
２．１ はじめに
マイクロ波ロケットの最大の利点は，ビームによる外部

からのエネルギー供給により，エネルギー源と機体を分離

できる点である．そのため推進剤が持つ化学エネルギーに

制限されず高い比推力（低燃費）を実現できる．機体周辺

の大気を推進剤として利用すれば，ロケット搭載燃料を理

論上はほぼ０にできる．電磁波を利用した航空宇宙機への

外部エネルギー供給というコンセプトは，ビーミング推進

（Beamed Energy Propulsion）研究として様々な推進方式

が提案されている［１］．レーザーやミリ波など周波数の高

い電磁波による送電方式の魅力はビームの指向性とエネル

ギー密度の高さであり，特にレーザーを使った実験では近

畿大河島らや東工大矢部らによる小型模型飛行機での実証

実験が行われている［２，３］．ビーミング推進以外では，マイ

クロ波の他，近年では磁界共鳴現象を利用したワイヤレス

給電研究も盛んである．最近では携帯電話や自動車など身

近な移動体への応用研究・開発が盛んに進められている

［４］．

本章では，ミリ波を地上基地からロケットまで空間伝送

する技術とその応用技術について述べる．マイクロ波ロ

ケットシステムの構成要素は地上送電施設と受電部である

ロケットに分けられる．地上ビーム送電は，主に発振設備，

ビーム結合施設，蓄電施設，送電アンテナから構成される

システムが提案されている．現状では発振設備としてMW

級ジャイロトロンをクラスタ化し，ビームを結合させて

GW級のエネルギーを得ることが想定されている．打ち上

げ数十秒の間にGW級の電力を供給するため，フライホ

イール等の蓄電施設の使用が想定される．送電アンテナに

はミリ波通信に利用される巨大なパラボラアンテナが検討

されている．受電システムは小紫らの大気放電による衝撃

波を利用した推進方式の他に Parkin らの提唱する推進剤

加熱方式やアンテナと整流器を利用して電気的に推力を得

る方式が提案されている［５‐７］．以下では，ミリ波空間伝送

技術および受電技術についてそれぞれの要素課題と研究動

向を述べる．

２．２ 電磁波ビームを使った長距離無線電力伝送
電磁波は大気中を伝搬する際，酸素分子，水蒸気や他の

大気中成分によって減衰する．特に酸素分子や水蒸気の共

鳴周波数付近ではこの減衰が一段と大きな値となる．図１

に海抜 0 mでのマイクロ波（1～350 GHz）の乾燥空気と水

蒸気による大気減衰を示す［８］．特に 24 GHz，60 GHz，

183 GHz では吸収のピークが見られる．したがって，大気

中のミリ波伝送に最適な周波数は 35 GHz，94 GHz，

140 GHz，220 GHz であり，一般に大気の窓と呼ばれてい

る．水蒸気による減衰を避けるため，マイクロ波ロケット

打ち上げには乾燥し天候の安定した射場が求められる．射

場の高度は，標高が高いほど大気が薄くなるため減衰の点

小特集 ミリ波ビームが飛ばす“マイクロ波ロケット”

２．ミリ波ビームの空間伝送技術と無線電力伝送への応用
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では有利である．一方で，大気を推進剤とする場合では空

気取り込み量が低下するため，機体が十分に加速されれば

ラム圧縮により補完することも可能だが，推力低下を引き

起こす可能性がある．

地上送電アンテナからマイクロ波ロケットまで，ミリ波

は自由空間の基本伝搬モードであるガウシアンビーム

（TEM００モード）で伝送される．ビーム形状として，地上

の送電アンテナと機体上の受電アンテナのサイズが等しい

平行形状と，巨大な送電アンテナを用いて機体上に集光す

る集光形状が考えられる．

平行形状の場合，図２のようにビームスポット径が最少

となるビームウェスト位置を要求される伝送距離の中間と

する．ビームウェスト位置からビームがほとんど平行と見

なせるレイリー長��までビームを伝送させるとすると，全

体の伝送距離はレイリー長の２倍に等しくなる．この時，

必要な送受電アンテナの半径はビームのスポットサイズと

等しいとすると，ビームウェストの ��倍となる．このビー

ム形状では，送電側で，ビーム径の調整やトラッキングが

不要となり，ビームの制御系が簡潔になる．ビーム軸と機

体軸の調整は機体側で行われ，機体はビームに乗っている

かのように進んでいく（ビームライディング）．ただし移

動体におけるビームスポット径は機体形状による空気抵抗

を最小限にしつつ，長い伝送距離を確保するという制約を

持っている．図３に伝送距離に対して要求される受電半径

を示す．100 GHz 帯であっても，高度 30 km程度で 5 m

以上の受電半径が必要となる．そのため，平行形状は多段

ロケットの一段目の様な，要求される伝送距離が短い場合

に適用される［９］．また斜め方向に照射する場合は，大気

による屈折を考慮して光路を決定する必要がある．大気の

屈折率は場所，季節，時刻，周波数によって異なるため，光

路を正確に求めるためには屈折率分布の測定が必要であ

る．

一方，集光形状では，地上側で巨大な伝送アンテナが必

要となるが，機体上の受電径を小さくできるため比較的長

距離の電力伝送が可能となる（図４）．図５に伝送距離と

地上の伝送アンテナ半径（ビームスポットサイズ）の関係

を示す．このビーム形状では，機体の飛行高度ごとに要求

される送電アンテナ径が異なるため，機体高度をフィード

バックしたビーム制御が必要である．このビーム制御の手

法については次章で紹介される．また垂直打ち上げであっ

ても，機体上に集光させるためには大気による屈折の効果

を考慮する必要がある．

大気の上層部には，空気がプラズマ状態になっている電

離層が存在する．電離層とミリ波の相互作用は太陽光発電

衛星（SPS）の分野で，発電した電力を地上に送電する目

的でよく研究がなされている．電離層で反射されるのは周

波数がおよそ 10 MHz 以下の電磁波であり，100 GHz 帯で

あれば反射はほとんど発生しない．しかしビーミング推進

では，SPSで想定されている電力密度 103 W/m2 から

101 W/m2 より桁違いに大きい 107 W/m2 から 108 W/m2

程度の電力密度が想定される．このように電力密度が高い

図１ 海抜 0 mでのマイクロ波の乾燥空気と水蒸気による大気減
衰（圧力 1,013 hPa，温度１５℃，水蒸気圧 7.5 g/m3）．

図２ 地上ビーム設備―ロケット間のビーム形状（平行形状）．

図３ 平行形状での伝送距離と機体側の受電アンテナ半径（ス
ポットサイズ）．
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場合，３波共鳴現象，熱的自己収束現象など非線形相互作

用が発生する．これらの対策として，機体側からターゲッ

ト光を地上に向けて照射し，補償光学を用いて伝送ビーム

の位相補償を行うことなどが考えられる．

大気が絶縁破壊を起こす電力密度は，ミリ波の周波数及

び高度によって異なる．Liu らの提案した空気の絶縁破壊

モデルを用いて標準大気を仮定して計算すると，圧力の低

下により，94 GHz ではおよそ高度 25 km付近で最低値

6×108 W/m２を持つことがわかる［６，１０］．伝送ビームの光

路全体に渡る電力密度は，この値より十分低くなるよう制

限される．

従来，ミリ波以上の周波数帯域は利用者がごく限られる

フロンティアの扱いであったが，近年のミリ波帯の発振・

検出・応用技術の進展に伴い様々な利用可能性が提案され

ている．今後，新しい利用形態への国民的な要望に応じた

周波数割り当ての見直しがあれば，エネルギー伝送用途も

その検討に含まれることが期待される．

次に地上の実験系における無線電力伝送技術について述

べる．核融合の分野では，ビーミング推進で要求される電

力レベルに及ばないものの，炉心プラズマの中心加熱，電

流駆動，プラズマのMHD不安定性の抑制を目的に，

数MWから数十MWのミリ波電力をプラズマに伝送して

いる．国際熱核融合実験炉（ITER）計画では，MW出力の

170 GHz ジャイロトロン２４本と，そのパワーを真空容器ま

で導く伝送系２４ライン，上出力ポート（４機）と水平出力

ポート（１機）に設置するアンテナ（通称，ECランチャー）

から構成される電子サイクロトロン加熱電流駆動（ECH/

CD）システムを用いてプラズマへ 20 MWの電力を入射す

る計画である［１１］．ITER計画では，ランチャーまでの電

力伝送はコルゲート導波管で伝送されるが，ドイツのヘリ

カル型核融合炉Wendelstein 7-X では，140 GHz，10 MW

のミリ波を，ランチャーまでのラインも含め，ミラー系を

用いて準光学的に伝送している［１２］．

マイクロ波ロケットにおける長距離伝送試験は，２００８年

に初めて行われた．図６にその伝送試験の写真を示す．実

験では伝送用のオフセットパラボラミラーを用いて，伝送

ビーム半径を 20.4 mmから 120 mmに拡大し，モデルロ

ケットに向け水平に照射した．モデルロケットは直径

60 mmの円筒型である．伝送されたビームを受電するため

モデルロケットには受電ミラー系が取り付けられている．

受電ミラー系は２枚の放物面鏡の組であり，まず半径

140 mmのミラーで伝送ビームを受け集光し，もう一枚で

平行光にしてモデルロケットに導いている．試験ではミリ

波電力400 kW，パルス幅0.4 msにおいて，伝送ミラーから

機体までの距離が 1 m，3 m，5 mの点でプラズマ放電に成

功し，繰り返し周波数 100 Hz でおよそ 3.0 N の推力を得た

［１３］．

図４ 地上ビーム設備―ロケット間のビーム形状（集光形状）．

図５ 集光形状での伝送距離と地上の伝送アンテナ半径（ビーム
スポットサイズ）．機体受電半径 2.5 m．

図６ ミラー系を用いた長距離伝送試験．
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ミラー系を機体に搭載する手法は，重量の点で不利であ

り，またモデルロケットからの排気がミラー系に衝突する

などの欠点があった．そこで図７に示すようなテーパ管型

集光器が提案された．この集光器は光学的にミリ波の反射

が無いよう設計されており，モデルロケットに直接接続さ

れる．２０１２年に行われた伝送試験では，このテーパ管型集

光器を用い，600 kWのミリ波電力にてプラズマの着火及

び推力生成に成功している［１４］．

２．３ 送電側システム
２．３．１ 地上施設の概要

マイクロ波推進に求められる大電力を達成するには複数

のジャイロトロンをクラスタ化する必要がある．これは

ジャイロトロン１基当たりの出力電力が，出力窓や本体の

熱負荷により理論的最大値でも5MW程度に制限されるこ

とに起因する．複数のビームを長距離伝送するには，ビー

ムの結合技術が不可欠となる．上述した核融合の分野では

主にインコヒーレントビーム結合によって複数のジャイロ

トロンから照射されたミリ波を炉心プラズマに照射してい

る．これは干渉が発生しないことを期待して複数のビーム

を独立に直接照射することであり指向性に乏しいため km

オーダーの電力伝送には適さない．周波数が数GHz程度の

マイクロ波を用いた電力伝送では，フェーズドアレイシス

テムにより各発振器の位相を制御しビームを結合するコ

ヒーレントビーム結合が行われている．この手法ではマス

ターとなる発振器の位相に対してスレーブ発振器の位相を

ロックする技術が重要である．ジャイロトロンでは，内部

の空洞共振器中で電磁波の位相を制御することが難しく，

特殊な光学系を用いてマスターシグナルを共振器に入射す

る必要がある．またジャイロトロンをフェーズロックする

マスターシグナルに要求される信号強度及び安定度，さら

に周辺に発生するサイドローブも問題となる．

米国ではParkinらが，電磁ビームロケットの一種として

ミリ波を用いて地上からエネルギーを伝送し，推進剤を流

したチューブ状の熱交換器で推進剤を加熱する手法を提案

している．Parkin らはミリ波の電力伝送手法としてビーム

結合ジャイロトロンの周波数をわずかに変え，回折格子に

入射し周波数毎の回折角度の違いを利用して一本のビーム

に結合するスペクトルビーム結合を提案している［１４］．ス

ペクトルビーム結合は位相制御が不要となるが，ジャイロ

トロンの周波数安定性が問題となる．また電力密度を抑え

るためマイクロ波推進に求められる電力を達成するには巨

大な伝送路が必要となる．

このように大電力ミリ波ビームの結合には課題が多く今

後の技術革新が必要である．

２．３．２ 送電アンテナの検討

最長で 100 kmを超える長距離のエネルギー送電を実現

する送電アンテナは，必要なビームサイズを十分にカバー

できるスケールが必要となる．前節図３で示される 50 km

以下の伝送に必要な半径 10 m未満スケールのビーム送電

にあたっては，適切なビームプロファイルを構成するため

にスポット径の少なくとも３倍以上のスケールのアンテナ

が必要であり，直径50 m程度のアンテナが想定される．こ

れば，深宇宙探査機用の通信アンテナと同程度であり，構

造・機構については現状の技術で実現できると考えられ

る．

アンテナの形態として，パラボラアンテナのような単一

の放射エレメントからの出力を巨大なビームに広げる反射

鏡方式と，多数の放射エレメントを用いたフェイズドアレ

イアンテナ方式に分類される．反射鏡方式では，長距離伝

送に必須となるコヒーレント性の高いビームプロファイル

を得ることが比較的容易であるが，MWからGW級の高出

力の場合，主反射鏡から集光されるエレメント近傍のパ

ワー密度が極めて高くなるため気中放電の発生が問題とな

る．一方，フェイズドアレイアンテナ方式では，エレメン

ト間の位相制御が重要な技術要件となるが，これが実現で

きる場合にはビーム角度の調整を機械的機構に頼らずに実

現できる．また，エレメントがアンテナ面上に広く分布す

るためパワー密度を低く抑えることが可能となる．

ビーム伝送距離が長いケースや，より小型のターゲット

にビームを集光させるような場合には，エレメントの強

度・位相をともに制御するアクティブフェイズドアレイア

ンテナが有効であると考えられる．エレメントの強度・位

相を制御することでアンテナ面での複素電界を動的に操作

し，集光位置をロケット本体に追跡させることも可能とな

り，空力抵抗が少ない小断面積の機体の適用や，打上地点

から軌道上まで推力を発生させるような打上シナリオな

ど，様々な可能性を広げることができる．アクティブフェ

イズドアレイアンテナを実現するには，位相のみならず，

エレメント間のパワー分配を動的に制御することが求めら

れるため，大電力ミリ波におけるパワー制御技術の確立が

ブレークスルーとなると予想される．

２．４ 受電側システム
２．４．１ アンテナと整流器によるエネルギー変換

アンテナと整流器を利用した無線電力伝送研究は，宇宙

太陽光発電衛星や最近では身近な電波から発電するエネル

ギーハーベスティング分野で進められてきた．後述の放電

や加熱方式に比べて低エネルギー密度であるが，ロケット図７ テーパ型集光器を用いた長距離伝送試験．

Journal of Plasma and Fusion Research Vol.93, No.10 October 2017

４７０



以外の様々な移動体への応用が期待できる．これまでの移

動体への研究例としては，カナダで地上から小型飛行機へ

の送電実験（SHARP）［１５］が報告されており，京都大学な

どが中心となって進められた模型飛行機や飛行船への送電

実験［１６］やMAVへの無線送電研究［１７］などがある．

上述の研究は2.45 GHz帯のマイクロ波を中心とした研究

であり，この分野においてミリ波帯はほとんど注目されて

いない．ミリ波帯無線給電では波長が比して短く，受電回

路を小型できるため，高密度な給電が可能となる．マイク

ロ波に比べて回路損失が大きいこと，加工しづらさなど欠

点はあるが，移動体への給電を考えるとミリ波帯は魅力的

である．

図８に我々が作成したミリ波帯 94 GHz で動作する整流

器と図９にその性能比較を示す．回路全長が 5 mmにも満

たないため半導体微細加工技術を利用して試作した．図左

より導波管からマイクロストリップ上にRF入力し，フィ

ルター，ダイオード，フィルターを介してDC出力される．

104 mWのRF入力に対し整流効率４６％が得られており，既

存のミリ波帯整流回路（図９）と比較しても整流器単体で

はあるが，周波数と効率の観点で遜色のない性能が得られ

ている［１８］．ミリ波帯送電を利用することで超小型航空機

（MAV）やドローンなど駆動時間に制限のある移動体への

給電が可能となる．また近年航空業界では航空機電気化へ

の動きがあり，技術的なネックとしてバッテリーのエネル

ギー密度が化石燃料に比べて極端に低いことがあげられ

る．無線給電を用いれば航続の長距離化や電気飛行機の実

現に貢献できる．

２．４．２ マイクロ波支持デトネーションを介したエネル

ギー変換

電磁波による放電を用いた推力生成手法は，１９７２年に

レーザーの波長帯でKantrowitz によって提案された

［１９］．その後，ミリ波帯の発振器ジャイロトロンの開発に

よって１９８０年代頃から後述の熱交換型を含めたマイクロ波

推進の検討が進んだ（ビーミング推進の分野では，大別と

してレーザー推進とマイクロ波推進に別れ，ミリ波帯を用

いた場合でもマイクロ波推進と呼ばれる）．またミリ波帯

の放電の研究も同様に１９８０年代から行われるようになっ

た．

２０００年代に入り，中川ら，小田らによってミリ波放電を

用いたマイクロ波推進の実験的研究がなされ，100 g 程度

の小型モデルロケットの打ち上げが行われている［２０］．実

験に用いられた小型モデルロケットは方端の閉じた円筒型

で閉管端にプラズマを着火するための集光器が搭載されて

いる．集光器にはパラボラミラーや円錐ミラーが用いら

れ，集光をサポートするためのネジが集光部に取り付けら

れている．マイクロ波は開放端より入射し，集光器の集光

点で絶縁破壊によりプラズマを着火する．着火したプラズ

マは後続のマイクロ波電力を吸収しビーム源に向かって衝

撃波を伴って伝播していく．この衝撃波後面の高圧により

機体は推力を得る．この加熱面（電離波面）と衝撃波が等

速で伝搬する現象は，衝撃波固定系で定常状態を仮定する

と，燃焼におけるデトネーションと同様の方程式系で表す

ことができるため，マイクロ波支持デトネーション

（MSD）と呼ばれる．ただし単位時間ごとにデトネーショ

ンの波面に流入するガス質量に比例した入熱がある燃焼と

異なり，マイクロ波支持デトネーションでは入射電力と電

離波面伝播速度及び吸収率の関係式が無いと入熱量を求め

ることができないため，実験式や，加熱面背後で熱閉塞と

なるチャップマンジュゲ状態を仮定した解析が行われる．

電力密度が低下すると衝撃波速度より電離波面速度が遅く

なり離れて伝搬していく．この状態は入射電力に対し推力

性能は低くなるため，避けなければならない．この状態は

燃焼におけるデフラグレーションとは全く異なり，定常現

象ではなく容易には解析できない．このように入射電力密

度はマイクロ波支持デトネーションを介したエネルギー変

換において非常に重要な要素となる．図７にあるような

テーパ形状のミリ波集光器ではミラー型に対し軽量となる

ものの，推進機内部の電力密度が変化し推力性能に影響を

与える．

ミリ波放電の観点では，マイクロ波ロケット内部の放電

は入射マイクロ波電力密度が電離閾値より極端に低いサブ

クリティカルと呼ばれる状態にある．この状態の放電現象

は加熱によるプラズマ周辺のガス密度の低下に密接に関係

している．このミリ波放電の物理は本小特集の第４章で詳

細に説明される．

推進機外部に排気されたプラズマは推力生成に貢献しな

いので，プラズマの電離波面が推進機の開放端に到達した

時点で，マイクロ波をカットオフする．その後推進機内部

のガス（空気吸い込み式では大気）を換気し，再度マイク

図８ 開発した 94 GHzミリ波帯整流回路．

図９ マイクロ波・ミリ波整流器開発の動向．
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ロ波を照射する．このサイクルを繰り返すことで機体を加

速する．推進機一機当たりのデューティ比は電離波面伝播

速度及び推進機長，そして推進機の換気時間で制限され

る．このためこの制限を超えてマイクロ波のデューティ比

を上げるには多気筒が必要となる．

またこの電離波面の伝搬を用いてパルス駆動型の電磁流

体（Magneto-Hydro Dynamics）発電を行うことが可能で

ある．レーザー誘起の放電デトネーションであるレーザー

支持デトネーションを利用したレーザー支持デトネーショ

ン駆動MHD発電は既に実証され注目を集めている．この

MHD発電はビーム推進の利点であるエネルギー供給源と

消費システムを分離できる点を有し，無線電力伝送を可能

にする．発電プラントにおける加熱器，圧縮機が不要とな

るため軽量な発電システムを構築することができる．東京

大学の松本らは希ガス中に炭酸ガスレーザーを利用してプ

ラズマを生成し，世界で初めて発電技術実証実験に成功し

ており，更なる大電力・高効率化が期待される［２１］．

２．４．３ 熱交換器を介したエネルギー変換

水素の熱交換器を利用したロケット推進手法は，１９５０年

代から１９７０年代にわたって核熱を使ったロケットとして米

国のNuclear Engine for Rocket Vehicle Application

（NERVA）プログラムで研究が行われ，化学推進ロケット

エンジンでは成し得ない８５０秒もの比推力を生み出せるこ

とが実証された．Parkin らの提唱する推進剤加熱方式では

核熱の代わりにミリ波を熱交換器に照射して推進剤を加熱

する．

この推進手法を用いるロケットはマイクロ波熱ロケット

と呼ばれ，機体の側面にフラットな熱交換器を取り付け，

水素を推進剤として加熱する．熱交換器の材料には熱の上

限の他，ミリ波周波数に対する材料の誘電率による制限が

課せられる．現状では熱交換器としてセラミックが用いら

れ，将来的には軽量で性能の良い酸化グラフェンを用いる

ことが検討されている［６］．またレーザーの周波数帯でも，

同様に熱交換器を用いた推進手法が提案されている．近年

では安価で高出力が得られるファイバーレーザーが登場し

てきており，名大森らは 100 kW級ファイバーレーザーを

利用した推進剤加熱型レーザー推進器の開発を進めてい

る．原理としては推進器内部の熱変換用の金属製ポーラス

を外部照射レーザーで加熱し，推進剤の水素を加熱する．

既に数 kW級レーザーでの実験に成功しており，今後の展

開が注目される．

２．５ まとめ
ミリ波ビームの空間伝送及び無線電力伝送について説明

し既存の研究について紹介した．無線電力伝送をロケット

推進に用いるには，これまでにないほど大電力密度のビー

ムを超長距離まで伝送する必要がある．本章で紹介したよ

うに，伝送ビーム形状，伝送電力，伝送施設及び受電・エ

ネルギー変換方法はロケットの要求に合わせ様々な解が存

在する．小型ロケットに特化するのか，大型ロケットを打

ち上げるのか，１段ロケットか多段ロケットか，一日の打

ち上げ頻度，応用性，コスト，周辺の安全性，etc，実現性

を見定めながら，これからの議論が必要である．
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