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Abstract（概要） 

 

A novel type of electro-thermal thruster with multi-wall tungsten heater was proposed and tested. The pure tungsten heater consists of 

concentric 12-layered thin walls and was successfully fabricated by a laser melting additive manufacturing process in spite of its 

brittleness. A nitrogen gas heating test using the tungsten heater was conducted in a vacuum chamber. The final layer temperature of 

the heater achieved 1770 K with heater current of 120 A and nitrogen mass flow rate of 10 SLM. The heater thermal efficiency was 

84.4% at this operating point. With hydrogen propellant, estimated thrust efficiency, specific impulse and thrust to power ratio based 

on the test result were 68%, 700 s and 225 mN/kW, respectively. The electro-thermal thruster with hydrogen propellant can offer well-

balanced space transportation systems with short transfer time and less propellant mass. 

 

1. は じ め に 

 電気推進システムでは一般に遷移時間の長期化，高コスト

が課題である．電熱型の電気推進はヒータ等により推薬を加

熱噴射する．この代表例であるヒドラジンレジストジェット

は，∆𝑣の小さい地球近傍ミッションでは有力な選択肢であ

り，事実 Aerojet社MR502は静止衛星の南北軌道制御用とし

ては最も普及している電気推進の 1 つである[1]．日本では

ETS-6（技術試験衛星 6型）において技術実証の経験がある．

電熱型電気推進はイオンエンジン，ホールスラスタといった

静電型に比べ Ispは劣るものの，小型軽量，シンプル，低コ

スト，高推力電力比，高価なキセノンでのみならず各種推薬

を利用可能といったメリットを持つ．よって短期間遷移と高

ペイロード比を両立する軌道間・惑星間輸送システムを実現

するポテンシャルを有す．しかしその実現には課題が 2つ存

在する．寿命と低い Ispである．電熱型電気推進におけるキ

ー技術は電熱ヒータである．ETS-6では「直接」加熱式（ヒ

ータが推薬を直接加熱）としたが，タングステン細線を用い

たため開発において断線が多発した．一方 Aerojet MR502は

細線を隔壁で覆った「間接」加熱式とであり信頼性は改善す

るが，それでも寿命は 400 時間でありかつ加熱効率が低い． 

 

 

図 1 多層電熱スラスタの構成 

（旧設計：アロイ 718ヒータ） 

 

 これらの課題を排除するため，図 1に示す 3D積層造形に

より製作する迷路状の電熱加熱流路を持つ多層壁ヒータに

よる独自の電熱型電気推進を提案した[2,3]．図 1に示すよう

に直流電源が接続され，薄肉壁を流れる電流により壁はジュ

ール加熱される．推進剤ガスは外側から導入され，薄肉壁と

熱交換し，最終的に中心軸上のノズルから噴射される．多層
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ヒータは外側ほど低温，内層に進むほど高温となるため，各

層が断熱層の役目も果たし，本質的に断熱性が高い．併せて

液体水素の貯蔵技術を適用することにより[4-7]，水素を推進

剤とすることで高 Ispを達成する．水素の利用は将来の宇宙

開発において月・惑星での調達（ISRU：In-situ Recourse 

Utilization）できる優位性を有す． 

これまで推進剤として窒素，水素を用い，高効率（ホール

/イオンスラスタの 60%を上回る 70%以上），高信頼性（極

細ヒータエレメントの削除），および低コスト化（三次元積

層造形によるヒータの一体成型，部品点数の削減）にすでに

成功しており[8]，更に本方式の発展として，電熱加熱後に燃

焼過程を追加する化学・電気ハイブリッド推進方式を提案し

ている[9]．しかしニッケル合金（アロイ 718）製ヒータの耐

熱温度 1000Kに制約され，Ispは依然として推進剤を水素と

しても 400 秒程度に留まっている[10]．すなわち，2 つ目の

課題である Ispの向上には，さらなるヒータの高温化が必要

である．そこで本研究では Isp=800秒の達成を目標とし，多

層ヒータとして従来のアロイ 718 に代えて純タングステン

を採用し，更なる高温化を図った．本稿では窒素ガスを用い

た純タングステン多層ヒータによる高温ガス噴射試験の結

果について述べる． 

 

2. 実 験 装 置 

図 2に今回製作した純タングステンヒータを示す．本ヒー

タは eos社のレーザ 3次元積層造形機を用い製作した．12層

の同心円状の薄肉壁により構成されている．多層電熱スラス

タとして組み立てた際の基本構成は図 1と同等である．実験

ではノズルスロート部から直径 1mmのシース型K熱電対を

挿入し，最内層の温度を直接計測した．従って，推力の計測

は実施していない．噴射試験では窒素ガスを用い，マスフロ

ーコントローラにより流量 10SLM 一定とした．ヒータ電流

は 50, 100, 110, 120A とした．また，今回はスラスタは一切

断熱せずに実験を行った． 

 

 

図 2 純タングステン多層ヒータ 

 

 

 

 

3. 実 験 結 果 

図 3 に実験結果の一例として，窒素ガス流量 10SLM，ヒ

ータ電流 110Aのケースの圧力，各部温度，スラスタ全電気

抵抗値の時間変化を示す．図 4に各電流における最内層温度

に対するスラスタ全電気抵抗を示す．この抵抗値には，ヒー

タ抵抗に加え，スラスタ各部の接触抵抗が含まれる．50Aで

は温度に対して抵抗が低下しているが，部品の熱膨張により

接触面圧が増加し，全電気抵抗としては低下したものと考え

られる．一方，タングステンの電気抵抗率は温度に対しほぼ

線形に上昇する．100A 以上ではこの傾向が実験結果にも表

れている．120Aで K熱電対の上限温度を超えているが，抵

抗値からヒータ最内層温度は 1770K に達したものと予測さ

れる．さらにこのグラフを分析することで，ヒータ単体の電

気抵抗と接触抵抗を切り分けることができ，110A 以上では

接触抵抗はヒータ抵抗に対し無視できることが確認された．

接触抵抗はジュール発熱により投入電力の損失につながる

ため，望ましい結果である． 

 

 

図 3 取得データの例（窒素ガス流量 10SLM，電流 110A） 

 

 
図 4 再内層温度に対するスラスタ全抵の変化 
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図 5 に各電流のおける熱平衡到達後のヒータ熱効率を示

す．ヒータ熱効率は以下の式で計算した． 

𝜂H =
�̇�𝑐𝑝𝑇p

�̇�𝑐𝑝𝑇in + 𝑃
 

ここで�̇�は推進剤流量，𝑐𝑝は推進剤定圧比熱，𝑇pはヒータ最

内層温度，𝑇inはヒータ入口温度（室温），𝑃はヒータ投入電

力（接触抵抗は除く）である．効率が 1を超えるケースがあ

るが，ヒータ抵抗値を図 4から求めるにあたり，低温ほど接

触熱抵抗の予測誤差が大きくなるためである．高温ほど熱損

失が大となり，ヒータ熱効率が低下する傾向が見られる．今

回，一切断熱を行っていないため，断熱を強化することでヒ

ータ熱効率はさらに向上可能である．無断熱であるものの，

1770Kでのヒータ熱効率は 84.4%を達成した． 

 

 

図 5 再内層温度に対するヒータ熱効率の変化 

 

図 6は試験後のヒータの様子である．図 2と比べると明ら

かなようにリング部が変色している．さらに，リングが半径

方向に変色していることがわかる．噴射試験中に経験した温

度域を反映しているものと考えられ，設計思想通り内層ほど

高温となる温度分布が推測される．これにより優れた断熱性

能に伴う高いヒータ熱効率が得られたと考えられる． 

 

 

図 6 高温噴射試験後の多層ヒータ 

 

4. 水素噴射性能予測 

今回得られたヒータ抵抗特性（図 4）やヒータ熱効率（図

5）を用い，今回達成したヒータ最高温度 1770Kにおける水

素を推進剤とした際の推進性能の予測を行う．ヒータ熱効率

𝜂Hは図 5から， 

𝜂H =
�̇�𝑐𝑝𝑇p

�̇�𝑐𝑝𝑇in + 𝑃
= 84.4% 

ノズル効率𝜂Nは過去の実験結果にて 80%が得られている[9]． 

𝜂N =

1
2
�̇�𝑣2

�̇�𝑐𝑝𝑇p
= 80% 

ここで𝑣は推進剤平均噴射速度である．したがって全体効率

（推力効率）𝜂Totalはこれらの積で表され， 

𝜂Total =

1
2
�̇�𝑣2

�̇�𝑐𝑝𝑇in + 𝑃
= 𝜂H × 𝜂N = 68% 

イオンエンジン，ホールスラスタに匹敵もしくは上回る推力

効率が期待される．以上から推算した推進性能を表 1 に示

す．水素では比推力 Isp=700s，推力電力比（F/P）は 225mN/kW

となった．図 6に各種電気推進の作動マップ上に今回予測さ

れた水素噴射時の性能をプロットした．これまでの電気推進

とは差別化された作動領域を実現し，短期遷移と少搭載推薬

量を両立できる新たな宇宙機の可能性を示すことができた

と考える． 

 

表 1 推進性能の予測結果 

推進剤 窒素 水素 

𝑇p 1770 K 1770 K 

𝑅 34.3 mΩ 34.3 mΩ 

𝑃 493 W 493 W 

�̇� 0.21 g/s 0.016 g/s 

𝐼sp 194 s 700 s 

𝐹 398 mN 111 mN 

𝐹/𝑃 807 mN/kW 225 mN/kW 

 

 
図 6 各電気推進作動領域と予測性能 
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ま と め 

多層タングステンヒータを持つ電熱スラスタの窒素ガス

噴射試験を実施し，ヒータ最高温度 1770K，ヒータ熱効率

84%を達成した．ヒータ熱効率は高温ほど低下するが，断熱

実施により改善可能である．接触抵抗は高温時の熱膨張によ

る部品間の面圧増加により無視できるまで低下することが

示され，接触抵抗によるジュール発熱損失には配慮が不要で

あることが明らかとなった．水素噴射時の予測性能は 1770K

にて推力効率 68%，Isp=700s，推力電力比 225mN/kWと短期

遷移と少搭載推薬量を両立する輸送システムを提案できる

可能性を示した． 
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