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Abstract: Research and development of low-power Hall thruster system is important for the realization of space explorations using 
micro spacecrafts. In this paper, technical problems for the development of low-power Hall thruster system was discussed based on the 
previous experimental results of 100-W class Hall thruster.  
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1. は じ め に 

 2019 年に示された宇宙科学技術ロードマップ 1)では，超小型衛星/探査機による多様で萌芽的なミッションを短いサイ

クルで高頻度に実施する方針が示されており，宇宙工学分野では，超小型宇宙機による本格的な深宇宙探査を目指して，

より遠方領域の探査を実現するための広範囲なバス技術の獲得の重要性が述べられている．この方針を踏まえ，超小型宇

宙機の探査自在性の獲得を目指して，2020 年度より，宇宙科学研究所宇宙工学委員会の戦略的基礎開発研究として，「将

来深宇宙探査に向けた革新的超小型推進システム技術実証 Research Group (RG)」が立ち上がり，研究開発活動を開始した
2)．本 RG の目的は，日本独力の宇宙推進技術として「高エネルギ液体推進システム」と「ホールスラスタ推進システム」

の 2 種の推進システムの成立性および技術実証であり，多様な超小型バス技術実証ミッションへの提案を目指している． 
後者の「ホールスラスタ推進システム」の活動として 2020 年度の前半は，実験準備を進めながら，著者らがこれまで

研究を行ってきたキセノンを推進剤とした 100 W 級ホールスラスタの実験結果 3)を踏まえながら，今後取り組むべき小

電力ホールスラスタの課題について検討し，宇宙科学連合講演会で報告した 4)．本稿では，宇宙科学連合講演会での発表

内容を引用しながら，小電力ホールスラスタの課題について報告する． 

2. 小電力ホールスラスタの課題 

2.1 他の電気推進機のトレードオフ 
これまでの小型・超小型宇宙機を用いた探査ミッションの検討を踏まえると，100 kg 級の宇宙機で 1 km/s の ΔVを達成

できると探査ミッションの幅が大きく広がるが，この総力積 100 kNs を比推力 300 s の二液式の化学推進で達成しようと

すると推薬 34 kg が必要となるため，比推力が 1,000 s を超える高比推力の推進システムが求められている．これまでに

開発され，小型イオンエンジンが搭載されてきた「ほどよし 4 号 5)」や「PROCYON 6)」は宇宙機質量 65 kg 程度で，最大

発生電力はそれぞれ 130 W, 240 W であり，近年の薄膜・高効率の太陽電池パドル 7)の研究開発動向を踏まえると，総電

力が 100~200 W の電気推進システムが今後 100 kg 級の小型探査機に搭載可能と考えている．この背景を受け，本 RG で

は，推力電力比と比推力のバランスからホールスラスタを高比推力系の推進システムとして研究開発を進めているが，小

型／超小型探査機向け推進システムとしてホールスラスタが適切かどうか，十分な議論は実施できておらず，ほかの電気

推進方式とのトレードオフが課題である． 
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小型／超小型宇宙機向けの電気推進システムとして，これまでにホールスラスタ以外にレジストジェットスラスタ 8)，

イオンエンジン 9, 10)，FEEP (Field-emission Electric Propulsion) 11), エレクトロスプレースラスタ 12)，真空アークスラスタ 13)，

パルスプラズマスラスタ 14)などの研究開発が行われてきている．比推力 1,000 s 以上を達成可能な小型・超小型宇宙機向

けの電気推進機として，イオンエンジン，ホールスラスタ，FEEP，エレクトロスプレースラスタの開発状況について表

1 にまとめる．イオンエンジンは 50 W 前後のものが多く，またキセノンの代替推進剤としてヨウ素や水などの適用が進

んでいる．ホールスラスタは 200~300 W をノミナルの作動電力とし，100 W 程度まで電力スロットリングができるもの

が多く開発されており，100 W 以下のものに関しては Exotrail や Fakel が取り組んでいる．FEEP に関しては，超小型宇宙

機向けの IFM Nano Thruster で成功を収めている Enplusion が大電力側へとラインナップを増やしており，クラスタ化によ

り 100 W 級の FEEP の開発に取り組んでいる．エレクトロスプレースラスタに関しては，ST-7 プログラム向けにコロイ

ド溶液を推進剤としたものを Busek が開発を完了しているのに加え，近年注目を集めているイオン液体を用いたエレク

トロスプレースラスタについて，Accion が数 W～100 W 程度までのラインナップを軌道実証に向け開発を進めている． 
小型探査機の電気推進システムを検討する際の評価の視点は以下が挙げられる． 
 達成総力積：高比推力であっても，総力積 100kNs（100 kg で 1 km/s）を達成できなければ意味がなく，増減速に

必要な動作時間を達成可能か． 
 達成総力積／システム重量：高比推力であっても，ほかの部品（電源／電線や排熱機構，推進剤保管／供給機構，

増強太陽電池）が重ければ，高比推力の利得は薄まる． 
 統合推進システムへの展開：探査機適用を目指すため，磁気トルカに頼らないスラスタでの角運動量の放出が可

能な軌道・姿勢制御統合推進システムに発展できるか． 
 取り扱い性：取り扱いは容易か．国主体の探査では重視されにくいが，小型／超小型宇宙機で誰でも探査を行え

る時代を指向するのであれば，考慮すべきである． 
 
第 1 表 小型／超小型宇宙機向けのイオンエンジン，ホールスラスタ，FEEP，エレクトロスプレースラスタの開発状況． 

Type Thruster Manufacturer Propellant Power 
(W) 

Thrust 
(mN) 

Specific 
Impulse (s) Mass (kg) 

Ion 

BIT-315) Busek Iodine 56-80 
(System) >1.25 >2300  1.28 

(Dry, System) 

RIT-μN16) Ariane Xenon <50 0.05 - 0.5 300 - 3000  

MIPS17) University of 
Tokyo Xenon 28-37 0.22 - 0.36 700 - 1100 7.2 

(Dry, System) 

NPT30-I218) Thrustme Iodine 35-65 
(System) 0.3 - 1.1 >2400 1.5 

(Wet, System) 

Hall 

SPT-2019) Fakel Xenon 40 - 90 2.3 - 4.2   

SPT-4020) Fakel Xenon 200 12 1050  

BHT-10021) Busek Xenon 106 - 126 6.3 - 8.1 1086 - 1159  

BHT-20022) Busek Xenon 200 13 1390  

R-20023) Rafael Xenon 150 - 300 5 -15  800 - 1200  

HT-10024) Sitael Xenon 80 – 200 4 -14 800 - 1400  

AURORA25) Orbion Xenon 100 - 300 5.7 - 19 950 - 1370  

ExoMG 
nano26) Exotrail Xenon 60 

(System) 1.8 800  

ExoMG 
micro26) Exotrail Xenon 150 

(System) 7 1000  

FEEP MICRO 
10027) Enpulsion Indium 20 - 110 0.075 - 1.45 1500 - 6000 3.9 

(Wet, System) 

Electro-
spray 

for ST-728) Busek (Colloid) 10 - 15 0.7 - 1 400 - 1300  

TILE 329) Accion (Ionic liquid) 120 2.7 1650 15 
(Wet, System) 

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発報告　JAXA-RR-20-0088

また，表 2 にイオンエンジン，ホールスラスタ，エレクトロスプレースラスタのメリットとデメリット，小型宇宙機へ

の搭載に向けた課題の検討結果を示す．すべての推進機で一番大きな課題は，要求される作動時間を満たせる損耗特性を

獲得できるかという点である．また，イオンエンジンやホールスラスタは，高圧ガスを使用することによるシステム質量

増加や取り扱い性の低下をいかに改善できるかが課題である．一方，エレクトロスプレースラスタは，推力密度の向上や

総力積達成のために要求される推進剤量を如何に供給するかといった点が課題である． 
以上，評価の視点や国内外の開発状況，課題について整理してきたが，今後の小型／超小型宇宙機による探査ミッショ

ンの動向を踏まえながら，どの推進方式を選択すべきか，定量的なトレードオフと議論を今後実施していく必要がある． 
 
第 2 表 イオンエンジン，ホールスラスタ，エレクトロスプレースラスタのメリットとデメリット，小型宇宙機搭載に向

けた課題． 

推進機 メリット デメリット 課題 

イオン 

 幅広い比推力の設定：イオン

生成と加速が分かれているた

め，比推力の設定に高い自由

度 
 幅広い電力スロットリング：

ホールに比べて，広範囲の電

力スロットリングが可能． 

 低推力電力比：イオン加速

への電力割合を増やすた

め，2,000 秒程度が下限に設

計されている．このため，ホ

ールに比べて低推力電力比 
 高圧ガス系統：高圧ガス系

統が必要なため，システム

重量増と取扱コスト増 
 イオン中和に電子源 

 総力積を達成可能な損耗特性：

加速グリッドと電子源の損耗

が要求作動時間に耐えられる

か 
 ガス系統軽量化 or代替推進剤：

高圧ガス系統の軽量化もしく

は高圧ガスを用いない推進剤

の適用 

ホール 

 大推力電力比，高推力密度：イ

オンやエレクトロスプレーに

比べて大推力電力比，高推力

密度 
 高圧電源不要，簡素な電源系：

イオンやエレクトロスプレー

に比べて，低比推力である反

面，kV オーダーの高圧電源が

不要で電源系統が簡素 

 低比推力：小型ホールで作

り出せる磁場の限界から，

比推力としては 1,500 秒程

度が上限か 
 高圧ガス系統：高圧ガス系

統が必要なため，システム

重量増と取扱コスト増 
 イオン生成/中和に電子源 

 総力積を達成可能な損耗特性：

加速チャネルと電子源の損耗

が要求作動時間に耐えられる

か 
 ガス系統軽量化 or代替推進剤：

高圧ガス系統の軽量化もしく

は高圧ガスを用いない推進剤

の適用 

エレクトロ

スプレー 

 高圧ガス系統不要：推力発生

部直前に推進剤が充填されて

いるので高圧ガス系統が不要 
 幅広い電力スロットリング：

モジュール化されているた

め，宇宙機の電力に合わせて

台数を決められる．作動台数

により電力スロットリングが

容易 
 中和器不要の可能性：イオン

液体を用いる場合には中和器

が必要ない可能性がある 

 低推力密度：単位面積当た

りの推進剤供給部の加工制

限により低推力密度 
 少推進剤搭載量：各モジュ

ールに推進剤が充填されて

いるが，100 kNs 分搭載する

には対応が必要 
 イオン中和に電子源：イオ

ン液体以外を推進剤に使用

する場合にはイオンの中和

に電子源が必要．イオン液

体の場合も，陰イオンが電

子同じように軌道上で中和

できるか未実証 

 総力積を達成可能な損耗特性：

加速電極や推進剤供給部，電子

源の損耗が要求作動時間に耐

えられるか 
 推力密度の向上：微細加工技術

によりどこまで推力密度を上

げることができるか 
 要求推進剤量の搭載と供給：要

求される推進剤量を供給可能

な方式の確立（使い終わったモ

ジュールを切り離すなど） 

 
 

2.2 アノード（ホールスラスタヘッド） 
 図 1 にこれまで研究を行ってきた 100 W 級ホールスラスタヘッドの断面図と磁場特性を示す．放電チャネルの中心直

径は 20 mm，放電チャネル幅は 6 mm，質量としては約 0.5 kg である．ホールスラスタとして一般的な円環形状の放電チ

ャネルを持ち，マグネティックレイヤ方式の磁場・放電チャネル構成をとっている．なお，磁場は放電チャネルに対して

内側と外側にまかれたコイルに電流を流すことにより発生させる． 
 図 2 に放電電力 85 W 付近での推進性能に対する放電電圧の影響を示す．なお，磁場はスラスタヘッドが出力可能な最

大磁場（チャネル中心軸上で最大 24 mT）を印加している．放電電圧 275 V 以上では，磁場強度不足のため，アノード効

率が電圧上昇とともに低下している．このため，現状のスラスタの適切な動作電圧は 250 V までとなっている．250 V の

作動点では，図 2 に示す通り，アノード流量のみを加味した比推力で 1,100 s 程度を達成しており，カソード流量を加味

（例えば，アノード流量の 10%）しても，目標である比推力 1,000 s は達成可能である． 
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第 1 図 100 W 級ホールスラスタヘッドの断面概要および磁場特性（磁力線および磁束密度分布）．（文献 4 から引用） 
 
 

 
第 2 図 放電電力 85 W 付近での 100 W 級ホールスラスタの推進性能に対する放電電圧の影響．なお，各値はアノードの

消費電力および推進剤流量のみ考慮して算出．（文献 4 から引用） 
 
 
 一方で，ホールスラスタシステムの総質量は電源やタンク，バルブが大半を占めるため，高比推力の特性を活かすため

には，大きな総力積を達成する必要があり，そのためには，十分な作動時間を確保する必要がある．図 3 に約 5 時間作動

した後のスラスタヘッドの損耗の様子を示す．一般的に地上試験ではイオンビームでスパッタされた真空チャンバの構

成部材が放電チャネルに堆積する．この堆積レートに対して，チャネルの損耗レートが大きい場合には，チャネル材であ

る窒化ボロンの無垢な色である白色が見える．図 3 に示すように，放電チャネル下流から上流に 3 mm は窒化ボロンの白

色が見えており，強く損耗していることが分かる．放電チャネルの厚みは 1.5 mm 程度であり，SPT-100 の損耗特性 30)で

ある 1000 時間の作動で数 mm の損耗レートを考慮すると，現状では 100 kNs（5 mN で約 5500 時間）の達成できるか不

明である．このため，数十時間の作動による損耗レートの確認と損耗しにくい磁場形状の探索を行う必要があり，低損耗

磁場形状の探索を今年度の後半に実施する．また，これまで円環のマグネティックレイヤ方式のホールスラスタについて

評価を実施してきたが，損耗特性や達成可能な総力積を評価パラメータにシリンドリカルホールスラスタ 31)などの別方

式についても比較評価を今年度の後半に実施する． 
 また，ホールスラスタヘッドではアノード-カソード間の主放電だけでなく，磁場発生にも電力を消費する．図 4 に製

作した 100 W 級ホールスラスタの消費電力の内訳を示す．現状，コイルの消費電力は約 20 W と放電電力 84 W に対して

無視できない．このため，コイルの設計改良や必要に応じて内側コイルの代替として永久磁石の使用を熱・構造解析とと

もに検討する必要がある． 
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第 3 図 100W 級ホールスラスタヘッドの損耗の様子．（文献 4 から引用） 
 
 

 

第 4 図 100W 級ホールスラスタの消費電力内訳．なお，放電電圧は 250 V．（文献 4 から引用） 
 

 

2.3 カソード 
 ホールスラスタではイオン生成と中和に電子を供給する電子源（カソード）が必要になる．先の 100 W 級ホールスラ

スタの研究においては，フィラメントからの熱電子放出を用いたプラズマブリッジカソード 32)を使用した．このため，

十分な熱電子放出を達成するためにフィラメントに大きな電流を流す必要があった．図 4 に示す通り，その消費電力は

64 W と放電電力と同程度であり，少電力かつ数千時間オーダーの寿命が確保できるカソードを研究開発する必要がある． 
放電電圧 250 V，放電電力 80 W 程度のホールスラスタシステムにおいて，カソードに求められる放出電子電流は 0.3 A
であり，従来使用されてきたホローカソードでも省電力化が難しい電流レベルである．このため，「はやぶさ」や「はや

ぶさ 2」で培われてきたマイクロ波プラズマカソード 33)の使用を検討し，今年度の後半にかみ合わせ実験を行うととも

に，既存のマイクロ波プラズマカソードは 0.1~0.2 A がノミナルであるため，0.3 A 作動時の消費電力や損耗特性，搭載性

や単価の面で 100 W 級のホールスラスタに適用可能かどうか検討する必要がある． 
 

2.4 推進剤供給系統 
2.2 節でも述べた通り，アノードとカソードの合計質量は 1 kg に満たないため，推進システムの重量は推進剤供給系と

電力供給系が大半を占める．このため，次年度以降，推進剤供給系統の詳細設計を進め，システム質量の見積もりを実施

する予定である．一方で，タンク質量や射場作業性などの観点から，キセノンに代わる小型宇宙機向け電気推進機の推進

剤としてヨウ素 34)や水 35)なども提案されている．これらの代替推進剤の研究開発の情報を積極的に収集し，超小型探査

機向け静電加速型電気推進システムの推進剤としてキセノンは適切か，それとも別の推進剤を適用すべきかについても

継続して議論を進めていく必要がある． 
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2.5 電力供給系統 
100 V 安定のバス電圧を持つ静止衛星に搭載されるホールスラスタの電源 36)に比べて，電力レベルで 1 桁以上小さく，

また，衛星バスの電圧も 28 V 非安定になるため，DC-DC コンバータの方式についてトレードオフをまずは実施する必要

がある．また，電源やバルブの制御を行う制御機構を推進システムが持つべきかどうかも含め，電気系統の検討を並行し

て進めるとともに，開発コスト低減のために MIL-COTS 品の情報収集と適用可能性確認，マイクロ波放電式カソードの

ためのマイクロ波の発振器と増幅器についても信頼性と価格の観点から次年度以降調査を進めていく必要がある． 

3. おわりに 

本稿では小電力ホールスラスタの技術的な課題について整理を進めた．2.1 節と 2.2.節のアノードの寿命やマイクロ波

プラズマカソードとのかみ合わせに関する実験的研究を本年度は実施予定であるが，2.1 節や 2.4 節で述べた通り，「小型

探査機の電気推進システムとしてホールスラスタは適切か」，また，「小型探査機用のホールスラスタとしてキセノンは適

切か」に関して十分な比較と議論が実施できていない．このため，定量的な見積とトレードオフを今後進めていくととも

に，他研究グループとの議論を進められれば幸いです． 
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