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Abstract 
We had observed rapid increase of spacecraft contamination on HAYABUSA spacecraft at the time when lack of 
neutralization on its ion thrusters had occurred. It is considered that spacecraft charging at that time had attracted the 
charged particles and had enhanced the surface contamination. A numerical code for charging analysis has been 
developing to estimate the return currents as a function of the spacecraft potential in ion thruster operation for 
HAYABUSA. The estimation will clarify the contributions of charged and neutral particles to the contamination data 
obtained by the spacecraft. In this paper, we introduce the present status of the development of the code and preliminary 
charging analysis for HAYABUSA with ion beam emission by using the code. 
 

1. はじめに  
イオンエンジンの定常作動時においては，推進機

から放出されるイオンビームと中和器電子による排

気プラズマが形成される 1)．排気プラズマ中では，イ

オンビームと放電室から漏れ出た推進材ガスとの電

荷交換衝突により電荷交換イオンが生成されること

が知られている．この電荷交換イオンは推進材ガス

程度の低エネルギーで熱的に拡散するため，宇宙機

構体と相互作用する可能性が指摘されている．例え

ば，宇宙機表面への付着による汚染（以後，宇宙機

汚染）は宇宙空間に暴露する宇宙機材料の劣化や，

電子機器等の性能低下をもたらす可能性があるため，

その評価は宇宙機設計において重要である．特に電

気推進機を搭載した宇宙機では，太陽電池パネルの

汚染による発電電力低下や，放熱パネルの汚染によ

る放熱量低下などが予想され，推進機システムに複

合的に影響を及ぼすことが懸念される．このような

背景から，イオンエンジンの性能評価の一環として，

定常作動時における排気プラズマ中の電荷交換イオ

ン生成と宇宙機周辺への拡散の定量評価は，地上試

験や数値シミュレーションにより実施されている 

2-3)． 
ところで，小惑星探査機「はやぶさ」の推進機に

はイオンエンジン「μ10」４式から構成されるイオ

ンエンジンシステム (IES) が搭載された．「はやぶさ」
IES 定常作動時の排気プラズマ中の電荷交換イオン
生成は，打上げ前に数値シミュレーションで評価さ

れていたが 4)，打上げ後の運用では，搭載された汚染

量モニタによる汚染量計測が実施された 5)．この測定

により，「はやぶさ」IES 運用中の汚染量データが評
価されているが，運用期間中に発生したイオンエン

ジン１式の中和不良時には，汚染の急激な亢進が確

認されている．後述する様に，このとき見られた汚

染の亢進は「はやぶさ」に発生した宇宙機帯電によ

り宇宙機に引きつけられた荷電粒子による表面汚染

量の増加であると考えられている． 
本研究では，ここで見られた宇宙機汚染量の亢進

に着目し，測定された汚染量データから電気的に中

性な粒子と荷電粒子による表面汚染それぞれを区別

する評価手法を開発することを目標にする．そのた

めに，数値シミュレーションによりイオンエンジン

の中和不良時における宇宙機帯電解析を行い，宇宙

機帯電状態における荷電粒子による宇宙機汚染量評

価手法を検討する．宇宙機汚染量計測は，「はやぶさ」

後継機の「はやぶさ２」運用においても QCMセンサ
ーによる計測 6)が実施予定であり，本研究で得られた

知見は今後の「はやぶさ２」運用で取得される汚染

量データの評価にも貢献するものと考える．以降で

は，はじめに，「はやぶさ」運用における宇宙機汚染
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計測と取得されたデータについて述べる．次に，イ

オンエンジン中和不良発生時の宇宙機帯電について

説明した後，数値シミュレーションツールの開発状

況とイオンビーム放出における帯電解析結果を報告

する． 

2. 「はやぶさ」における宇宙機汚染量測定  
	 「はやぶさ」は「μ10」イオンエンジンを４式搭
載しており，通常これらのうち３式が同時運転され

た．イオンエンジン運転中の宇宙機表面汚染量を測

定するために，太陽電池式汚染量センサー２式が図

１に示すようにスラスタ出口近傍に搭載され，「はや

ぶさ」運用中の汚染量が測定された．これらは太陽

指向方向に設置された大きさ 3.5 cm x 7.0 cmの太陽
電池であり，センサー表面の汚染量は，初期状態に

対するセンサーの発電電力の変化量から相対的に算

出することができる 5)．図２にこの方法で算出した，

「はやぶさ」運用中における汚染量の時間履歴を示

す．ここで，図中縦軸は初期状態に対する太陽電池

センサーの発電効率を示しているが，この低下がす

なわち汚染量の増大を示している．図２から，以下

の事実が確認出来る 5)．  
１）	 センサーA, Bで汚染量に有為な差がある 
２）	 図中矢印付近の日時以降，汚染量が大幅に増加 
１）はセンサー設置場所に起因する問題，すなわち

設置場所周辺材料から放出されたアウトガスによる

汚染の多寡が要因であると考えられている．２）は

宇宙機電位の変動に伴う荷電粒子による汚染の亢進

と考えられている．図中矢印で示す日時では，運転

中のイオンエンジン１式にイオンビームを中和する

電子源の不具合が発生しており，「はやぶさ」構体か

らのイオンビーム放出過剰となった．この結果，宇

宙機帯電により「はやぶさ」構体電位が大きく負に

帯電したと考えられている 7)．これに伴い，宇宙環境

プラズマや排気プラズマ中で生成される電荷交換イ

オンなどの，宇宙機周辺に存在する正イオンによる

汚染が急激に亢進したと考えられるが，完全帯電状

態では放出されたイオンビーム自体も宇宙機への戻

り電流となるため 8)，汚染に大きく寄与したものと考

えられる．「はやぶさ」運用で得られた，中和不良発

生時の IES 各コンポーネントの電流瞬時値から算出
すると，過剰放出された正味電流値は 18 mAとなっ
た．ここでは，スクリーン電流 85.6493 mA，アクセ
ル電流 23.305 mA，中和器電流 44.0115 mAを使用し
た． 

3. イオンエンジン中和不良時の宇宙機帯電  
	 これまで述べたように，「はやぶさ」に搭載された

汚染量センサーによって， IES 定常運転時と中和不
良時の宇宙機汚染量が汚染量センサーの初期状態に

対する相対値として評価されている．この測定では

汚染量の絶対値は得られないものの，汚染量の相対

値と宇宙機電位との相関から荷電粒子による宇宙機

汚染への寄与分が求まれば，その結果，それ以外の

中性ガスによる汚染の寄与分を判定可能であると考

えられる．この解析のためには，IES運用中の宇宙機
電位値が必要となるが，「はやぶさ」運用では宇宙機

電位の直接測定は実施されていない． 
	 ここで，宇宙プラズマ中において IES 作動中の宇
宙機表面への流入電流のバランスを考えてみる．簡

単のため，背景プラズマ電流と光電子およびイオン

ビームと中和器電子による電流バランスを考えると，

宇宙機への正味電流は次のように表される． 

Inet (Vs ) = Ie(Vs )+ IB − Ii (Vs )+ I ph (Vs )+ INE + ICEX (Vs ){ }  (1) 

 

図１：「はやぶさ」イオンエンジンシステムと搭

載された汚染量センサー（図中 Aおよび B）．  

 

図２：汚染量センサー測定データ抜粋 5)．IES中
和不良発生時をブロック矢印で示す． 
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ここで， Vs : 宇宙機電位，以下は各電流成分であり
それぞれ，Inet: 宇宙機への正味電流，Ie: 背景電子，
Ii: 背景イオン，Iph: 光電子， IB: イオンビーム，INE: 
中和電子，ICEX: 電荷交換イオンである．式(1)中にお
いて電流の符号は陽に示されている．  
	 中和不良時の IES においては，イオンビームの過
剰放出により宇宙機構体電位が負に帯電するが，中

和器作動がない完全帯電状態では，宇宙機電位の絶

対値はイオン源電位相当の 1000 V程度であると予想
される 8)．宇宙環境プラズマとして，温度 10 eV，密
度 106 m-3の熱プラズマを仮定すると，完全帯電状態

では，宇宙機への背景プラズマ電流は軌道運動制限

理論から次のように求められる 9)． 

Inet (Vs ) = A ⋅ j0e exp(−e Vs / kTe )+ IB
− A ⋅ j0i (1+ e Vs / kTe )+ I ph0 + #INE + ICEX (Vs ){ }

(2) 

ここで，A: 宇宙機表面積，Aph:日照面面積，T:プラズ
マ温度， jph0: 電位 0における光電子電流密度であり， 
I’NEは中和不良時の中和電子電流を示す．また，粒子

種を kとして， j0,k=qk, nk (kTk/2πmk)1/2 である．例えば
-1000V に帯電した表面積 10 m2の導体球を宇宙機モ

デルと考えると，式(2)の各電流項の大きさはそれぞ
れ，Ie ~ 0 mA, Ii ~2.0x10-3 mA, Iph ~ 0.1 mAとなる．前
述の「はやぶさ」運用データから，IB ~18 mA，INE ~0 
mA であるので，ICEXを除けば IB が宇宙環境由来の
各電流値と比較して極めて大であることが分かる．

ICEXは数値シミュレーションで解析されているが，通

常運転時におけるイオンエンジン近傍への流入電流

はおよそ 0.1 mA程度である 3)． 

4. 「はやぶさ」中和不良時の帯電解析  
	 これまで述べたように， IES 中和不良により宇宙
機帯電が発生するとき，宇宙機構体に流入する主た

る電流成分は，Ib および ICEX であるが，これらはま
た汚染源そのものであると考えられる．これまで IES
定常運転時の宇宙機汚染量評価のために電荷交換イ

オンの生成および拡散プロセスは数値シミュレーシ

ョンで解析されているが，IES中和不良時の汚染量評
価を実現するためには，イオンビーム放出による宇

宙機電位の変動とイオンビームおよび電荷交換イオ

ンの挙動を同時に解析する必要がある．そこで，本

研究では，JAXA情報・計算工学センターで開発され
た宇宙機帯電解析コード HiPIC10)の機能拡張を行い，

IES中和不良時のイオンビーム放出を再現し，この時
の帯電解析を行い荷電粒子による汚染量解析を実施

する．まずその端緒として，イオンビーム放出のみ

による宇宙機帯電解析を実施した．  
	 HiPICは宇宙機帯電解析のために開発された，3次
元完全粒子静電コードであり，Particle-In-Cell (PIC)
法を用いて電子およびイオンそれぞれの代表粒子の

軌道を追跡し，これらによる静電場を自己無撞着に

解く．宇宙機電位は宇宙機が収集する電荷量から，

Capacity Matrix法 11)で求める．HiPICによる帯電解析
では，対象とする全ての荷電粒子の挙動と宇宙機電

位を含むそれらによる静電場の厳密解を求めること

が出来る．本研究を実施するにあたり，新たにイオ

ンビームと電荷交換イオンの解析機能が必要となる

が，現在までに，イオンビーム放出機能の基本機能

の開発と HiPIC ソルバー本体への統合が完了してい
る 12)．  
	 今回の解析では，イオンビーム放出のみを考慮し

た帯電解析を行ったが，これは，「はやぶさ」IES に
おいて中和器電子が完全に喪失した場合に発生し得

る“完全帯電”7)の再現である．解析モデルと条件は

次の通りである．イオンビーム放出モデルは放出角

内にビームが等方分布となる Point Source モデル 13)

を採用した．このモデルにおいてスラスタ加速グリ

ッドは放出中心からスラスタ半径 rTを見込む放出角

α内に定義される凸面と考え，その曲率 Rcは式(3)で
求められる． 

Rc =
rT

α cos(α / 2)
 	 (3) 

また，放出イオンビームの速度 vBはビーム加速電位

を Vaとして，式(4)から求められる． 

vB = 2qiVa /mi( )1/2  (4) 

ここで，実機 IES では，イオン源が宇宙機構体に接
地されているため，宇宙機構体がビーム加速電位程

度負に帯電する場合，スラスタ出口に“仮想アノー

ド”が発生し宇宙空間へ放出されるイオンビーム電

流が抑制されることが知られている 8)．本解析ではこ

 
図３：イオンビーム放出モデルに適用した Point 
Sourceモデルの幾何学的概念図． 
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の条件におけるイオンビーム放出を再現するため，

仮想アノードを考慮したイオンビーム放出モデルも

構築した．このモデルでは印可するビーム加速電位

に宇宙機構体電位をフィードバックし，実質的なビ

ーム加速電位を両者の差で再定義した．このときの

イオンビーム放出速度 vB’は式(5)から得られる． 

vB! = (2qi /mi ) Va − Vs( ){ }
1/2  (5) 

	 数値シミュレーションでは，ビームイオン種は一

価のキセノンイオンとし，宇宙機構体電位 0 V にお
けるビーム電流は 10 mA，ビーム発散角は 20度，ビ
ーム加速電位は 900 V とした．宇宙機モデルは，簡
単のために「はやぶさ」構体を模した一辺 1.0 mの立
方体導体とした．表１に，この解析で使用した計算

パラメータを，図４に計算体系をそれぞれ示す． 
	 図５上段と下段に，この帯電シミュレーションで

得られた宇宙機電位の時間履歴と正味の放出イオン

ビーム電流の時間履歴をそれぞれ示す．図中実線の

赤は放出イオンビーム電流一定での帯電解析結果を，

緑は仮想アノードを再現したイオンビーム放出条件

での帯電解析結果をそれぞれ示す．ここで得られた

宇宙機電位は放出ビーム電流の空間電荷効果を含ん

だものである．放出イオンビーム電流一定条件では，

500μs 経過後の宇宙機電位はビーム加速電位を超え
る-1000 V程度の帯電が認められる．一方，仮想アノ
ードを再現したイオンビーム放出条件では，同経過

時間後の宇宙機電位は-400V でほぼ飽和しており前
者の結果と大きく異なる．一方，正味放出イオンビ

ーム電流はイオンビーム放出モデルにおける仮想ア

ノード再現の有無によらず，-4 mAから+4 mAの範
囲で変動している．ここでの符号は放出電流が負，

戻り電流が正である．イオンビーム電流による宇宙

機汚染量評価は，戻り電流の時間積分値で評価可能

であると考えられる． 

5. まとめと今後の予定  
本研究では，小惑星探査機「はやぶさ」運用で測

定された宇宙機汚染量データの検証を目的とし，イ

オンエンジン中和不良時における宇宙機電位と荷電

粒子による汚染量を数値シミュレーションにより解

析している．ここでは，宇宙機帯電解析コード HiPIC
にイオンビーム放出機能を新たに統合し，中和電子

の完全喪失時に相当するイオンビーム放出による宇

宙機帯電解析を行った．宇宙機構体が大きく負に帯

電した状態で発生するイオンビーム放出の抑制効果

（仮想アノード効果）を考慮したイオンビーム放出

モデルを構築し，実機イオンビーム放出を再現した

帯電解析によって「はやぶさ」構体の宇宙機構体電

位と正味イオンビーム電流の時間履歴を得た．今後

は中和電子を追加した同解析を行い，さらに排気プ

ラズマ中で生成される電荷交換イオン生成のモデル

化とコードへの実装を行い，中和電子および電荷交

換イオンを考慮した帯電解析を実施する． 

表 1 帯電シミュレーションにおけるパラメータ  

 

 
図５：宇宙機から放出される宇宙機電位の時間履

歴（上）および正味イオンビーム電流（下）．グラ

フ中の赤い実線は放出イオンビーム電流一定値，

緑の実線は仮想アノードを再現したイオンビーム

放出． 

 

図４：計算体系． 
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