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Abstract 

Ion beam energy and discharge current of the Helicon Electrostatic thruster (HEST) with various anode inner diameter 

was measured and the characteristics of the ion beam was evaluated. The measured result of the ion beam energy shows 

the energy was determined by the input power. The measured result of the ion beam current shows the input energy 

consumed to the ionization because of the current was increasing with the discharge voltage. 

 

Nomenclature 

Vd: discharge voltage 

V3: RPA 3
rd

 grid voltage 

Ei : Ion beam energy 

    : anode mass flow rate 

   : cathode mass flow rate 

Prf: RF power 

B: magnetic flux density 

I: current to the magnetic coil 

Id: discharge current  

Ic: ion current obtained from RPA 

Ik: Keeper current of hollow cathode 

Ib: Ion beam current 

           : current equal to propellant mass flow rate 

Ptotal: Total input power  

e: elementary charge 

MAr: Argon mass  

da: anode inner diameter 

 

1. はじめに 

 将来の宇宙ミッションとして有人火星探査ミッシ

ョン，軌道間輸送等が検討されており，電気推進機

の適用が検討されている[1]．電気推進は化学推進と比

較して高い比推力を有することから，大幅な推進剤

の節約につながると考えられている一方で，現行の

電気推進機で検討されているミッションを実現する

ためには，推力が小さいという課題があるため，大

推力化が必要である 
[2]．電気推進機の大推力化の一

つの方法として，高密度プラズマの生成と空間電荷

制限則を受けない加速を組み合わせることで，推力

密度を大きくする方法がある．その有力な候補とし

てヘリコンプラズマをプラズマ源に持つ電気推進機

が研究されている[3]．  

ヘリコンプラズマは磁化プラズマにMHz帯の高周

波電力を投入することで得られる高密度プラズマで

ある．他の高周波放電法と比較して特に高いプラズ

マ数密度を得られる(10
19 

m
-3

~)
 [4]とともに，広範囲に

高密度な領域を生成可能である特徴を持つ．また，

高周波電力は絶縁体を隔ててプラズマ内に投入され

るため，プラズマ生成部に電極が晒されず生成部の

長寿命化につながるメリットもある． 

一方，ヘリコンプラズマの加速方式は確立されて

おらず様々なものが検討されている[5]-[10]．そのうち，

最もシンプルなものが，プラズマ源を磁気ノズルに

よる自由膨張を介して加速する方法である．代表的

なものとしては，CharlesらによるHelicon double layer 

thruster(HDLT)があり，current-free helicon double layer

により排気速度6 km/s，25 eVのキセノンイオンビー

ムの生成を確認している[5]．Double layerにおいては，

ヘリコンプラズマ源の持つ電子温度の数倍のエネル

ギを持つイオンビームが生成されるが，そのエネル

ギはヘリコンプラズマ源の持つエネルギに制限され

るため，高い比推力を得ることは難しい．Chang Diaz

ら に お け る VASIMIR(Variable Specific Impulse 

Magneto-plasma rocket)は生成されたヘリコンプラズ

マをICR加熱し，磁気ノズルによって周方向エルギを

軸方向運動エネルギに変化させる電熱型推進機であ

る．200 kWの電力を投入することで，推力効率72%

が報告されている[6]．しかし，推力はターゲットを用
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いた計測に留まっており，直接測定は行われていな

い．篠原らは，回転電場，回転磁場等を利用して回

転電流を誘起し，それと外部磁場の印加により生成

されるローレンツ力を利用した電磁加加速を提案し

ている[7]． 

 ミシガン大学のShabshelowitzらは，ヘリコンプラズ

マをホールスラスタのプラズマ源として適用するこ

とで，推力の増加を確認したが，推力効率は低下し

たと報告しているものの，プラズマ源の最適化はな

されておらず，今後も検証を進めていく必要がある[8]．

東北大の高橋らは，MPDスラスタのプラズマ源とし

てヘリコンプラズマを適用し，数kAの大電流を準定

常的に流し，推進剤にアルゴンを用いた条件で推力

効率67%を報告しているが，推力の直接測定はなされ

ていない[9]． 

 本研究ではヘリコンプラズマ源の加速方式として

先行研究とは異なる放電室形状での静電加速を提案

しており，過去の研究において放電電圧相当のイオ

ンビームエネルギの生成を確認している[10]．本稿で

はイオンビームエネルギ・放電電流特性について陽

極形状が与える影響と，イオンビーム電流特性の評

価を行ったので，その結果について報告する． 

 

2. ヘリコン静電スラスタ 

本実験に用いた推進機の概略図を図1に示す．推進

機はヘリコンプラズマ生成部と加速部から構成され

ている．プラズマ生成部は，中心軸上において最大

150 mT印加可能な磁場コイル，m = +1モードのヘリ

コン波を励起するヘリカルアンテナ(長さ170 mm)，

セラミック製(Photoveel)のプラズマ生成管(内径27 

mm，外径34 mm，長さ300 mm)を使用している．本

実験ではアンテナ出口，中心軸上において100 mTと

なっている． 

本推進機の加速部磁場形状を図2に示す．ヘリコン

プラズマ源はセラミック(Photoveel)製の拡大部(内径

80 mm，長さ75 mmの)へ接続されており，拡大部に

は銅製のリング状陽極(外径80 mm, 厚さ10 mm, 内

径 27 mm～60 mm)が設置されている．拡大部下流で

は，周方向に等間隔で配置された直径20 mm，厚さ20 

mmのディスク状のネオジム永久磁石と軟鉄製ヨー

クが配置され，カスプ磁場を形成している．スラス

タ出口から45 mm, 中心軸上から 70 mmの位置にオ

リフィス中心が来るよう，ホローカソード

(DLHC1000, Kaufman & Robinson, Inc.)が設置されて

いる．推進剤にはアルゴン（純度99.9999%）を使用

し，ヘリコンプラズマ生成部とホローカソードから

供給される． 

アンテナへ供給される高周波電力はチャンバ外に

設置された高周波電源(最大出力5 kWの高周波電源

(RFK50ZH，京三製作所 ))，マッチングボックス

(MBK50,京三製作所)を介して供給される.マッチン

グボックスからアンテナは，長さ600 mmの同軸ケー

ブルによって接続されている.  

  

 

図 1 HESTの概略図 

 

図 2 加速部磁場形状 

 

3.実験装置 

3.1. 真空チャンバ 

 実験は直径1.2 m，長さ3.2 mのステンレス製チャン

バを使用した．各覗き窓はRF遮蔽フィルムを有して

おり，高周波電力使用による電磁波漏れを防いでい

る．チャンバ内は排気速度116.7 L/sのドライポンプで

粗引き後，排気速度8,400 L/sのクライオポンプを用い

て真空引きされる．チャンバ内圧力は，電離真空計

を用いて計測され，推進剤流量0.36 mg/sのとき，8.0

×10
-3 

Pa以下に保たれている． 

 

3.2. イオン分布関数計測方法 

 排気プルームのイオンエネルギ分布関数の計測に

は図3に示すRetarding Potential Analyzer (RPA)を用い

た．RPAは3枚のグリッドとイオンコレタクから構成

されており，イオンビームの捕集面は30 mmである．

1枚目のグリッドは浮遊電位であり，プラズマのデバ

イ長を大きくする役割を持つ．2枚目のグリッドはカ

ソード電位に対して-100 Vにバイアスされており，電

子の流入を防いでいる．3枚目のグリッドはカソード

電位に対して-20から440 Vの間で掃引され，イオンの

選択をする．グリッド下流には銅製のイオンコレク
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タが設置されており，3枚目のグリッドの電圧以上の

エネルギを持つイオンビームのみがコレクタに到達

しイオン電流として計測される．イオン電流は15 k

（誤差±5％）の抵抗にかかる電圧計測することによ

り評価した．計測はスラスタ出口から 250 mm離れた

中心軸上で行った． 

 

 

 

 

図 4 イオンエネルギ分布関数 

 

3.3．イオンビーム電流・放電電流計測方法 

 イオンビーム電流の計測には400 mm × 400 mm

の銅板を使用した．銅板はカソード電位から-50 Vに

バイアスすることでイオンのみを捕集した．イオン

電流値の測定には1 Ωのセラミック抵抗にかかる電

圧を計測することにより評価した．銅板はスラスタ

出口から450 mmの位置とし，銅板の中心がスラスタ

中心軸上にくるよう設置した．  

放電電流の計測は陽極，陰極間に100 mΩのセラミ

ック抵抗にかかる電圧を計測することにより評価し

た． 

 

4. 結果 

 表1に実験条件を示す．図4はPrf = 1.5 kW, Vd = 300 

Vの条件においてRPAを用いて計測したイオンエネ

ルギ分布関数fを示している．fはV3を掃引することに

より得られたイオン電流Icを規格化してプロットし

ている．Icは最小二乗法を用いてフィッティングを行

った．図4ではfは2つのピークs = 15 V，b = 296 Vを

持つ．一つ目のピークは熱運動のエネルギのみを持

つイオンの分布を示しており，カソード電圧に対す

る空間ポテンシャルに等しいと考えられる．二つ目

のピークは電界により加速されたイオンビームエネ

ルギの分布を表していると考えられる[11]．ここで，

放電電圧によってイオンが得たエネルギをイオンビ

ームエネルギとし，式(1)で定義する． 

              

図4の場合，Eiは281 eVとなる． 

図5に，Prf = 0.3 kW，各daにおけるVdに対するEiの

変化を計測した結果を示す．図5から，EiはVdととも

に増加する傾向であり，Vd = 100 V以降において急激

な増加が見られた．また，daを大きくすることにより

Eiが減少することが確認され，内径60 mmの条件にお

いては，Vd増加によるEiの向上は見られなかった． 

図6に，Vd = 1 V, Prf = 0.3 kWにおけるdaに対するEi

を示す．Vd = 1 Vにおいて計測されるEiはプラズマ源

の持つエネルギに由来するものであると考えられる

が，その値がdaにより異なり，daが大きくなるととも

に増加する結果となった．このことから，イオンの

陽極壁面へ衝突による損失が起きている可能性もし

くは，陽極-プラズマ間のポテンシャル差が何らかの

影響を与えている可能性が示唆された． 

図7にPrf = 0.3 kW，各陽極内径におけるVdに対する

Idの変化を計測した結果を示す．IdはVdに比例して増

加していく傾向が確認され，Vd = 100 ~ 150 Vにおい

て急激な増加が見られた．またdaが大きくなるとIdが

減少する傾向となった． 

 

5. 考察 

図8に，全投入電力Ptotalを推進剤の電流値換算相当

Ipropellantで除した値に対するEiの変化を評価した結果

を示す．これは1つのイオンを生成するのに投入され

エネルギに対してイオンが得たエネルギを表してお

り，図8より，Eiはdaの大きさによらずPtotal/Ipropellantに

より決まることがわかる．すなわちdaを大きくすると

Vdに対してEiの増加が小さくなるのはIdが減少してい

ることが影響していることわかった．また，Prfが少

ないほうが推進機の効率としては優れ，daが小さいほ

ど大電力を投入しやすい傾向であることがわかった． 

本スラスタは静電加速によるイオン加速を狙って

いるためEiの増加に対してIdの増加は見られないは

ずであるが，実際には電磁加速のような特性を示す

結果となった．また，1イオン当たりに投入されたエ

ネルギに対してイオンが得たエネルギはPrf = 0.3 kW

の条件で最大20 %程度に留まることがわかった． 
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This document is provided by JAXA.



 

図9にイオンビーム電流の計測結果を示す．ビーム

電流の計測は陽極内径をda = 27 mmに固定して行っ

た.図9から，Vdの増加に伴ってIbも増加する傾向があ

り，Ibに対してIdが多く流れていることが確認された．

このことから，加速に投入しているエネルギによっ

て中性粒子の電離が起こっていることが示唆された．      

図10に，Prf = 0.3 ~ 1.5 kW, Vd = 1 ~ 300 Vの条件にお

いてIbに対するIdの変化を評価したものを示す．Prf, Vd

に依らず，IdとIbが比例して同一直線状にのる傾向と

なり，放電電流によりイオンが生成されている可能

性があることが示唆された． 

 

6. まとめ 

 本稿においてはヘリコン静電スラスタのイオンビ

ームエネルギ特性に陽極内径が与える影響と，イオ

ンビーム電流特性を評価した．陽極内径を変化させ

る実験から，イオンビームエネルギは投入電力によ

り決定されていることがわかった．また，イオンビ

ーム電流は放電電圧とともに増加していることが確

認され，加速に投入するエネルギが電離に使われて

いる可能性が示唆された．さらに，放電電流の増加

に比例して，イオン電流が増加していることから放

電電流により中性粒子の電離が行われている可能性

が示唆された． 
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表 1 実験条件 

Parameter Value Unit 

     0.21 mg/s 

    0.15 mg/s 

Prf 0.3~1.5 kW 

Vd 1~300 V 

B 0.1 T 

Ik 2 A 

da 27 ~ 60  mm 

 

 

図 5 Prf = 0.3 kWにおけるdaを変化させたときのVdに

対するEiの変化 

 

 

図 6 Vd = 1 V, Prf = 0.3 kWにおけるdaに対するEiの変

化 

 

図 7 Prf = 0.3 kWにおけるdaを変化させたときのVdに

対するIdの変化 
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図 8 1イオン当たりに投入されたエネルギに対する

Eiの変化 

 

図 9 da = 27 mmにおけるVdに対するIbの変化 

 

 

図 10 da = 27 mmにおけるIdに対するIbの変化 
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