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1. 研究背景  

	 近年，超小型衛星は低コストで短期開発が可能と

いう利点を持つため注目されている．しかし，推進

機の小型化は衛星の小型化に追いついておらず，超

小型衛星に見合う推進機はあまり存在しない．その

ため，超小型衛星に見合う推進機の開発が求められ

ている． 

	 超小型衛星では電力と重量の制限が中型・大型衛

星に比べ厳しいため推力電力比と推力重量比が非常

に重要なパラメータとなってくる．また，推進機が

発生可能な速度増分を考慮するためには比推力が重

要になるが，実際にシステム化する際は重量・体積・

寿命などの制約からトータルインパルスが限られる．  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

故に比推力の比較とともにトータルインパルスの比

較も重要となる．50 W以下での各電気推進機の性能

を Fig. 2に示す．グラフに示している電気推進機は

平行平板型 PPT，同軸型 PPT，FEEP およびイオン

スラスタである．他の電気推進機（ホールスラスタ

や MPDスラスタ等）は使用電力が 50 W以下で作動

させているものが無かったため表記していない．Fig. 

2 より，推力電力比・推力重量比がともに大きいも

のは平行平板型/同軸型 PPT であり，比推力では

FEEP に劣るもののトータルインパルスにおいては

平行平板型 PPT が高い性能を示している．よって，

超小型衛星に対する推進機としては平行平板型 PPT

および同軸型 PPの両者が有力候補である． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

0 

10 

20 

30 

40 

50 

60 

70 

0 20 40 60 
Power, W 

PPT (parallel plate ) 
PPT (coaxial) 
Ion thruster 
FEEP 

Th
ru

st
-to

-p
ow

er
 ra

tio
, m

N
/k

W
 

0 
0.05 

0.1 
0.15 

0.2 
0.25 

0.3 
0.35 

0.4 

0 20 40 60 
Power, W 

Th
ru

st
-to

-w
ei

gh
t r

at
io

, m
N

/k
g 

PPT (parallel plate ) 
PPT (coaxial) 
Ion thruster 
FEEP 

0  

1,000  

2,000  

3,000  

4,000  

5,000  

0  10  20  30  40  50  60  

 S
pe

ci
fic

 im
pu

ls
e,

 s
 

Power, W 

PPT (parallel plate ) 
PPT (coaxial) 
Ion thruster 
FEEP 

0 

1000 

2000 

3000 

4000 

5000 

0  10  20  30  40  50  60  To
ta

l i
m

pu
ls

e 
/ M

as
s,

 N
s/

kg
 

Power, W 

PPT (parallel plate ) 
PPT (coaxial) 
Ion thruster 
FEEP 

Fig. 1 Comparison between various electric propulsion systems1)-10) 

(a) Thrust-to-power ratio 

(b) Thrust-to-weight ratio 

(c) Specific impulse 

(d) Total impulse per system mass 
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	 PPTの放電減少は 10マイクロ秒程度で終了し，そ

の非常に短い間にイグニッション放電による主放電

誘起，主放電による推進剤への熱伝達，熱伝達によ

っての推進剤昇華・プラズマ化，およびプラズマ化

された推進剤の加速・排気が行われる．このように

PPT の推力発生に至る現象は複雑であり，瞬間的で

あるため未だ解明されていない現象が数多く存在す

る．それ故，数値解析を行う際，正確なモデル化が

行えないといった問題やスケーリング則が無く，

PPT の設計指針が存在しないといった問題が生じて

いる． 

	 よって，本研究では PPTの設計指針を構築する初

期段階として現在までの実験データを収集しデータ

マッピングを行った． 

 

2. データマッピング  

	 現在までにデータのマッピングを行った研究は幾

つか存在するが，それは平行平板型 PPTに関しての

みであり，同軸型 PPTに注力したマッピングは存在

しない．また，平行平板型 PPTのマッピングに関し

ても，大量のデータを用いたマッピングではエネル

ギに対する変化に関して論ずるものが多く，その他

の要素に関してはあまり触れられていない． 

 

2.1 平行平板型マッピング  

(a) 推進効率 

	 PPT の推進効率ηtはキャパシタに蓄えられたエネ

ルギがどの程度スラスタヘッドに投入されたかを示

すエネルギ伝送効率ηtrans とスラスタヘッドに投入

されたエネルギがどの程度運動エネルギに変換され

たかを示す加速効率ηacc に大別され，以下のように

表される 11)． 

 ηt =ηtransηacc  (1) 

	 RIAME (Research Institute of Applied Mechanics and 

Electrodynamics)で開発された APPT シリーズや

Stuttgart 大学で開発された SIMP-LEX，Mars Space 

Ltd.や Southampton大学で開発された小型 PPT，首都

大学東京で開発された TMU-PPT シリーズはエネル

ギ伝送効率の向上を図っており，Fig. 2 に示すよう

に過去の PPTに比べ推進効率が向上している．よっ

て，今後は伝送効率の高いデータのみを扱いマッピ

ングを行っていく． 

	 本学で開発された TMU-PPT-50P では，様々な電

極形状で性能を評価しており，電極幅によって推進

効率が大きく変化するという結果を得た 12)．TMU- 

PPT-50Pにおける実験は投入エネルギが 50 Jのみで

あったため，全エネルギに対応できるように単位電

極幅あたりに投入されるエネルギと推進効率の関係

のマッピングを行った． マッピング結果を Fig. 3に

示す．マッピングに用いるデータとして，エネルギ

伝送効率が高く電極形状が tongue 型ではなく

rectangular 型という制限をしたためデータ点数が非

常に少なくなった．Fig. 3 より，このデータ点数の

中では推進効率は単位電極幅あたりに投入されるエ

ネルギに大きく依存している可能性があるが，正確

に検証するためには実験を行いデータ点数を増やす

必要がある．また，低エネルギ下では E/wが必然と

小さくなるため，現状では電極幅が広すぎるために

低エネルギでの推進効率が低い可能性がある． 

 

(b) マスショット 

	 推進剤の消費量は推進剤の面積および投入エネル

ギに支配されると考えられるため，単位エネルギあ

たりのマスショットとエネルギ密度（プラズマに暴

露される推進剤表面積あたりのエネルギ）の関係を

マッピングした．マッピング結果を Fig. 4に示す．

Fig. 4に用いたデータは breech-feed，V-shapeなど異

なる推進剤形状となっており，推進剤形状に関わら

ず単位エネルギあたりのマスショットはエネルギ密

度に依存していることがわかる．この関係はスラス

タヘッドに投入されるエネルギと推進剤に投入され

る熱量の関係や単位面積あたりに推進剤に投入され 
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Fig. 2 Thrust efficiency vs. Energy2), 4)-7), 12)-23) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

る熱量と推進剤昇華量の関係を解き明かすことで確

認できると考えられる． 

 

2.2 同軸型 PPTマッピング  

	 同軸型 PPT では本研究室で現在までに行われた

実験結果を基にマッピングを行った． 

(a) インパルスビット 

	 同軸型PPTは電熱加速型の電気推進機であるため，

インパルスビットはマスショットに大きく依存する

ことが考えられる．よって，推力電力比の単位エネ

ルギあたりのマスショット依存性を Fig. 5に示す．

Fig. 5より，投入エネルギが 5 J以下の場合はばらつ

いているが，単位エネルギあたりのインパルスビッ

トは単位エネルギあたりのマスショットに依存して

おり，以下のような式で表すことができる． 

 Ibit
E

= 8.1× Δm
E

⎛
⎝⎜

⎞
⎠⎟
0.69

 (1) 

 (b) マスショット 

	 過去の研究により，同軸型 PPTにおいて，推進剤

のキャビティ長さを長くする，もしくはキャビティ

内径を狭めるとマスショットが増加することがわか

っている．よって，この二つのパラメータの比，す

なわちアスペクト比をパラメータにとりマスショッ

トの変化を調査した．グラフを Fig. 6に示す．Fig. 6

より，エネルギあたりのマスショットはアスペクト

比に大きく依存していることがわかり以下の式で近

似される． 

 Δm
E

= 3.2 × l
d

⎛
⎝⎜

⎞
⎠⎟
0.77

 (2) 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 5 Thrust-to-power ratio vs. Specific mass 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 6 Specific mass vs. Aspect ratio 
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	 (1)式と(2)式を用いることで推進剤形状から同軸

型 PPT の性能を求めることが可能となる．しかし，

同軸型PPTではキャビティ内壁の推進剤を消費する

ため，作動ごとにキャビティ内径が変化し性能にも

変化を及ぼす．よって，同軸型 PPTの性能を見積も

るためには性能変化も考慮する必要がある． 

 

2.3 同軸型 PPT性能変化予測  

	 PPT におけるマスショットはマイクログラムから

ミリグラムオーダであり，非常に小さい値である．

そのため一度の放電で削れる推進剤の厚みも非常に

薄く，一度で削れる推進剤を一様な厚みτ の円柱と

考えた場合，その円柱は厚みτ の直方体に近似する

ことが可能である．キャビティ長さ l，初期キャビ

ティ内径 d1，投入エネルギ Eの同軸型 PPTを考える

場合，初期のマスショットΔm1は(2)式より， 

 

Δm1 = 3.2E × l
d1

⎛
⎝⎜

⎞
⎠⎟

0.77

 (3) 

となる．初期の放電によって削れた推進剤の厚みτ1 

の直方体の体積に推進剤密度ρを掛けた値が初期マ

スショットと等しくなるため，厚みτ1は 

 
τ1 =

2Δm1

πρld1
2  (4) 

となる．よって，2ショット目のキャビティ内径は 

 d2 = d1 + 2τ1  (5) 

となり，(2)式と(5)式を用いることで 2ショット目の

マスショットを求めることが可能である．このよう

に繰り返し計算を行うことで同軸型PPTの作動ごと

の性能を見積もることが可能である． 

 

4. 結論  

	 平行平板型PPTおよび同軸型PPTのデータマッピ

ングを行い以下の結論を得た． 

1. 平行平板型 PPT の推進効率は電極幅あたりに

投入されるエネルギに依存することが示唆さ

れた． 

2. 平行平板型 PPT における単位エネルギあたり

のマスショットはエネルギ密度に依存するこ

とが示唆された． 

3. 同軸型 PPT のインパルスビットはマスショッ

トに大きく依存する． 

4. 同軸型 PPT のマスショットは放電チャンネル

のアスペクト比に大きく依存する． 

5. 同軸型 PPT のマッピング結果を用いて簡易的

に作動ごとの性能変化を見積もることを可能

にした． 
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