタの

スケールモデルを設計製作し，準定常作動によりスラスタ

システムの検証を行っている． 

これまで実験では，アルゴンと水素を推進剤として推進

性能取得実験を行い，アルゴンでは投入電力 1.1 MW で推

進効率 18%，比推力 1500 秒，また水素では投入電力 1.3 

MWで推進効率 37 %，比推力 4900秒の結果が得られた 6)．  

数値解析では，電磁流体・陰極シース連成シミュレーシ

ョンにおいて陰極温度分布を与えるため，その 2 次元温度

分布を把握することが必要である．また，陰極の設計改善

のためには，陰極表面における放電現象を把握する必要が

あるが，それを直接計測することは困難である．しかし間

接的にそれを計測することは可能であり，例えばジュール

熱により加熱される陰極表面温度分布がわかれば，員協表

面における電流密度分布を把握することが可能である．そ

こで著者らの研究グループでは，陰極表面の 2 次元温度分

布を画像として取得可能な二色温度計を開発した 7,8)． 

 本研究では，大電力作動における陰極特性を明らかにす

 
図 1 MPD スラスタの作動原理 
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ることと，推進剤種による放電特性の違いを明らかにする

ために，2 色輻射温度計測により陰極表面の 2 次元温度分

布を取得することを目的とした． 

2. 計 測 手 法 

2.1 2 色輻射温度計測 物体からの熱放射においては，

温度に依存した連続スペクトルの放射が行われている．二

色輻射温度計測は，異なる 2 波長を選択し，これらが十分

に狭い範囲であるとして，分光放射率が一定であると仮定

したとき，それぞれの放射輝度比から温度を取得する手法

である．2 つの波長（λ1，λ2）についてプランクの放射則の

輝度比を取ると（1）式のようになる． 
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 （1）式にウィーンの近似式を適用すると，以下の（2）

式のようになる． 
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 （2）式を T について整理すると以下のようになる． 
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 （3）式右辺に校正係数をかけることで，温度を算出する

ことができる． 
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2.2 計測システムとデータ解析方法 7,8) 二色輻射温度

計の光学系の概略を図 2 に示す．陰極からの発光はカメラ

レンズにより拡大・集光される．カメラレンズは計測範囲

と計測距離を考慮して smc PENTAX-FA645 45 mm F2.8 を

使用した．カメラレンズから出た光はビームスプリッター

により 2 分割される．2 分割された光は波長幅 10 nm のバ

ンドパスフィルター（中心波長 950 nm，990 nm）を通過し

て，それぞれに対応するカメラにより撮像される．この 2

波長は，プラズマからの放射光が紫外域に集中しているこ

とからこの影響を低減し，MPD スラスタの定常作動時の陰

極温度として想定されている3000 K付近 9)の黒体輻射のピ

ークで高い S/N 比が確保できるように決定した．また，推

進剤ガス由来の線スペクトルを避けてる．二色輻射温度計

の校正は，JCSS 認定機関により校正されたハロゲンランプ

の分光放射照度標準電球を用いて行った．標準電球は 950 

nm と 990 nm における輝度が示されているため，陰極表面

を撮像して得た輝度比と標準電球による輝度比が一致する

ように，（3）式の輝度比へ校正係数を掛け算した． 

カメラで撮像された 2 波長の画像データは，光学系のず

 
 

（a）外観 （b）光学系 

図 2 二色輻射温度計 

  
（a）外観 （b）断面形状 [mm] 

図 3 MPD スラスタ 

 

 
図 4 実験装置概略図 
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れから，撮像素子上の位置がずれるため位置調整をする必

要がある．画像の位置調整は 950 nmの画像を基本として，

両波長の各輝度値の差が最小となるよう行った．位置調整

されたそれぞれの画像を輝度値分布へ変換し，Microsoft 

Excel で輝度比算出し，各セルごとに（3）式より温度を導

出して，陰極表面の 2 次元温度分布を取得した． 

3. 実 験 装 置 

3.1 MPDスラスタ MPD スラスタは MAPS コードによ

り熱構造的に妥当であるように設計されたスラスタを使用

した（図 3）．このスラスタはリン青銅製の陽極と 1 % 

La2O3-W 製の陰極により構成されている．陽極陰極間は絶

縁材（窒化ホウ素）を用いて絶縁している．推進剤供給ポ

ートは 4 つあり，それぞれのポートから高速電磁弁により，

放電室へ推進剤を供給している． 

 

3.2 実験装置 実験装置の概略を図 4 に示す．実験装

置は真空チャンバ，MPD スラスタ，ガス系，電源系，二色

輻射温度計により構成される．真空チャンバは，宇宙航空

研究開発機構/宇宙科学研究所の先端プラズマ推進実験用

チャンバを使用した． 

先端プラズマ推進チャンバは直径 2 m，長さ 3 m で，ロ

ータリーポンプ，メカニカルブースターポンプ，ターボ分

子ポンプ，クライオポンプより構成されているが，本実験

ではクライオポンプは使用しなかった． 

MPD スラスタは真空チャンバ内の中央に 2 本のアルミ

フレームにより固定され，このアルミフレームは 4 本のワ

イヤにより吊り下げられている．MPD スラスタには推進剤

を供給するための高速電磁弁と貯気槽が取り付けられてお

り，真空チャンバ外部のガス系からフィードスルーを経由

してチャンバ内の貯気槽へ推進剤が供給されるように設置

されている．貯気槽へ供給された推進剤は，高速電磁弁に

より放電室内へ導入される． 

MPD スラスタへはパルス成形回路（PFN; Pulse Forming 

Network）により 100 kW から MW 級の電力を 1 ms 程度供

給して，準定常作動を行った． 

計測装置には，放電写真撮像用 CCD カメラ，放電電流

測定用ロゴスキーコイル，放電電圧測定用電流プローブ，

二色輻射温度計を用いた．図 4 に示すように二色輻射温度

計は，チャンバ外のビューポートから陰極を斜めに見るよ

うに設置した．これは斜めから陰極を撮像することでプラ

ズマプルームの影響を抑制するためである． 

4. 実 験 条 件 

 本研究では，推進剤種の違いによる陰極表面温度の違い

を明らかにするため，アルゴンと窒素を推進剤とした．ま

た，その他の実験条件は表 1 に示すとおりである．  

5. 実験結果および考察 

 5.1 推進剤種による加熱の特徴 図 5 にアルゴンを推

進剤として，放電電流 14.5 kA の場合の撮像結果，図 6 に

窒素を推進剤として，放電電流 14.5 kA の場合の撮像結果

を示す．それぞれ左図は 950 nm の場合の輝度分布，右図

は二色輻射温度計測による陰極表面の 2 次元温度分布を示

す．ただし，窒素の場合の二色温度計測による撮像は，陰

極先端に陰極ジェットが顕著に生じたことにより，プラズ

マが陰極由来の加熱を妨げる結果となり，正確な陰極表面

温度分布を取得することができなかった．図 5，図 6 の輝

度分布から推進剤種により陰極の加熱特性が異なることが

わかる．すなわちアルゴンの場合では，陰極表面において

スポット状に加熱が生じている一方で，窒素の場合では，

陰極先端に加熱が集中していることがわかる．これは二色

温度計測による撮像結果からも同様のことがわかり，図 5

（b）からは，陰極表面においてスポット状に高温部が生じ

ていることがわかる．スポットにおける温度は約 2100 K に

達しており，この箇所で熱電子放出されていると考えられ

る． 

 この加熱の差は，アルゴンが単原子ガスである一方で，

窒素が分子性ガスであるためであると考えられる．単原子

ガスの場合，放電室の比較的上流で電離される．一方で，

分子性ガスは解離が生じるため電離が遅れ，放電室下流で

電離される．そのため，アルゴンは陰極表面においてスポ

ット状に加熱が生じたが，窒素は陰極先端に加熱が集中し

たと考えられる． 

  
（a）輝度分布 （b）温度分布 

図 5 撮像結果（Ar, 1.10 g/s, 14.5 kA） 

  

  
（a）輝度分布 （b）温度分布 

図 6 撮像結果（N2, 0.90 g/s, 14.5 kA） 

  

表 1 実験条件 

推進剤種 アルゴン，窒素 

真空チャンバ背圧 8 × 10-4 Pa 

放電電流 3.5 kA ～ 14.5 kA 

推進剤流量 アルゴン：1.10 g/s 

窒素  ：0.90 g/s 

理論臨界電流 アルゴン：8.1 kA 

窒素  ：10.2 kA 
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6. ま と め 

 本研究では，大電力作動における MPD スラスタの陰極

特性と推進剤種の影響を明らかにするために，二色温度計

測により陰極温度計測を行った．その結果，アルゴンと窒

素では，陰極の加熱特性が異なることが明らかになった．

すなわち，アルゴンでは陰極表面でスポット状に加熱する

一方で，窒素では陰極先端に加熱が集中した．また，アル

ゴンの場合，スポット状の加熱部で温度が約 2100 K に達し

ていることから，スポット部において熱電子放出されてい

ると考えられる． 

 今後は，窒素のように陰極ジェットが顕著に生じる推進

剤で二色温度計測をする際，プラズマの影響を除去できる

ように，適切なバンドパスフィルターの選択等を行い，陰

極表面の 2 次元温度分布を取得する．また二色温度計測と

並行して分光計測を行うことで，二色温度計測と分光計測

で同様な温度を計測できているか評価する． 
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