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Abstract（概要） 

 

Pulsed Plasma Thruster (PPT) is a kind of electric propulsion thruster using a solid propellant. It has features such as light weight, 

low cost, high reliability, etc. Therefore, it is one of the suitable thruster for the microsatellite. In this research, we developed a PPT 

for atmospheric drag compensation in low orbit. The input energy to the PPT is 25 J and it can operate with light weight and low 

power. In this paper, we show performance of the PPT and lineup of PPT that developed in our laboratory. 

 

記 号 の 説 明 

ρ: 空気密度 

v: 軌道速度 

CD: 抵抗係数 

A: 衛星の断面積 

r: 地球半径 

h: 軌道高度 

DA: 大気抵抗 

Ibit: インパルスビット 

f: 作動周波数 

M: 推進剤質量 

Δm: マスショット 

n: 作動回数 

P: 作動電力 

E: 投入エネルギ 

1. 研 究 背 景 

近年，100 kg 以下の超小型衛星の開発が盛んに行われて

いる．超小型衛星は民生品を使用することによって短期間

で安価に開発できる等の利点からビジネスや教育などにも

幅広く用いることができるため，現在様々な機関で開発が

進められている．しかし，このような衛星は重量や電力，

予算などの制限から推進機を搭載できないこともある．そ

のため，衛星自身で姿勢制御や軌道変更などができずミッ

ションの制限や短寿命化，運用終了後のデブリ化などの問

題が発生する．そこで，超小型衛星に適した軽量かつ低電

力で使用できる推進機の開発が求められている． 

2. 研 究 目 的 

本研究では超小型衛星の寿命延長に着目し研究を行った．

超小型衛星は一般にピギーバックや ISS からの放出によっ

て軌道に投入されるため，軌道高度は 300~500 km 程度と

低く，衛星に作用する大気抵抗が大きくなる．そのため大

気抵抗によって衛星の軌道速度が低下するとともに高度が

低下し，やがて大気圏へ突入して寿命を迎える．そこで，

超小型衛星の大気抵抗の補償に適した軽量・低電力作動が

可能なパルスプラズマスラスタの開発を行い，初期性能を

取得することを本研究の目的とする．また，本研究室で過

去に研究開発されたパルスプラズマスラスタ（TMU-PPT

シリーズ）とのラインナップ化も行う． 

3. パルスプラズマスラスタ概要  

パルスプラズマスラスタ(Pulsed Plasma Thruster：PPT)は

パルス放電によって推力を発生する電気推進機である．図

1 に PPTの作動概念図を示す．PPT は一般に PTFE などの

固体推進剤を用いるため，タンクや配管，バルブ等が不要

で簡素な構造となり，小型かつ軽量な推進系を構成するこ

とが可能である．そのため，PPT は超小型衛星に適した推

進機の 1 つである 1）．  

 

図 1  PPT作動概念図 
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PPT は機構により平行平板型と同軸型の 2 種類に大別す

ることができる．平行平板型は電磁加速力を主としており

低インパルスビット・高比推力の推進機，同軸型は電熱加

速力を主としており高インパルスビット・低比推力の推進

機である．  

4. 大気抵抗補償向けパルスプラズマスラスタの開発 

大気抵抗補償向け PPTの開発を行うにあたり，以下の指

針を元に設計を行った． 

 

・50 kg 級の超小型衛星の高度 300～400 kmでの大気抵抗

の補償が可能 

・過去に本研究室において開発された PPTとのラインナッ

プ化が可能で投入エネルギ 25 J 

・PPT システム重量を 50 kg 級衛星の重量の 1 割以下に収

める（目標 3 kg） 

・より軽量に製作が可能であるという観点から平行平板型

を採用 

 

以上の指針を元に製作した PPT（TMU-PPT-25P）を図 2 に

示す．完成時の重量は 1.49 kg（推進剤 0.06 kg を含む，電

源系は除く）となった． 

 

図 2 大気抵抗補償向け PPT 

 

5. 初 期 性 能 評 価 試 験 

5.1 試験概要 開発した PPT の初期性能取得試験を行

った．その際の実験コンフィグレーションを図 3 に示す．  

実験時の取得項目はインパルスビット，電流電圧波形，

マスショットとする．また，実験条件を表 1 に示す．今回

は初期性能の取得を目的としているため作動回数は 50,000 

shot とする．  

 

図 3  実験コンフィグレーション 

表 1 実験条件 

投入エネルギ 25 J 

静電容量 8.69 μF 

主放電電圧 2.4 kV 

作動回数 50,000 Shot 

作動周波数 1 Hz 

推力測定方式 Target 

 

5.2 性能 図 4 に 50,000 shot 作動中におけるインパル

スビットの履歴を示す．取得したインパルスビットは 348 

µNs±10%となった．インパルスビット値およびばらつき

は本研究室における過去の研究と比較しても妥当である．  

図 5 に取得した電流電圧波形の一例として 1 shot 目の波

形を示す．PPTとして一般的な減衰振動波形を描いており，

正常に作動していることが確認できる．また，50,000 shot

作動後にも電流電圧波形に大きな変化は見られなかった．

表 2 にはインパルスビットおよびマスショットから算出し

た大気抵抗補償向け PPTの性能値を記す．取得した性能は

投入エネルギレベルに対して妥当な値となった． 

 

図 4 インパルスビット履歴 

 

 

図 5 1 shot 目の電流電圧波形 

 

表 2 TMU-PPT-25P 諸性能 

インパルスビット 348 µNs 

マスショット 18.9 µg/shot 

比推力 1872 sec 

推進効率 12.8 % 

 

また，スラスタの単位質量あたりに発生させることがで

きるトータルインパルス（トータルインパルス/スラスタ質

量）は性能を損なわず PPTの軽量化を行う目安として重要

な指標となる．そこで本研究において開発した PPTと過去

Voltage 

Current 
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に衛星に搭載された PPTとの比較を行った．その結果を図

6 に示す．ここで，本研究において開発した PPT のトータ

ルインパルスは搭載した推進剤（60 g）を全て消費し 1078 

Ns を発生したとして算出している．同図より，本研究にお

いて開発した PPTは非常に良い性能を示しており，衛星搭

載に十分な性能が出ている． 

図 6 トータルインパルス/スラスタ質量 

 

5.3 作動後の PPT 図 7 に推進剤断面を示す． 電極お

よび推進剤周囲に多少のチャーリングは見られるものの推

進剤昇華面は概ね均一に昇華しており，チャーリングも確

認されなかった．よって，50,000 shot 以上の作動も問題な

く行うことができる状態であると考えられる． 

図 8 に作動後の電極放電面を示す．Anode 側の電極は損

耗が顕著に見られた．今回開発を行った PPTでは耐スパッ

タリング性を考慮し，モリブデンを電極として用いた．過

去の研究ではモリブデンを電極として用いた際にはスパッ

タリングが軽減されると報告されているが 2），その研究の

際の PPT の投入エネルギは 3.2 J であり，本研究では投入

エネルギが 25 J となっており，エネルギレベルが大幅に増

加しているため，スパッタリングが顕著に現れたと考えら

れる．今後 50,000 shot 以上の作動を行う場合，スパッタリ

ング対策を行うことが必要になると考えられる． 

図 7 作動後の推進剤周辺の様子 

 

 

図 8 作動後の電極放電面の様子 

6. 大気抵抗補償シミュレーション 

 本研究において開発したPPTを用いた超小型衛星の大気

抵抗の補償の優位性を示すため 50 kg 級の超小型衛星に対

してのシミュレーションを行う．シミュレーションを行う

軌道はピギーバックもしくは ISS からの放出で投入される

低軌道(400 km, 300 km)とする． 

本シミュレーションにおいては．軌道は円軌道，軌道上

の大気抵抗は一定と考える．このとき，大気抵抗は以下の

式で表される． 

 

 

(1) 

ここで，大気抵抗係数は一般的な値(2～3)を元に CD=2.5，

各高度における空気密度は理科年表 3）を元に算出，衛星断

面積は一辺が 0.5 mの正方形とし，断面積を 0.25 m2として

計算を行った場合，高度 400 km および 300 kmにおける抵

抗値は 33 μN および 229 µN となる． 

PPT を用いて大気抵抗の補償を行う場合，PPT はパルス

作動であるため，発生するインパルスビットと PPTの作動

周期の間で大気抵抗が発生する力積が釣り合うように PPT

の作動周期を設定することで大気抵抗の補償が可能になる

とする．このとき，PPT の作動周波数は以下のようにあら

わされる． 

 

 
(2) 

また，必要な推進剤の量は以下のように表される． 

 
 (3) 

さらに，作動時の消費電力は以下のように表される． 

 
 (4) 

軌道高度 400 kmおよび 300 km において 1 年間（31,536,000 

秒）の大気抵抗の補償を行う場合，(1)～(4)式を用いた計算

結果を以下の表 3 に示す．この時，高度 400 km では 10.5

秒，300 kmでは 1.5 秒間隔で作動させることで大気抵抗の

補償が可能となる．一例として，50 kg 級の超小型衛星を

ISS からの放出により高度 400 km に投入した場合， 1 年弱

であった寿命 4）は PPTを搭載することによって 2年程度ま

で延長することが可能である． 

表 3 大気抵抗補償シミュレーション結果 

 @ 400 km @ 300 km 

作動周波数 [Hz] 0.095 0.66 

1 年間の消費推進剤 [g/year] 56.7 393 

電力 [W] 2.37 16.5 

 

7. TMU-PPTシリーズ 

本研究室では過去に TMU-PPT シリーズとして投入エネ

ルギ5/50 J，平行平板型/同軸型を組み合わせた4種類のPPT

の研究開発を行った 4) 5) 6) 7)．そこに本研究で開発した PPT

を加え，ラインナップの拡張を行った．図 9 に TMU-PPT

シリーズの外観を，表 4 に TMU-PPT シリーズの諸性能を

示す． 
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図 9 TMU-PPTシリーズ外観 

 

表 4 TMU-PPTシリーズ諸性能 

 
50P 50C 25P 5P 5C 

インパルスビット [μNs] 990 5300 348 48.2 304 

比推力 [s] 2744 300 1872 1255 258 

推進効率 [%] 26.6 15.6 12.8 5.9 7.7 

PPT 質量* [kg] 9.89 10.5 1.49 1.41 1.54 

*質量はいずれもキャパシタを含み，電源系は除く．また

50P，50C，5P，5C については軽量化設計未実施． 

 

超小型衛星は自身のミッションや重量・電力などのキャ

パシティに合わせてこれらのPPTからより最適な推進機を

選択することが可能となる．また，50 kg 級衛星搭載を想定

した場合の各PPTの特性値を生かした主な用途は以下の通

りである． 

 

a) TMU-PPT-50P:：姿勢制御，軌道制御 

b) TMU-PPT-50C：軌道制御（軌道遷移） 

c) TMU-PPT-25P：軌道維持（大気補償） 

d) TMU-PPT-5P：精密姿勢制御 

e) TMU-PPT-5C：軌道維持（大気補償） 

 

8. 結    論 

本研究では，大気抵抗補償向けパルスプラズマスラスタ

の開発および初期性能評価を行い，以下の結論を得た． 

 

·投入エネルギ 25 J，質量 1.4 kg の PPTを開発した 

·上記の PPTで取得した性能はインパルスビット 348 μNs，

マスショット 18.9 g，比推力 1872 sec，推進効率 12.8 %と

なり，そのエネルギレベルでは妥当な性能が得られた 

·上記 PPTを用いて質量 50 kg 級の超小型衛星において 1

年間の大気抵抗の補償を行う場合，高度 400 km では推進

剤56.7 g，消費電力2.37 W，高度300 kmでは推進剤393 g，

消費電力 16.5 Wで PPTを作動させることにより大気抵抗

の補償が可能となる 

·上記 PPTを TMU-PPTシリーズに加えてラインナップを

拡張し，超小型衛星の推進機搭載時の選択肢を拡大した 
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