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A three-dimensional Particle-In-Cell plasma code is now being developed to analyze spacecraft-plasma 
interaction qualitatively. The goal of the development of the code is that we can analyze spacecraft charging and 
interaction between spacecraft and ion engine plasma plume by using the code. At present, we developed 
fundamental numerical functions for spacecraft charging analysis and validated the numerical results by 
comparing other numerical results and experimental ones. The application of the code to an analysis of plasma 
probe on-board spacecraft was tried and further analysis is scheduled using these results as the first stage of the 
development of the code. In this paper, we mentioned about these results and the overall development tasks of 
the code. 
 

 
１．目的および背景 

2003年 10月に発生した宇宙機帯電・放電現象に起因する極軌
道衛星ADEOS-IIの全損事故以来 1,2，日本国内でも宇宙機帯電を

定量的に評価出来る解析ツールの必要性が再認識された．宇宙機

帯電・放電現象は，宇宙機保全に大きく関係するという点で，宇

宙機とプラズマとの相互作用を考える上で最も重要な事象である

と言える．従来，日本を含む多国では，衛星設計段階で実際に使

用する帯電解析ツールとして，米国で開発されたNASCAP/GEO，
NASCAP/LEO3,4，POLAR5が静止軌道，低軌道，極軌道それぞれ

の宇宙環境に対して使用されてきた．しかしながら，これらのツ

ールは開発されて２０年以上の年月が経過し，近年大きな発展を

みた計算機技術の見地からは既に過去のもの言わざるを得ない状

態であった． 
一方世界では，次世代の宇宙機帯電解析ツールの開発が既にな

されていた．アメリカは NASCAP の後継ツールである
NASCAP-2k6を2000年に開発し，ヨーロッパではSPIS7と呼ばれ

る帯電解析ソフトウェアの開発が2003年から開始されていた．こ
れらの背景を受けて，日本でも独自の次世代宇宙機帯電解析ツー

ルの開発が開始された．このうち，MUSCAT (Multi-Utility 
Spacecraft Charging Analysis Tool) 8-10は，日本の衛星設計段階で使

用される事を前提に設計され，日本の宇宙機関の協力体制を得て

2004年 11月から開発がスタートし，2007年 3月に完成の運びと
なった．MUSCATの特徴は，独自のGraphical User Interface (GUI) 
による 3次元宇宙機モデリング機能，パラメータ入力機能，計算
制御機能を有し，計算初心者でも非常に扱い易いツールとなって

いる点である．また，解析エンジンにも詳細な物理モデルと高速

計算性という相反する機能を有し，ワークステーション程度の計

算資源で計算を実行可能となるように設計されている．現在

MUSCAT は JAXA内等で使用され，実機の帯電解析にも適用さ
れている． 
同時期にこれとは別に，宇宙環境シミュレータ (GES) グルー

プによって，大規模計算による宇宙機と宇宙環境の相互作用を解

析する試みがなされていた 11．このグループの研究では大規模演

算装置である地球シミュレータを使用し，電子運動論的効果を含

めた粒子的プラズマモデルを用いて，宇宙環境プラズマと宇宙機

の相互作用を可能な限り正確に解析しようとする試みであった．

MUSCAT が完成し，衛星設計段階で実用的な日本の標準ツール
が完成した現在，GESグループの研究目的であった宇宙機と宇宙
機環境プラズマの詳細な解析を継続することは科学的見地から非

常に有意義であると言える．そこで，本グループではこの研究を

基本として，また，MUSCAT 開発で得られた知見を活用する事
で，大規模計算による新たな宇宙機環境シミュレーションコード

を開発する事を目標とする．本コード開発の主眼は次の２点に置

いている．ひとつは，MUSCAT と同様に宇宙機帯電現象の解析
が可能である点，そして，もうひとつは，イオンエンジンに代表

される，宇宙機からの能動的プラズマ放出を解析可能であるとい

う点である．特に後者は，近年の宇宙探査で使用されるイオンエ

ンジンが1kWを超える高出力であり，このようなシステムから放
出されるプラズマと宇宙機が相互作用することを考慮すると，そ

の必要性は明らかである．本グループでは最終的にこれら２つの

解析機能を有する新しいシミュレーションコードの開発を目指し

ている．これらの機能を開発の第一段階，第二段階としてコード

開発を進めている． 
 
２．コードの基本原理 

２－１．コードの基本仕様  

 本コードの基本仕様を以下に述べる．現在これらに基づいてコ

ードの開発を進めている． 
１） イオンと電子を粒子として解く． 
２） 計算体系は 3次元として，矩形格子を採用する． 
３） 電磁場については，静電場のみ解く． 
４） 計算体系内に，3次元宇宙機モデルを導入出来る事． 
５） 衛星軌道上などの，宇宙機環境プラズマを再現出来る事． 
６） 宇宙機帯電を計算出来る事． 
７） イオンエンジンなどの，宇宙機からの能動的プラズマ放出

の影響を計算出来る事． 
 １）について，膨大な計算資源を要する一方，イオンに加えて，

電子の運動も粒子として自己無撞着に解くことで，宇宙機環境プ

ラズマの詳細な解析を行うことが出来る．２），３）について，矩

形格子を採用する事で，フーリエ変換によりポアソン方程式を高

速に解く事が可能となり，その結果，静電場を高速に求める事が

出来る．４）について，宇宙機は矩形格子によってモデル化され
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る．この部分については，MUSCAT 開発で得られた技術をもと
に開発する計画としている．５）は，計算空間内に衛星軌道上に

存在する環境プラズマに加え，宇宙機から放出される光電子，二

次電子についても考慮する．５），６）については，記述の通りで

ある． 
 
２－２．コードの基本原理 
 本コードは，3次元 PIC法 12によって，イオンおよび電子の運

動を解いている．電子については前述した様に，宇宙環境プラズ

マ中の電子に加えて，宇宙機から放出される光電子，二次電子に

ついても同様に解く．イオンおよび電子の運動方程式は， 
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である．ここで，x, v, q, m, E, Bはそれぞれ，粒子位置，速度，電
荷量，質量，電場，磁場を表す．また，添字 jはイオン，電子な
ど，それぞれの個別の粒子種を示している．電磁場については，

コード中では静電場のみ求める．従って，式（１）中の磁場は初

期条件で計算空間に導入される静磁場を表している． 
 空間電位はポアソン方程式， 

!"
0
#2$ = %                 （２） 

を解く事によって求められる．電場は電位の勾配を計算する事で

得られる．ここで，φ,  ρ はそれぞれ，電位，電荷密度を示す．ま
た，宇宙機表面における電位計算はCapacitance Matrix法 13を使用

している． 
 
３．基本機能の検証 
開発中のコードについて，基本機能の検証を行った．現在本コ

ードによって，導体から構成される単純衛星モデルについて，宇

宙機環境中での浮動電位を計算する事が出来る．ここでは，理論

値，実験値，また，他の計算コードによる計算結果との比較によ

ってこの基本機能を検証した． 
計算に使用したプラズマパラメータおよび，計算パラメータを

Table 1に示す． 

はじめに，単純立方体衛星モデルについて，本コードを使用し

て得られた浮動電位の計算結果をFig. 1に示す．ここで，プラズ
マの初期分布はイオンと電子にそれぞれについて，空間分布は一

様とし，速度分布はGaussianで与えている．シース長が物体のス
ケール長と比較して十分小さい場合，浮動電位の理論値は， 

Vf = ! kTe / e( ) ln mi / me( )
1/2         （３） 

と記述できる 14．ここで，Vf, Te, mi, meはそれぞれ，浮動電位，電

子温度，イオン質量，電子質量である．式（３）より，浮動電位

Table 1. Computation Parameters 

!"#$%& [m-3] 3x1012

!"#$'& [eV] 2

()*+,-./ (Xe) 240516

Debye0 [m] 6.0x10-3

12345,6 64x64x64

789:;5,6 10x10x10

<=>?@ [m] 7.0x10-3

A=>?@ [s] 3.0x10-9

 

 
Fig.1 Numerical results of temporal evolution of the floating 
potential of the conductive satellite model and the current 
densities of ambient ions and electrons into the model.  

 
Fig. 2 IV characteristic curves obtained by the MUSCAT 
simulation and the validation experiment of the code.  

 
Fig. 3 IV characteristic curve of this simulation.  
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の理論値はVf =-12.40 (V) と求まり，これはシミュレーション結果
と良い一致を示す．また，Fig. 2に示すように，MUSCATでの計
算結果と，その検証実験結果による電流電圧特性曲線 15から得ら

れる浮動電位の値とも良い一致を示している．Fig. 3 に本コード
によって得られた電流電圧特性曲線を示す．これと，Fig. 2 を比
較すると，本計算結果の方が電流を多く収集していることが見て

取れる．この結果については粒子流入条件の違いに起因すると考

えられている．MUSCAT では外部境界から計算体系内に一定フ
ラックスでプラズマを流入させているが，一方で，本コードでは

便宜上，計算体系内における計算粒子数を固定し，この内１ステ

ップ内に消滅した分だけ外部境界から補充する手法をとっている．

粒子流入の扱いは固定フラックスとする方針である．しかし，Fig. 
3 から，特性曲線の傾向と各電圧に対するおよその収集電流値は
良い一致を示していると言える． 
次に，複数の浮動導体が存在する場合について、浮動電位計算

を行った．計算モデルは，大きさ5cm x 5cm x 1cm である同一形
状の板状の導体３つを，Table 1に示したプラズマ環境中に置いた
場合を仮定し，この条件でそれぞれの浮動電位を計算した．但し，

３つの導体のうち一つについては，面の一つをこの導体浮動電位

に対して，-4Vバイアス電位が保持される様に設定している．Fig. 
4にこれらの導体の浮動電位計算の結果を示す．Fig. 5に示す様
に，導体 3の面のうち，バイアス電位を設定した面の電位と，こ
の物体の浮動電位との電位差は設定バイアス電位に等しい-4Vで
あることが確認できる． 
 
４．プラズマモデルの拡充 

４－１．プラズマモデルの拡充について 

 コードの汎用性向上のために，プラズマモデルの拡充も重要な開

発項目である．基本機能として，背景プラズマであるイオンと電子に

ついて，これらの空間分布および，宇宙機モデルに対する流入電流

を計算可能である．今回，プラズマモデルの拡充として，オーロラ電

子と光電子放出についてモデル化を行い，コードへの統合を行っ

た． 

 

４－２．オーロラ電子モデル 

 オーロラ電子は極軌道のプラズマ環境を模擬するためには必要不

可欠な要素である．オーロラ電子のモデル化は温度と磁力線方向に

ドリフトエネルギーを持つ電子として定義した．オーロラ電子の温度

はそのドリフトエネルギーのおよそ1/10程度で与えている． 

 

４－３．光電子放出モデル 

 光電子放出 (Photoelectron Emission: PEE ) は静止軌道などの希

薄な背景プラズマ環境中で，宇宙機の浮動電位に対して非常に大き

な影響を及ぼす．また，このような環境中では光電子自身が宇宙機

周りにシースを形成する場合があると考えられている．このような理

由で，光電子放出モデルの構築は非常に重要である．ここでは，以

下のような光電子放出モデルを構築した． 

 放出フラックスについては，物性値として実測されている 1AU での

光電子電流密度で定義した．日照面から放出される，光電子の初期

分布は，空間分布については一様とし，速度分布については，単一

Maxwell分布でエネルギーを与え，コサイン分布によって角度分布を

 
Fig. 4 Numerical results of the floating potential of the three 
conductive objects. The one side of the “Body 3” is -4V biased 
to its floating potential. 

 

 
Fig. 5 Numerical results of the floating potential of the three 
conductive objects at 3000 steps. The upper side of the “Body 
3” is -4V biased to its floating potential. 

Table 2 Computation parameters for PEE test. 

!"#$%& [m-3] 3x107

!"#$'& [eV] 2

()*+,-./ (H+) 1836

Debye0 [m] 2.71

1+,+2%&[A/m2
] 1.0x10-5

1+,'&[eV] 1.5

34567,8 64x64x64

9:;<=7,8 10x10x10

>?@AB [m] 0.7

C?@AB [s] 3.0x10-7
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定義している． 

 構築した光電子放出モデルに対する導体物体の浮動電位計算パ

ラメータをTable 2に示す．また，光電子放出時の空間電位計算結果

をFig. 6に，光電子放出機能の有無による導体物体の浮動電位計算

結果の時間履歴をFig. 7にそれぞれ示す．導体物体からはアルミニ

ウム相当の光電子放出を仮定している．これらの計算結果より，この

プラズマ環境中での物体の浮動電位に対しては，光電子の有無が

非常に大きな影響を及ぼしている事が確認出来る． 

 

５．コードの実機解析への応用例 

 開発したコードの基本機能を統合し，実機解析への応用を試みた．

具体的には，極軌道観測衛星の「れいめい」に搭載されているダブ

ルプローブのモデル化を行い16，プラズマ計測の再現を試みた． 

 Fig. 8に「れいめい」の模式図と作成した解析モデルを示す．また，

計算パラメータをTable 3に示す．本計算ではプラズマモデルとして，

背景プラズマに加えてオーロラ電子モデルを追加している．計算結

果として，各プローブ電位と収集電流値をFig. 9 とFig. 10にそれぞ

れ示す．本シミュレーションによって，極軌道環境中での「れいめい」

に搭載された複数のプラズマプローブの収集電流を計算する事が

できた．今後は，実機の観測データとこれらの計算結果との比較検

討作業を行う． 

 

６．コードの応用と今後の開発計画 
 これまで述べた様に，コードの基本機能として複数導体を含む
プラズマ中の導体の浮動電位計算機能が完成した．また，プラズ

マモデルとして，背景プラズマに加えて，オーロラ電子のモデル

化を行った．放出系のモデル化のひとつとして，光電子放出のモ

デル化を行い，コードに統合した． 
 これらの基本機能の実機への応用例として，前節で示した様に，

「れいめい」搭載プラズマプローブの電流収集を再現した．今後

は，観測データとの比較検討作業を行う．また，光電子放出機能

を加えて，磁気圏観測衛星「GEOTAIL」の電界計測プローブを対

 
Fig. 6 Numerical result of spatial distribution of the electric potential 
with PEE function. 

 
Fig. 7 Numerical results of temporal evolution of  the floating 
potential of the satellite model with or without PEE function. 

 

 
Fig. 8 Schematic image of the “REIMEI” spacecraft (top) and the 
numerical model of this simulation (bottom). 

Table 3 Computation parameters for the “REIMEI” probe analysis. 

!"#$%& [m-3] 1.0x109

!"#$'& [eV] 0.1

()*+,-./ (H+) 1836

Debye0 [m] 0.1

)12"+,%& [m-3] 3.9x106

3456789:1;[eV] 7500

)12"+,'& [eV] 750

<=3456>&[km/s] 8

?@ABC,D 128x128x64

EFGHI [m] 0.05  
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象とした計算モデルを構築し，解析を行う予定である． 
 今後の開発計画は，プラズマモデルについては現在のモデルに

加えて，二次電子放出機能の実装を行う予定である．その後，イ

オンエンジンプルーム解析に向けた，イオンビーム放出系のモデ

ル化と実装を計画している．また，これと並行して，宇宙機モデ

ルの作成にあたって，MUSCATで開発されたGUI機能の利用も
視野に入れた，より詳細な宇宙機モデルの作成についても検討し

ている． 
 
５．おわりに 
 本グループでは，GESグループによる宇宙機環境シミュレータ
開発を継続し，大規模計算による宇宙機環境プラズマ解析コード

を開発している．現在までに開発の第一段階として，その主たる

目的の一つである宇宙機帯電計算について，必要機能の開発を行

い，単純形状モデルに対する浮動電位計算の実行と検証作業が終

了した．複数導体に対しても，浮動電位計算が実行可能である事

を確認した．また，プラズマモデルの拡充として，光電子放出機

能の実装を行い，二次電子放出モデルも構築した．これらの基本

機能の実機への応用として，衛星搭載プローブのシミュレーショ

ンを開始した．今後は，開発の第二段階である，イオンエンジン

プルームの解析に向けて，イオンエンジンから放出されるイオン

ビームのモデル化等，コードの開発を進めていく． 
 本稿のシミュレーションは， JAXAスーパーコンピュータシス
テム，NSシステムによって実行した．また著者らは，「れいめい」
プローブ解析に対する，国立極地研究所，岡田雅樹氏の御協力に

対し謝意を表する． 
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Fig. 9 Numerical results of temporal evolution of floating potential 
and bias voltage of the probes on-board REIMEI. 

 
Fig. 10 Numerical results of temporal evolution of current collected 
by the probes on-board REIMEI. 


