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第１章 本研究の背景・目的・体制 
 
1.1 研究背景 
 

1985年 1月 8日にM-3S-Ⅱロケット初号機で太陽周回軌道に投入された工学試験探査機
「さきがけ(MS-T5)」によりわが国でも独自の惑星探査ミッションが可能となった。その後、
日本の月・惑星探査技術は目覚ましい進展を遂げて「すいせい（PLANET-A）」、「ひてん
(MUSES-A)」、「のぞみ(PLANET-B)」の３機の月・惑星探査機を宇宙に送り出し、多くの
科学的成果をもたらした。これらの惑星探査ミッションは、打上げロケットの大型化やス

ウィングバイの採用により実現されてきた。しかし、この場合では打上げ時期に制約があ

ると共に莫大なコストが必要とされ、ミッション期間も長期間にわたってしまう。 
化学推進ロケットより比推力（後述）が高く、僅かな推進剤で大きな速度変化が発生で

きるイオンエンジンは、静止衛星の南北制御用としてすでに実用化されているが、近年で

は開発運用コストの低減とミッション期間の短縮というメリットが見直されて惑星探査機

の主推進システムとして、さらにその活躍の場を拡大しつつある(1)。 
国内でも 2005 年 9 月に４台のマイクロ波放電式イオンエンジンを主推進システムとし

て搭載している工学試験探査機「はやぶさ(MUSES-C)」が小惑星「Itokawa」に到達し、
イオンエンジンによる惑星間航行技術が確立された(2)。 
今後も高度な深宇宙探査ミッションを支える高比推力推進システムとして、イオンエン

ジンへの期待は高まっていくことが予想される(3)。その一例として宇宙航空研究開発機構宇

宙科学研究本部（ISAS/JAXA）では、ソーラーセイル（薄膜状の鏡で太陽から飛来する光
子を反射して推力を発生する推進器）とイオンエンジンを併用したハイブリッドソーラー

セイルにより木星を目指すソーラー電力セイル実証探査機計画が提案されている (4)。高価

な大型ロケットに依存せずに地球から木星以遠の外惑星を目指すには、比推力が 10,000秒
級の高比推力推進システムが必要である。現在の技術水準でそのような高い比推力を実現

できるのはイオンエンジン以外にはあり得ないが、現在の国内で 10,000秒級の比推力を有
する実用レベルのイオンエンジンは存在しない。 
これまでのイオンエンジンの比推力は 3,000 秒程度であるが、さらに高比推力化するに

はイオンの加速電圧を増大させれば良く、それに伴うイオンエンジン各部の高電圧絶縁技

術は必須のキーテクノロジーである。一方、イオンビームを引き出す加速グリッドは消費

電力の低減を図るためビーム電流を低めに設定した低パービアンス（引き出し電圧に対す

るビーム電流の大きさを示す評価指標）設計が求められ、絶縁性能とイオン抽出性能の両

立が重要になってくる。又、従来の推進剤ガスとして使用されているキセノンより軽いク

リプトンやアルゴンなどの推進剤ガスを採用することによって、イオンエンジンを高比推

力化させることも可能であり、この場合は推進剤ガスの変更に伴う推進剤タンク重量の増

大などについて検討する必要がある。 
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マイクロ波放電式イオンエンジンは、後述のように最も一般的な直流放電式イオンエン

ジンと比較して高比推力化に際していくつかの有利な点を有しており、将来の惑星探査ミ

ションを担う高比推力推進システムとして適している。現在、宇宙飛行の実績を有するマ

イクロ波放電式イオンエンジンは、ISAS/JAXAの小惑星探査機「はやぶさ」に搭載されて
いる「μ10」イオンエンジンのみである(5)。そこで本研究では短い開発研究で高い信頼性を

有する高比推力イオンエンジンを得るために「μ10」イオンエンジンを高比推力化させる
事を提案する。 
本研究ではマイクロ波放電式イオンエンジン「μ10」の高比推力化に関する基礎技術の

確立を目的として、実際に高比推力マイクロ波放電式イオンエンジンとこれに必要な各種

高電圧絶縁機器を試作し、その動作特性や絶縁特性を評価したので報告する。又、様々な

作動ガスを用いてイオンエンジンの構成部品の一つであるマイクロ波放電式中和器を作動

させ、その動作特性を比較することにより、推進剤ガスによるイオンエンジンの高比推力

化についても検討する。 
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1.2 研究目的及び本論文の構成 
 
本研究の目的を以下に示す。 

 
⒈高比推力マイクロ波放電式イオンエンジンの実証と性能評価 
高比推力マイクロ波放電式イオンエンジンを試作し、そのイオン加速試験により推進性

能、加速グリッドのイオン光学特性および電子逆流特性を評価し、その設計指針を得る。 
 
⒉推進剤ガスの変更による高比推力化の検討 
マイクロ波放電式イオンエンジンの高比推力化の一環として、従来の推進剤ガスである

キセノンよりイオン質量が軽い推進剤ガス（アルゴン、酸素）を用いた場合のマイクロ波

放電式プラズマ源のプラズマ生成特性を実験的に評価する。さらにその結果からマイクロ

波放電式イオンエンジンの推進性能に与える影響について検討する。 
 
3.高電圧絶縁器機の試作と評価 
マイクロ波放電式イオンエンジンの高比推力化に不可欠な高耐圧 DC ブロック及びガス
アイソレータ、イオン源支持／絶縁材を試作し、その性能を評価、検討する。又、それら

の設計、試作に必要な絶縁材料等の電気特性データを取得する。 
 
 以下に本論文の構成について述べる。 
 
第１章では、本研究を取り組むにあたっての背景、目的、体制について述べる。 
第２章では、本研究に関連が深いイオンエンジンについて、その原理、主な種類や用途、

国内外における研究開発の状況について解説する。また、本研究で特に重要なイオンエン

ジンの高比推力化の物理と国内外における研究開発の動向についても述べる。その上で本

研究の目標と位置付けを示す。 
第３章では、キセノン、アルゴン、酸素を用いてマイクロ波放電式イオンエンジンの構

成部品の一つであるマイクロ波放電式中和器を作動させ、それらの動作特性を比較するこ

とにより、推進剤ガスによるイオンエンジンの高比推力化について検証する。併せて、マ

イクロ波放電式中和器の宇宙用プラズマ環境シミュレータ用プラズマ源としての応用につ

いても述べる。 
第４章では、マイクロ波放電式イオンエンジンのマイクロ波伝送系を絶縁に用いる高耐

圧 DC ブロックの試作と評価について述べる。これに関連して窒化ホウ素の絶縁特性や誘
電特性についても報告する。 
第５章では、推進剤ガス系の放電を抑制するガスアイソレータの放電特性について報告

し、その高耐圧化について検討する。 
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第６章では、上記の絶縁器機を用いて高比推力マイクロ波放電式イオンエンジンを試作

し、それを用いたイオン加速試験の結果からその推進性能について述べる。又、イオン加

速に不可欠な高比推力加速グリッドのグリッドオプティクス特性についても述べる。 
第７章では、本研究の成果を簡潔に要約し、本研究のまとめとする。 
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1.3 研究体制 
 
本研究は、（独）宇宙航空研究開発機構宇宙科学研究本部(ISAS/JAXA)の御協力により、

JAXA相模原キャンパスの設備を用いて全ての実験を実施させていただいた。 
また、ISAS/JAXA宇宙輸送工学研究系の國中均教授、防衛大学校システム工学群の中山

宜典助教授の御指導と御助言をいただいた。 
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第２章 イオンエンジンの基礎原理 
 
2.1 電気推進ロケット 

 
ロケットエンジンは、何らかの作動流体を高速で噴射する事により推力を発生する推進

機関である。図 2-1にロケットの分類を示す。今日の宇宙開発で最も一般的なロケットは、
エンジン内部で固体もしくは液体の推進剤（燃料と酸化剤）を燃焼させ、それによって発

生した燃焼ガスをノズルから噴射して推力を発生する。このようなロケットは燃焼による

化学エネルギーを運動エネルギーに変換しているので、化学（推進）ロケット(Chemical 
Propulsion Rocket)と呼ばれている。ロケットエンジンの推力は、噴射流体の排気速度と単
位時間当りの排気質量の積で与えられる。化学ロケットの場合、排気速度は比較的小さい

が排気質量は極めて大きいので、推力密度は大きくなる。また原理的に大気中／真空のい

ずれでも作動可能である為、地上からの打上げや宇宙機の姿勢制御用スラスタ等の幅広い

用途で活用されている。一方で作動時間が数十分程度と短く、排気速度が低いことに起因

して単位質量当りの推進剤で発生できる推力はあまり大きくないという短所がある。 
これに対して推力の発生に全く燃焼（化学反応）を伴わない方式のロケットを非化学（推

進）ロケット(Non-Chemical Propulsion Rocket)という。非化学ロケットの代表的な例とし
ては電気推進ロケット、原子力ロケット、核融合ロケット、マスドライバー等が挙げられ

る。この中で電気推進ロケット(Electric Propulsion Rocket)は、電気エネルギーを運動エネ
ルギーに変換して推力を発生するタイプのロケットである(1)。具体的には推進剤を放電によ

り電離／プラズマ化し、これを加速噴射する事により推力を発生する。電気推進ロケット

 

 

図 2-1 ロケットの分類 
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は、プラズマの加速方式により電熱加速式、電磁加速式、静電加速式に分類される。電熱

加速式の DC アークジェットは、同軸構造電極におけるアーク放電により推進剤ガスを加
熱／電離させ、プラズマをノズルから空力的に加速して熱エネルギーを運動エネルギーに

変換することにより推力を得る(2)。一方、DCアークジェットの放電電流を数ｋＡオーダー
に増大させると、これによって誘起される磁界と放電電流の相互作用で生じるローレンツ

力（電磁力）による電磁加速的なプラズマ加速機構が支配的になる。このような加速機構

を活用した推進機をMPD (Magneto-Plasma Dynamic)アークジェットという(3)。 
静電加速式の代表例は、イオンエンジンである。その詳細については後述するが、推進

剤ガスを放電により電離／イオン化し、イオン化された推進剤を高電圧印加されたグリッ

ド状電極で加速噴射する事により推力を発生する。又、近年は静電加速と電磁加速の中間

的な加速機構を用いるホールスラスターが注目を浴びている(4)。 
電気推進ロケットは、いずれの方式でも単位時間当りの作動流体の噴射質量が小さく、

投入電力に見合った推力しか発生できない。そのため推力密度は小さく、プラズマや高電

圧を用いる都合上、真空中のみの使用に限られる。一方、化学ロケットの数十~数百倍の噴
射速度を達成できるため、単位質量当りの推力は非常に大きく、僅かな推進剤で長時間の

運用が可能である。図 2-2に各ロケット推進の推進性能を比較したものを示す。ここで縦軸
と横軸はそれぞれ推力密度、比推力を示す。推力密度(Thrust Density)は、発生推力を噴射
口の断面積で除した値であり、単位面積当りに発生する推力の大きさを表している。比推

力(Specific Impulse)は、後述するように単位時間当りに消費推進剤重量で発生できる推力
と定義され、ロケットエンジンの“燃費”を示している。 
この図に示されるように噴射質量は大きく噴射速度は小さい化学ロケットは、高推力／

低比推力であるのに対して、噴射質量は小さいが噴射速度が大きい電気推進ロケットは低

推力／高比推力であり、それぞれの特色をよく反映している。又、電気推進ロケットでも

 

 
図 2-2 ロケットの推力密度－比推力特性（提供：JAXA） 
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DC及びMPDアークジェットは比較的推力密度が高いのに対して、イオンエンジンは比推
力が高く、各エンジンの加速機構及び噴射速度を反映しており、それぞれのエンジンがカ

バーする推進性能の領域は大きく異なる。 
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2.2 イオンエンジン 
 

2.2.1 基本原理と構成 
イオンエンジンは放電により推進剤ガスを電離／イオン化し、これを高電圧が印加され

たグリッド状電極を用いて加速噴射して推力を発生する静電加速型の電気推進ロケットで

ある。イオンエンジンは、他の電気推進ロケットよりも大きい排出速度（数十～数百 km/sec）
が実現できるため、その比推力は 3,000~10,000秒と極めて高い。その反面、空間電荷制限
により抽出可能なイオンビーム電流が制限されるので、その推力密度は比較的小さい。イ

オンエンジンの概念図を図 2-3に示す。イオンエンジンの構造や作動原理は、半導体プロセ
ッシングや核融合炉等で利用されている地上用イオン源と基本的には同等であるが、宇宙

機器である為に以下のような特徴がある。 
(1) 小型軽量である。 
(2) 電力利用効率が高い。 
(3) 耐久性、信頼性に優れている。 
(4) イオン抽出系は高パービアンス設計（10-9A/V3/2オーダー）である。 
図 2-3に示されるようにイオンエンジンは主にイオン源（イオン生成部）、加速グリッド

（イオン加速部）、中和器（イオン中和部）から構成される。 
イオン源は推進剤ガスを直流放電や高周波放電を用いて電離し、イオンを生成する部分

である。イオンエンジンの推進剤としては、かつてはプラズマ生成や貯蔵性を考慮して水

銀やセシウムが使用されていたが、近年では推進性能や取扱性等を考慮してキセノンが一

般的である(5)。イオン生成方式としては、水銀やセシウム等の電離電圧の低い推進剤を仕事

関数の高い金属で接触電離させる接触電離型、直流放電により推進剤ガス粒子に電子を衝

 

 

 
図 2-3 イオンエンジンの構成 



 11 
 

突させイオンを生成する直流放電型、イオン源の耐久性の向上を図る為に高周波放電を採

用した高周波放電型がある。さらに直流放電型はイオンや電子の閉じ込めに用いる磁界形

状により Kaufman型（電子衝撃型）とカスプ型に分類され、高周波放電型は放電に用いる
周波数帯に応じて RF放電型とマイクロ波放電型に分類される。接触電離型は 1960年代頃
に盛んに研究されたが、効率や耐久性に問題があり、現在では直流放電型が主流になって

いる。一方、高周波放電型も直流放電型と比較して効率がやや劣るが、その優れた耐久性

や運用性が注目され、RF放電型はドイツ、マイクロ波放電型は日本でそれぞれ盛んに研究
され、宇宙運用に成功している。 
加速グリッドは、イオン源で生成したイオンを静電的に加速噴射して推力を発生させる

多孔状電極である。加速グリッドによるイオン抽出／加速の概念図を図 2-4に示す。典型的
な加速グリッドは、イオンが通過する直径数ｍｍの孔が多数あけられた２枚の電極が数ｍ

ｍの間隔で配置されている。イオン源側に配置されるグリッドはスクリーングリッドと呼

ばれており、通常 1kV 程度の正電圧が印加される。イオン源で生成されたプラズマは、基
準電位に対してスクリーン電圧にイオン源の放電電圧を加えた分の電位を持っている。そ

の為、スクリーングリッドはプラズマに対して放電電圧相当の負電位を有する事になり、

イオンを引き寄せイオンシースを形成する事によりイオン放出面を整える役目をする。ス

クリーングリッドの下流に配置されるアクセルグリッドは、通常-300V~-500V の負電圧が
印加され、スクリーングリッドとの電位差によりイオンを加速噴射する。又、高圧の負電

位を与える事により、中和器からの電子の逆流を防止している。スクリーングリッド下流

では高速イオンと低速の中性ガス粒子の電荷交換衝突で発生した低速イオンが負電位のア

クセルグリッドに衝突し、その表面を侵食する。そこで電荷交換イオンによるアクセルグ

 
図 2-4 加速グリッドによるイオンの抽出／加速 
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リッドの侵食を低減する為、グランド電位のディセルグリッドを追加した３枚式グリッド

も盛んに採用されている。グリッドの材質としては熱膨張率が低く、イオンによるスパッ

タ率が低いモリブデンやチタンが使用されているが、C/C複合材製の加速グリッドも実用化
されつつある(6) (7)。 
加速グリッドのイオン抽出特性はパービアンスと呼ばれる指標で評価できるが、大きさ

が異なるイオンエンジンのパービアンスを比較するために、１個のグリッド孔に着目して

次式で規格化された規格化パービアンス(NP/H : Normalized Perveance per Hole)で評価する

事が一般的である。 

  ( )2es

h

lD
P

H/NP =   但し、 23
s

b
h V

nJ
P =     (2-1) 

ここで Dｓはスクリーン孔直径、Jｂはビーム電流、ｎはグリッド孔の総数、Vｓはスクリーン

電圧、leは実効加速長と呼ばれ、次式で示される。 
 

  4D)tl(l 2
s

2
sge ++=    (2-2) 

ここで lgはスクリーン－アクセル間隔、ｔsはスクリーングリッドの厚さである。 

図 2-5に NP/Hに対する抽出イオンの軌道の変化を示す。 

 加速グリッドによるイオン抽出・加速の機構については、すでに述べたがグリッドの形

状やグリッド孔の直径と実効加速長の比（アスペクト比）などによりスクリーン孔で形成

されるシース（イオン抽出面）形状が大きく異なり、抽出イオンの軌道に大きく影響する。

NP/H が適切な値であれば図 2-5 の”Optimum”に示すようにシースが上流側に僅かに湾曲
し、すべての抽出イオンが適度に収束しアクセル孔に衝突することなく通り抜ける。NP/H
が高い場合は、同じく”High”で示したようにシース面がアクセル側に膨れ出し、イオンが
収束せず外側に広がるような軌道になり、一部のイオンがアクセルグリッドに直撃する。

また、NP/Hが低い場合は図中”Low”で示したようにシース面がプラズマ側に大きく湾曲し、

 
図 2-5  NP/Hによる抽出イオン軌道の変化 
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グリッド孔の端から入射してきたイオンは静電的な反発力を受けて軌道が曲げられ、アク

セルグリッドに衝突する。ここで ”Low”から ”Optimum”への境界点を Cross-over 
limit、”Optimum”から”High”への境界点を Perveance limitと呼ぶ。NP/Hが最適であれ
ば、アクセルグリッドには高速イオンと低速中性粒子の電荷交換により発生した低速イオ

ンに起因する電流しか流れない。しかしCross-over limit より低い、またはPerveance limit
より高い場合は抽出イオンがアクセルグリッドに直撃してアクセル電流が著しく増大する。

いずれの場合も、推進性能や耐久性の低下を引き起こすので好ましくない。 
次にエンジン下流からの電子逆流について述べる。スクリーン電圧を一定にしてアクセ

ル電圧が下げていくと、グリッド下流に存在する電子がアクセルグリッドの孔を通り抜け

てスクリーングリッドやイオン源に逆流する現象が観測される。電子の逆流が生じるとビ

ームが発散したり、グリッドに電圧が印加できなくなる。そのため、アクセルグリッドに

は適度な負電圧を印加する必要があるが、あまりに高い電圧を印加すると電荷交換イオン

によるスパッタ量が増大する。そのため、アクセル電圧は必要最小限にする必要があり、

電子の逆流が生じるリミット電圧を把握していくことは極めて重要なことである。

Kaufmanによれば、電子逆流のリミット電圧 Vlimitは次式のような半経験式で示される(8)。 
 

  
=

a

a

a

e

b
limit

d
t

exp
d
l

V2.0
V

   (2-3) 

ここで daはアクセル孔直径、taはアクセルグリッドの厚さである。この式はあくまでも

半経験式であり、実際に電子逆流が顕著になるのは、さらに低い電圧である。(2-3)式から
も明らかなように、アクセルグリッドの厚さを厚くすることや孔径を小さくすることが電

子逆流の抑制に有効な方法のである。 
プラズマ中から一方的にイオンのみを抽出すると、エンジンや宇宙機自体が負に帯電し

てしまい、排出イオンが引き戻されたりしてイオン加速が即座に中断してしまう。そこで

エンジンの下流に中和器と呼ばれる電子源を配置し、イオンビームと同等の電子をビーム

中に注入して電気的に中和する。これは中和器を介して宇宙機中に蓄積された負電荷を機

外に排出する事によって、宇宙機の帯電を防止しているとも見なせる。中和器としては一

般的にはホローカソード(9)と呼ばれる熱陰極が使用されるが、マイクロ波放電を利用した中

和器も開発されている(10)。中和器からの電子の放出は、イオンビームと中和器の間に生じ

る電位差により自動的に行われ、放出された電子は速やかにイオンビーム中に吸引される。

イオンビームの空間電荷による半径方向のビーム拡散を抑制する為に、ビームの中和は中

和器にイオンビームが直撃せず、かつできるだけグリッド近傍で速やかに行う事が望まし

い。又、中和器で使用される電力や推進剤は直接推力発生には寄与しない為、できるだけ

少ない電力や作動ガスで大きな電子電流が供給できる事が要求される。 
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2.2.2推進性能 
イオンエンジンは、推進機と電気機器の二つの側面を持つシステムである。従って、イ

オンエンジンの研究開発においては、その推進性能と電気機器の両面で評価することが極

めて重要である。特に重要な評価パラメータとしては推力、比推力、イオン生成コスト、

推進剤利用効率、電力効率、推進効率が挙げられる。以下に各パラメータの定義と計算式

を示す。なお、以下に述べる計算式は加速イオンが全て１価イオンであり、ビーム電流成

分が全て推力の発生に寄与すると仮定した場合のものである。実際にはビーム発散や多価

イオンの存在により、推力や比推力は算出値と比較して 10%程度低下する。 
 
（ⅰ）推力(Thrust) 
 イオンエンジンがイオンの噴出により発生する推進力。単位は[mN]。 

 ここで F は推力、 im& はイオン質量流量（＝dmi/dt）、ｖbはイオン速度、Jbはイオンビー

ム電流、miはイオン質量、Vｂは加速電圧、eは素電荷量(=1.602×10-19C)である。この式か
ら明らかなように推力はビーム電流に比例するが、空間電荷制限則により抽出できるイオ

ンビーム電流には制限があることは既述のとおりである。従って、大推力化するにはイオ

ンの放出面積を大きくするのが一般的な方法である。また、キセノンのようなイオン質量

が大きい推進剤を用いることも有利である。イオンエンジンの推力は極めて微小であるた

め、精度良く直接計測することは困難であり、通常イオンエンジンの推力はイオンビーム

電流から計算により求めることが一般的である。なお、これまでに開発されたイオンエン

ジンの推力レベルは数mN～数百mNである。 
 
（ⅱ）比推力(Specific Impulse) 
 単位時間当りの消費推進剤重量で発生できる推力。単位は[秒]。 

 ここで Ispは比推力、m& は推進剤の質量流量、gは重力加速度(=9.8m/sec2)、ηuは推進剤

利用効率（後述）である。比推力は「1kg の推進剤を消費して 1kg の推力を何秒間発生で
きるかを表す指標」とも考えることができ、自動車のエンジンでの燃費に相当する評価パ

ラメータである。比推力は作動流体の速度に比例し、イオンエンジンの場合は加速電圧と

イオン質量で決る。 
 

   e
Vm2

bbi
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（ⅲ）推進剤利用効率 (Propellant Utilization Efficiency) 

供給推進剤の粒子に対するイオンビームとして排出される粒子の割合。単位は、[%]。 
この値が低いと比推力が低下し、電荷交換反応が増大し、アクセルグリッドの侵食量を

増大させる。また、実際の宇宙機搭載時においては推進剤搭載量に大きく影響を与えるた

め、実用上も重要なパラメータである。実用的なイオンエンジンでは 90%前後の値となる。 
 

（ⅳ）イオン生成コスト(Ion Production Cost) 
イオン１個当りの生成に要する放電電力。単位は[W/A]又は[eV/ion]。 

 
ここで Pdはイオン源での放電電力、P はイオンエンジンの総消費電力、Pjは推進に消費

される電力である。イオン生成コストは総消費電力に占めるイオン源での放電電圧の割合

を示す。放電損失とも呼ばれる。これまでのイオンエンジンでは 100~300W/Aの範囲であ
る。 

 
（ⅴ）電力効率 (Power Efficiency) 
 イオンエンジンの総消費電力のうち推進に消費される電力の割合。単位は[%]。 

 
 イオンエンジンで消費される電力で、実際に推進に寄与している電力の割合を表す。通

常は、80%前後である。 
 
（ⅵ）推進効率 (Propulsion Efficiency) 

 推進剤利用効率と電力効率の積。単位は[%]。 

 
推進効率は高比推力領域では非常に高くなり、その値が次第に推進剤利用効率まで漸近

してくるが、比推力が低くなると急激に劣ってくる。 
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2.2.3 主な用途 
初期質量 Mi、最終質量 Mfのロケットが排気速度 C で推進した場合、その達成速度（速
度変化量）ΔVは有名な Tsiolkovski方程式（ロケット方程式）で記述される。 

ここでMは質量比といい、MiとMfの比である。例えば、重量 500kgの小惑星探査機「は
やぶさ」に要求されるΔVは 3.7km/secである。この加速量を比推力 300secの化学推進で
達成するには約 360kg の推進剤が必要であり、探査機の総重量のほとんどが推進剤で占め
られてしまう。一方、比推力 3,000sec のイオンエンジンを用いると約 60kg の推進剤で済
み、推進剤質量を大幅に節約できる。ただし、推力が微小であるため加速時間は長時間に

およぶ。以下に現在のイオンエンジンの代表的な用途を述べる。 
（ⅰ）静止衛星の南北制御 
静止衛星は軌道上において地球重力などの様々な要因により、軌道のズレ（擾乱）が生

じる。そのため、衛星に搭載されている補助推進系によりズレを補正する必要がある。そ

の補正の大部分は南北方向に対する補正（南北姿勢制御という）であり、これに消費する

推進剤を節約できれば衛星の寿命を大幅に延長できる。現在、南北姿勢制御用の補助推進

系としてイオンエンジンを搭載するケースが多い。イオンエンジンを軌道上の昇交点にお

いて北向きまたは南向きに噴射することにより、軌道補償を行う。国内の衛星では、技術

試験衛星Ⅵ型「きく６号」(11)、通信放送技術試験衛星「かけはし」(12)に南北制御用スラス

タとして搭載された。（但し、静止軌道に投入できず、動作確認のみ実施した。） 
（ⅱ）惑星探査機の主推進 
惑星探査機の主推進システムとしてイオンエンジンを用いれば、僅かな推進剤重量で大

きなΔVを発生できるので、様々な惑星探査ミッションが可能になる。但し、月や火星など
の地球近傍の天体に対しては化学推進や他の電気推進機を使用する場合と比較してあまり

メリットがなく、木星などの遠くの惑星にいくほどメリットが大きくなる。国内の例では、

上記のように工学試験探査機「はやぶさ」の主推進システムとして採用された例がある。 

10)-(2　　　  )
M
M

ln(gIspMlnC∆V
f

i==
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2.2.4 海外におけるイオンエンジンの研究開発 
荷電粒子を電気的に加速して推力を得るという電気推進ロケットの概念が考案されたの

は、1900年代初頭であると言われている。「近代ロケットの父」と称される R. H. Goddard
は 1906～1912年にイオンエンジンの具体的な概念を考案し、それを示したノートが残され
ている。一方、同じ時期に H. Oberth(13)はその著書のなかで、電気推進について記述して

いる。1945年、H. Raddは電気推進を用いると推進剤重量を大幅に節約できる事を示した。
また、「イオンロケット」という言葉を初めて用いたのも彼である。1952年に L.Spitzer. Jr.
がイオンエンジンの動作原理に関する詳細な物理について示し、1964 年には E. 
Stuhlinger(14)がイオンエンジンの構成要素に関して詳細に研究し、さらにイオンエンジン

による惑星探査の可能性を示唆した(15)。 
1950 年代後半になるとアメリカでは、軍の研究所の支援により North American 社、

General Electric(GE)社、Hughes社などの民間企業でイオンエンジンの研究開発が取り組
まれるようになった。これらの民間会社により、イオンエンジンの動作過程であるイオン

生成、イオン加速、イオン中和の物理について詳細にされ、イオン抽出と中和の粒子シミ

ュレーション解析ツールも研究された。1957 年頃から NACA（現在の NASA）の Lewis 
Research Centerの H. Kaufmanらがイオンエンジンに関する研究開発に着手し、イオン
エンジンの基礎物理からミッションに至るまでを検討すると共に、現在のイオンエンジン

の原型となる電子衝撃型イオンエンジン（Kaufman 型）を開発した (16)。これらの一連の

研究開発により宇宙におけるイオンエンジンの動作実証に向けた機運が高まり、1964 年
NASA Lewis Research Centerでは、水銀電子衝撃型イオンエンジンを搭載した弾道飛行
ロケットによりイオンエンジンの動作試験を行う SERT-I (Space Electric Rocket Test-I)が
実施された。SERT-Iによりイオンエンジンが宇宙でも地上試験と同等の推進性能が得られ
ること、ビーム中和が問題なく行える事が確認された。1970 年に行われた SERT-Ⅱでは、
極軌道衛星に２機の水銀電子衝撃型イオンエンジンを搭載し、宇宙飛翔試験を行った。本

試験で使用されたイオンエンジンの累積作動時間はそれぞれ 3,781時間、2,011時間であり、
推進性能の評価、ビーム中和の評価、衛星のコンタミネーションの評価などを行った(17)。

一方、米空軍では 1962～1964年に弾道飛行によるセシウムイオンエンジンの実証試験を実
施している。NASA Goddard Space Flight Centerでは 1974年に ATS-6静止衛星に搭載さ
れたセシウムイオンエンジンを 96時間運転し、衛星帯電試験などを行った(18)。 

1980年代になると、イオンエンジンの推進剤としてそれまでの水銀やセシウムに代わっ
てアルゴンやキセノンなどの希ガスが注目されるようになった。イオンエンジンが静止衛

星の南北制御に本格的に用いられるようになったのは 1990 年代中頃の事である。HSC 社
（Hughes Space and Communication）は 13cm級イオンエンジン XIPS13（Xenon Ion 
Propulsion System 13）を搭載した商業衛星バスを開発し、1997 年に PanAmSat 社の
PAS-5衛星に搭載された(19)。さらに 13cm級イオンエンジンが組み込まれた Boeing－601
系衛星バスが開発され、多くの衛星に実用化されている。その後も 25cm級イオンエンジン
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XIPS25 を搭載された Boeing‐702 系衛星バスが開発され、1999 年に打ち上げられた
Galaxy-XIなどに搭載されている。 
イオンエンジンによる惑星間航行を目指して、NASAは 1998年 10月に 30cm級リング
カスプ型キセノンイオンエンジン NSTAR (NASA Solar Electric Propulsion Technology 
Readiness)を主推進システムとする惑星探査機 Deep Space 1 (DS1)を打ち上げた(20),(21)。

DS1は 16,000時間にわたるイオンエンジンの運用を行い、1999年には小惑星 Brailleとの
フライバイを行い、2001年には Borrelly彗星とのランデブーに成功した。これに消費した
キセノンは 70kg を超えた。DS１に続く惑星探査計画として木星の衛星を探査する JIMO
（Jupiter Icy Moons Orbiter）を 2010年代に打ち上げる予定であったが(22)、2003年に発
生したスペースシャトル「コロンビア」事故などに伴う予算削減により計画が凍結された。 
ヨーロッパにおいてイオンエンジンの研究開発に盛んに取り組んだのはイギリス、ドイ

ツ及びイタリアである。イギリスでは、1970年代より電子衝撃型イオンエンジン UKシリ
ーズを開発した。最初に開発されたのは静止衛星の南北制御への適用を目的とした 10cmキ
セノン電子衝撃型イオンエンジンUK-10である(23)。その推力レベルは3.5~24.5mNであり、
比推力は約 3,000秒である。さらに UK-10の開発成果を踏まえて、深宇宙ミッションの主
推進を目的として推力 250mN級の UK-25の開発も進められた。 
これに対してドイツでは、Giessen Universityにおいてイオン源に RF放電を採用した高
周波放電式イオンエンジン RIT-10 を組み込んだ RITA(Radio-frequency Ion Thruster 
Assembly)シリーズが開発された(24)。RIT-10イオンエンジンは、水銀を推進剤とする 10cm
級イオンエンジンであり、1992 年に欧州宇宙機関 ESA の宇宙実験プラットフォーム
EURECA-1(European Retrievable Carrier)において 244時間の累積作動時間を達成して
いる(25)。また、2001年に打ち上げられた ARTEMIS(Advanced Relay Technology Mission)
衛星にも南北制御用として、イギリスの電子衝撃型イオンエンジン EITA（Electron 
Bombardment Ion Thruster Assembly）と共に搭載された。ARTEMIS衛星は、打ち上げ
時にロケットの不具合により静止トランスファー軌道に投入することができなかったので、

2002年に搭載されていたイオンエンジンを用いてスパイラル軌道を航行させることによっ
て衛星を静止軌道に遷移することに成功した(26)。 
なお、イタリアは主に中和器などの電子源の研究開発に取り組んだ。
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2.2.5 国内におけるイオンエンジンの研究開発  
日本におけるイオンエンジンの研究開発の歩みを大別すると、地上における基礎研究

（1962 年～）、宇宙における運用試験（1982 年～）、惑星探査機の主推進への採用（2003
年～）の３つの段階をほぼ 20年ごとに経ている。 
 日本において最初にイオンエンジンの研究が着手されたのは 1962年であり、東京大学宇
宙航空研究所（現在の ISAS/JAXA）の佐藤浩教授らの研究グループによりセシウム接触電
離型イオンエンジンが試作された(27)。このイオンエンジンは接触電離によるイオン生成(28)、

イオンの静電加速(29)、イオン中和(30)に関する基礎的な物理データを取得することを目的と

した 3 枚式単孔電極を用いたイオンエンジンである。その推進性能は加速電圧 10kV で推
力 0.2mN、比推力 5,200秒であった(31)。その後、佐藤らのイオンエンジンはホローカソー

ドと加速グリッドを用いた電子衝撃型イオンエンジンに発展している(32)。 
1970 年頃からは宇宙での運用試験を目指して、科学技術庁航空宇宙技術研究所（NAL、
イオンエンジン本体を担当）と工業技術院電子技術総合研究所（ETL、パワーコンディシ
ョナーを担当）が共同で 5cm 級水銀電子衝撃型イオンエンジンの研究開発が開始された

(33),(34)。約 2年間に及んでフィラメントを使用した電子衝撃型イオンエンジンを用いた推進
性能の評価とその向上、イオンビームの抽出と加速特性の評価、イオン源内部の磁界形状

と強度の最適化、放電電圧や圧力による影響の評価等の基礎研究を経て、1972年度に技術
試験衛星Ⅲ型（ETS‐Ⅲ）の搭載実験機器として承認され、その概念設計が進められた。
宇宙運用に向けては推進性能の向上、軽量化、高寿命化が課題となり、ホローカソードの

開発、長時間運転試験、繰り返し運転などが順次行われた。その後も改良を進めつつ、推

力計測、ビーム拡がり角の計測、電磁干渉試験などが行われた(35)。さらに並行して電力制

御装置の試作も進められた。1977 年度にこれらの研究成果は宇宙開発事業団（NASDA）
に引き継がれ、ETS－Ⅲ搭載用イオンエンジン装置の開発がスタートした。推力 2mN、電
力 100W、5cm級水銀電子衝撃型イオンエンジンを 2台搭載した ETS－Ⅲ（打ち上げ後に
「きく４号」と命名）は、1982年９月３日に種子島宇宙センターから N－Ⅰロケットによ
り高度 1,000km の円軌道に投入された。「きく 4 号」は軌道上において各種運転条件によ
る運転試験、長時間繰り返し試験を行い、182 時間の運転時間と 111 回の on/off 回数を達
成し、良好な結果を得た(36)。 
さらに宇宙開発事業団は、静止軌道上での南北制御を目的として４台の 15cm級キセノン

電子衝撃型イオンエンジンを搭載した技術試験衛星Ⅵ型「きく 6号」、通信放送技術衛星「か
けはし」をそれぞれ 1994年 8月と 1998年 2月に H－Ⅱロケットで種子島宇宙センターか
ら打ち上げたが、いずれも静止軌道に到達できなかったので本来の目的である南北制御は

達成できず、楕円軌道上における性能確認試験を実施した。これらの試験はいずれも良好

な結果が得られている。2006 年 12 月には南北制御用イオンエンジンを 4 台搭載した技術
試験衛星Ⅷ型「きく 8 号」が H－ⅡA ロケットにより打ち上げられた(37)。これは「きく 6
号」用イオンエンジンの改良型であり、比推力 2,200秒、単体当りの推力が 20mN以上の



 20 
 

キセノンを推進剤とするイオンエンジンである。 
一方、文部省宇宙科学研究所（ISAS）では 1988 年より科学衛星や惑星探査機の主推進

を目的してマイクロ波放電式イオンエンジンの開発に着手した(39)。実験室モデル「Yoshino」
シリーズによりマイクロ波放電式イオン源の性能向上、カーボン/カーボン（C/C）複合材
加速グリッドの採用、マイクロ波放電式中和器の開発などにより大幅な推進性能と耐久性

の改善に成功した。その研究成果により開発された「μ10」イオンエンジンは、地上での
耐久試験で 18,000時間を越える耐久性を達成し、これを主推進とする工学試験探査機「は
やぶさ」が 2003年 5月 9日にM-Vロケット 5号機により鹿児島宇宙空間観測所より打ち
上げられた。「はやぶさ」は、打ち上げから 1 ヶ月後にイオンエンジンの試運転に成功し、
その後イオンエンジン 3台による定常運用に移行した。2005年 9月に「はやぶさ」は、目
的地である小惑星「Itokawa」に到達してイオンエンジンによる惑星間航行技術を確立した。
打ち上げ後 3年間における「はやぶさ」のイオンエンジンの累積運用時間は、25,900時間
である。 
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2.3マイクロ波放電式イオンエンジン 
 
2.3.1動作原理 
マイクロ波放電式イオンエンジンは 1980年代にMichigan State Universityで提案され

たが、周波数が 2.45GHzのマイクロ波を使用していたこのイオンエンジンは、その作動に
十分なプラズマ密度に達する前にカットオフ周波数にかかってしまうため、イオン生成コ

ストが高く実用レベルとは程遠い性能であった(39)。また、同時期にカリフォルニア工科大

学においても ECR放電を用いたアークジェット推進機が研究されていた(40)。その後、宇宙

科学研究所がマイクロ波放電式イオンエンジンの飛躍的な改良に成功し、工学試験探査機

「はやぶさ」への搭載に繋がった。 
図2-5及び図2-6に直流放電式イオンエンジンとマイクロ波放電式イオンエンジンの構成
をそれぞれ示す。直流放電式イオンエンジンは 1960年代に研究開発が進められた標準的な
方式のイオンエンジンであり、技術的には完成の域に達していると言ってよい。この方式

では、放電室内の主陰極から放出された電子を陽極で加速させる。その際に、放電室内部

に注入された推進剤粒子に衝突させることによりプラズマを生成する。主陰極としてはフ

ィラメントを用いることもあるが、現在ではホローカソードを用いることが一般的である。

直流放電式では一様な高密度プラズマを得やすいため、優れた推進性能を得やすいことが

特長である。一方でホローカソードを用いているため、その構成や取り扱いがやや難しい

というデメリットがある。また、エンジンの耐久性もホローカソードの耐久性に大きく依

存する。 
マイクロ波放電式イオンエンジンの作動原理は、まず内壁に永久磁石トラックを配置し

た金属容器（イオン源）中に推進剤ガスを注入し、ここにマイクロ波を投入する。これに

伴い磁石表面近傍でマイクロ波電界と永久磁石の磁界による電子サイクロトロン共鳴

（ECR）放電が生じ、効率良くプラズマが生成される。マイクロ波による無電極プラズマ
生成を採用しているため、耐久性に優れている。さらにエンジンの構成も比較的シンプル

であるため、信頼性や運用性が優れている。しかし、マイクロ波のカットオフという物理

的な制約を受けるので生成プラズマ密度が比較的薄く、さらに一様な密度でプラズマを生

成することが難しい。また、発電した直流電力をマイクロ波電力に変換する都合上、電力

効率も比較的低い。高電圧を扱うイオンエンジンは各部の高電圧絶縁が重要であるが、直

流放電式では加速グリッド間の絶縁と推進剤ガス系を絶縁するガスアイソレータのみでよ

いが、マイクロ波放電型ではこれらに加えてマイクロ波系を絶縁する DC ブロックが必要
である。 
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図 2-6 直流放電式イオンエンジン 

 
図 2-7 マイクロ波放電式イオンエンジン 
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2.3.2 小惑星探査機「はやぶさ」 
ISAS/JAXA（旧・文部科学省宇宙科学研究所）では、将来の宇宙科学および月・惑星探
査ミッションに不可欠な新規技術の宇宙での実証を目的として工学試験ミッション

MUSES(Mu Space Engineering Spacecraft)シリーズの開発と運用を進めている。これま
でにMUSES-A「ひてん」、MUSES-B「はるか」、MUSES-C「はやぶさ」が軌道に投入さ
れている。 

シリーズ３番機となる「はやぶさ」は、小惑星サンプルリターンに必要な⑴イオンエン

ジンによる惑星間航行、⑵自律航法・誘導技術、⑶サンプル採集機構、⑷再突入カプセル

の各技術要素の実証を目的とする工学試験探査機である (41)。 
「はやぶさ」は、箱型の本体（1.0×1.6×2.0m）の両脇に太陽電池パドル、上部にハイ

ゲインアンテナがそれぞれ設置された構造をしている。本体の下部には、小惑星の岩石試

料を採集するサンプラーや着陸時に用いるターゲットマーカーなどが取り付けられている。

「はやぶさ」の打上げ時の総重量は約 510kgである。 
「はやぶさ」は図 2-8に示すように 2003年 5月 9日にM-Vロケット５号機により打ち
上げられ、同年６月よりイオンエンジンの運用を本格的に開始した。その後の「はやぶさ」

は 2004 年６月には地球スウィングバイに成功し、2005 年 9 月に目的地である小惑星
「Itokawa」に到着した。到着後２ヶ月にわたって「Itokawa」の科学観測を実施し、11月
に２回の着陸とサンプル採集を試みた。（着陸には成功したが、サンプル採集の正否は確認

できていない。）「はやぶさ」は２度の着陸の前後に発生した姿勢制御系の不具合により、

「Itokawa」からの離脱が 2007年春に延期され、これに伴い地球への帰還も 2010年 6月
に変更された。 

 
 

 
図 2-8 「はやぶさ」の飛行シーケンス（提供：池下章裕氏、JAXA） 
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2.3.3「μ10」イオンエンジン 
工学試験探査機「はやぶさ」の主推進システムに用いられたのは、既述のように

ISAS/JAXAが開発したマイクロ波放電式イオンエンジン「μ10」である(42)。マイクロ波放

電式イオンエンジンが、宇宙機に搭載されたのは「はやぶさ」が世界初である。図 2-9、図
2-10にそれぞれ「はやぶさ」に搭載時の「μ10」とイオン加速中の様子を示す。 
「μ10」は有効ビーム直径が約 10.5cmであり、推力が 8mN、比推力は 3,180secのイオ
ンエンジンである。推進剤ガスとしてキセノンを採用し、イオン生成コストは 230W/A、推
進剤利用効率は 85%である。１台当りの消費電力はノミナルで約 350Wであり、80~105%
の範囲でスロットリングできる。 
マイクロ波放電式イオン源は、鉄製容器の内壁に２列のサマリウムコバルト系磁石トラ

ックを配置したものであり、イオン源後部には円筒形の整合調整ホーンが接続されている。

ホーン後部内面にはアンテナが突き出ており、ここから約 30W程度のマイクロ波電力を投
入する。投入されるマイクロ波の周波数は、カットオフ周波数を引き上げてプラズマの高

密度化を図るため、4.2GHzを採用している。イオン源に 2.3sccmの推進剤ガスを注入し、
マイクロ波電力を投入すると即座に磁石トラック間で ECR加熱プラズマが生成される。 
イオン源の前方には、イオンを抽出加速する加速グリッドが取り付けられている。「μ10」
の加速グリッドは、カーボン/カーボン(C/C)複合材製の３枚式加速グリッドである。C/C複
合材はモリブデンなどと比較してイオンスパッタによる侵食を受け難いだけでなく、熱膨

張率が非常に小さいのでモリブデンなどのように皿形成型が不要である。スクリーン、ア

クセル、ディセルの各グリッドには直径が 3mm、1.8mm、2.5mmの孔がそれぞれ 855個
あけられており、各グリッドの開口率は順に 67%、24%、46%である。各グリッドの間隔
はスクリーン－アクセル間が 0.32mm、アクセル－ディセル間が 0.5mmである。イオン加速
時には、スクリーンに 1.5kV、アクセルに-350Vの電圧を印加して約 140mAのイオンビー
ム電流を抽出する。なお、ディセルはグランド電位でも支障はないが、できるだけ中和面

を上流側に引き寄せてビームの発散を抑制するため中和器と同じ電圧（－30V 程度）をバ
イアスしている。イオン源の脇には加速イオンを中和する中和器が付いている。「μ10」で
は中和器もマイクロ波放電化され、10W 程度のマイクロ波電力と 0.5sccm のキセノンで

140mAの電子を放出する。電子電流の放出は、本来はイオンビームと中和器との電位差に
より自動的に行われるが、「μ10」では中和器内部のプラズマ密度が比較的低い事と中和器
の取り付け位置の都合上、中和器に-30V 程度の電圧を印加している。「μ10」の「はやぶ
さ」における要求耐久時間は１台当り 16,000時間であり、これに対処するため２度に及ぶ
地上耐久試験が実施され、20,000時間以上の耐久性を有する事が実証されている。 
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図 2-9 「はやぶさ」に搭載された「μ10」（提供：JAXA） 

 

 
図 2-10 イオン加速中の「μ10」（提供：JAXA） 



 26 
 

2.4イオンエンジンの高比推力化とその動向  
 

2.4.1 高比推力化の物理と技術的課題 
イオンエンジンの比推力は、（2-2）式に示したようにイオンの排出速度に比例する。即ち

イオンエンジンの高比推力化とは、イオン排出速度を速くする事に他ならない。具体的に

は加速電圧を上げること、及びイオン質量を軽くすること（推進剤ガスの変更）を指す。

以下にその物理と技術的課題について述べる。 
 
（１）推進剤ガスの変更による高比推力化 
既述のようにイオンエンジンの比推力を向上させるには、イオン質量（原子量）の軽い

推進剤を用いてイオン排気速度を速くすれば良い。この方法では原理的には大幅なエンジ

ンの改修を要することなく、高比推力化が可能である。しかし、電離電圧やイオン質量等

の変化によりイオン生成コストの増大、推力の低下などが懸念され、これについて十分に

検討しなければならない。  

現在、「µ10」をはじめとする多くのイオンエンジンの推進剤はキセノンが主流となって
いるが、高比推力化のために推進剤を変更する場合にはその候補としては、以下のガスが

挙げられる。 
 

表 2-1 高比推力イオンエンジンの推進剤の候補 
推進剤ガス 元素記号 原子量 電離電圧 三重点温度 臨界点温度 
水素 H 1.008 13.59eV 13.8K 33.0K 
ヘリウム He 4.003 24.57eV 2.2K 5.20K 
酸素 O 15.99 13.60eV 54.4K 154.6K 
ネオン Ne 20.18 21.56eV 24.6K 44.4K 
アルゴン Ar 39.95 15.75eV 83.8K 151K 
クリプトン Kr 83.80 13.99eV 116K 209K 

キセノン Xe 131.3 12.12eV 161K 290K 
注）電離電圧は、原子状態での値を示す 

 
ここに挙げた推進剤ガスはいずれも一長一短があり、すべての要求条件を完璧に満たす

推進剤ガスは存在しない。質量が最も軽い水素を用いれば原理的には最も高い比推力を達

成できるが、推進剤タンクへの充填特性が良くなく、さらに可燃性であるので取扱性の観

点からもあまり好ましくない。ヘリウムとネオンは電離電圧が極めて高いので、イオン生

成コストの増大が懸念される。酸素は電離断面積が小さいため、ヘリウムなどと同様にイ

オン生成コストの増大などが懸念され、さらに酸素特有の問題として酸素プラズマは化学

的に活性であるため、イオンエンジンの寿命を大幅に短縮させてしまう恐れがある。 
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希ガスであるアルゴン、クリプトンは有望な候補である。特にクリプトンはキセノンに

次ぐ優れた特性を有しており、アメリカにおいても次世代の惑星探査機用高比推力イオン

エンジンの推進剤ガスとして想定されている(43)。アルゴンも特性自体はキセノンやクリプ

トンに及ばないが、大気中での存在率は約 1%と他のガスと比較して豊富に存在し、これに
起因して価格も安価であるので、将来的にはキセノンに代わってイオンエンジンの推進剤

の主流になる可能性が高い。イオン生成能力の劣勢についてもエンジン寸法の大型化によ

り、改善されることが報告されている(44) , (45)。 
推進剤ガスを変更した場合に懸念される問題として推進剤タンク重量の増大が挙げられ

る。この場合はエンジンの大幅な改修は推進剤タンクの最低耐久圧力Pは次式で示される。 

  
A

p

mN
m

V
RT

P =    (2-11) 

ここで Rは気体定数、Tは絶対温度、Vは推進剤タンクの容量、ｍｐは推進剤総重量、ｍ

は推進剤ガス粒子の質量、NAはアボガドロ定数(=6.02×1023/mol)である。この式に示される

ように推進剤タンクの最低耐久圧力は、推進剤ガス粒子の質量に反比例するので、質量の

軽いガスを用いるとタンクの要求耐圧が厳しくなる。例えば、クリプトンを使用する場合

は推進剤タンクの重量は、キセノンの場合の約 4倍になる。 

 

（２）イオン加速電圧の増大による高比推力化 

イオンエンジンを高比推力化する際に推進剤ガスの変更のみでは限度があり、イオン加

速電圧の増大は必須である。ここでは、それに欠かせない高比推力加速グリッドと高電圧

絶縁機器について述べる。 

最初に高比推力イオンエンジンの加速グリッドについて触れる。高比推力イオンエンジ

ン用加速グリッドは通常のイオンエンジン（比推力が 3,000秒級）の加速グリッドと比較し

て、以下のような相違点がある。 

z 高加速電圧、低ビーム電流（低パービアンス設計） 

z グリッド間隔が広い（グリッド間の放電防止） 

z スクリーン、アクセルグリッドが厚い（シース面保持、電子逆流抑制） 

z グリッド孔が大きい（アスペクト比の整合） 
 高比推力イオンエンジンは、従来の比推力 3,000秒程度のイオンエンジンより加速電圧
が高くなるため、消費電力が増大してしまう。そのため、イオンビーム電流を低く抑える

必要がある。比推力化が 3,000秒オーダーのイオンエンジンの規格化パービアンスはエン
ジンにもよるが、2~4x10-9A/V3/2程度であるのに対して(46)、高比推力イオンエンジンで

0.5~2x10-9A/V3/2程度(47)であり低パービアンス設計されている。 
高比推力イオンエンジンの加速グリッドでは、印加電圧も通常の 10倍以上になるのでグ
リッド間での放電を防止するため、スクリーン－アクセルグリッド間隔を広くする必要が

ある。通常のグリッド間隔は 1mmにも満たないが、高比推力イオンエンジンのグリッド間
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隔は数mmにもなる。スクリーン－アクセルグリッドの間隔が大きいと、イオンの加速距
離が長くなる事に伴い、一つのグリッド孔当りのビームレットが隣り合う領域が長くなる

ため、それらが干渉し合いエンジンに影響を与える。そこで各ビームレットが隣り合う領

域を減らすため、高比推力イオンエンジンではスクリーン及びアクセルグリッドの厚さを

厚くする。イオン加速電圧が大きい高比推力イオンエンジンは、プラズマシース（イオン

抽出面）の厚さも厚くなるため、これを維持する為にもスクリーングリッドを厚くする必

要がある。又、スクリーン電圧が大きくなるのに伴い、エンジン下流からの電子逆流も起

き易くなるので、これを防止するためアクセルグリッドを厚くする必要性が生じる。さら

に各グリッド孔から抽出されるイオン電流値はアスペクト比に依存するが、イオン加速距

離が長くなるのに合わせて、スクリーングリッド孔の直径も大きくする。これに伴ってグ

リッド孔の総数は少なくなる。 
続いてイオンエンジン各部の高電圧絶縁に用いる絶縁機器として DCブロックとガスア
イソレータについて述べる。 
プラズマ生成にマイクロ波放電を用いるマイクロ波放電式イオンエンジンでは、マイク

ロ波ラインの絶縁に DCブロック（DCカッタ）が必要となる。DCブロックは、直流（低
周波）成分とマイクロ波などの高周波成分を分離する高周波機器である。主な用途として

はグランドループの排除、サージ電流の遮断、高周波計測時の S/N 比の改善などが挙げら
れる。図 2-11に示すようにその構造により同軸型、導波管型およびマイクロストリップ型
に分類できる。マイクロストリップ型は ICチップ上への内蔵を対象としたものであり、本
研究の対象ではない(48)。一般に市販されているDCブロックは同軸型DCブロックである。
この方式は同軸ケーブルと同じく同軸構造の外部導体と内部導体の間が空隙、または誘電

体材料で満たされており、ここを高周波成分が反射を繰り返しながら伝播する。図 2-11に
示されるように外部および内部導体は、それぞれ絶縁体フィルムを介してはめ込みで結合

される構造となっており、これにより直流分は遮断される。この方式は非常にコンパクト

であり、絶縁フィルムが薄いのでマイクロ波挿入損失も低くすることができる。しかし、

複雑な構造をしているため、電界集中や放電などが起こりやすく高耐圧化には限度がある。 
一方、導波管型 DC ブロックは、二つの導波管の間に絶縁体板を挿入した構造をしてい
る。この方式は構造が極めてシンプルであるため短期間で設計、試作が可能であり、高耐

圧化も比較的容易である。しかし、導波管を使用するため、小型軽量化が難しい。 
イオン加速中のイオンエンジンは、イオン源全体をスクリーングリッドと同じ電圧でバ

イアスされる。従って、イオン源へマイクロ波電力を供給するマイクロ波電源に対しての

絶縁処置は必須の技術となる。マイクロ波系の絶縁に要求される事はマイクロ波電力を低

損失で伝送しつつ、直流高電圧を絶縁することである。 
宇宙機は徹底した軽量化が要求されるので、マイクロ波の伝送も導波管ではなく同軸ケ

ーブルを介して行うこと事が理想的である。そのため、イオン源とマイクロ波電源の間に

同軸型 DC ブロックを挿入し、イオン源とマイクロ波系の高電圧絶縁を行っている。現在
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市販の DCブロックの耐圧も 3kV程度であり(49)、数十 kVを超える DCブロックが開発さ
れた例はない。 

次に推進剤供給系の絶縁に用いるガスアイソレータ（ガス絶縁器）について記述する。ガ

スアイソレータは、高電位のイオン源とグランド電位の推進剤タンクとの間の電位差によ

りガス配管内でのガス放電を抑制する機器である。また、イオン源で生成されたプラズマ

がガス配管内に逆流することを防止する役目も担う。ガスアイソレータには図２-12に示す
ようにシールドメタル方式(50)、粉末充填方式(51), (52)、磁場絶縁方式(53)などの様々な方式が

提案、または開発されている。 

 シールドメタル方式は、絶縁体ケース内部にドーナツ状のセラミック製碍子（スペーサ）

を介して、シールドメタルと呼ばれる金網を等間隔で配列したものである。金網でガス流

路を等間隔に仕切ることにより、各間隔での電界を放電開始電界以下に低下させて放電を

図２-11 DCブロック（左：同軸型、右：導波管型） 

 

図 2-12 ガスアイソレータ 
（シールドメタル方式、粉末充填方式、磁場絶縁方式） 
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抑制する。 
粉末充填方式は、絶縁体ケース内部に粉末や多孔状のセラミックを充填し、その両側を

金網で塞いだものである。これにより電子の加速・走行を妨害し、電子の運動エネルギー

をガス粒子の電離電圧より低くして放電を抑制する。 
 磁場絶縁型は、印加電界に対して垂直な磁場を与えたものであり、電子の加速・走行を E
×Bドリフト運動で妨害させて放電を抑制する。 
 これまでのガスアイソレータはいずれの方式でも電子の加速を物理的または電磁的な手

段により妨害し、その運動エネルギーを低下させることにより放電を図っていると言える。 
ガスアイソレータにおける絶縁破壊としてはケース材質のバルク破壊、ケース表面での

沿面放電、内部でのガス放電が考えられる。このうちバルク破壊については印加電圧やケ

ースの大きさや形状から考えて、起こらないと考えてよい。そのため、懸念すべき放電は

沿面放電とガス放電であり、特にガス放電は発生電圧が最も低いので十分な対処が必要で

ある。 
 ガスアイソレータにおける放電は、図 2-13に示されるような Paschenの法則に従う低ガ
ス圧放電であり、内部圧力やシールドメタルの粗さや枚数に大きく放電特性が変わる。そ

の為、ガスアイソレータの高耐圧化を図るには改良指針を得るために碍子段数、形状やガ

ス流量などに対する放電電圧特性を知ることが不可欠である。しかし、ガスアイソレータ

の放電特性に関する報告は世界的にも非常に少なく、国内においても皆無と言ってよい状

況であるため、実験的にデータを収集する必要がある。各推進剤自体の放電特性について

把握することも重要であるが、キセノンなどの各種ガスの Paschen曲線は、Schönhuber(54)、
Kruithof(55)、Hackam(56)によって報告されている。 

 
図 2-13 キセノンの Paschen曲線 
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2.4.2 高比推力イオンエンジンの研究開発の動向 

比推力 10,000秒級の高比推力イオンエンジンの研究開発が盛んに取り組まれるようなっ
たのは、アメリカの Deep Space １や日本の「はやぶさ」がイオンエンジンによる惑星間
航行が相次いで実現された 2000年頃の事である。 
イオンエンジンの運用には電源が必要であるが、高い比推力を実現するためにはそれに応

じた高い電圧（消費電力）が必要であり、これに伴い電源重量も重くなるので高比推力化

に伴う推進剤重量削減のメリットが相殺されてしまう為、次式で近似されるような最適な

比推力 Ispoptが存在する(57)。 

 ここでαは電源の比重量（単位電力当りの電源を含めた推進システムの重量）、T はイオ
ンエンジンの作動時間である。この近似式によれば、静止衛星の南北制御のように太陽電

池を電源とする地球近傍のミッションでは最適比推力が 3,000 秒程度、同じく太陽電池を
用いる惑星探査ミッションでは 5,000 秒以上となる。これまではイオンエンジンの実用化
がようやく実現された段階であり、宇宙機で供給できる電力が制限されていると共に静止

衛星の南北制御の為に搭載される場合が殆どであるため、比推力が 2,500~3,000 秒の範囲
のイオンエンジンが主流となっていた。 
しかし、既述のように 1990年代後半から 2000年代前半にかけてイオンエンジンによる
惑星間航行が実現されると、海王星探査計画、金星サンプルリターン計画(58), (59)などのこれ

まで夢物語と思われてきた高度で野心的な惑星探査計画が具体的に検討されるようになっ

た。これらの探査計画を実現するために比推力が 10,000秒以上、耐久寿命が３年以上のイ
オンエンジンが要求されるようになり、高比推力イオンエンジンの研究開発がアメリカで

取り組まれるようになった(60), (61)。アメリカでは NASA/Glenn Research Center (GRC)を
中心として、The University of Michigan や Colorado State Universityなどの支援を受け
て投入電力レベルが 10~30kW の高比推力イオンエンジンの研究開発を進めている(62)。

GRCで最初に高比推力イオンエンジンの基礎的な技術データ（グリッドオプティクス、絶
縁技術）を取得する事を目的として、クリプトンを推進剤とする直径 50cmの高比推力イオ
ンエンジンを試作した(63)。このイオンエンジンは、ビーム電圧が 13kVで比推力 14,000秒
を達成するものであり、チタン製加速グリッドで 2.3Aのイオンビーム電流を抽出し、エン
ジンの作動に要する総消費電力は 30kW である。その後、NASA で木星氷衛星探査機計画
JIMO(Jupiter Icy Moon Orbiter)が着手され、比推力が 6,000~9,000秒、推進効率が 65%
以上のイオンエンジンを開発する必要が生じ、GRCと JPL(Jet Propulsion Laboratory)に
おいて高電力イオンエンジン HiPEP(High Power Electric Propulsion)が開発されるよう
になった(64), (65)。HiPEPは、その形状は 41x91cm の長方形をしており、投入電力 25ｋW
で比推力 6,000秒が設計点とされている。HiPEPのイオン源は DC放電、又はマイクロ波
放電のいずれのプラズマ生成方式でも運転が可能であり、約 2A のビーム電流を抽出する。

12) -(2          T)2(Isp topt 　αη≈
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なお、現在 JIMO はブッシュ政権が発表した新宇宙政策の影響に基づき計画凍結となって
いる。現在のところ、高比推力イオンエンジンの研究開発に取り組んでいるのはアメリカ

と日本のみであり、それ以外の国で高比推力イオンエンジンの研究開発の動きはない。 
イオンエンジンの高比推力化の重要な技術的課題は、既述のように（１）高比推力加速

グリッド、（２）高電圧絶縁技術、（３）軽質量推進剤ガスの適用の３つに要約される。 
NASA/GRCでは、高比推力イオンエンジン用加速グリッド設計に際しては最適なパービ
アンス設計を求めるために直径 76cm のイオン源にパービアンス設計が異なる 3 種類の
NSTAR用加速グリッドを取り付けて、イオン加速を行った。その結果を踏まえて 50cm径
のフルスケールの加速グリッドを試作している。又、Wilbur ら（66）は 19 孔グリッドを用
いてスクリーンやアクセルグリッド厚さ、間隔および孔径がイオン光学特性や電子逆流特

性に与える影響を実験的に調べている。又、その結果を Nakayamaら(67)が開発した“igx”
コードによる数値計算の結果と比較すると共に、それらの結果からアクセルグリッドの耐

久寿命を予測している。また、Nakayamaら (68)もフィラメント式直流放電式イオンエンジ

ンに C/C複合材製 7孔加速グリッドを取り付けて、加速電圧 8~13kVの範囲でイオン加速
を行い、同様のデータを取得している。但し、Wilburらは 2枚式加速グリッドを用いてい
るのに対して Nakayamaらは 3枚式グリッドを用いており、ディセルグリッドの設計につ
いても述べている。一方、Williams ら(69)は HiPEP 用加速グリッドのイオン光学特性、電
子逆流特性およびビームプロファイルやビーム発散などのビーム計測について報告してい

る。なお、高比推力イオンエンジン用加速グリッドの材質としては、長寿命化を図るため

チタンやグラファイトを用いている事が多い。 
次に絶縁機器の研究開発の動向について述べる。高比推力イオンエンジン用の絶縁機器と

してはガスアイソレータが不可欠であり、マイクロ波放電式イオンエンジンではさらに DC
ブロックが必要である。高比推力イオンエンジンを対象としたガスアイソレータに関する

ものとしていくつかの文献が報告されている。NASA/GRCでは JIMO用イオンエンジンの
ためにアルミナ粉末を使用した粉末充填方式ガスアイソレータが開発されている(52)。その

絶縁性能については第 5 章で述べるのでここでは割愛するが、充填するアルミナ粒子の粒
径などが与える放電電圧への特性についてデータを取得し、それを踏まえて 2 種類のガス
アイソレータを試作し、その性能評価を行っている。一方、Hart ら(70)はキセノン流量

80sccmまでの範囲で耐電圧 10kVのシールドメタル方式ガスアイソレータを設計するため、
シールドメタルの枚数（段数）やキセノン流量による放電特性への影響について報告して

いる。国内ではガスアイソレータに関する文献自体がほとんどない状態であり、高比推力

イオンエンジン用ガスアイソレータに関しては中山(68)が報告しているのみである。高比推

力イオンエンジンの場合はガス推進剤配管中の電子は 10kV を超える高い電圧で加速され
るため、このような場合は磁場絶縁によって放電を抑制するには永久磁石では実現できな

いレベルの高い磁場が要求されるので、高比推力イオンエンジン用ガスアイソレータとし

てはシールドメタル方式か、粉末充填方式のいずれが採用されている。 
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現在研究されている高比推力イオンエンジンは電子衝撃型を採用している場合が多く、

その場合は DC ブロックを必要としない。そのため、高比推力イオンエンジン用の高耐圧
DCブロックに関する報告が皆無と言ってよい。NASAの HiPEPでもマイクロ波放電で作
動させる際には DC ブロックを使用しているが、その詳細については報告されていない。
そもそも耐電圧が 10kVを超える DCブロックに対する需要がないため、イオンエンジン用
に限らず 10kVを超える高耐圧 DCブロックの開発例はない。 
最後に推進剤による高比推力化に関する動向について述べる。アメリカの高比推力イオ

ンエンジンでは多くの場合でクリプトンを用いている事が多く、それ以外ではキセノンを

用いている。国内ではすべてキセノンを用いており、クリプトンやアルゴンを用いている

例はない。Nakamuraら(71)は特にイオンエンジンの高比推力化を図るためではないが、5cm
級電子衝撃型イオンエンジンを用いて推進剤ガスとしてそれぞれキセノン、クリプトン、

アルゴンを使用した場合の放電特性や推進性能を評価している。その結果、最高の推進剤

利用効率及び比推力がそれぞれ 60%、3,730秒（アルゴン）、75%、3,200秒（クリプトン）、
80%、2,920秒（キセノン）となり、開口率が大きいスクリーングリッドを用いるとさらに
改善される事を報告している。さらに各推進剤ガスを用いた場合のシステム重量を解析し、

補助推進系としてはキセノンが、主推進系としてはアルゴンが有利であると述べている。 
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2.5 本研究の位置づけと目標 
 
高比推力イオンエンジンの研究の動向は前節で述べたとおりであり、高比推力化はイオ

ンエンジンの研究開発のトレンドの一つである。これまでの国内におけるイオンエンジン

の研究開発の流れを見ると３つのフェーズを経てきている事を述べたが、これに続く４つ

目のフェーズが早ければ 2010年代に到来することが予想される。それはイオンエンジンの
本来の実力が発揮できる 10,000秒級の高比推力イオンエンジンによる惑星間航行の実現で
ある。本研究は、その 4 つ目のフェーズを“キックオフ”するものと位置づける。実際の
惑星間航行に供するに値する実用的な高比推力イオンエンジンの設計・開発の際に基盤と

なる工学データおよびそれに基づく設計指針は、前節に示したようにアメリカにおいては

十分に取得されているが、日本では皆無に等しい。比推力が 10,000秒を超えるイオンエン
ジン自体は試作された例はあるが、これはイオンエンジンの動作原理の物理的な解明を目

的とした学術研究であり、実際の宇宙機に搭載できる実用的な高比推力イオンエンジンの

研究例はない。そこで本研究では国内における 10,000級高比推力イオンエンジンの研究開
発の基盤となる基礎的な工学データと設計指針を提供する。そのため、本研究は純粋な学

術研究ではなく、開発研究的な性格を併せ持つ。 
本研究による成果は航空宇宙工学の発展に寄与するだけではなく、国産技術による木星

や土星などの外惑星探査への道を拓くものであり、惑星科学の進展にも貢献できると期待

される。また、本研究の過程で得られた成果は半導体デバイス製造用のプラズマ源、また

はプラズマ反応炉、高電圧機器の絶縁技術に応用できる事が期待され、我々の身近な産業

分野にも役立つものと思われる。 
本研究のもう一つの特色は、マイクロ波放電式イオンエンジンに対する高比推力化を対

象としていることである。これまで研究されてきた高比推力イオンエンジンは最も一般的

な方式である電子衝撃（直流放電）型イオンエンジンであるが、最近では NASA/GRCで研
究開発が進められているHiPEPイオンエンジンでマイクロ波放電式を採用する方向にある。
その理由はマイクロ波放電式イオンエンジンが持つ長寿命、高信頼性という利点に加えて

以下に述べる２つの利点があるためである。 
一つ目は、図 2-6に示したよう直流放電型イオンエンジンはプラズマ（イオン）生成用電
源とイオン加速用電源の電位基準が同じであるため、プラズマ生成用電源やイオン加速用

電源の駆動電源に対しても絶縁処置を施す必要があり、システム構成が複雑になってしま

い、それに伴い信頼性が低下する。マイクロ波放電式の場合は、加速電源から独立したマ

イクロ波電源でプラズマを生成するため、絶縁が容易である。 
二つ目の利点は、消費電力におけるイオン生成コストとビーム電圧の依存性に関する点で

ある。イオンエンジンの消費電力 Pは、イオン生成に要する電力 Pdとイオン加速に要する

電力 Pjの和で示される。すなわち、次式のとおりである。 
13) -(2          )VC(jPPP bibjd 　+=+=
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(2-13)式に示されるように消費電力はイオン生成コストとイオン加速電圧に依存する。マ
イクロ波放電式イオンエンジンは、直流放電式イオンエンジンと比べてイオン生成コスト

が劣ってしまうが、高比推力化のためにイオン加速電圧を高くするとイオン生成コストの

依存性は小さくなり、イオン生成コストの劣勢を払拭できる。むしろ、その耐久性や運用

性が重視され、優れた高比推力推進システムとなることが期待できる。 
さらにマイクロ波放電式イオンエンジンを高比推力化させる場合、電子衝撃型イオンエ

ンジンの場合と比較して以下のような相違事項または技術的課題があり、非常に興味深い。 
z 加速グリッドに関する事項 

低密度プラズマからのイオン抽出（マイクロ波のカットオフの影響） 
プラズマ生成の不均一性（グリッド孔ごとに最適パービンアンス値が異なる） 

z 高電圧絶縁機器に関する事項 
DCブロックの高耐圧化 

本研究では、グリッドオプティクスについてはこれまでの研究と同様に高比推力加速グ

リッドのパービアンス特性、電子逆流特性の取得を行った。さらに、これまでの高比推力

加速グリッドは実験データや経験的知見に基づき設計されてきたが、本研究では数値計算

による簡易グリッド設計を確立するために中山が開発した”igx”コードによる最適 NP/H 領
域と実験結果の比較を行った。なお、本研究では数値計算は中山が、実験は筆者がそれぞ

れ担当した。 
本研究では、各種絶縁機器の絶縁特性を大幅に向上させるために高耐圧 DC ブロックと
高耐圧ガスアイソレータという 2 つのブレークスルーを達成する必要があった。本研究で
はそれらの原型モデルを試作し、その絶縁能力を実証する。 
地上実験のみであれば、マイクロ波伝送は導波管伝送で良いので DC ブロックは不要で
あるが、本研究では宇宙機への搭載を見据えているので、同軸ケーブルによるマイクロ波

伝送が前提となり DCブロックの高耐圧化が必要となった。耐電圧が数十 kVの DCブロッ
クの開発例は世界的にもなく、本研究が初めてである。 
ガスアイソレータについては、高比推力イオンエンジン用として高耐圧化が容易な粉末

充填方式が採用される事が多いが、本研究で対象とするような注入ガス流量が少ない場合

は適さない事が予想され、シールドメタル方式で耐電圧 30kVの目標を達成するというブレ
ークスルーが要求された。このような高い絶縁性能を誇るシールドメタル方式のガスアイ

ソレータを開発された例はない。 
最後に本研究で目標とする性能諸元を表 2-2 に示す。ここで設定した目標性能は、

ISAS/JAXA で提案されているソーラー電力セイル探査ミッションへの搭載を想定してい
る。本研究で試作する高比推力イオンエンジン（以下、μ10HIspという）は「μ10」と同
じイオン源と中和器を用いることを前提とする。従って、イオン源および中和器の作動に

必要なマイクロ波電力並びに推進剤流量は「μ10」と同じである。搭載が想定されるミッ
ションからの要請から目標とする比推力は 10,000 秒となり、これに必要な加速電圧は、
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15kVである。加速電圧の増大に伴い推力は３倍に向上する。イオン源の運転条件が同一で
あるためイオン生成コスト、推進剤利用効率は同じである。 
 

表 2-2 性能諸元 
項目 μ10HIsp（目標値） μ10（参考） 

加速電圧 [kV] 15 1.5 
マイクロ波電力 [W] 32 32 
推進剤流量 [sccm] 2.85 2.85 
ビーム電流 [mA] 140 140 
推力 [mN] 27 8 
比推力 [sec] 10,000 3,180 
推進剤利用効率 [%] 85 85 
イオン生成コスト[W/A] 230 230 
総消費電力[W] 2,500  350 
推進効率 [%] 85 67 
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第３章 推進剤ガスによる高比推力化に関する検討 
 
3.1 実験方法 
 
第２章で高比推力イオンエンジンの推進剤ガスの候補を挙げたが、その中から本研究で

はアルゴンと酸素に注目して、それらの推進剤ガスがイオンエンジンの作動特性に与える

効果について検討する事にした。 
希ガスであるアルゴンは、電離特性はキセノンやクリプトンに及ばないが、大気中での

存在率は約 1%もあり、他のガスと比較して豊富に存在するので安価であるため、将来的に
はキセノンに代わってイオンエンジンの推進剤の主流になる可能性が高い。電離特性に伴

うイオン生成能力の劣勢についてもエンジン寸法の大型化により、改善されることが報告

されている(1) (2) 。 
酸素は電離特性の劣勢や酸化による劣化の問題が懸念されるが、大気中や電離層大気及

び月面の表土に多量に含まれており(3)、これをイオンエンジンの推進剤として用いる事がで

きれば、極めて効率的な宇宙輸送システムを構築できる事が期待される。実際に電離層プ

ラズマ中の原子状酸素を推進剤として利用する大気吸い込み式イオンエンジンが西山によ

って提案されている(4)。特に本研究において対象とするマイクロ波放電式イオンエンジンは

無電極放電によるプラズマ生成を可能であるので、酸素を推進剤ガスとすることも可能で

ある。さらに推進器以外にも、電離層プラズマ環境シミュレータとしても利用することが

できるであろう。既に田原らはECR放電を用いた電離層プラズマ環境シミュレータを開発
している(5)。このように酸素を推進剤に用いることは困難な点もあるが、上記の背景を考慮

すると工学的な意義が十分にあると思われる。 

そこで本研究では推進剤としてアルゴン及び酸素を用いた場合のイオン源のプラズマ生

成に与える影響について評価するために、以下に示すような実験を行った(6) (7)。本来なら実

際にマイクロ波放電式イオンエンジンに上記の推進剤ガスを導入して作動させて、それら

の推進性能を比較すれば良いが、本研究ではマイクロ波放電式イオンエンジンの構成要素

の一つであるマイクロ波放電式中和器の電子電流の抽出特性から推進剤ガスによる影響を

評価した。その理由は酸素による作動の際にイオンエンジンが酸化・損傷される恐れがあ

り、そのリスクを低減させるためとプラズマ生成能力の評価のためにイオン加速は必須条

件ではないと判断される為である。また、イオンエンジンの作動には中和器が不可欠であ

るが、イオン源よりも作動に要するマイクロ波電力やガス流量の小さい中和器は、推進剤

ガスの違いによる影響もイオン源より大きく受けると予想され、キセノン以外の推進剤ガ

スでマイクロ波放電式中和器が安定に作動し、かつイオンエンジンの運転に十分な電子電

流を供給できることを確認しておくことは極めて重要であろう。 
今回実験に使用したマイクロ波放電式中和器の構成を図 3-1に示す。この中和器は工学試
験探査機「はやぶさ」に搭載されているものと同等品であり、図 3-1に示すようにオリフィ
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スプレート、磁気ヨークと Sm-Co系永久磁石からなる磁気回路、L字型アンテナ、放電室
内壁、外部ホルダー、ガス導入ポートから構成される小型のプラズマ源である。オリフィ

スプレートの中央には、電子を放出するために通常は直径４ｍｍの穴が開けられている。

但し、酸素の場合は４ｍｍ径の穴では電子抽出が困難であるため、オリフィス孔径を 10mm
とした。本中和器は放電室内部に適切な流量のガスを導入し、L字型アンテナを介してマイ
クロ波電力を投入すると磁気回路による磁界とマイクロ波の電界による ECR放電によりプ

ラズマが生成される。図 3-2 に示したように中和器下流 15ｍｍの位置には正電圧がバイア
スされたキーパー電極が設置されており、これにより電子抽出を行う。キーパー電極によ

って抽出される電子電流は、中和器内部における ECR放電を起源とする電流とオリフィス

近傍における中性ガス粒子と抽出電子の衝突電離に起因する電流の合計である。本実験に

使用したキーパー電極は中心に 10mm の単孔を設けたモリブデン板であり、中和器とは電
気的に絶縁されている。 
 本実験ではマイクロ波電力 20W、ガス流量 1sccm（酸素のみ 3sccm）における抽出電子
電流に対するキーパー電極のバイアス電圧特性を比較し、推進剤によるプラズマ生成特性

の違いを評価した。 

 
 

図 3-1 マイクロ波放電式中和器の構造     図 3-2 電子抽出実験系の構成 
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3.2実験結果 
 
各推進剤ガスによる抽出電子電流－電圧特性の比較を図 3-3に示す。 

 この図に示されるようにキセノンを用いた場合は、約 50V の抽出電圧で 300mA の電子
電流を抽出できるが、アルゴンでは 200mAまでが限界であり、その際の抽出電圧は 200V
を越えている。酸素の場合では、キセノンの 3倍のガス流量であるにも関わらず 200Vの抽
出電圧で 30ｍA 程度の電子電流しか抽出することができなかった。プラズマ生成特性のみ
を考えると、キセノンが非常に優れていることが示されており、逆に酸素では殆どプラズ

マが生成されていない。また、抽出電子電流が急激に流れ出す電圧値も、キセノンの場合

は 30V前後であるが、アルゴンの場合は 50V 以上であり、酸素にいたっては 100Vを超え
ている。プラズマ点火については、キセノンとアルゴンでは何ら問題なく円滑にプラズマ

点火ができたが、酸素の場合は最初のうちは容易にプラズマが点火できたが次第にプラズ

マが点火し難くなる傾向が見られた。これだけ明確に特性の違いが生じた原因として、各

推進剤ガスの電離断面積（電離電圧）の違いと共に本試験で使用した中和器が比較的小型

であり、作動に要するマイクロ波電力やガス流量が小さいことによると思われる。また、

放電室内部の容積が小さいので、プラズマ生成領域も小さくなることも一因であると思わ

れる。従って、イオン源のように大型でマイクロ波電力やガス流量が大きいプラズマ源を

用いれば、プラズマ生成の違いはある程度は改善されると思われる。 
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図 3-3 推進剤ガスの違いによる電子抽出電流－電圧特性の違い 
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3.3検討考察 
 
 マイクロ波放電式中和器の電子抽出特性から、作動ガスの違いがプラズマ生成に及ぼす

影響について考察する。本試験によりアルゴンや酸素を用いてマイクロ波中和器を作動さ

せた場合は、従来の作動ガスであるキセノンに比べてプラズマ生成能力が大幅に低下する

ことに伴い、電子電流の抽出特性も格段に低下することが示された。プラズマ生成量を減

少させた大きな要因は、既に述べたように作動ガスの電離電圧もしくは電離断面積の違い

であろう。図 3－4にキセノン、アルゴン、酸素の電子の運動エネルギーに対する電離断面
積σの一例を示す。これは、次の半経験式を用いて計算により求めたものである(8)。 
 

1)-(3　　　　
ii V

E
ln

EV
K

=σ

但し、Kは定数であり、ここでは 4.6x10-14cm2· eV2を用いた。Eは電子の運動エネルギー、

Viは電離電圧である。 
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図 3-4 各ガスの電子エネルギーに対する電離断面積の例 

ここに示したように、アルゴンや酸素はキセノンと比較して電離断面積が一桁小さく、

さらに電離断面積が最大となる電子エネルギーもアルゴンや酸素はキセノンより大きい。 

このような電離特性の違いが、プラズマ生成の差となって現れたものと思われる。また、

本試験で用いた中和器のようにマイクロ波放電によりプラズマを生成する場合は、マイク

ロ波のカットオフという物理的な制約を受けるため、直流放電によるプラズマ生成に比べ

て生成プラズマの密度が低くなる。さらに主にプラズマが生成されるのは、ECR 領域部分

に限られる。従って、このデメリットを克服するためにもできるだけ高密度のプラズマが
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生成できるキセノンが有利であると思われる。 

このようなプラズマ生成能力の違いは、イオンエンジンのイオン生成コストの増大や推

進剤利用効率の低下を招くものであり、アルゴンや酸素でキセノンと同等の推進性能を実

現するには、より多くの電力や推進剤が必要であることを示唆している。 
 本研究では、中和器の電子抽出性能から推進剤ガスの違いによる影響を検討したが、本

実験で用いたマイクロ波放電式中和器に加速グリッドを取り付けてキセノン、クリプトン、

アルゴンを推進剤ガスとしてイオン加速を行った場合の推進特性の一例が杉本によって報

告されている(9)。表３-１にその結果を転載する。 
 

表３-１ 推進剤ガスによる小型マイクロ波放電式 
イオンエンジンの推進特性の比較 

 
推進剤 アルゴン クリプトン キセノン 

ガス流量 [sccm] 0.67 0.70 0.37 
マイクロ波電力 [W] 10 10 10 
スクリーン電圧 [V] 1500 1500 1500 
アクセル電圧 [V] -350 -350 -350 
スクリーン電流 [mA] 5.6 5.7 5.3 

推力 [mN] 0.19 0.28 0.35 
比推力 [sec] 1010 680 960 

推進剤利用効率 [%] 12 11 20 
（杉本の許可を受けて転載、但し、推力は筆者が計算） 

  
ここで示されているように、アルゴンなどの推進剤ガスでキセノンと同等のイオン電流

を引き出すには、キセノンの約２倍のガス流量を要することが分かる。推進性能について

は、イオン質量が小さくなる程、推力は低下している。比推力は、アルゴンは大きくなっ

ているが、クリプトンはガス流量がやや多いため低下している。推進剤利用効率は、キセ

ノン以外の推進剤ガスは軒並み低下している。以上から、推進剤ガスとしてキセノン以外

の希ガスを用いると高比推力化は可能であるが、キセノンよりも多量のガスが必要であり、

さらに比推力以外の推進性能が格段に低下することが分かった。 
 次に電子電流特性より中和器としての性能について評価をする。本研究で対象とする

「µ10HIsp」イオンエンジンに要求される中和電子電流は 140mA であるが、酸素の場合は

これに全く到達していない。アルゴンでは 140mAの電子電流を抽出できているが、これに

要する引き出し電圧は 100V以上であるが、これは実際のイオンエンジンの運転に供する際

に、中和器本体に－100Vの電圧をバイアスする必要があることを意味している。この場合、

中和器中で生成されたイオンが印加電圧に相当するエネルギーで中和器の放電室内壁やア
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ンテナに直撃してくるので、それによる侵食が懸念される。一般に金属材料に対する希ガ

スイオンのスパッタリングのしきい値は 30～40V 程度なので、中和器へのバイアス電圧も

これより低くすることが望ましい。従って、アルゴンの場合は十分な電子電流は得られる

が、耐久寿命の点で十分ではないと思われる。キセノンの場合は電子電流も十分であり、

引き出し電圧も十分低いので耐久性についても問題はない。実際にキセノンの場合は地上

の耐久試験で 20,000 時間以上の耐久性が確認されており、宇宙での運用実績も達成されて

いる。仮にキセノン以外の推進剤ガスを採用することにより、高比推力化を図るならば、

現在のマイクロ波放電式中和器を複数取り付けるか、又は大幅に改良しなければならず、

それでも不十分な場合は全く新しい設計の中和器を新規開発する必要性が生じるであろう。 

 以上の検討から推進剤を変更することにより比推力を増大させることは可能であるが、

同時に他の推進性能が大幅に低下して、さらにエンジンの運用に要求される電力や推進剤

ガスも増大してしまうと結論付けられる。電子衝撃型イオンエンジンの場合であれば、イ

オン源内部に一様に高密度プラズマが生成できるので、アルゴンやクリプトンを採用して

も実用的な推進性能を有するイオンエンジンを構築する事が可能であるが、既述のように

本研究で扱う 10cm級マイクロ波放電式イオンエンジンの場合は、マイクロ波のカットオフ
やプラズマ生成領域の制限によるデメリットを克服するためには、プラズマ密度が稼げる

キセノンが望ましいと思われる。さらに現状の中和器も十分に作動させることができない

事が分かった。 
従って、10cm級マイクロ波放電式イオンエンジンの場合では、推進剤ガスを変えること
によって高比推力化を図ることは適切ではなく、推進剤としてはキセノンが最も適してい

ると判断した。 
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3.4 電離層プラズマ模擬用酸素イオン源への応用 
 
マイクロ波放電式イオンエンジンは宇宙用推進を目的としているが、その技術は他の用

途にも応用できる。ここでは、その一例として筆者が行った電離層プラズマ環境シミュレ

ータ用酸素イオン源への応用について述べる(10),(11)。 
国際宇宙ステーションやスペースシャトルなどが航行する電離層は、地球高層大気が太

陽から紫外線やX線の照射を受け、電子温度が 0.2eV、密度 2×1011/m-3の電離層プラズマで

満たされている。その主要な成分は化学的に活性な酸素原子イオン（O＋）や原子状酸素(AO)
であり、これによる宇宙機表面の劣化が懸念されている。そのため、宇宙フライト試験や

地上模擬試験により、酸素イオンや原子状酸素の宇宙用材料への物理的および化学的な影

響に関する試験データの取得と蓄積が急務となっている。このうち、地上模擬試験では酸

素イオンなどを生成する酸素イオン源が欠かせないが、熱陰極を用いた直流放電型イオン

源は熱陰極が著しく酸化、劣化してしまうので、酸素プラズマの生成に適していない。そ

のような理由から酸素プラズマの生成には、無電極プラズマ生成を特長とするマイクロ波

放電を用いるのが一般的である。そこでマイクロ波放電式中和器を電離層プラズマ環境シ

ミュレータ用酸素イオン源にして利用することが考えられる。ECR放電でプラズマを生成
する「μ10」用中和器を用いる事により、長時間にわたる安定した酸素プラズマ生成が実
現されるだけでなく、宇宙環境を模擬した低ガス背圧下での模擬実験が可能になる。 
図 3-5に酸素で動作中のマイクロ波放電式中和器の様子を示す。作動ガスとして酸素を用
いた場合、プラズマ生成に要するマイクロ波電力やガス流量はキセノンの場合に比べて多

くなるが、図 3-6に示したように電離層プラズマに相当するプラズマ密度が広い領域で得ら
れることが確認できた。但し、表 3-2に示すようにイオン組成の分析結果から酸素原子イオ
ン（O+）より酸素分子イオン（O２＋）の方がやや多く、電離層プラズマのイオン組成は模
擬できていない。銀蒸着水晶振動子の酸化特性からイオン源から生成される原子状酸素の

フラックスを見積もり、実際の電離層とほぼ同程度のフラックス値を得た。なお、フラッ

クスとは単位時間で単位面積当りに入射してくる粒子数であり、粒子の密度と速度の積で

与えられる。イオン組成が模擬できていない理由の一つとして、プラズマ源への投入電力

が小さい事が挙げられる。つまり、投入電力の多くが比較的容易に生成できる原子状酸素

や酸素分子イオンの生成に消費されてしまい、最もエネルギーを要する酸素原子イオンの

生成に要するエネルギーがあまり残っていない為と思われる。 
酸素による動作時の耐久性を確認するため、70 時間運用試験を実施して、長時間にわた
って一定の密度のプラズマを安定して生成できることを確認して、その耐久性を確認した。

これら一連の試験の結果からマイクロ波放電式中和器は、いくつかの改善点はあるが電離

層プラズマ環境シミュレータ用酸素イオン源として活用できることが確認できた。また、

作動ガスとしてキセノンを使用した場合でも、宇宙プラズマによる宇宙機用太陽電池パネ

ルの帯電、放電現象の地上模擬試験用プラズマ源として応用することが可能である。 
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図 3-5 酸素によるマイクロ波放電式中和器の作動 

 

図 3-6 真空槽内におけるプラズマ密度分布の例 

 
表 3-2 マイクロ波放電式酸素イオン源のプラズマ組成 

 
プラズマ密度[m-3] フラックス[/cm2·sec] 構  成 

粒  子 イオン源 LEO イオン源 LEO 
酸素原子イオン(O+) 3.8x1013 1012 3.2x1013 1011

酸素分子イオン(O2+) 6.2x1013 107 3.7x1013 104

原子状酸素(AO) >1.5x1017 1016 >2.6x1015 1013

 
 
 

 
 
 

＊イオン源の測定値は、下流 10cmでの値である。 
＊ LEO：Low Earth Orbit(地球低軌道)、表中の値は高度 500kmでの値。 

＊ LEO上のフラックス値は、衛星表面の電位を０Vと想定している。 
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第４章 高耐圧 DCブロックの試作と評価 

4.1 目標仕様
本研究で試作するDCブロックの耐電圧は、加速電圧（15kV）に対して安全率を２として、耐

電圧 30kVを目標とする。要求される耐電圧が極めて大きく、同軸型DCブロックでは厚さが 1mm

未満の絶縁フィルムに高電圧が印加されるので電界が大きくなり、低マイクロ波損失を維持しつ

つ十分な耐圧性能を実現することは難しい。また仮に目標とする絶縁性能を達成できたとしても、

長時間にわたって高電界に曝され、常に予期しない絶縁破壊や放電が発生する危険性をはらんで

おり、高い信頼性を維持することは非常に難しいと判断される(1)。そこで本研究では高耐圧DCブ

ロックの構造として有利な導波管型を採用した。また、挿入損失は少なくとも「μ10」と同程度

を維持することを目標として、5%以下を目指す。DCブロック用の絶縁材料としては絶縁耐力が

大きく、誘電損失が小さいことが絶対条件である。加えて、信頼性の観点から過去に宇宙用材料

として実績を有することが望ましい。そのような条件を満たす材料としてポリテトラフルオロエ

チレン(PTFE: Polytetrafluoroethylene)と窒化ホウ素(BN)が挙げられる。いずれも地上用のみな

らず宇宙用絶縁材料として、実績のある材料である。このうちPTFEは沿面放電が起こりやすく、

さらに放電に伴う炭素の析出（トラッキング）により絶縁性能が著しく低下することが懸念され

る(2)。また、100℃を超える高温かつ真空環境では、アウトガスの発生により高電圧絶縁の維持に

対して不安が伴う。そこで本研究では絶縁材としてBNを用いることとする。このDCブロックは

その構造から明らかなように、その性能は絶縁板の性能でほぼ決まってしまうので、その設計は

極めて重要である。 



4.2 実験方法 

4.2.1 絶縁破壊試験（厚さ特性、温度特性、課電特性） 
 絶縁材の絶縁特性はDCブロックの絶縁板の寸法を決める重要な要素であり、絶縁材料の絶縁特

性データは不可欠である。特に絶縁材の厚さ、温度、課電時間に対する絶縁耐力特性は重要であ

る(3)。なお、ここでの「絶縁破壊」とは貫通破壊のみを指すものとする。そこで本研究では、BN

を対象とした絶縁破壊試験を実施し、試料の厚さ、温度、課電時間に対する絶縁耐力を計測した。

以下にその実験方法を述べる。 

図 4-1に短時間の絶縁破壊試験の構成を示す。本試験で用いた BN試料は純度が約 99%の BN

焼結体であり、その他の不純物として微量の酸素、炭素、ケイ素などが含まれている。そのサイ

ズはノミナルで厚さ 1mm、50mm四方である。また厚さ特性を取得する際にはノミナルサイズ

に加えて厚さが 0.5mmと 2mmの試料を追加した。これを直径 25mm、厚さ 5.5mmのアルミニ

ウム製平板電極の挟み込み、直流電圧を印加した。電極は一方を高電圧側、もう一方を接地側に

接続し、任意の電圧から印加し始めて 20秒毎に 2kVずつ破壊が生じるまで上昇させた。なお、

電極と試料を接触圧を同じにするため、高圧側電極に黄銅製錘をつけて1Nの荷重をかけている。

試験に使用する電極は予めその表面をエタノールで洗浄した。本試験で使用した高電圧電源の最

高出力は 100kVである。また、温度特性は同様の機材と方法により試料の温度を-50℃～100℃の

範囲で変えて、破壊電圧を計測した。破壊電圧は各ケースで５回ずつ取得した。 

課電特性（V-t特性）は、図 4-2に示すように内部温度を 80℃に設定した恒温槽に上記に示し

た電極と試料を３個ずつセットし、これに一定の直流電圧を印加して破壊に至るまでの時間履歴

をデータレコーダにて計測した。本研究では 3,000時間までのデータを取得することとして、そ

れ以上の時間でも破壊が生じない場合は試験を打ち切った。破壊が生じた場合は、破壊した試料

を取り外して、残りの健全な試料に対して電圧印加を再開した。 

   
図 4-1  BN絶縁破壊試験（厚さ、温度）       図 4-2 課電特性試験 

 53



4.2.2 沿面放電試験 
沿面放電は、陰極から放出された初期電子が絶縁材表面をホッピングしながら進行する際に二

次電子の発生により全路的な放電に至る現象である。沿面放電は、貫通放電より低い電圧で発生

する事が多いので、高電圧機器の耐圧性能は沿面放電で決定される事が多い。本研究で試作する

DCブロックにおいても導波管フランジの差し渡しの表面上で沿面放電が懸念され、これを抑制す

るために絶縁板に十分な沿面距離を確保しなければならない。そこで本研究では、BNの沿面距離

と放電回数に対する沿面放電特性を取得した。沿面放電試験のセットアップは、図 4-1に示す絶

縁破壊試験とほぼ同じである。試験は貫通破壊が生じないように厚さ 2mmのBN試料を用いた。

沿面距離は 7~42mmの範囲で変えて試験を行い、放電回数特性は沿面距離 7mm固定で 20回目ま

での放電電圧を取得した。なお、本研究における沿面距離とは図 4-3に示したように電極間の差

し渡しの距離である。沿面距離特性は各距離で５回ずつ計測してその平均を測定値とした。電圧

の印加は、任意の直流電圧から 20秒間毎に 2kVずつ放電が生じるまで上昇させる。さらに大気

中と真空中（2.93×10-3Pa）でそれぞれ試験を行い、その特性の違いを計測した。本試験では、

試料からの吸着ガスを除去するためのベーキングなどの処置は特に行わなかった。 

 

4.2.3 窒化ホウ素のマイクロ波帯における誘電特性計測 

 
図 4-3 沿面放電試験の構成 

本研究では挿入損失 5%以下の DCブロックを試作することを目標としている。挿入損失の要因

には様々なものがあるが、誘電体中における誘電損失は大きな要因の一つである。マイクロ波電

力の誘電損失Wは、次式で示される。 

     (4-1) δε tanfkW 2 ′= E

ここでｋは比例定数、Eは電界、ｆは伝播高周波の周波数、ε’は比誘電率、tanδは誘電正接で

ある。ε’とtanδの積は損失係数と呼ばれ、その材質の誘電損失の大きさを示している。この式

に示されるように誘電体中を伝播する高周波の周波数や電力が一定であれば、誘電損失は誘電材

料の損失係数に依存することを示している。従って、誘電損失を低く抑える場合はε’とtanδが

共に低い材質を用いる必要がある。BNは損失係数が比較的小さいことが知られているが(4)、その
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値は周波数に依存し、一般に公表されているのは１MHｚでの計測値である。従って、DCブロッ

クの設計に際しては、精密にマイクロ波帯における誘電特性を把握しておくことが不可欠である。

そこで本研究では低損失セラミック材料の誘電特性の精密な計測方法として、JISで規格されてい

る両端短絡型誘電体共振器法(5),(6)により、マイクロ波帯におけるBNの誘電特性を計測した。この

計測方法は、図 4-4に示すように円柱試料の両端を導体板で短絡させてTE011モードの誘電体共振

器を構成し、その共振周波数f0と無負荷Q (Qu)を測定して、これに基づき試料の誘電特性を算出す

る方法である。本計測法は 2~20GHzの周波数範囲で、ε’の範囲が 5~500、tanδの範囲が 10-5~10-2

で計測できる。 

ε’は共振周波数と計測試料の直径 dと高さ hより次式で求められる。 

( ) 1vu)
d

( 2220 ++=′
π
λ

ε    (4-2) 

ここで共振波長λ0、誘電体伝送線路の伝播波長λｇ、パラメータｖ2は次式で求められる。 
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但し、ｃは真空中での光速(=2.9979×10８m/sec)である、 

u2の値はｖ２の値を次の超越方程式に代入し、求めることができる。 
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v
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)u(J

u
1

0

1

0 －=    (4-5) 

ここでJｎ（u）はｎ次の第１種ベッセル関数、Kn(v)はｎ次の第２種変形ベッセル関数である。 

次に tanδは次式で算出できる。 

ru

B
Q
A

tan
σ

δ －=    (4-6) 

ここで比導電率σｒはσを国際標準軟銅の導電率σ０（＝5.8×107S/m）で割った値である。ま

た式中のAとBは次式で与えられる。 
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但し、μは真空中の比透磁率である。 

本試験ではマイクロ波周波数に対する誘電特性を評価するため、共振周波数が 5.0GHz、6.5GHz、
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8.4GHzとなる直径×高さがそれぞれ 40.02mm×20.03mm、31.02mm×15.53mm、24.02mm×

12.01mmのBN試料（純度 99%）を用いて各周波数における誘電特性を計測した。共振器の導体

板として直径 120mm、厚さ 3mmで片面を 0.1μmRa以下に鏡面研磨した銅板を用いた。また、

試料中の焼結助剤が与える誘電特性への影響を評価するために 5%の焼結助剤(CaO・B2O3)が添加

されたBN試料（40.02mm×20.03mm）の計測も行った。共振特性はBN試料の両側から２本のル

ープアンテナを突き出し、これにより共振器を励振させ、その計測をネットワークアナライザー

で計測する。計測は各試料で５回ずつ行い、その平均を測定値とした。 

 

 

図 4-4 両端短絡型誘電体共振器の構成 

 

4.2.4 高耐圧 DCブロックの試作と評価試験 
 BNの絶縁破壊試験と誘電特性試験の結果を踏まえて、高耐圧DCブロックを試作し、その評価

試験を行った。DCブロックの導波管としては、WRJ-5(周波数範囲：3.94GHz~5.99GHz、内径寸

法：47.55mm×22.15mm)の同軸－導波管変換アダプタを用いた。これは伝播マイクロ波の周波

数が 4.2GHzであることに加えて、導波管の接続フランジ間からのマイクロ波電力の漏洩を低減

するためのチョークフランジを用いるためである。なお、チョークフランジとは表面に深さが伝

播マイクロ波の 1/4波長の溝（チョーク）を切ったフランジであり、チョークで漏洩波と逆位相

の波を生じさせて漏洩波を相殺させる(7)。導波管と絶縁板と結合は、GFRP製の接続冶具により行

う。 

 試作されたDCブロックの耐電圧性能とマイクロ波伝送性能を評価試験により確認した。耐電圧

の評価はDCブロックを真空中(2.12×10-3Pa)に置き、15kV/30kVの電圧をそれぞれ 20秒ずつ印

加して、絶縁破壊が生じないことを確認する。マイクロ波伝送特性の評価は、ネットワークアナ

ライザーにてSパラメータ（透過・反射特性）を計測することによって行った。いずれの計測も５

回ずつ実施した。 
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4.3 実験結果 

4.3.1 窒化ホウ素の絶縁特性 
 図 4-５、図 4-6にそれぞれ BNの厚さに対する破壊電界特性、BNの破壊痕を示す。 

 
図 4-5 BNの破壊電界－厚さ特性         図 4-6  BNの破壊痕 

 図４-5に示されるように、BNの破壊電界は試料個体によりばらつきが見られるが、いずれの厚

さでも約 20kV/mm前後である。一般に絶縁材料の破壊電界と試料厚さの関係は、次式で示され

るような逆ｎ乗則で示される(8)。 
1nAdE －=    (4-10) 

 ここで Eは破壊電界、Aは比例定数、ｄは試料厚さ、ｎは材質、電圧波形、厚さで決まる値で

ある。この中でｎの値は特性曲線のスロープを決める重要な値であり、本試験では n =0.8となっ

た。破壊後の状況は、図 4-5に示すように直径が 0.3mmの破壊痕が確認された。（図 4-6の左側

に見えているのは、シャープペンシルの先端であり、直径は約 1mm。） 

 図 4-7には BNの温度に対する絶縁電界特性を示す。 

ここに示されるようにすべての温度で BNの破壊電界は、約 20kV/mm前後の値であった。但

 
図 4-7  BNの温度に対する絶縁特性 
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し、-50℃で破壊電界がやや下がっているのは、低温領域でしばしば観測される特性ではあるが、

空気中の水分の結露や凍結によって低下している可能性があり、一概に温度による影響と断定で

きない。一方、高温側でも絶縁電界の低下が見られるが、これは温度による影響と考えられる。

従って、BNは高温領域では温度の上昇によって絶縁電界が低下するものと考えてよい。 

図 4-8に BNの課電特性を示した。なお、縦軸が電圧表示であることに注意されたい。（試料厚

さが 1mmなので、破壊電圧値と電界値[kV/mm]は同じである。） 

 

図 4-8 BNの課電特性 

ここで示されるように、時間の経過に伴いBNの破壊電圧は低下している。一般に印加電圧と

印加時間の関係は逆ｎ乗則として知られている(9)。 

    (4-11) consttn =V

 但し、Vは印加電圧、ｔは破壊に至るまでの時間であり、ｎは電圧波形や材質により定まる定

数である。ここで特に重要なのはｎの値であるが、ｎの値が 2~5であれば部分放電などによる劣

化を起因とする破壊、10以上であれば試料の弱点に起因する偶発的な破壊であると認識される(10)。

本試験では、n=14となり後者であることが示された。
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4.3.2 窒化ホウ素の沿面放電特性 

 図 4-9および図 4-10に、それぞれ BNの沿面距離と放電回数に対する沿面放電電圧の特
性を示す。 

 
図 4-9 放電電圧－沿面距離特性 

 
図 4-10 放電電圧－放電回数特性 

 図 4-9に示される沿面距離では、大気中および真空中共に沿面距離の増大に伴い、放電電
圧が増大している。特に大気中ではその効果が著しい。但し、沿面距離が大きくなる程、

その効果が鈍くなる傾向も見られる。大気中と真空中のデータを比較すると、沿面距離が

短い領域では大きな差が見られるが、次第に差がなくなり最終的にほぼ同等となっている。 
図 4-10の放電回数に対する特性では、いずれも放電初期に次第に放電電圧が増大するコ

ンディショニング効果が見られる。特に真空中での効果が大きい。また、真空中での放電

電圧が大気中でのそれより格段に大きくなっているが、これは大気中では空気の局部的な

放電が起こるため、わずかな電圧で全路的な放電に至りやすいためである。 
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4.3.3 窒化ホウ素のマイクロ波帯における誘電特性 

 図 4-11に両端短絡型誘電体共振器法によるマイクロ波帯における BNの誘電特性の計測
結果を示す。 

 
図 4-11  BNの誘電特性 

図 4-11に示したようにBN純度が 99%の場合、本試験で計測を行った周波数範囲では、
ε’=4.1、tanδ=2~4×10-4の計測結果が得られた。また、周波数による誘電特性の違いはあ

まりないと言える。 
BN純度が 99%と 95%の誘電特性を比較すると、焼結助剤が含まれている方が誘電損失
は大きくなる事がわかる。 
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4.3.4 高耐圧 DCブロックの試作と評価結果 

 BNの絶縁特性および誘電特性に基づき高耐圧 DCブロックの設計と試作を行った。高耐
圧ブロックの設計は、実質 BN絶縁板の設計と言って良い。長時間にわたって安定した絶
縁性能を維持するには、課電特性の結果から印加電界を 10kV/mm以下にする必要がある。
従って、耐電圧が 30kV以上にする場合は BNの厚さを 3mm以上にしなければならない。
さらに導波管フランジ間の沿面放電を抑制するため、絶縁板の沿面距離（差し渡しの距離）

を 40mm以上確保した。 
 次にマイクロ波伝送について考える。絶縁板に用いる BNは、誘電特性の計測結果から
焼結助剤を含まない純度 99%のものを用いる。図 4-12に BN厚さに対する周波数 4.2GHz
のマイクロ波透過・反射特性を示す。 

 
図 4-12 BN厚さに対するマイクロ波伝送特性 

ここに示したようにBNの厚さが厚くなるに伴い、マイクロ波透過量が急激に減少してい
る。十分な絶縁性能を保持するために、厚さを 3mm以上にすると殆どのマイクロ波が伝送
されない。しかし、厚さが 18mm付近をピークとして反射量が急激に減少し、ほぼ全透過
の状態になっている。これは、次式で示される管内波長λgの半波長に相当する厚さである

ためである。 
 

2
0

0
g

)
a2

(-′

=
λ

ε

λ
λ    (4-12) 

 ここでλ０はマイクロ波の自由空間での波長、ε’は誘電体の比誘電率、aは導波管の長径
である。本試験での管内波長は 37mmであり、その半波長は約 18mmである。この場合、
入射波と反射波の位相関係は逆相となり、お互いに相殺される。これは半波長板の原理と

してよく知られているものである。また、式（4-12）の計算の際に用いたε’の値は、両端
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短絡型誘電体共振器で求めた値を使っており、その計測結果が妥当であることが裏付けら

れた。そこでマイクロ波の伝送損失を低減する為、マイクロ波が伝送する窓部分の厚さを

18mmとした。但し、BNの厚さを 3mm以上にすると導波管フランジ間からのマイクロ波
漏洩も無視できないので、既述のようにチョークフランジを用いている。図 4-13はチョー
クフランジと通常のフラットフランジのフランジ間隔に対するマイクロ波漏洩量を比較し

たものである。なお、本試験のマイクロ波の伝播媒体は空気であり、入射量から透過量と

反射量を差し引いた値を漏洩量と定義している。 

 
図 4-13 チョークフランジとフラットフランジの漏洩特性 

 図 4-13に示されるようにフラットフランジを用いた場合は、フランジ間隔が広がるにつ
れて急激に漏洩量が増大しているが、チョークフランジを用いると漏洩波が大幅に低減さ

れている。特に 5mm以下の間隔では漏洩が殆どなく、その効果が著しい。 
図 4-14、図 4-15にそれぞれ本研究で試作した DCブロックと BN絶縁板の構造を示す。図
4-15に示されるように、本 DCブロックは２つのアルミ製導波管の間に BN製絶縁板を挿
入し、これを既述のように GFRP製の接続治具で接続している。 

  
図 4-14 高耐圧 DCブロック        図 4-15 BN絶縁板の構造 
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 試作された DCブロックの耐圧性能とマイクロ波伝送を評価した。耐圧性能の評価では、
15kV/30kVのいずれの電圧でも問題となるような放電は発生せず、十分な絶縁性能を有し
ている事を確認した。一方、マイクロ波伝送特性の計測結果を表 4-1に示す。 
 

 表４－１ 高耐圧 DCブロックのマイクロ波伝送特性(4.2GHz) 
S11（入力側反射係数） -18.18dB 
S21（順方向伝送係数） -0.01dB

S12（逆方向伝送係数） -0.13dB

S22（出力側反射係数） -18.88dB

 
 図 4-16 に示したように挿入損失は目標の範囲内であり、目標である 5%以下に対して約
3%の伝送損失を達成できている。しかし、半波長板とチョークフランジの効果が効いてい
る周波数域でしか低損失なマイクロ波伝送が実現できないため、この DC ブロックのマイ
クロ波の伝送帯域は狭い事も示されている。 

  
図 4-16 高耐圧 DCブロックのマイクロ波伝送特性 

ところで実際の宇宙機への搭載を考慮すると、DCブロックの重量も考慮しなければなら
ない。表 4-2に高耐圧 DCブロックの重量計測の結果を示す。 

 
表 4-2 高耐圧 DCブロックの重量 

部品名 重量 [g] 

導波管（２つ分） 696 

BN絶縁板 136 

結合治具 170.5 

総重量 1002.5 

 63



 ここに示されるように本 DC ブロックの総重量はほぼ 1kg もあり、かなり重い。その重
量の約半分は導波管が占めており、今後は導波管の軽量化が重要な課題である。 
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4.4 検討考察 

4.4.1 絶縁特性の評価 

 窒化ホウ素の絶縁特性について評価する。一般に絶縁材料の絶縁破壊は、短時間破壊と

長時間破壊に分類される。本研究では厚さ特性と温度特性が短時間破壊に、課電特性が長

時間破壊にそれぞれ該当する。 
 図 4-5に示した厚さ特性に見られるように、厚さの増大に伴いBNの破壊電界は低下して
いき、次第に傾きが緩やかになっている。Seitz(11)によれば一つの電子が陰極から放出され

て約 40回の衝突電離を繰り返せば絶縁破壊に至るが（40世代理論）、固体の厚さが薄いと
限られた領域で衝突電離を繰り返さなければならないため、高い電界が必要となる。逆に

厚さが厚くなると、低い電界でも十分に破壊に必要な衝突回数を達成できるため、破壊電

界も低くなる。 
 図 4-17に PTFEと BNの厚さに対する絶縁破壊特性の比較を示した。 

 
図 4-17  PTFEと BNの絶縁特性の比較 

 なお、図中で”PTFE(semi empirical)”とあるのは、PTFEの破壊試験の結果に基づき、逆
ｎ乗則による算出した値である。図 4-17 から明らかなように厚さが同じである場合、BN
の破壊電界は、PTFEの約 1/5 程度しかない。これはBNの結晶構造は比較的単純であり、
しかも焼結材であるため内部には多くの空隙が存在し電子が容易に加速されるので、破壊

されやすいのに対して、PTFEは複雑な鎖状高分子であるため分解が困難であり、さらに熱
による分子鎖のマイクロブラウン運動により電子の加速が妨害されるため、絶縁破壊が難

しいと推測される。また、この試験に用いたPTFE試料は熱収縮処理を行っているが、飯田
らによれば加熱圧延処理したPTFEフィルムは、試料中の傷やボイドが排除されるため絶縁
破壊電圧が上昇するが(12)、本試験で使用した試料でも同様の効果が効いていると思われる。 
 次に温度特性について考察する。図 4-7に示したように温度の変化により BNの絶縁特性
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は変化が見られたが、軽微なものであり実用上はあまり影響がないと思われる。固体絶縁

材料の絶縁破壊特性は、低温領域と高温領域に区別できる事が知られているが、BNも他の
材質と同様に高温側では破壊電界がやや低下することが確認された。これは高温側では、

電気的な破壊機構に加えて熱的な破壊機構も存在している可能性を示唆している。 
 課電特性についてはそのｎ値より、弱点箇所に起因する偶発的な破壊であり、部分放電

劣化などによる電気的な劣化ではないことが確認された。また、BNで数万時間の耐久性を
持たせるには印加電界を 10kV/mm以下になるように設計する必要がある事が分かった。 
 次に沿面放電特性について評価する。図 4-18に BNと PTFEの沿面距離に対する沿面放
電特性を示す。 

 ここに示され

いことが分かる

今のところ決定

放電回数特性か

どの有機系の材

る恐れがあるが

壊に対しては比

 

図 4-18  BNと PTFEの沿面放電特性の比較 
るように沿面距離が同じなら、BN の方が PTFE より沿面放電が発生し難
。その理由は、表面状態や二次電子放出係数の違いなどが考えられるが、

的な結論は得ていない。しかし、実用上は非常に重要な結果である。また、

ら放電を繰り返すことによる放電電圧の低下は確認されなかった。PTFEな
質では、放電の繰り返しによって炭素が析出してトラッキングなどが生じ

、無機系材料の BNではそのような恐れが一切ない。従って、BNは貫通破
較的に弱いが、沿面放電に対して強い材質であると言えよう。 
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4.4.2 マイクロ波伝送に関する評価 

 BNのマイクロ波帯における誘電特性を計測し、PTFEには及ばないものの十分に小さい
損失係数を有していることが確認でき、マイクロ波伝送材料として相応しい誘電特性を有

していると言える。また、BN純度が高い方が損失係数は小さくなることも重要な所見であ
る。 
 図 4-19に BNと PTFEの厚さに対するマイクロ波伝送特性の比較を載せる。 

 
図 4-19  BNと PTFEのマイクロ波伝送特性の比較 

 ここに示したようにBNとPTFEは、損失係数はそれほど違わないがBNの方が透過量は格
段に少ない。これは損失係数以外の要因によるものと思われるが、具体的な要因は分から

ない。BNの場合、優れたマイクロ波伝送特性が期待できるのは、厚さが 1~2mm以下か、
管内波長の半波長の奇数倍である場合のみと言えるので、BNを用いる際に半波長板は極め
て重要かつ有効な手法である。なお、BNのマイクロ波伝送特性については、Frederikse et. al

も数値計算により解析を行っており、同様の結果を報告している(13)。 
 一方、図 4-12に示したように、チョークフランジの効果は非常に大きく、極めて有効な
技術である。 
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4.4.3 DCブロックに関する評価 

 本研究で試作した DC ブロックは、耐電圧およびマイクロ波伝送のいずれも目標の性能
を達成していることが確認できた。DCブロックの大幅な高耐圧化と低損失化が実現できた
ことは大きな成果であると言える。特にマイクロ波の挿入損失は、目標より２％程度低い

値を達成できた。これにより高比推力マイクロ波放電式イオンエンジンのマイクロ波伝送

系の絶縁技術は確立された。本 DC ブロックはマイクロ波の伝送帯域が狭いが、使用する
マイクロ波周波数は固定されているので支障ない。しかし総重量は重く、今後の軽量化は

重要な課題である。既に述べたように導波管の薄肉化によりさらに軽量化できると思われ

る。また、絶縁板については要求安全率を満たすためには、現在の設計から軽量化するこ

とは困難であるが、設計マージンが評価できた段階で安全率を緩和させる事ができれば、

さらに薄くすることができるかもしれない。 
 本 DC ブロックは、打ち上げ時の振動や衝撃などの機械的条件が考慮されていない。比
較的脆い BN 焼結体は、打ち上げ時の振動や衝撃で破損する事が懸念される。そのため、
現在の設計で十分な機械的強度を有していることを確認する事が重要な課題である。 
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第５章 高耐圧ガスアイソレータの試作と評価 

5.1 目標仕様 

本研究で試作するガスアイソレータは、キセノン流量が 2.35sccmで耐電圧 30kVの性能
を有するものである。ガスアイソレータは様々な方式が存在することは第 2章で述べたが、
特に代表的な方式としてシールドメタル方式、粉末充填方式、磁場絶縁方式を紹介した。

この中で粉末充填方式はガス流路のコンダクタンスがそれほど良くないので、ガス流量の

多いイオンエンジンでは有効であると思われる。一方、高比推力イオンエンジンは推進剤

配管中の電子は 10kVを超える高い電圧で加速されるため、このような場合は磁場絶縁によ
って放電を抑制するには永久磁石では実現できないレベルの高い磁場が要求される。従っ

て、本研究で扱うイオンエンジンのようにガス流量が比較的少ない場合は、シールドメタ

ル方式が適していると思われる。 
 ガスアイソレータにおける絶縁破壊としてはケース材質のバルク破壊、ケース表面での

沿面放電、内部でのガス放電が考えられる。このうちバルク破壊については印加電圧やケ

ースの大きさや形状から考えて、起こる可能性は低いと考えてよい。そのため、懸念すべ

き放電は沿面放電とガス放電であり、特にガス放電は発生電圧が最も低いので十分な対処

が必要である。ガス放電はガスアイソレータ内部の圧力に大きく影響されるため、シール

ドメタルの粗さや段数により大きな影響を与えると予想され、それらが放電特性に与える

影響を十分に把握して設計を行う必要がある。 
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5.2 実験方法 

5.2.1 ガスアイソレータの放電特性試験 

 ガスアイソレータのガス流路のコンダクタンス（流量、ガス排出孔径）、スペーサの段数、

シールドメタルの粗さに対する放電電圧の特性を取得するために、以下に示すような試験

を行った。図 5-1にガスアイソレータ放電試験の試験系を示す。本試験に用いたガスアイソ
レータは、高さ 20mm、直径 23.5mm、内径 16mmの GFRP製ケースの内部に厚さ 3mm、
直径 16m、内径 6mm の石英ガラス系セラミック製碍子を６段充填している。各碍子間に
はシールドメタルとしてニッケルメッキ処理した銅製エキスパンドメタル（インチ角辺り

の穴数：2,858個）が挿入されている。 
 本試験では、ガスアイソレータ下部にイオン源のガス注入孔を模擬したアルミ板（ノミ

ナル内径：4mm）を取り付けて、上部にガス導入ポートを接続した。電圧の印加はアルミ
板を高電圧側、導入ポートをグランド側に接続して行った。放電試験は真空中で 0~2sccm
の流量範囲のキセノンを注入した状態で、電圧を上昇していき放電電圧を計測した。 
 放電電圧データは、段数特性は 0~12段、排出孔径は 2~6mm、シールドメタルのメッシ
ュ粗さは 0~400mesh/inchの範囲で取得した。 
 

 
図 5-1 ガスアイソレータの放電試験の構成 
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5.2.2 高耐圧ガスアイソレータの試作と評価試験 

 放電試験の結果から得られた設計指針に踏まえて、高耐圧ガスアイソレータの設計・試

作を行った。試作されたガスアイソレータが目標とする耐圧性能を有していることを確認

するために、以下に述べるような方法で評価試験を行った。 
 ガスアイソレータは、実際のイオン加速中の圧力状況を再現するために、加速グリッド

付きのイオン源に取り付けた。これを真空中に入れて流量 2.35sccm のキセノンを注入し、
最大 30kVの電圧を印加して放電の有無を確認した。なお、その際はイオン源を高電圧側、
ガスボンベ側をグランド側に接続している。電圧の印加は、５回実施した。 
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5.3 実験結果 

5.3.1 ガスアイソレータの放電特性 

 図 5-2、図 5-3、図 5-4にガスアイソレータの段数、ガス流量、メッシュ粗さに対する放
電電圧特性を示す。 

 
（メッシュ間隔一定）          （ケース長さ一定） 

図 5-2 段数に対する放電電圧特性 

 
図 5-3 排出孔径、ガス流量に対する放電電圧特性 

 
図 5-4 シールドメッシュ粗さに対する放電圧特性 
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図 5-2にはメッシュ間隔とケース長さを固定した場合で、それぞれのガスアイソレータの
スペーサ段数に対する放電電圧の特性を示した。メッシュ間隔一定の場合は、段数が少な

い方が放電電圧は高いように見える。ケース長さ一定の場合も段数の増大に伴い、放電電

圧が低下している。これは段数が増大することによりガスのコンダクタンスが悪化して、

アイソレータ内部の圧力も増大したためと推測される。今回の取得されたデータの場合は、

圧力とギャップ間距離の積（pd）の値がキセノンの Paschen minimum より低かった事

（Paschen 曲線の左側の特性である）が示唆され、これにより段数の増大により圧力が増
大して放電電圧が低下したと考えられる。但し、本試験系ではガスアイソレータ内部の夏

力を計測することが難しく、計測することができなかった。 
次にガスコンダクタンスに対する特性であるが、ガス排出孔の直径が大きく、ガス流量

が小さいほど放電電圧が大きくなっている。やはり、この場合もガス圧力の増大により放

電電圧が低下しており、pdの値がキセノンの Paschen minimumより低い場合の特性を示
していると思われる。また、ガス流量が低い領域ではガス放電だけでなく、ケース表面で

の沿面放電も観測された。 
シールドメタルの粗さに対する放電特性では、メッシュが細かくなるにつれて急激に放

電電圧が低下しているが、約 50 meshs/inch以上になると次第に放電電圧が増大している。
その理由としてメッシュ数の増大によりガス圧力が大きく変化したためと推測される。メ

ッシュが粗い場合はコンダクタンスが低いためガス粒子が少なく、電子との衝突機会が減

少するため放電が起こり難くなる。一方、メッシュが細かい場合はガス粒子が多く電子と

の衝突回数が多くなり、電子の運動エネルギーがガス粒子の電離電圧までに到達しづらく

なるため、放電が起き難くなると思われる。また、メッシュが細かくなるとメッシュ自体

が電子の加速を妨害しているものと思われる。
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5.3.2 高耐圧ガスアイソレータの評価結果 

本研究では、ガスアイソレータの放電試験の結果を踏まえて、次に示す２種類の高耐圧

ガスアイソレータを試作した。 
一つ目のガスアイソレータは、ケース材料に GFRPを用いたタイプであり、これを Aタ
イプと呼ぶことにする。図 5-5に Aタイプのガスアイソレータの写真と模式図を示す。 

  
図 5-5 高耐圧ガスアイソレータ（Aタイプ） 

A タイプでは碍子段数は放電試験の結果を踏まえて「μ10」用ガスアイソレータの６段
から減らすことも検討したが、段数を減らすと１段当たりの電圧配分も大きくなることを

考慮して６段のままとした。ガスアイソレータ内部の圧力を低下させるため、ケースと碍

子の内径を大きくした。また、沿面放電に対する対策としては模式図に示したようにケー

スと碍子の側面形状を階段状にて、沿面距離の確保を図った。又、ケースの外面にはつば

を設けた。シールドメタルとしては、300meshs/inch のメッシュを１段当たりに２重にし
て挿入している。 
二つ目のタイプとして、トラッキングを防止するためケース材料に石英ガラス系セラミッ

クに変更したものを試作し、これを Bタイプとする。その写真と模式図を図 5-6に示す。 

 
図 5-6 高耐圧ガスアイソレータ（Bタイプ） 
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 B タイプは A タイプの成果と問題点を反映して設計した。シールドメタルは、A タイプ
と同じである。またケース内面と碍子形状を変更し、沿面距離を A タイプより長くしてい
る。又、各メッシュ間の電界を小さくするために、段数を A タイプと同じにしてシールド
メタル間隔を 6mmに広げている。 
 ガスアイソレータ Aタイプと Bタイプのそれぞれの耐圧性能を評価するため、耐圧試験
を行った。試験結果、Aタイプは 20kV、Bタイプは 27kVで放電が発生した。いずれもケ
ースと碍子の隙間で放電が発生しているのが観察された。目標とする 30kV耐圧には到達で
きなかったが、「μ10」用ガスアイソレータの耐電圧が 3kV程度であることを考えれば、大
幅に高耐圧化されている。実験室レベルでのイオン加速に使用しても問題ない水準には到

達できていると思われる。 
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5.4 検討考察 

5.4.1 ガスアイソレータの放電特性に関する評価 

 一連のガスアイソレータ放電試験の結果を通して、ガスアイソレータの放電電圧はその

内部のガス圧力に対して非常に大きな影響を受ける事が知見として得られた。 
スペーサ段数に対する特性では、メッシュ間隔固定の場合とケース長さ固定の場合でそ

れぞれ取得した。印加電圧が同じであれば前者の場合、段数の増加により各メッシュ間の

電界は低下するが、後者の場合は一定である。従って、ガス流量が同じであれば段数の増

加により前者では放電電圧が上昇していき、後者では低下すると予測される。しかし、実

験ではいずれも段数が少ない方が放電は起きにくいことが示された。これは段数の増加に

より、シールドメタルの増加や（前者の場合は）ケース長さの増大によりガス流のコンダ

クタンスが大きくなり、圧力が大きくなった影響であると思われる。よって、本研究では

段数増加によるガス放電の抑制効果は確認できなかった。但し、Hartらは段数を増やすこ
とによって、ガスアイソレータの放電電圧が増大することを報告している(1)。又、山極らも

スペーサを薄くして、メッシュ枚数を増やしたところ放電電圧が向上したと報告している(2)。

本研究でメッシュ枚数による効果が確認できなかった理由は、分かっていない。 
 次にガス流量とガス排出孔径に対する特性であるが、ここでもガス圧力の影響は顕著で

あったと言える。ガス流量が多い場合はガス放電が主であるのに対して、少ない場合はケ

ース表面での沿面放電が多く見られた。これはガス圧力に応じて、ガス放電の発生電圧と

沿面放電の発生電圧の大小関係が変動するためである。実際のイオンエンジンの運用でも

エンジンのスロットリングを行うために、ガス流量を減少させることが想定されるので沿

面放電に対する対策は重要である。 
シールドメタルの粗さに対する放電特性について考察する。シールドメタルの粗さが細

かくなるにつれて、放電電圧が低下する領域と逆に増大していく領域が見られた。その理

由についてはすでに述べたが、これは Paschen の法則そのものに思えるが、本研究では実
際にガスアイソレータ内部の圧力を測定していないので、断言はできない。また、メッシ

ュが細かい領域ではメッシュによって電子の走行・加速を妨害されている効果もあると考

えられる。図 5-4からシールドメタルの粗さを、より細かくしていくとさらに放電電圧が大
きくなると予測される。そこで、シールドメタルとしてアルミ平板を使用したところ、ケ

ースと碍子の隙間で放電が生じ、放電電圧は低下した。この場合は注入ガスがシールドメ

タルを透過できず、殆どガス粒子がケースと碍子の間を流れるものと思われる。従って、

シールドメタルとしては適度にガス粒子を透過させ、かつ電子の加速を妨害するものが望

ましいと言える。 
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5.4.2 高耐圧ガスアイソレータに関する評価 

本研究では目標とする 30kV耐圧は達成できなかったが、最高で 27kVまでの耐圧性能を
達成できた。表 5-1に過去に開発されてきたガスアイソレータの放電電圧の例を示す。ここ

で示されるように各ガスアイソレータは方式、ガス種、ガス流量などが異なるので、一概

に比較することは難しいが、本ガスアイソレータのように高い耐圧性能を有するガスアイ

ソレータは世界的にも例は少なく、十分に評価できる成果であると思われる。但し、長時

間運用などを考慮するとさらなる設計改善により 30kV 耐圧を達成することは不可欠であ
ろう。 
本研究で扱った 30kV耐圧の６段式ガスアイソレータの場合、各段当りの電圧配分は 5kV
となる。第 2章で示した Paschen曲線を踏まえて放電を抑制するには、メッシュ間隔 3mmn
の場合はガスアイソレータ内部の圧力は、0.35Torr 以下か 333Torr 以上にしなければなら
ない。0.35Torr 以下という値は決して実現不可能な値ではないが、シールドメタルや碍子
を入れてコンダクタンスが悪くなる一方の条件下で、これを実現するのは簡単ではない。

333Torr以上の圧力についても可能ではあるが、配管内部にオリフィスを設けるなどの工夫
が必要である。従って、ケース形状やメッシュ粗さを変えることによってある程度は高耐

圧化できるが、数十 kV 耐圧を目標とする場合はそれだけでは不十分であると考えられる。
このような場合は、さらに何らの手段によって強制的に電子の加速を妨害することが必要

であると思われる。粉末式ガスアイソレータの採用も、検討すべき対策案の一つであると

思われる。 
 

表 5－1 ガスアイソレータの絶縁特性の例 
開発機関・開発者 絶縁方式 ガス流量 推進剤ガス 放電電圧 文献 

ISAS (HAYABUSA) シールドメタル 2.3sccm キセノン ~3kV － 
中山 シールドメタル 0.5sccm キセノン 10kV (3) 
NASA/GRC (JIMO) 粉末充填 ~45sccm キセノン ~10kV (4) 
L-3 ETI シールドメタル ~10sccm キセノン 8~12kV (1) 
NASA/JPL シールドメタル ~50sccm キセノン ~10kV (1) 
J. E. Forster 磁場絶縁 ~5sccm キセノン 4kV (5) 
J. W. Pye 粉末充填 - 水銀 2~10kV (6), (7) 
本ガスアイソレータ シールドメタル 2.3sccm キセノン 27kV － 
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第６章 高比推力イオンエンジンのイオン加速試験 

6.1 高比推力加速グリッド 
図 6-1、図 6-2に本研究で試作した高比推力加速グリッド(1)の写真とその配置をそれぞれ

示した。本加速グリッドは「μ10」と同じくC/C複合材を材質とした３枚式加速グリッドで
あり、その形状は平板状である。３枚のグリッドはセラミック製碍子で支持および絶縁さ

れ、それぞれのグリッド間隔はスクリーン－アクセル間が 5.5mm（μ10 は 0.32 mm、以
下（）内は「μ10」の値）、アクセル－ディセル間が 1.5mm（1.5mm）である。各グリッ
ドの厚さは、スクリーンとディセルが 1.5 mm(0.95 mm)、アクセルが 3 mm(1 mm)となっ
ている。加速グリッドの有効直径は 113 mmであり、各グリッドには直径がそれぞれスクリ
ーン 7 mm（3 mm）、アクセル 4.2 mm（1.8 mm）、ディセル 6mm（2.8mm）の孔が 163
個あけられている。なお、各グリッドの開口率は「μ10」とほぼ同じくスクリーン 6 %、
アクセル 23 %、ディセル 46 %である。従って、本グリッドの有効加速長は 7.82 mmであ
る。（但し、シース厚さは考慮していない。） 
イオン加速時のノミナルの各グリッドへのバイアス電圧は、スクリーン 15 kV、アクセル

-350 V、ディセル約-30 V（中和器バイアス電圧と同じ）である。なお、ディセル電位はグ
ランド電位でも構わないが、本研究ではイオンの中和面をできるだけ上流側に引き寄せて、

イオンビームの発散を抑制するためにディセルに中和器と同じ電位を印加している。 
 

        
（μ10HIsp用、μ10用） 
図 6-1 高比推力加速グリッド           図 6-2 加速グリッドのレイアウト 
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6.2 実験方法 

6.2.1 実験系の構成 

 高比推力イオンエンジンの試験系はイオンエンジン系、大型真空槽、外部支援機器から

構成されている。以下に各構成要素について述べる。 
（１）イオンエンジン系 

図 6-3に高比推力イオンエンジンのスラスターヘッド、図 6-4のイオンエンジン系の
構成図をそれぞれ示す。スラスターヘッドは、JIS800真空フランジとアルミ支柱を介
して取り付けられたアルミ板に取り付けられている。イオン源とアルミ板は、図 6-5に
示す窒化アルミ板４枚を介して接続・絶縁されている。この窒化アルミの熱伝導率は約

170W/mKであり、イオン源からの排熱も担う。高電圧バイアスされるイオン源および
整合調整ホーンの周囲は、周囲のプラズマからの電子収集を防止するシールドケースで

覆われている。マイクロ波電力と推進剤の導入は、外部からフィードスルーを介して導

入される。イオン源とマイクロ波系またはガス推進剤との絶縁は高耐圧 DCブロック、
高耐圧ガスアイソレータでそれぞれ絶縁されている。イオン源の脇には、専用スタンド

   

図 6-3 高比推力イオンエンジン    図 6-4 イオンエンジン系の構成 
 

 
図 6-5 窒化アルミ支持・絶縁・熱伝導材 
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を介して中和器を取り付けられている。中和器も DCブロックを介してマイクロ波電源
と絶縁されている。 

 
（２）大型真空槽 
 大型真空槽(2)の写真を図 6-6に示す。大型真空槽は直径 2m、長さ 5mの主真空槽と直
径 80 cm、長さ 60 cmの副真空槽及びこれらの内部を真空排気する真空ポンプ群と制御
用コンピュータから構成される。主真空槽、副真空槽(いずれもSUS316製)はそれぞれ
ロータリーポンプ、メカニカルブースターポンプ、ターボ分子ポンプで粗引きされた後、

主真空槽に直付けされた直径 80 cmのクライオポンプ(排気能力：28,000 l/s)４台で真空
排気される。これによりガス非導入時で 1.3×10-4Pa以下の真空度を実現する。イオン
エンジンは副真空槽に設置され、ゲートバルブ開放後に主真空槽端に設けられたビーム

ターゲットに向けてイオンビームを噴射する。 

 

図 6-6 大型真空槽 

（３）外部支援機器 
外部支援機器はマイクロ波電源系、推進剤ガス供給系、加速電圧供給系（高圧電源）

から成る。マイクロ波電源系はイオン源に 36 W、中和器に 10 Wのマイクロ波電力（4.2 
GHz）をセミリジットケーブルを介して供給する。プラズマとマイクロ波の整合は、イ
オン源はその後部に接続された整合調節ホーンの長さを調節して行い、中和器はストレ

ッチャーを用いて行う。 
 推進剤ガス供給系は、推進剤ガスであるキセノンをガスボンベからマスフローコントロ

ーラを介してイオン源側に 2.35sccm、中和器側に 0.5sccmをそれぞれ供給する。 
 加速電圧供給系はスクリーン用電源、アクセル用電源、中和器（ディセル）用電源か

ら成る。スクリーン電源は容量が 15kV/200mA、アクセル電源は 500V/0.1A、中和器電
源は最大出力が 350V/0.5Aである。グリッドへの電圧印加は、スクリーン電圧の出力に
連動して、アクセル及び中和器に電圧が印加されるように制御されている。 
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6.2.2 イオン光学特性試験 

 高比推力加速グリッドの最適な規格化パービアンス（NP/H）領域、即ちイオンビームが
最も収束する NP/H領域を把握するために、NP/Hに対するビーム電流中のアクセル電流導
入率を取得した。イオンビームが収束していない場合は抽出イオンがアクセルグリッドに

衝突するため、アクセル電流が増大する。本研究では NP/H は式（2-9）により算出した。
本試験では、アクセル電圧-350V一定でスクリーン電圧が 2~15kVの範囲において 1kV刻
みでスクリーン電流とアクセル電流を計測し、これより NP/H に対するアクセル電流導入
率の特性を求めて、その特性から最適な NP/H領域を評価した。 
 

6.2.3 電子逆流特性試験 

 スクリーン電圧に対する電子逆流リミット電圧値の特性を取得する事を目的とする。本

試験では、スクリーン電圧を 5~15kVの範囲で一定としてアクセル電圧を-500Vから低下さ

せていき、その際のスクリーン電流とアクセル電流を取得した。電子逆流が生じると、既

述のように逆流電子がスクリーングリッドやイオン源に流入するため、スクリーン電流が

増大する。そのため見かけ上のビーム電流が増大する。電子逆流による効果は以下に示す

Wliburら(3)による手法を参考にして次式で規格化されたビーム電流増加率により評価した。 
 

  ×= 100
)JJ(

JJ
100JJ

V500asc

asc
V500bb －

－
－    (6-1) 

 
本試験では、アクセル電圧に対する規格化ビーム電流増加率の特性とスクリーン電圧に

対する電子逆流のリミット電圧（電子逆流が発生する最低電圧）の特性を取得した。 
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6.3 実験結果 

6.3.1 高比推力イオンエンジンの推進性能 

 図 6-7にイオン加速中の「μ10HIsp」の様子、図 6-8に「μ10HIsp」の加速電圧とスク
リーンとアクセル電流特性を示す(4), (5)。 

 

図 6-7 イオン加速中の「μ10HIsp」 
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図 6-8 加速電圧と抽出イオン電流特性 

 「μ10HIsp」のイオン加速試験を実施し、加速電圧 15kVでの安定したイオン加速を達
成した。当初、懸念されたエンジン各部の絶縁についてはガスアイソレータに若干の不安

が残る以外は特に問題なく、本研究で取り組んだエンジン各部における絶縁対策が妥当で

あることが確認できた。試験の結果、15kVで 150mAのスクリーン電流を抽出できた。し
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かし、図 6-8に見られるようにアクセルへのドレイン電流も 20mA程度流れており、ビー
ム電流としては 130mA程度達成していることになる。これは目標のビーム電流より約
10mA低い。本試験の結果を踏まえて算出した「μ10HIsp」の推進性能を表 6-1に示す。 
 

表 6-1 「μ10HIsp」の推進性能 
項目 達成値 目標値 
マイクロ波電力 [W] 36 36 
総推進剤流量 [sccm] 2.85 2.85 
スクリーン電圧 [kV] 15 15 
ビーム電流 [mA] 130 140 
推力 [mN] 26*1 27 
比推力 [sec] 9,570*1 10,000 
推進剤利用効率 [%] 77 85 
イオン生成コスト [W/A] 278 230 
推進効率 [%] 75*2 83 

*1：二価イオンやビーム発散の影響は考慮していない。 
*2：電源効率は考慮していない。 

 
目標とする運転条件はすべて達成できている。しかし、ビーム電流が目標よりやや低い

ので、それに伴い推進性能も目標値に僅かに届いていない。推力と比推力に関しては、や

や低いが目標値とそれほどかけ離れてはおらず、将来の惑星探査ミッションを担う高比推

力システムとして相応しい推進性能を達成できている。推進剤利用効率とイオン生成コス

トはイオン源の運転条件が同じであれば同じになるが、本実験では目標より低下している。

本実験では、イオン源に投入される電力と推進剤ガス流量（イオンの生成量）およびスク

リーン電流（イオンの排出量）は「μ10」と場合とほぼ同じであるので、イオン源の動作

状況自体は「μ10」の場合と同じであったと考えられる。しかし、推進剤利用効率とイオ

ン生成コストは、スクリーン電流からアクセル電流を差し引いたビーム電流を用いて算出

することが通例であるため、今回のようにアクセル電流が大きい場合はイオン排出量が実

際よりも低く扱われるので、両者の値も小さくなる。従って、加速グリッドを改善し、ビ

ーム電流の不足を解消できれば十分に目標に到達できるものと期待できる(4)。 

 85 
 



6.3.2 加速グリッドのイオン光学特性 

 図 6-9に「μ10HIsp」用加速グリッドのNP/Hに対するアクセル電流導入率の特性を示す。 

 ここに示したように本試験で用いた加速グリッドのCrossover limitとPerveance limitは、そ

れぞれ約 1.3×10-9A/V3/2、1.8×10-9A/V3/2であり、1.5×10-9A/V3/2前後が最適なNP/H領域であ

る。最適NP/H領域で約 1.5%ほどのアクセル電流が見られるが、これは抽出イオンが直撃し

ている訳ではなく、アクセル近傍で発生した電荷交換イオンによる電流である。 

 この結果は、図 6-8 にも示されるようにスクリーン電圧が 5~7kV で最適 NP/H 領域とな

り、抽出イオンの直撃を回避されている。それより大きなスクリーン電圧では、抽出イオ

ンの軌道が Crossoverとなり、アクセルグリッドに直撃している。また、この時にビームレ

ットの発散角も大きくなるため、ディセルグリッドの上流面が荒れているのが確認された。

この結果を反映してグリッド設計を変更し、最適 NP/H領域を 15kVにシフトさせる必要が

ある。 

0

2

4

6

8

10

0.5 1 1.5 2 2.5

R
at

io
 o

f A
cc

el
. 

to
 B

ea
m

 C
ur

re
nt

 [%
]

Normalized Perveance per Hole [x10 -9A/V3/2]

Crossover
limit

Perveance
limit

Microwave:36W
Xe 2.35sccm

 
図 6-9 NP/Hに対するアクセル電流導入率 
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6.3.3 電子逆流特性 

 図 6-10に「μ10HIsp」用加速グリッドの電子逆流特性を、また図 6-11にスクリーン電圧

に対する電子逆流リミット電圧の特性を示す。 
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図 6-10 「μ10HIsp」用加速グリッドの電子逆流特性 
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図 6-11 スクリーン電圧－電子逆流リミット電圧特性 

 図 6-10の縦軸は(6-1)式で定義される規格化ビーム電流増加率を示しており、アクセル電

圧が500Vである場合のビーム電流と比較して各アクセル電圧でのビーム電流の値がどのく

らい増加しているかを示している。ここに示したようにアクセル電圧を低下していくと、

逆流リミット値を下回ると電子の逆流が生じて、ビーム電流が見かけ上で急激に上昇して

いる。又、逆流リミット値はスクリーン電圧が大きくなるほど、大きくなることが示され、

スクリーン電圧が 10kV以上ではアクセル電圧が-300Vでも僅かに逆流している。 

この事は図 6-11 でも示されており、スクリーン電圧の増大により電子逆流のリミット電
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圧も状況している。なお、本図中で”Semi empirical ”とあるのは、式(2-3)から算出した半

経験式による値であり、”Experimental”は図 6-10における特性曲線で規格化ビーム電流増

加率が一定の領域と急激に上昇する領域にそれぞれ接線を引き、その両者の交点から求め

た値である。半経験による値と実験値を比較すると、実験値の方がかなり低い。これは本

試験における逆流リミット電圧の求め方では、実際の逆流リミット電圧より低めに求まっ

てしまうことや半経験式によるリミット電圧近傍における逆流電流値は極めて微小である

ため、その検出が難しいことが理由として考えられる。また、本エンジンではグリッド下

流の電子が比較的少ないと思われ、高比推力イオンエンジンのようにスクリーン電圧が高

い場合、次第に逆流電子が不足してきて、逆流電流が飽和傾向に転じてくると考察される。

このような場合、電子逆流のリミット電圧は半経験式による値よりかなり低くなり、この

結果はグリッドの耐久性を考慮すると有利な結果である。 
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6.4 検討考察 

6.4.1 推進性能と運用性に関する評価 

 「μ10HIsp」のイオン加速試験を実施し、当初から想定していた運転条件で安定したイ

オン加速ができることを確認した。大気暴露直後などはグリッド間で軽微な放電が見られ

るが、次第に沈静化されていくので特に問題はない。小惑星探査機「はやぶさ」搭載イオ

ンエンジンにおいても、運用開始当初に放電は頻発しベーキングによる沈静化したことが

報告されている(6)。同様の事象は技術試験衛星「きく６号」でも報告されており、「きく６

号」では運転開始直後はエンジンへの供給電力を低めに抑えて運転し、徐々に定常の動作

点に追い込んでいく事により放電を低減させている(7)。 

DCブロックに関して問題になるような放電はなく、マイクロ波伝送にも支障なく円滑な

プラズマ点火と生成ができている。一方、ガスアイソレータは単体の評価試験では 20kVを

超える耐圧性能を確認できたにも関わらず、実際のイオン加速では毎回ではないが、13kV

以上の電圧でケースと碍子の隙間で放電が生じる事があった。恐らく耐圧性能の余裕があ

まりない状態で使用していると思われ、耐圧性能の改善は重要な課題である。また、エン

ジン起動後数分でイオン源の動作が不安定になるという現象が見られた。これはエンジン

の排熱が不十分であるためと推測され、排熱機構の改良が必要である。 

 イオンの引き出しはスクリーン電流はよく抽出できているが、グリッドオプティクスの

設計が不十分であるため、イオン軌道が Cross-overとなっているためアクセル電流が大きい。

これは推進性能のみならず耐久性の面でも好ましいことではなく、改善が求められる。 

 推進性能はビーム電流が不足しているため、全体的に目標値には到達していないが、グ

リッドの改善により十分にフォローできると思われる。特に推力と比推力はそれぞれ 25mN、

9,000秒を超えており、飛行実績があるイオン源を用いてこのような高い推進性能を達成で

きたことは十分に評価できるであろう。 

 まだ改良の余地は残るが、マイクロ波放電式イオンエンジンの高比推力化に関する基礎

技術は確立されたと言ってよい。 
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6.4.2 イオン抽出特性に関する評価 

 「μ10HIsp」のイオン抽出特性から最適なNP/H領域が 1.3×10-9～1.8×10-9A/V3/2であるこ

とを明らかにした。図 6-12 は本研究で得られたイオン抽出特性をWilbur(3)による直流放電

式イオンエンジンによる実験データ及びNakayama(8)が行った”igx”コードによる数値計算結

果と比較したものである。なお、Wilburらによる実験は推進剤ガスとしてクリプトンを使用

しており、アクセル電圧（-420V）、アクセル孔径（3.5mm）とグリッド間隔(4.5mm)が本研

究とは異なる。そのため、本実験結果とは一概に比較することはできないが、直流放電イ

オンエンジンの最適NP/H領域の幅の広さを示すデータとして載せた。“igx”による数値計

算は、本研究における実験と同一の条件に対してシミュレーションを行ったものである。

この図より、最適なNP/H領域はほぼ一致している。しかし、本研究におけるその幅は他の

データと比較して狭くなっている。その理由として本研究で使用しているイオン源はマイ

クロ波放電によりプラズマを生成しているため、直流放電式イオン源と比較してプラズマ

生成が不均一であり、その密度も薄いことが起因していると思われる(9)。そのため、孔の位

置に応じてNP/Hが異なるので、グリッド全面で最適なNP/Hになっていないものと思われる。

従って、これに対する対策として「μ10HIsp」のビーム電流分布を計測し、これを踏まえて

各孔の直径を変えてNP/Hを最適化する方法が考えられる。 

 現在のグ

能や耐久性

域を高電圧

えられる。

である。最

電圧で表示

 
 

 
図 6-12 イオン抽出特性の比較 
リッド設計では、最適なスクリーン電圧が 5~7kV であることが示され、推進性

を改善するにはこれを 15kV にシフトさせることが必須の課題である。NP/H 領

側にシフトさせる方法として、スクリーンとアクセルの間隔を広げることが考

図 6-13はスクリーンとアクセルの間隔を 8.2mmに広げた場合のイオン抽出特性

適なスクリーン電圧の領域がシフトしたことが分かるように横軸はスクリーン

した。 
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図 6-13 グリッド間隔によるイオン抽出特性の比較 

 ここで示されるようにグリッド間隔を広げることによって、最適なスクリーン電圧が2kV

程度高電圧側にシフトしている。一方でグリッド間隔を広げるとアクセル電流導入率がや

や増大しており、これに伴い最適なスクリーン電圧の領域幅も狭まっている。その理由は

次のように考察される。スクリーン上流のシース面から抽出されるビームレットはスクリ

ーン孔を通過中は隣接するビームレットとの干渉は少ないが、スクリーンとアクセルの間

の空間を通過している時は隣接ビームレットとの干渉により、各ビームレット間で斥力が

生じる。グリッド間隔が大きいとビームレット間の斥力を受ける時間も長くなり、ビーム

断面の形状は星型になることが知られている(8)。そのため、星型の先端部分がアクセル孔の

端に直撃することになる。従って、グリッド間隔を広げることによって最適スクリーン電

圧をシフトされる方法は、推進性能や耐久性の観点からあまり得策ではないと言える。 

 なお、Wilburら(3)はスクリーングリッドを厚くすることにより、最適NP/H領域を変えら

れることを報告しており、スクリーングリッドを厚くする方法についても今後検討すべき

ことであろう。これはグリッドの厚さを変えることにより、加速長を変更する方法であり、

グリッド間隔は変わらないので隣接するビームレットの干渉は受け難くなる。 

 また、本実験ではディセルグリッド上流面の損傷が認められたが、これはスクリーング

リッドとアクセルグリッドのイオン光学設計を改善することにより、大幅に低減されると

期待される。その上でディセルグリッドのスクリーングリッドやアクセルグリッドに対す

る相対的な位置や孔径を最適化することにより、ビーム発散を小さくできることがAstonら

によって報告されている(12)。
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6.4.3 電子逆流特性に関する評価 

 電子逆流特性試験から「μ10HIsp」用加速グリッドの電子逆流特性を明らかにすること

ができ、スクリーン電圧が大きくなると電子逆流のリミット電圧も増大することが示され

た。同様な結果は、他の文献(3), (11)によっても報告されている。スクリーン電圧の増大は下

流電子に対する静電的な吸引力の増大と等価であるので、当然の結果である。本イオンエ

ンジンの加速電圧である 15kVでは、アクセル電圧が-300Vでもエンジンの運用には支障な

い程度の軽微な電子逆流が見られた。本研究ではノミナルのアクセル電圧は-350Vとしてイ

オン加速を行ったが、短時間の運転ならば問題ないが電荷交換イオンによるアクセル孔の

侵食が顕著になる長時間運用を考慮すると、アクセル電圧をさらに引き上げることも検討

の余地がある。しかし、既述のようにアクセル電圧の増大は電荷交換イオンによるスパッ

タ量の増大に繋がる。そこで、他の電子逆流の抑制手段としてはアクセル孔の直径を小さ

くする、アクセルグリッドの厚さを厚くするなどの方法が挙げられる。特にアクセル孔径

を小さくする方法は、イオンビームが適度に収束するNP/H領域が実験によって明確になっ

ているので、積極的に検討すべき方法のひとつと考える。また、Tanakaら(13)やFosterら(14)は、

コイルによって外部から磁場を印加することにより電子の逆流を抑制することを提案して

いるが、スクリーン電圧が高い高比推力イオンエンジンの場合は大きな磁場が必要であり、

磁場がエンジンの作動に影響を及ぼす事が懸念され、さらにコイル用の電源が必要になる

ので、マイクロ波放電式イオンエンジンが持つシンプルな構造というメリットが失われる

恐れがある。 
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第７章 結論・まとめ 
  
本研究の結論、まとめを以下に示す。 
 
（ア） 推進剤ガスによる高比推力化に関する検討 

① 推進剤ガスの変更による高比推力化を検討するためアルゴン、酸素を用いて

マイクロ波放電式中和器を作動し、その電子抽出特性を比較した。その結果、

キセノン以外のガスでは電離特性の違いからプラズマ生成量がキセノンと比

較して少なく、イオンエンジンの推進性能に大幅に低下する事がわかった。 

② 10cm級マイクロ波放電式イオンエンジンの場合は、マイクロ波のカットオフ

やプラズマ生成箇所の局所化などの物理的制約を受けるので、電子衝撃型イ

オンエンジンと比べてプラズマ生成量が少ない。そのため、高比推力化させ

る場合もできるだけプラズマ密度を稼ぐため、キセノンを用いる方が有利で

あるという結論を得た。 

③ マイクロ波放電式中和器の応用利用の一つとして、酸素を作動ガスとして宇

宙プラズマ環境シミュレータへの適用について検討した。その結果、中和器

を用いて電離層プラズマに相当する密度のプラズマ雰囲気を模擬できること

を確認した。又、70時間運用試験によりその耐久性を確認した。 

（イ） 高耐圧 DCブロックの試作と評価 
① 窒化ホウ素の短時間及び長時間の絶縁破壊特性を取得した。その結果、窒化

ホウ素を絶縁部品をとして用いる場合は、印加電界を 10kV/mmにしなければ

ならないことが分かった。特に BNは PTFEなどの有機系高分子材料と比較し

て貫通破壊に弱いが、沿面放電には強いという特長がある。 

② 窒化ホウ素のマイクロ波帯における誘電特性を計測し、マイクロ波の損失係

数が低いことを確認した。また、半波長板やチョークフランジの有効性につ

いて確認した。 

③ 窒化ホウ素を絶縁材とした導波管型高耐圧 DCブロックを試作した。さらに試

作した DCブロックの評価試験を行い、耐電圧 30kV以上、マイクロ波損失約

3%の性能を有していることを確認した。但し、総重量が重いため軽量化が今

後の課題である。 

（ウ） 高耐圧ガスアイソレータの試作と評価 

① ガスアイソレータの段数、内部圧力、シールドメッシュ粗さに対する放電電

圧特性を取得した。その結果から、ガスアイソレータの高耐圧化にはガス粒

子を適度に透過させつつ、電子の加速・走行を妨害させることが重要である

という知見を得た。 
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② 高耐圧ガスアイソレータを試作し、キセノン流量 2.35sccm で放電電圧 27kV

を達成した。但し、目標とする 30kV耐圧は達成されておらず、更なるガスア

イソレータの耐圧性能が求められる。 

（エ） 高比推力イオンエンジンのイオン加速試験 

① 高比推力マイクロ波放電式イオンエンジンを試作し、そのイオン加速試験を

実施した。その結果、加速電圧 15kV でのイオン加速を達成し、推力 26mN、

比推力 9,570秒の推進性能を得た。 

② 高比推力加速グリッドのイオン抽出特性を取得し、最適なNP/H領域について

検討した。その結果、1.5±0.2×10-9A/V3/2付近が最適領域であることを確認し

た。 

③ 高比推力加速グリッドの電子逆流特性を取得し、スクリーン電圧 15kV では

-400~-500V 程度のアクセル電圧が必要であることを確認した。さらにスクリ

ーン電圧が高い場合はエンジン下流の電子が少ないと、逆流電子が不足して

くるため Kaufman による半経験式と一致しなくなり、逆流リミット電圧値が

低く抑えられることが分かった。 

④ 今後の課題はグリッドオプティクスの設計見直し、排熱方式の改善である。 
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