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Abstract（概要） 

 

A steady state magneto-plasma-dynamic thruster (MPDT) is one of the most promising electric propulsion (EP) thrusters which 

generate high thrust. Feasibility studies of Mars Sample Return Mission with space-exploration vehicles equipped MPDT were 

conducted to obtain the target of MPDT performance. 

 

記 号 の 説 明 

F : 推力（mN） 

Isp : 比推力(s) 

Mi : 初期質量(kg) 

Mp : 推進剤質量(kg) 

Mpay : ミッション質量(kg) 

P : 電力（W） 

ΔV : 速度増分 

η : 推力効率 

τ : ミッション期間（年） 

1. は じ め に 

MPD 推進機は大推力電気推進機として有望な候補の１つ

である。ただし、MPD 推進機は大推力が期待されるが、大

電力が必要となるため、運用衛星のスラスタ―には使用さ

れていない。将来の大推力化にともない MPDスラスタの開

発目標値を設定するために、本投稿では大電力電気推進を

搭載した宇宙機のシステム検討を行い、火星サンプルリタ

ーンなどのミッションの実現性を議論する。検討の手順と

しては、まず宇宙機の構成品の仕様（制約条件）調査した

上でミッション、環境条件を設定した。次に、スラスタ作

動時/非作動時の宇宙機の熱平衡計算を行い、構成品のサイ

ジング、ミッションを実現させるための工夫、最後に運用

しているイオンエンジンやホールスラスタと比較して必要

な性能および、MPDの特性について評価した。 

2.  ミッション、環境条件の設定 

設定したミッションと環境条件を表 1に示す。ミッショ

ンは火星サンプルリターンをミッションとして想定する。

電気推進を搭載した宇宙機の運用フローを図 1に示す。ペ

イロードの中には、火星周回軌道に遷移する際のエアロブ

レーキ、火星軌道離脱の際のキックモータも含む。この様

なミッションの場合、必要なペイロードは 3500-4000kgと

推算されている 1)。ΔV は文献 2）を参照し、往路、復路

それぞれ 5.6km/sとした。H3では LEO 約 20tonまで打つ上

げ能力を有するが、H2A打上可能なターゲットとして、LEO 

10ton とした。 

表 1 設定ミッションと環境条件 

 ミッション  火星サンプルリターン

 増速量  5.6km/s（往路/復路）2)

 ミッション期間  6年以内

 ペイロード質量  3500kg以上

 温度最悪条件  最高：地球近傍、スラスタ作動時

 最低：地球日陰、スラスタ非作動時

 衛星初期質量  10ton以下 （H2A LEO）

 ミッション  火星サンプルリターン

図 1 火星サンプルリターン構想 1) 
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3.  計算方法 

ミッション要求とスラスタ性能から作動時間、ペイロー

ド質量を計算した。計算フローを図 2に示す。スラスタへ

の投入電力 Pをパラメータに、各機器の質量計算および熱

平衡計算を行い、構成品はやラスタ永久磁石の温度制約内

でミッション期間τとペイロード質量が要求を満足する範

囲を算出した。質量計算の詳細フローを図 3に示す。熱平

衡計算方法を図 4に示す。 

図 2 計算フロー 

図 3 質量計算フロー 

 

図 4 熱平衡計算方法 

 

ラジエータの排熱面積は発熱が最も厳しい地球近傍で宇

宙機の温度が 50℃以下に納まるように設定する。 

日陰での最低温度ケース時は、ヒートスイッチ OFF（リ

ザーバへのわずかな加熱により、熱輸送を遮断）により、

ラジエータ側と機器側は熱的に隔離される。制約条件とし

てはラジエータの輻射表面温度となり、ヒートスイッチ冷

媒の凝固点-60℃以下（この効果がない場合は、機器の下限

温度約-10℃になる）とならない様にヒータで保温する（必

要なヒータ電力を計算する）。 

火星近傍でのミッションでは、地球に比べ火星公転軌道

では得られる電力が約 40%に低下するため、地球での加速

は大きく火星近傍では 40%まで低下するが、ここでは一次

検討のため推力は火星での推力（最小の推力）で一定とし

た。 

 

4.  構成品の仕様（制約条件）調査 

構成品の系統を図 5に示す。各構成品の性能、質量感度

を調査した。構成品のサイジングは実用化目途があるデー

タを使用した。 

 

図 5 構成品の系統 

 

4.1 MPD スラスタ これまでの MPD スラスタ要素試験結

果を図 6に示す。ミッション達成可否検討には達成目途が

得られている FY27 年度目標値を使用した。他スラスターと

の比較には最終開発目標①、②を使用して比較した。 

図 6 MPDスラスタ要素試験結果と開発目標 
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MPD スラスタ要素試験の磁場印加方法はソレノイドコイ

ルを軸方向磁場を印加するために水冷のソレノイドコイル

を使用してきた。ソレノイドコイルは外部磁場をパラメー

タとしてコントロールできる一方で、電力を消費するため

発生電力の限られている宇宙機には向いていない。そこで、

サマリウムコバルト磁石を使用する。サマリウムコバルト

磁石温度は、磁力の劣化を防止するため、350℃以下に抑え

る必要がある。 

 

4.2 タンクと推進剤 タンク肉厚はフープ応力がタン

ク材破壊応力に対して、1.5 倍の安全率を確保する寸法とし

た。MPD スラスタ―は要素試験で、推力/電力比（F/P）が 

Xe より Arの方が高い結果が得られていることと、Xe埋蔵

量の限界を考慮して、推進剤を Arとした。だだし、常温の

Ar 密度は常温の Xe 密度の 1/7 であるためタンク質量が増

大し、ペイロードが低下する。-120℃まで低温貯蔵できる

断熱タンクを使用する。 

図 7 推進剤圧力と密度の関係 3) 

 

4.3 太陽電池パドル(SAP)、電源系 また現在、NASA で

検討されている最大の SPA、「ATK Mega Flex」および「DSS 

Roll Out Solar Array (ROSA)」の外観および仕様を図 8

に示す。ここでは、これらと同等の仕様の SAPを用いると

して P_SAP/M_SAP=150W/kgとした。 

表 2 SAP仕様 

図 8 SAP外観 

 

4.4 ループヒートパイプ スラスタや直流電源からの発

熱をループヒートパイプを使用して、吸熱し、ラジエータ

に熱輸送させる。ループヒートパイプ（LHP）はヒートパ

イプと同様に内部に封入された冷媒の蒸発潜熱を利用して

熱輸送を行うループ型熱制御デバイスである 9)。作動原理

を図 9 に示す。MPD スラスタへの装着例を図 10 に示す。 

図９ ループヒートパイプ作動原理 5) 

図 10 MPDスラスタへのループヒートパイプ装着例 

 

4.5 ラジエータ 現在までに開発されている展開ラジエ

ータの一つであるAlphaラジエータの仕様を以下に示す。こ

の仕様をもとに展開ラジエータの質量、寸法を決定する。 

表3 Alphaラジエータ能力 7) 

排熱能力 at 65℃ 1250W 

ラジエータ寸法 1.27m×3.18m 

質量 10.2kg/11.3kg 

 

 

【今回の検討】

Xeの圧力-密度特性 Arの圧力-密度特性

ATK Mega Flex DSS ROSA

寸法[m] φ 12 5.5×15-20

発電量[kW] 20 20-25

電力質量比[W/kg] 150

電力面積比[kW/m2] 50

 

温
度

T
[℃

]

スラスタアノード(Mo)

熱伝導材（Cu）

永久磁石
（サマリウムコバルト）Q

ループヒートパイプ
蒸発器

サマリウムコバルト磁石の

使用可能温度範囲（350℃以下）

に収まるように設計
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4.6 構体系 

打ち上げ時の振動荷重がスキンの引張耐荷重以下になる

ようにハニカムパネルの厚さを決定する。また、スキン、

ハニカム構造に使用する材料の物性値を表 4 に示す。 

 

表 4 スキン、ハニカム構造材料物性 8) 

 スキン材 ハニカムコア材 

材質 Al2024-T3 Al 3/16-5052-.003 

密度 [kg/𝑚3] 2770 129 

引張耐力 [MPa] 324.1  

 

5. 検証計算 

Excel で設計結果が出力される簡易設計ツールを作成し

て計算した。1 次計算の結果、スラスタ 1 台でミッション

要求を満たすためには 2点の課題が見つかった。 

・課題 1. 磁石が使用可能温度 350℃以上に達する 

・課題 2. 機器温度𝑻<𝟓𝟎℃の制約内ではラジエータ面積 

が過大となり、構造体質量増大し、ペイロー

ド質量が確保できない。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 11 簡易設計ツール 

 

6.  要求条件を満足させるための打ち手 

以下の２つの打ち手を取ることで要求を満足することが可

能となった。 

・打ち手 1  ：クラスタ化による磁石温度低減 

 クラスタ化により磁石温度を制約以下に収めることが可  

 能となった。結果を図 12に示す。 

図 12 クラスタ化による磁石温度低減 

・打ち手 2 ：展開ラジエータによる放熱面確保  

 展開ラジエータの採用により宇宙機を小型化、構造体の 

質量低減が可能となった（図 13）。 

図 13 展開ラジエータ採用イメージ 

 

７.  評価 

投入電力に対するﾍﾟｲﾛｰﾄﾞ質量、ミッション期間感度を図

13に示す。投入電力が高いほど、高推力を確保し、ミッシ

ョン期間が短縮されるが、搭載する太陽電池パドルやラジ

エータ質量の増加によりペイロード質量が減少するため、

バランス点が存在する。 

図 14 投入電力に対するﾍﾟｲﾛｰﾄﾞ質量、ﾐｯｼｮﾝ期間感度 

 

4.1 項に示した 2 点の開発目標仮設定に対して、開発目

標①の方が低い電力で同一ミッションを達成可能であるこ

とが確認された（図 15）。Isp=6000s 以上を達成するより、

F/P を 22mN/kW 以上に向上させることの方が設定したミッ

ションには有利となる。 

 

図 15 MPD開発目標①、②比較 
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他のスラスタ―との比較を図 16に示す。MPDはイオンエ

ンジン XIPSより F/P が低いため、ペイロード質量の点で有

利にはならないが、少ないスラスタで同一ミッションが可

能となる。また、MPDが投入電力に応じた推力可変のため、

ミッションに多様性があるが。 

図 16 スラスタ―作動時間とペイロード比較 

 

8.  まとめ 

・宇宙機構成品の仕様（制約条件）を調査した。 

・スラスタ作動時/非作動時の宇宙機の熱平衡計算を行った。 

・平衡温度計算と質量計算を統合して、電力確保、排熱面 

積確保のための太陽電池パネル、構成品のサイジング計

算を行った。 

・スラスタのクラスタ化、展開ラジエータの搭載により、

MPD を主推進とする宇宙機ミッションの成立解が得られ

た(ペイロード質量 4ton を超える火星往復ミッション

を 3-4年で達成) 

・MPDの開発目標が設定された。 
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