
３．２．１ 静電加速方式
静電加速方式にはイオンエンジン［１‐５］やField emission

electric propulsion（FEEP）［６‐１０］，またホールスラスタ

［１１‐１６］などがある．加速方式は名前の通り，静電界によ

り，イオンを加速し，その反作用により推力を得る．それ

ぞれの原理などの詳細は，第１章および過去の小特集

（２００１年［１７］，２００６年［１８］）および電気推進ロケット入門

［１９］に譲りたい．

３．２．２ 将来ミッションに向けた推進機の課題
将来ミッションに向けた推進機の課題として，長時間作

動を余儀なくされる電気推進機において，常に求められて

いる耐久性の向上は言わずもがな，近年のトレンドである

小型化・大型化，さらには低コスト化に向けた代替推進剤

の探求，またこれまでブラックボックスとしてきた異常輸

送や真空設備の影響等が挙げられる．もちろん他にも様々

な課題があり，それらに対して多くの研究者が解決に向け

て研究を行っている．

第２章にも述べているとおり，宇宙機は現在，より小さ

いものとより大きいものへの流れがあり，それに伴い推進

機も小型化と大型化が求められている．特に小型衛星の急

速な普及に伴い，小型衛星の機能を高度化できる小型推進

機の開発が必須となってきている［２０‐２３］．小型衛星用の

推進機開発において，単なる小型化ではなく，小型化に伴

い必然的に表面積と体積の比は増加するため性能は低下す

るが，それをいかに下げ止められるかを克服すると共に，

利用できる電力や空間の制限が厳しい小型衛星において，

燃料用のタンクや電源も含めたシステム全体の小型化・省

電力化が求められるため，トータルでのトレードオフをし

ながらのシステム設計が求められている［２４］．

また，現在のイオンエンジンおよびホールスラスタの推

進剤としては希ガスであるキセノンが用いられている

［２５，２６］．しかしながらキセノンは大気中に 86 ppb とわず

かにしか存在しないため，精製コストが高く，年間の精製

量も限られている［２７］．太陽光発電衛星の建設や火星探査

には膨大な燃料を必要とするため，代替推進剤の探求が求

められており，昔からアルゴンやクリプトンの可能性が検

討されてきている［２８，２９］．

電気推進機の内部物理に関してはまだまだブラックボッ

クスとなっていることがたくさんある．一つは電子の異常

輸送である［１５，３０，３１］．ホールスラスタはイオンを排出

し，その反作用で推力を得るエンジンであるため，電子は

推力に寄与しない．そのため電子電流は消費電力を増大さ

せるだけである．ホールスラスタにおいて，磁場を印加し

て電子電流を抑制しているが，ホールパラメータがある臨

界値を超えると，磁力線を横切って移動する電子の輸送は

古典拡散理論では説明できなくなる．異常輸送を引き起こ

す要因として，ドリフト不安定性などのプラズマ揺動に起
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因する異常輸送［３２］や，壁面との衝突による衝突輸送

［３３］，様々な仮説が提案されているが，現在でも未解明の

ままである．また，ホールスラスタの外部の希薄な中性粒

子密度領域においても，電子の輸送が理論値よりも大き

く，うまく説明できない．イオン音波不安定性［３４］や３次

元的な磁力線形状［３５］で説明出来ないかと研究が続けられ

ている．

もう一つのブラックボックスとして，真空設備の影響が

挙げられる．地上試験における推力は宇宙空間で作動させ

た時の推力とは違い，しかも地上試験における推力は設備

の真空度のみならず，試験された設備のポンプ配置などに

よって変わることが知られている．これは排出したイオン

が真空設備の壁面で再結合して中性粒子として反射して推

進機に戻ってくることが一因であると言われているが，定

量的な説明をするまでには至っていない．各国とも真摯に

この問題に取り組んでいるが，開発コストとも直結するた

めあまりオープンな議論とはなっておらず，日本において

も非常に危惧されている点である．

３．２．３ 最近の研究成果
大型化に関しては衛星の大型化に伴い，スラスタも

5 kW級の実用化が推し進められている［３６‐３８］．このクラ

スのホールスラスタシステムは，２００３年度から三菱電機が

凖天頂衛星用推進機として開発を行ってきた［３９］．残念な

がら凖天頂衛星には搭載されなかったが，ここで得られた

電源の小型・高性能化の技術は次期技術試験衛星用の推進

システムの開発に活かされている．また，この開発を通し

ての知見や機器はJAXAと９大学のオールジャパン体制で

開 発 が す す め ら れ た"Robust Anode-layer Intelligent

thruster for Japanese IN-space propulsion system（RAIJIN）

プロジェクトにおいても生かされている［３８］．RAIJIN プ

ロジェクトで開発されたアノードレイヤー型ホールスラス

タ（図１）は，性能面において，諸外国と対抗できるもの

となった．すなわち，投入電力当たりの推力である推力電

力比は80 mN/kWを達成するとともに，幅広い作動点にお

いて電力から推進力へのエネルギー変換効率が５０％を超え

るなどである．また，本プロジェクトにおいては，スラス

タの開発のみならず，大電力電気推進を用いたミッション

解析やインテリジェンス電源などの開発も行い，様々な成

果を上げている［４０］．

一方，アメリカなどでは，将来のミッション要求に応え

るべく，更なる大型の 100 kW級のホールスラスタの開発

が進められている［４１］．

超小型衛星用の推進機として，各国の研究期間が小型の

イオンエンジンの開発を進めている中，小型イオンエンジ

ン（図２）を搭載した「ほどよし４号」が世界に先駆けて

２０１４年６月２０日打ち上げられ現在も高度 600 kmの周回軌

道を回り続けている［４２］．また超小型小惑星探査機「プロ

キオン」にも搭載され，宇宙実証がされた［４３］．これに続

けられるように，小型のホールスラスタ［４４‐４６］やアーク

ジェット［４７］，イオン液体を燃料としたフィールドエミッ

ション推進機［４８，４９］の開発が各研究機関で進められてい

る．

代替燃料に関しては，アルゴンでの性能向上に関する研

究が昔から進められている．しかしながら満足な性能はで

ず，キセノンやクリプトンなどの他の希ガスとの混合ガス

による性能向上の研究も行われている［５０］．また，システ

ム的にコンパクトになることや火星での推進剤の補給を考

えて，二酸化炭素での検討も行われている．実際に二酸化

炭素でのホールスラスタの性能はエネルギーの変換効率が

２５％を達成している．また，常温で固体である炭化物のア

a）

b）

図１ RAIJINプロジェクトで開発された 5 kW級アノードレイ
ヤー型ホールスラスタの a）外観および b）作動の様子．円
環状の放電室外径が 94 mmと従来のマグネティックレイ
ヤー型ホールスラスタに比べ，小型で大出力を達成可能．

図２ 「ほどよし４号」に搭載された小型イオンエンジンの作動
の様子．イオン源（下部の発光）の直径は 2 cm程度となっ
ており，小型化にしている．なお，上部の４つの発光はイ
オンを中和するための電子を放出するための中和器の発光
である．
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ダマンタン（C10H16）［５１］やヨウ素［５２］は昇華するため有

力候補であり，電離エネルギーの低いマグネシウム［５３］，

ビスマス［５４］などの金属も候補として検討されている．ヨ

ウ素およびビスマスに関しては，キセノンとほぼ同等の性

能を示しており，マグネシウムや二酸化炭素はキセノンと

比較して劣る性能を示している．

耐久性の向上に関しての取り組みとして，様々な研究成

果が上がってきている．一つのアプローチとしては，より

耐久性のある材料の採用である．イオンエンジンにおい

て，「はやぶさ」［５５］において有意性を示したカーボン系の

採用の流れを引き継ぎ，研究開発が進められた結果とし

て，イオンを引き出すための電極や電子を引き出すための

ホローカソードの部材に熱分解黒鉛（Pyrolytic graphite）

［５６，５７］が採用される流れが広まっている．

JAXAが開発を進めているマイクロ波放電型イオンエン

ジンにおいても，「はやぶさ」で寿命律速となったイオン

を中和するための電子源［５８］の寿命延長に取り組

み，３５０００時間以上の寿命達成を確認している［５９］．これ

は，中和器の故障原因解明のための研究の過程で，キセノ

ンの２価イオンによるスパッタが原因であることがわかり

［６０］，その対策の一環として中和器内部の圧力を上げたこ

とや印加する磁場を強くしたこと，磁場回路を形成する

ヨークのコーティングなどにより達成できた．中和器もマ

イクロ波放電型だけではなく，RF放電型の電子源も開発

が進められている［６１］．

数値解析ツールの整備も急速に進んでいる．過去の小特

集［６２］で取り上げられたように，イオンエンジンの開発に

おいて寿命認定試験を数値解析で行い［６３］，実時間作動に

よる耐久試験の回数を減らす試みが続けられている．また

中和器においても数値解析ツールの開発が進み，中和器内

部の物理メカニズムの解明（図３）に貢献している［６４］．

同様にホールスラスタにおいても，数値解析による寿命予

測［６５］や性能予測［６６］が進んでいる．またこれらの数値解

析コードは設計ツールとして技術試験衛星９号機用のホー

ルスラスタ開発（図４）に実際に使われている［３８］．

また耐久性を光学計測により評価し，それを実機の開発

に還元する方法も取り組まれている．コロラド州立大学や

ミシガン大学はキャビティリングダウン法（Cavity ring-

down spectroscopy）法を用いてホールスラスタの壁面材

料であるホウ素の密度および速度を計測し［６７］，ほぼリア

ルタイムでの損耗量の算出に成功すると共にその結果を基

に壁面材料を変形させるという模擬寿命試験も行っている

［６８］．

ホールスラスタにおける近年の最もホットな話題は

Magnetic shielding である［６９‐７２］．これはBPT-4000 Hall

thruster の寿命計測中に６０００時間を超えると壁面が損耗さ

れない事が確認された［６９］．すなわち電子源や電源によ

り，寿命は制限されるが，イオンを排出するホールスラス

タ本体の寿命はイオンエンジンの３０，０００時間と同等になり

得ることが示された．様々な研究・開発機関が物理の解明

に取り組むと共に，様々なサイズのスラスタへの適用が拡

がっている［７３］．

異常輸送に関しては，かなり簡略化した条件下ではある

が粒子法を用いた数値解析により周方向の揺動が陽極への

電子の異常輸送を引き起こすことが示唆されたことから研

究が始まり［３２］，計算機の性能向上に伴い有用な計測結果

も報告されだした［７４，７５］．また，炭酸ガスレーザーによる

トムソン散乱などを用いた揺動計測［７６］やLIF計測を通し

た電子の移動度［７７］が報告されている．

真空設備の影響に関しては，真空度と推進性能の関係や

電離真空計を用いた真空容器内の中性粒子密度分布計測が

行われている［７８，７９］が，近年の傾向として，性能評価時に

推進機近傍の中性粒子密度計測が標準となってきている

［８０］．また，中性粒子密度計測に関しては，電離真空計の

計測だけではなく，２光子吸収レーザー誘起蛍光法等を

使っての計測［８１，８２］が試みられている．また流れ場の可

視化に光ファイバーを用いた計測（図５）［８３，８４］や LIF

［８５］を用いたり，密度計測にレーリー散乱を用いた計測

［８６］も検討されている．
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