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Abstract 

An objective of this study was to improve the thrust performance of a laser-assisted pulsed plasma 

thruster. In this study, a short-pulse operation of a laser-assisted pulsed plasma thruster was 

conducted. To estimate the thrust performance of a short-pulse laser-assisted pulsed plasma 

thruster, impulse bit measurement and mass shot measurement were conducted. From the results, 

impulse bits increased with increase of charge energy. In addition, mass shots also increased with 

increase of charge energy. From the results, the maximum impulse bit and mass shot for charge 

energy of 3.0 J were 25 μNs and 0.7 μg/pulse, respectively. The maximum specific impulse and 

thrust efficiency were 4,000 s and 15 %, respectively.  

Keywords: Electric propulsion, Laser ablation plasma, Laser electric hybrid thruster, Pulsed 

plasma thruster 

 
 

1. 緒言

近年，小型人工衛星の需要が大幅に増大し，そ

の用途も加速的に複雑化している．特に，小型衛

星のドラッグフリー制御やフリーフォーメーシ

ョンフライトに必要となる新しい小型推進機系

開発の需要は高まる一方である 1-4)． 

一般的に小型衛星の推進系は，電力や質量に制

限があるので，比較的高比推力が期待できる電気

推進システムを用いることが有効である 2-4)．現在

各国において，質量 100kg以下，電力 100W以下

の小型衛星用推進機（主推進機，姿勢制御用推進

機を含む）の実現を目指し，様々な方式について

開発が進められている 2-4)．特にパルスプラズマス

ラスタ（Pulsed Plasma Thruster, PPT）は，構造が単

純で小型化が容易であり，また微小インパルスビ

ットの制御が可能な点で姿勢制御用の推進機と

して実用化されている 5-11)．さらに，小型衛星へ

の搭載に適した推進機として注目されている 8- 11)．  

一方，宇宙機搭載用のレーザ推進は，小型・高

輝度レーザシステムの目覚しい進化に伴って，各

国で研究・開発が進められている．この方式では，

様々な固体材料を推進剤に使用可能なため，タン

ク・バルブや配管系が不要で，小型で単純な推進

システムの構築が可能である 12-15)． 

この様な状況の中で当研究グループは，電気推

進機の更なる性能向上と小型化を目指し，電気推

進とレーザ推進を複合化させた新しいレーザ・電

気複合推進機を提案し，幾つかの方式に関する基

礎研究を行っている 16 - 22)． 

Fig. 1 に矩形型レーザアシスト・パルスプラズ

マスラスタ(LA-PPT)の構成を示す 16 - 22)．板状電極
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Fig. 2  Variation of impulse bit with charging energy 

for thrusters with various electrode geometries 

(electrode length × electrode height).22) 

 

を充電したキャパシタに接続し，固体の推進剤を

挟み込む構成である．Fig. 1 に示すように，パル

スレーザを推進剤中心に照射し，レーザアブレー

ションプラズマを生成させる．このプラズマによ

り電極間が短絡し放電電流が生じる．この放電電

流により，自己誘起磁場が誘起され，プラズマは

ローレンツ力により加速される 5 - 7)．LA-PPT は

様々な固体推進剤でプラズマ生成が可能なため，

推進剤タンク，バルブ，供給配管等が不要で，コ

ンパクトな推進システム構築が可能である．また，

レーザアブレーションプラズマが高初速度（数十 

km/s）を持つという性質により，高比推力の発生

および高効率化が期待できる． 

Fig. 2, 3 に電極形状（電極幅×チャネル長さ）

を変化させた時の充電エネルギに対する LA-PPT

のインパルスビットと比推力をそれぞれ示す 22)．

これらの図より，インパルスビットと比推力はす

べての電極形状において充電エネルギ増加に伴

い増加している．このとき，電極形状 10 x 50 mm，

充電エネルギ 8.6 J において，インパルスビット

46 μNs，比推力 7,200 sおよび推進効率 22 %を得

ている． 

本研究では，LA-PPT のさらなる推進性能の向

上を目指し，短パルス（nsパルス）作動による高

ピークパワー獲得を試みた．すなわち，あるエネ

ルギを一定の時間幅に圧縮して消費することで，

瞬間的に大電力が得られる．本実験では，短パル

ス作動（ns パルス）時および従来の μs パルス作

動時 22)における推進性能評価（様々な作動条件に

おけるインパルスビット計測およびマスショッ

ト計測）をそれぞれ行い，両者の結果を比較する

ことで，短パルス作動が推進性能へ及ぼす影響の

調査を行った． 

本研究では，新たにターゲット式スラストスタ

ンドを製作し，これを用いてインパルスビットの

計測を行った．マスショット計測は，精密天秤を

用いて推進機の作動前後の質量をそれぞれ計測・

比較することにより，質量差から 1パルス当たり

のマスショットを算出した． 

 

 

Fig. 1  Schematic of illustration of a rectangular laser-

assisted pulsed plasma thruster (LA-PPT). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3  Variation of specific impulse with charging 

energy for thrusters with various electrode geometries 

(electrode length × electrode height).22) 
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2.実験装置および実験方法 

2.1 推進機 

Fig.4に本研究で使用した短パルス・レーザア

シスト・パルスプラズマスラスタの外観写真を

示す．本研究は Fig. 2, 3に示す我々の過去の報告

に基づいて，最も高い性能を示した 10 mm x 50 

mmの加速チャネルを持つ矩形型の銅電極を使用

した 22)．推進剤には高融点材料であるアルミナ

を用いた．  

短パルス発生方式については，キャパシタバン

クに充電抵抗を通してゆっくりとエネルギ貯蔵

をしたのち，充電抵抗より小さい抵抗を持った負

荷（推進機）にエネルギ転送する最も簡単なエネ

ルギの時間的圧縮を試みた．放電回路内のインダ

クタンスおよび抵抗が一定の場合，放電時間はキ

ャパシタバンクの静電容量を小さくすることに

より短縮することが可能である．本研究では，合

計容量 C = 24 nFおよび 50 nFのキャパシタバン

ク（TDK 製セラミックコンデンサ，定格電圧 20 

kV，C = 4 nF x 6個, C = 4 nF x 6個+ C = 2 nF x 9

個）を短パルス（nsパルス）発生に用いた．また，

比較のため，従来のノーマルパルス（μs パルス）

発生には，合計容量 C = 7.25 μFのキャパシタバン

ク（双信電機製マイカペーパコンデンサ C = 1.45 

μF x 5枚）を用いた． 

LA-PPTは真空チャンバ（6.7 x 10-3 Pa）中に設

置し，チャンバ外部より Nd:YAG レーザ（B. M. 

Industries, 5000 series, wavelength: 1,064 nm, Pulse 

width: 5 - 10 ns, Pulse energy: 250 mJ）を照射した．

チャンバ内で集光レンズ（焦点距離 f = 150 mm）

により推進剤表面に集光し，LA-PPT を作動させ

た． 

 

2.2 インパルスビット計測 

短パルス作動 LA-PPT のインパルスビット計測

のために今回新たにターゲット式スラストスタ

ンドを製作した 23)．インパルスビット計測システ

ムの模式図を Fig.5 に示す．ターゲット式スラス

トスタンドでは，推進機のプルームが有する運動

量をターゲットによってとらえ，その反作用によ

る振り子の振れ幅を計測することで，インパルス

ビットの測定を行っている．放電によって生成さ

れた LA-PPT のプラズマプルームは図中の前面プ

レートの孔を通り，底面にある円錐状のプレート

および複数のプレートの隙間から，ほとんどが径

方向に排気される．本スラストスタンドの構成材

料は，ターゲット部には電気的な影響を受けにく

い 0.5 mm 厚のポリ塩化ビニルを使用している．

また，振り子アーム部は約 300 mmのアルミの中

空丸棒Φ 6 mmを使用した．推進機は上下移動が

可能なラボジャッキ上でターゲットの前方 30 mm

の位置に設置した．なお，推進機とラボジャッキ

の間には絶縁材料として 15 mm 厚のポリエチレ

ン板を挟んだ．振り子の変位量は渦電流式非接触

変位計(EMIC CORP., NPA-010, resolution: 0.5 μm, 

range: 0 - 1.0 mm, output voltage: 0 - 1.0 V)によって

測定し，オシロスコープ (Tektronix, TDS3034B, 

band width: 300MHz, the best sampling rate: 2.5 GS/s)

でモニタリングおよびデータ取得を行った．なお，

スラストスタンドの分解能は 0.5 μNsである． 

 

2.3 マスショット計測 

推進機の作動 1ショットあたりの推進剤欠損量

の算出のために，本研究では精密天秤を用いた．

推進機を 1000 - 2000回作動させ，作動前後の推進

剤と電極の質量差異を作動回数で除することに

より 1ショットあたりのマスショットを算出した． 

 

 

Fig. 4  短パルス・レーザアシスト・パルスプラ

ズマスラスタ 
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Fig. 5 スラストスタンド 

 

3. 実験結果及び考察 

3.1  放電電流波形測定 

Fig. 6 に静電容量 C = 24 nFのキャパシタに 10 

kVを印加した時の ns パルスの放電電流波形と，

静電容量 C = 7.25 uFのキャパシタに 0.6 kVを印

加した時のsパルスの放電電流波形を示す．充電

エネルギはそれぞれ，Ec = 1.2 J, 1.3 Jである．な

お，レーザが推進剤表面に照射された瞬間を t = 0 

ns とする．図より，静電容量（および充電電圧）

にかかわらずレーザ照射より放電が開始される

までに約 400 nsの遅延時間があることが確認でき

る．また C = 24 nFにおいてのみ，ピーク電流が

立ち上がる以前の 0 ns から 400 ns の間でわずか

ながら電流が流れている．この図より，nsパルス

においては，正の最大放電電流が t = 500 ns にお

いて 14 kAであった．その後，t = 600 nsで反転し

た後，負の最大放電電流-10 kA が t = 650 nsにお

いて確認された．t = 750 nsにおいて再び電流は正

に反転し，t = 750 nsにおいて第 2ピーク放電電流

7 kAが確認された．周期は約 300 nsで，放電電流

の振動が減衰し切るまでが約 3,000 nsであった． 

一方，C = 7.25 uFのsパルスの時の最大放電電

流は 3 kA であり，放電周期は約 3,000 ns であっ

た．充電エネルギの差異は 0.1 Jであったにもかか

わらず，最大放電電流は両者間で最大約 5倍もの

開きがあることが確認されたことから，短パルス

作動によって瞬間的な大電流の発生が確認され

たといえる． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 6 nsパルス作動（C = 24 nF）と μsパルス作

動（C = 7.25 μF）それぞれの放電電流波形 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 7 nsパルス作動と μsパルス作動それぞれの

時のインパルスビット比較 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 8 nsパルス作動と μsパルス作動それぞれの

時のマスショット計測結果 
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Fig. 9 nsパルス作動と μsパルス作動それぞれの

時の比推力 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 10 ns パルス作動と μs パルス作動それぞれ

の時の推進効率 

 

3.2  ns パルス作動と μs パルス作動の推進性能

の比較 

Fig. 7 に ns パルス作動と μs パルス作動の時の

インパルスビット計測の結果をそれぞれ示す．Fig. 

7より，充電エネルギ増加に伴い nsパルス作動と

μs パルス作動ともに増加していることが確認で

きる．nsパルス作動において，充電エネルギを Ec 

= 0 - 3.0 Jまで変化させた場合，インパルスビット

は Ibit = 3 - 25 μNsまで増大した．一方 μsパルス

作動におけるインパルスビットは，同程度の充電

エネルギ領域で Ibit = 3 - 19 μNsの間で増大した．

両者を比較すると，ns パルス作動の方が最大で

40 %程度高いインパルスビットが得られるとい

える．  

Fig. 8に充電エネルギの変化に対する nsパルス

作動と μs パルス作動の時のマスショット計測の

結果を示す．Fig. 8 より，インパルスビットの計

測結果同様，それぞれの場合において，充電エネ

ルギ増加に伴いマスショットが増加しているこ

とが分かる．ns パルス作動時のマスショットは，

Ec = 0 - 3.0 Jの時， 𝑚̇ = 0.2 - 0.7 μg/shotであった．

一方，μsパルス作動時のマスショットは，この充

電エネルギ領域において𝑚̇ = 0.2 - 0.8 μg/shotで，

大きな差が認められないといえる． 

 インパルスビット計測とマスショット計測の

結果を基に算出した比推力を Fig. 9に示す．Fig. 9

より，nsパルス作動，μsパルス作動にかかわらず

充電エネルギ増加に伴い比推力は増加する傾向

にあることが分かる．Ec = 0 - 3.0 Jにおいて，nsパ

ルス作動時の比推力は，Isp = 1,500 - 4,300 sであっ

た．一方，μs パルス作動における比推力は Isp = 

1,200 - 3,200 sであった．両者を比較した場合，ns

パルス作動の方が μs パルス作動よりも最大で約

30 %高い比推力が得られるといえる． 

 Fig. 10にインパルスビット計測とマスショット

計測の結果を基に算出した推進効率を示す．nsパ

ルス作動における推進効率は ηth = 10 - 15 %で推

移したのに対し，μsパルス作動における推進効率

は ηth = 15 - 10 %であった．以上のことから，nsパ

ルス作動と μs パルス作動を比較した場合，ns パ

ルス作動において推進効率は約 50 %向上するこ

とが明らかとなった． 

 この様に推進性能が向上した原因として考え

られる点は，nsパルスの場合に，放電電流の最大

値が増加したことで，プラズマへの瞬間的なロー

レンツ力が増加したことが上げられる．また，パ

ルス幅が短縮されたことで，電極やターゲットへ

の伝熱時間が短縮され伝熱量が制限されたこと

も考えられる． 

 

4. 結言 

本研究において，短パルス作動によるピークパ

ワー増大が推進性能に与える影響を調査するた

めに，2 種類の静電容量の異なるキャパシタバン

クを用いて ns パルス作動と μs パルス作動それぞ

This document is provided by JAXA.



 

 
 

れの時のインパルスビット計測とマスショット

計測を行った． 

インパルスビット計測の結果，nsパルス作動時

のインパルスビットは充電エネルギ増加に伴い

増大し，充電エネルギ最大値の Ec = 3.0 Jの時，Ibit 

= 25 μNsの最大値であった．一方，μsパルス作動

時のインパルスビットも充電エネルギ増加に伴

い増大し，充電エネルギ最大値の Ec = 3.0 Jの時，

Ibit = 19 μNsの最大値を得た．両者の結果を比較し

た時，nsパルス作動によってインパルスビットは

約 40 %向上することが確認された．  

マスショット計測の結果から，nsパルス作動と

μs パルス作動共に充電エネルギ増加に伴うマス

ショットの増加が確認されたが，差異はほとんど

確認されなかった． 

これらの結果を用いて比推力を算出した結果，

nsパルス作動，μsパルス作動にかかわらず充電エ

ネルギ増加に伴い比推力は増加することが確認

された．Ec = 0 - 3.0 Jにおける nsパルス作動時の

比推力は Isp = 1,500 - 4,300 sであったのに対し，

μsパルス作動における比推力は Isp = 1,200 - 3,200 

s であった．両者を比較した場合，μs パルス作動

に対して ns パルス作動時の比推力が約 30 %向上

することが明らかとなった．また同様に推進効率

を算出した結果，nsパルス作動における推進効率

は 10 - 15 %で推移したのに対し，μsパルス作動に

おける推進効率は 5 - 10 %であった．以上のこと

から，ns パルス作動と μs パルス作動を比較した

場合，ns パルス作動において推進効率は約 50 %

向上することが明らかとなった． 
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