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Abstract 

 

In April 2020, nano-satellite/probe R&D project was started in Osaka Sangyo University (OSU) after PROITERES project was 

terminated at Osaka Institute of Technology (OIT). In PROITERES, a nano-satellite with electrothermal pulsed plasma thrusters 

(PPTs), the 1st PROITERES satellite, was successfully launched by the Indian PSLV C-21 launcher on September 9th, 2012. 

Currently, the 2nd PROITERES nano-satellite has been developed, and then the OSU-2 nano-satellite is being developed instead 

of the 2nd PROPITERES satellite. The main mission is to achieve long-distance powered flight of changing 50-100 km in altitude 

on near-earth orbit by high-power electrothermal PPTs. In this study, a high-power and long-operation PPT system with a multi-

discharge room (MDR) of seven single discharge rooms, called the MDR-PPT, was developed. The single-discharge-room PPT 

head achieved a maximum impulse bit of 2.47 mNs and a total impulse of 92.0 Ns with a repetitive 110,000 shots at an input 

energy of 31.59 J. The total impulse means that a 50 kg nano-satellite with the MDR-PPT can be changed in altitude of 

approximately 25 km on LEO, although more improvement of thruster system is needed up to 50-100 km. The MDR-PPT system 

consists of MDR-PPT head, Power Processing Unit (PPU) and capacitors. Accordingly, the PPT-system test was successfully 

performed. Furthermore, a special onboard micro/nano PPT system was designed for orbital transfer and attitude control of 1-3U 

cubesates (OSU nano-satellite series). The 1J PPT system with 90 µNs/shot of measured impulse bit for 1U cubesates (specially 

OSU-1 cubesat) is successfully under test. Our OSU PPT systems can provide a total impulse of 5.0-105 Ns according to various 

main missions by changing the number of single PPT head and charging electric energy including structure. The PPT systems are 

going to be marketed for micro/nano-satellites/probes all over the world. 

 

 

1. まえがき 

 

田原弘一 教授を中心とする関西の電気推進研究開

発グループは，大阪工業大学にて 2007年 4月より電

気推進ロケットエンジン搭載小型スペースシッププ

ロジェクト「プロイテレス（Project of OIT Electric-

Rocket-Engine onboard Small Space Ship: PROITERES）」

を遂行し，現在，2020 年 4月に大阪産業大学に移っ

た後も「大阪産業大学（Osaka Sangyo University: 

OSU）・太陽系宇宙開発プロジェクト」を立ち上げ

精力的に電気推進，超小型衛星の開発研究を行って

いる 1-4)．これらプロジェクトでは，学生が主体にな

り，電気推進機を搭載した小型人工衛星を開発・製

作し，宇宙空間で実証試験を行う．最終的には大学

独自の実用衛星，宇宙探査機の開発・打ち上げを目

指している．さらに，大阪産業大学は，その設立当

初からの理念のもと，大学を上げて，陸海空，宇宙

における，将来の高度輸送システムの構築を目指し，

「宇宙航空 未来輸送システム 研究開発拠点

（Research & Development Base on Future Aerospace 

Transportation Systems）」の構築とその大展開を目下

遂行中である． 

2012 年にインドで打ち上げられたプロイテレス衛

星 1 号機（質量 14.5kg）のメインミッションは，電
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熱加速型パルスプラズマスラスタ（Pulsed Plasma 

Thruster: PPT）の宇宙作動実証試験とそれによる

1kmの軌道高度の変更であった．現在開発中の OSU

衛星 2 号機（Modified-PROITERES-2）（質量約 50kg）

は衛星 1号機よりも長距離の軌道高度 50-100kmの変

更を達成するために，複数の放電室を有する PPT

（Multi Discharge Room type PPT: MDR-PPT）が搭載

される 1-4)． 

本稿では，最小のキューブサット 1U クラス（1kg）

の軌道遷移，姿勢制御用 PPT システムの設計、開発

状況について報告する． 

 

 

2. 超小型衛星 PROITERES-1号機と OSU-2号機 

 

2012 年にインドで打ち上げられたプロイテレス衛

星 1 号機の写真と仕様を図１，表１に示す．搭載さ

れた PPT システムの仕様を表２に示す．この衛星 1

号機の打ち上げには成功したが，運用は不完全で，

1 kmの動力飛行を実証するデータの取得には至らな

かった． 

 現在は衛星 1号機の経験を活かし OSU衛星 2号機

（OSU-2（Modified-PROITERES-2））ではより長距

離の動力飛行（数十 km）を予定している．衛星 2号

機の写真とその仕様を図２，図３と表３に示す． 

 

 

 
 

プロイテレス衛星1号機 
インドPSLVによる衛星1号機

打上げ 

 
衛星1号機PPTヘッド 

 

PPT噴射 

図１ プロイテレス衛星 1号機と搭載 PPTヘッド 

 

 

表１ プロイテレス衛星 1号機の仕様 

質量 14.5 kg 

寸法 290 x 290 x 290 mm 

軌道高度 660 km 

電力 10 W 

 

表２ 衛星 1号機搭載 PPTの仕様 

質量 142 g 

寸法 30 x 50 x 40 mm 

放電室長 10 mm 

放電室直径 1 mm 

投入電力 2.43 J 

トータルインパルス 5.4 Ns 

推進剤 PTFE 

 

  

図２ OSU-2衛星の飛翔と衛星 PFM 
 

 

 

図３ OSU-2衛星搭載 30J-PPTシステムと噴射 

 

表３ OSU-2衛星の仕様 

質量 約 48 kg 

寸法 492 x 492 x 447 mm 

軌道高度 613 km 

電力 60 W 

 

 

3. パルスプラズマスラスタ 

 

パルスプラズマスラスタ（Pulsed Plasma Thruster: 

PPT）は，固体の PTFE（Polytetlafloroethylene; 通称

テフロン Teflon）を推進剤として用いることやパル

ス作動という点から以下の特徴を持つ． 

1) 固体推進剤 PTFE を用いることで推進剤タンク，

供給配管などが不要で小型・軽量化が見込める． 

2) 部品点数が少ないため信頼性が高く，衝撃や振

動に強い． 

 

PPU_BOX 

MDR_PPT Head 

Capacitor

_ 

BOX 
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3) 任意の時間間隔で微小推力を発生するため，衛

星の精密な姿勢・位置制御が可能である． 

以上のことから，PPT は他の電気推進機よりも小

型・低電力化が可能である． 

 PPT は推進剤の加速方法により電磁加速型 PPT

（図４左）と電熱加速型 PPT（図４右）の 2 種類に

分類される．電磁加速型 PPT ではローレンツ力によ

ってプラズマが加速される．一方，電熱加速型 PPT

では生成された高温高圧プラズマが気体力学的に加

速される．本学では推力-電力比が高く，衛星の軌道

変更（動力航行）に望ましい電熱加速型 PPT を採用

した． 

 

図４ 電磁加速型（左）と電熱加速型（右）の PPT 

 

 

4. 実験装置 

 

本研究で使用した実験装置の概略を図５に示す．

直径 0.6 m，長さ 1.25 m の真空チャンバには 2台の

ロータリーポンプ，1 台のターボ分子ポンプが接続

されており，実験中はチャンバ内圧力を 0.03 Paに保

つことができる．インパルスビットの測定には振り

子型スラストスタンドを採用し，変位計を用いてそ

の変位を計測した．本スラストスタンドの校正は釣

り糸を取り付けたおもりを一定の距離から，スラス

トスタンドに取り付けられたターゲットに衝突させ

既知の力積を与えることで行った．  

 

 

図５ 実験装置の概略図 

 

また，マスショットを算出するために電子天秤を用

いて試験前後の推進剤質量を測定した．本試験で用

いた典型的な PPT ヘッドを図６に，力積較正直線を

図７にそれぞれ示す． 

 

図６ 初期性能測定用 PPTヘッドの概略図 

 

 

図７ インパルスビットとセンサ変位電圧の関係 

 

 

5. 性能評価パラメータ 

 

PPT はパルス推力であるため，他の定常作動の推

進機とは異なる評価パラメータを用いて性能を評価

する． 

1) インパルスビット 

PPT はパルス推力を発生するため，他の推進機に

おける“推力”の代わりに 1shotあたりに発生する力積

を評価する．通常，これをインパルスビットあるい

はインパルスと呼び𝐼𝑏と表す．一般にインパルスビ

ットは初期エネルギが大きいほど大きくなるため，

実用上，単位初期エネルギあたりのインパルスビッ

ト，すなわち推力‐電力比も性能を表す重要な指標と

なる．特に低電力の超小型人工衛星用推進機の性能

としては重要である． 

2) マスショット 

１ショットあたりに消費される固体推進剤の質量

をマスショットと呼び Δｍで表す． 

3) 比推力 

比推力 Ispは推進機の燃費を表す指標であり，次式
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で表される． 

Ｉ
𝑠𝑝
=

𝐼𝑏

ｇ𝛥ｍ
 

ｇは標準重力加速度である． 

4) 推進効率 

推進効率は電気推進機に投入したエネルギがどれ

だけ推進エネルギに変換されるかを表す割合であり，

𝜂ｔと表す．PPT 以外の電気推進機の評価においては，

推進機本体に投入されるエネルギが用いられるが，

PPT の場合，キャパシタ内に蓄えられる初期エネル

ギを用いて計算する．これは PPT の主放電回路にお

けるエネルギ損失が他の電気推進機に比べて大きく， 

推進性能に与える影響を無視できないためである．

また，PPT はパルス放電であるため，推進機本体に

投入されるエネルギの見積もりが難しいことも理由

に挙げられる．したがって，PPT における推進効率

はキャパシタ内に蓄えられた初期エネルギが運動エ

ネルギに変換される割合であり，次式で表される． 

𝜂ｔ≡
𝐸
ｔ

𝐸
０

≈
𝐼
ｂ
２

２𝛥ｍＥ
０

 

E0はキャパシタ内の初期エネルギ，Etは推進エネル

ギである． 

 

6. キューブサット OSU-1衛星 

 

キューブサット 1U（1 kg）の軌道変更・姿勢制御

用の PPT システムの開発が大いに望まれている．大

阪産業大学では，OSU-1 衛星（2023-2025 年打ち上

げ予定）への搭載を目指し研究開発を行っている． 

OSU-1 衛星（図８，表４）のメインミッションは

PPT を用いた投入軌道高度上での姿勢制御、高度変

更（10-50km）である．以下に姿勢制御を行う際の

衛星運用の概要を示す． 

(1) 地上局からのミッションコマンドを受信 

(2) 姿勢状態を確認 

(3) 日照時であることを確認し，姿勢制御方向に 

パルス作動型推進機 PPT をテスト噴射させる． 

(4) 噴射を確認した後，メインミッションモ ード 

として連続パルス作動させる.  

メインミッションモードは二つあり一つは太陽光

パネルに効率よく太陽光が照射されるようにする. 

 

図８ 超小型衛星 OSU-１ のイメージ図 

表４  超小型衛星 OSU-１ の仕様 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

7. OSU-1衛星用 PPT 

 

7.1 PPTシステム設計指針 

 OSU-1衛星用 PPTの設計指針は以下の通りである．

1) 衛星のサイズと質量：0.1 m立方体（1U）, 1 kg；

2) 衛星の総電力とバス電圧：最大 5 W（PPT システ

ム電力 1 W, 5 V；3） PPTシステムの要求性能：速度

増分 5 m/s（軌道高度変更ならば衛星高度を 10 km変

更可能），衛星姿勢制御も行う；4) PPT用キャパシタ

の容量・電圧・充電エネルギ・個数・サイズ：2μF, 

1 kV, 1 J, 1-4個, 一例 30mmx20mmx15mm；5) PPTヘ

ッドの個数・作動周波数：4個（1個のみ常に作動）,  

1 Hz；6) PPTヘッド 1機の性能（図９参照）：50μNs/J, 

比推力 300 sec, 最大ショット数 10万回． 

 

 

図９ 固体推進剤パルス放電型スラスタの一般的な

性能（過去の実験結果より） 

 

7.2 1J-PPTヘッド 

設計試作したスラスタヘッドは，図１０，表５に

示すように陽極(銅)，推進剤(PTFE)，および陰極(ノ

ズル(真鍮))で構成される．放電室(テフロンチュー

ブ)は直径１mm，長さ 5mm，陰極ノズルは直径 5mm，
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長さ７mmである．スラスタヘッド全体は直径25mm，

長さ 20mm，質量 49.75ｇである． 

 

図１０ 1J-PPTヘッドの概略図 
 

表５ 1-J PPTヘッドの仕様. 

Discharge room diameter, mm 1 

Discharge room length, mm 5 

Nozzle diameter, mm 5 

Nozzle length, mm 7 

Size, mm 25 (in diam) x 20 

Mass, g 50 

 

7.3 イグニッション・主放電作動実験 

真空下において試作した PPT ヘッドを主放電回路

とイグニッション回路に接続し，噴射実験を行った．

このときの主放電充電電圧は１kVであり，充電エネ

ルギは１J となる．その結果，イグニッション放電

が主放電に移行し，正常なプラズマ噴射を確認する

ことができた． 

タングステン製イグナイタにおけるイグニッショ

ン放電により主放電が誘発され電磁力学的・気体力

学的加速を受けたプラズマが下流方向にスムーズに

加速され，スラスタ外へ排出されている．イグニッ

ション放電の様子を図１１に，主放電によるプラズ

マ流の噴射の様子を図１２に示す． 

本予備実験として測定されたインパルスビットは，

約 90μNs/shotとなった。 

 

図１１ イグニッション放電の様子 
 

 

図１２ 主放電によるプラズマ流の噴射 

 

8. まとめ，今後の展望 

 

 大阪産業大学では，超小型衛星用パルスプラズマ

スラスタ（PPT）システムの開発研究を精力的に行

っている．超小型衛星のサイズ・質量，ミッション

に合わせた PPTシステムとして，1U・1kg キューブ

サットから 50cm 立方体・50kg 衛星まで，それらに

適した PPT システムのラインアップが完成しつつあ

る．今後更なる高性能化とともに，商業化を目指す． 
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