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使用記号 

 
A 断面積(m2)，電磁波の減衰量(dB)  

a 音速(m/s)，振幅(V)  

CD 抵抗係数  

CDf 表面摩擦抵抗係数  

CDb 底面抵抗係数  

Cf 表面摩擦係数  

Cm 運動量結合係数(N/W)  

D 径(m)，空気抵抗(N)  

DCJ デトネーション波の伝播速度(m/s)  

d アレイ要素径(m)  

E 電界(V/m)  

f パルスビームの繰返し周波数(Hz)  

g 重力加速度(m/s2)  

h 高度(m)  

I 検査面における衝撃関数(N)，電界強度(W/m2)  

Isp 比推力(s)  

k 波数  

L 長さ(m)  

l Lで規格化されたプラズマの進展距離，各計算要素と観測点との距離(m)  

M マッハ数，径方向アンテナ要素数  

m 質量(kg)  

P ビームパワー(W)  

p 圧力(N/m2)  

q CJデトネーションにける加熱源の比エネルギー(J/kg)  

R 等位相面の曲率半径(m)  

Re レイノルズ数  

r 地心距離(m)，半径(m)  

rl ペイロード比  

rs 構造質量比  
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S0 推進機内におけるビームのピーク電力密度(W/m2)  

SS 底面を除いた機体の表面積(m2)  

T 推力(N)  

TI 内部推力(N)  

TE 外部推力(N)  

t 時間(s)  

Uionize プラズマの進展速度(m/s)  

u 吸気流入速度(m/s)，流速(m/s)  

v0 機速(m/s)  

x, z 変位(m)  

z0 ビームウェスト位置までの理論的な距離  

zR レイリー距離(m)  

zT 伝送距離(m)  

 慣性飛行経路角(rad)  

 慣性飛行方位角(rad)，大気ガス減衰係数(dB/m)，比熱比  

V 速度増分(m/s)  

 位相因子(rad)  

 伝送効率  

att 減衰係数  

ML メインローブ伝送効率  

geo 幾何係数  

 緯度(rad)  

t テーパ角（rad）  

 波長(m)  

 動粘性係数(m2/s)  

 密度(kg/m3)  

 1 デトネーション波の伝播所要時間(s)  

cycle サイクル時間(s)  

plateau プラトー圧継続時間(s)  

pulse ビームのパルス幅(s)  

thrust 推力デューティー比  

 経度(rad)  

 位相(rad)  

 ビーム半径(m)  

 ビームウェスト半径(m)  

   

   

添字  

1 推進機のサイクル初期状態  

2 デトネーション波後面の状態  

3 推力壁近傍の状態  

4 膨張波背後における状態  
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a 周囲  

avg 平均  

CJ Chapman-Jouguet状態  

e 出口  

i 入口  

max 最大  

opt 最適  

p1 点1の状態  

p4 点4の状態  

p10 点10の状態  

r 受電テーパ管  

th 推力壁  

 

 

  



10 

 

 

 

  



11 

 

 

 

第１章 

序論 

 
１．１   研究背景 

１．１．１   打上げロケットの現状と課題 

火薬をつめて飛ばすという原始的な形態から数えればロケットの歴史は長い．しかし現在にみられるようなロケットの歴史は

その黎明を含めてもここ100年ほどである．1903年にツィオルコフスキー（K. E. Tsiolkovsky, 1857-1935）がロケット推進の理

論を発表すると，1926年にはゴダード（R. H. Goddard, 1882-1945）が世界初となる液体ロケットの飛行に成功，1942年にフォ

ン・ブラウン（Werner von Braun, 1912-1977）がV-2ロケットを開発し，ロケットの近代化を決定的なものにした．第二次大戦

後，米ソは戦利品として獲得した V-2 ロケットの技術をもとに宇宙空間にペイロードを輸送する「打上げロケット」を開発，

1957年に旧ソ連が世界で初めて人工衛星を軌道に投入した． 

 

 

 

 

図1-1   打上げコストの推移 
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 東西冷戦の時代，宇宙開発は国家間の競争であり，惜しみない資本投下が国家主導でおこなわれ，打上げロケットは大規模

なミッションを達成するための打上げ能力をもって評価された．しかし時代がくだり，とくに冷戦が終結すると宇宙開発にも

経済性が求められるようになり，打上げコストや打上げ成功率といった要素が評価の比重を占めるようになった．世界規模の

商業化，民生品の技術革新や小型軽量化，それらに伴なう価格破壊などの要因が重なり，21世紀初頭から今現在，宇宙は国家

のフィールドから民間のフィールドへ，夢の舞台からビジネスの舞台へと急速な転換を遂げようとしている． 

 宇宙への大量輸送の需要は確実に高まっている．しかしながら今のところ，現用の打上げロケットはそれに応えうる輸送手

段であるとはいえない．60 年を経た今でも宇宙輸送の手段は依然として，1957 年にスプートニクを宇宙に運んだのと同じ方

法である．図1-1を見ると，化学ロケットの打上げコストは若干の低下をみせてはいるが，この需要弾性の極端に小さい世界

において新たな需要やミッションを促すほどのインパクトを生むには，一桁や二桁といったコストダウンが必要だといわれて

いる．コストのほかにも，大量の推進剤を搭載するために爆発時の危険性が高い，準備が大掛かりであるために打上げ頻度が

低い，システムの多くを使い捨てるために環境負荷が大きい，といった問題点や課題がある．今後の持続的な宇宙利用や将来

的な宇宙開発を考えても，環境負荷が小さく，高頻度の打上げに耐え，かつ低コストの宇宙輸送手段が望まれる． 

 

１．１．２   ビーム推進という可能性 

化学ロケットの打上げコストは宇宙開発が始まって以来ほとんど下がっていない，あるいは下がってはいても有効とはいえな

い．この打上げコストの高止まりはこれからの宇宙開発にとって最もクリティカルな問題のひとつであり，また化学ロケット

のある種の限界を表している． 

 化学推進における推進エネルギーは推進剤の化学結合エネルギーに由来するが，当然そこには物性的な限界がある．構造質

量比 rsのロケットがある速度増分Vを得るとき，ペイロード比 rlはロケットの比推力 Ispで決まる．これはかの有名なツィオ

ルコフスキーのロケット方程式の示すところである． 

 

 
𝑟l =

exp (−
∆𝑉

𝑔𝐼sp
) − 𝑟s

1 − 𝑟s
 

1-1 

 

比推力は化学結合に固有のエネルギー密度に規定される．たとえば単位質量あたりの反応熱のもっとも大きい組合わせは酸素

と水素であり，このとき真空比推力は450秒程度となる．軌道投入に必要な速度増分の下限はおおよそ決まっており，ロケッ

ト全体に占める推進剤質量の割合は80 %を超える．最低限の強度をもたせるためでも15 %ほどの構造質量比が要求され，残

るペイロード比は5 %にも満たない．そしてほとんどの場合ロケットは一度しか使われない．こうしたことは現用の化学ロケ

ットの“原理的な限界”にほかならない． 

 もっとも運用方法の見直しや民生品の活用などにより，緩やかなコストダウンは見込めるかもしれない．しかしもしこの現

状を根本的なところから打開したいのであれば，より比推力の高い推進機関を求めるほかない．高比推力にすることでペイロ

ード比が上昇する，あるいは構造質量比を確保できるようになれば再利用も可能になる．こうしたことが期待できる推進方式

のひとつとして，ビーム推進（Beamed Energy Propulsion: BEP）が検討されている．ビーム推進とは，電磁ビームを用いて外部

から推進エネルギーを供給する推進方法である（図1-2）．推進エネルギーを外部から調達できるため比推力に理論的な上限が

なく，高いペイロード比が期待できる．それに加え，地上に建設されたビーム発振装置は繰りかえし利用することができ，打

上げコストの大幅な削減につながる． 

 

 

１．１．３   代表的なビーム推進 

ビーム推進に利用される電磁ビームはレーザーとミリ波に大別される．1972 年に Kantrowitz1)はレーザーを用いたビーム推進

の概念を提案したが，その後のジャイロトロンの技術的進歩により大出力のミリ波発振が可能になると 2)，ミリ波によるビー
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ム推進の研究も行なわれるようになった．現在，単位パワーあたりの生成コストはミリ波のほうが圧倒的に安価なため（レー

ザーの4 %以下）3)，ミリ波を用いたビーム推進が意欲的に研究されている． 

 

ミリ波爆轟ロケット 

本研究のおもな対象とするロケット．ミリ波を用いるが，歴史的経緯により「マイクロ波ロケット」と呼ばれ

ている．東京大学で提案され，2003 年には世界で初めて原理が実証された 4,5)．地上から照射されたミリ波を

ロケット側で集光，周囲大気の絶縁破壊を起こしてプラズマを発生させ，それにより駆動される衝撃波の圧力

で推進力を得る．周囲大気を推進剤として利用するため，ロケットには燃料やタンク，そしてターボポンプと

いった複雑な機械装置を搭載する必要がなく，構造を極めて簡素にすることができる． 

 

レーザー爆轟ロケット 

「ライトクラフト」の名で有名なビーム推進．2000 年に Myrabo6,7)がおこなった実験で記録した高度 72 m と

いう数字はいまだに破られていない．レーザーを用いるという点を除けば，作動プロセスや機体の構成などは

マイクロ波ロケットに類似している．大気中の推進であれば比推力は無限大に等しく，ツィオルコフスキーの

方程式の制約を受けない． 

 

ミリ波熱交換ロケット 

英語表記はMicrowave Thermal Rocket であるが，ミリ波を用いたビーム推進である．2003年にParkin ら 8,9)が

提唱した．熱交換器を用いるという点で熱核ロケットに類似するが，核分裂による崩壊熱ではなく外部からの

ミリ波照射により推進剤にエンタルピーを供給する．水素などの単一推進剤を使用し，真空比推力は800-1000

秒程度に達すると期待されている． 

 

 

図1-2   ビーム推進 
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レーザー熱交換ロケット 

レーザーを用いた熱交換ロケット．1991年にKare10,11)が提唱し，研究を行なっている．ミリ波熱交換ロケット

と同様，熱交換器にビームを照射して単一推進剤にエンタルピーを供給，ターボポンプで昇圧してノズルによ

り加速する． 

 

１．１．４   マイクロ波ロケット 12) 

打上げシステムの概要を図1-3に示す．システムは機体と地上設備とからなり，地上設備はミリ波ビームを発振，機体に照射

する役割をもつ．地上設備は，打上げ時に必要となる電力を確保する蓄電システム，ミリ波出力を生成する発振システム，ア

ンテナまで出力を伝送する伝送システム，アンテナ面において所望のビームプロファイルを得る制御システム，ビームを機体

に照射するアンテナシステムからなる．機体は，照射されたミリ波ビームを回収する受電機構，ビームの電磁エネルギーを推

進エネルギーに変換する推進機構，大気中の空気を取りこむ吸気機構からなる． 

ビームは推進機構の内部で集光され，空気の絶縁破壊を誘起してプラズマを生成する．プラズマはビームのエネルギーを吸

収しながら進展し，前方の空気を加熱・圧縮，衝撃波が伝播することで圧力が上昇し，推力が発生する．その作動プロセスの

類似性から，しばしばパルスデトネーションエンジン（Pulsed Detonation Engine: PDE）として説明される．つまりマイクロ波

ロケットは従来的な意味合いのロケット推進ではなく，とくに大気中においては空気吸込み式のジェット推進といえる． 

マイクロ波ロケットの最大の特徴は，推進剤と推進エネルギーの両方を外部から調達できることである．化学ロケットは燃

料と酸化剤をともに搭載しなければならず，推進剤を加速するために推進剤が必要になるというジレンマを抱えている．スペ

ースプレーンは推進中に大気を酸化剤として調達することで燃費向上を図ったものであり，ミリ波／レーザー熱交換ロケット

は推進エネルギーを外部から調達することで燃費向上を図ったものである．そのような観点からすると，マイクロ波ロケット

 

 

 

 

図1-3   マイクロ波ロケット打上げシステム 
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は（大気中推進であれば）理論上燃費ゼロという，究極の推進方式であるといえる． 

マイクロ波ロケットの研究は，大出力ミリ波発振器であるジャイロトロンの発展により可能となった．そのような大出力の

ジャイロトロンは，おもに核融合炉におけるプラズマの加熱用として開発が進められ，現在，国際協働のもとフランスで建設

が進められている国際熱核融合実験炉 ITER13)では，1 MW 出力のジャイロトロン 24 基を束ね，20 MW の出力を達成する計

画である．また ITERの後継である核融合原型炉DEMO14)では，ジャイロトロンを束ねて100 MW程度のミリ波出力を達成す

る予定である．ジャイロトロンを用いた大規模ミリ波発振設備という点で，マイクロ波ロケットの地上設備は核融合装置と類

似する． 

 

１．１．５   高効率ミリ波伝送の必要性 

マイクロ波ロケットを用いた打上げシナリオはこれまでにもいくつか提案され 15,16)，その推進性能の高さが示されてきた．そ

のひとつに，マイクロ波ロケットとミリ波熱交換ロケットを組みあわせた二段式宇宙輸送システム（Two-Stage-to-Orbit: TSTO）

がある（図1-4）．全備質量は60 kg程度，ペイロード質量が8 kgという小規模のもので，マイクロ波ロケットを用いたものと

してはもっとも規模の小さい，それゆえに実現性の高い打上げシステムだと考えられる．しかしながら，ロケットのスケール

が小さいためにビームの伝送効率の確保が課題となる．伝送効率が確保できなければ，機体に比べて地上設備が“割に合わな

い”ほど巨大化し，あまり魅力的な提案とはならなくなるであろう． 

 その解決策として，多数のアンテナエレメントを配列し，それぞれの励振電界の位相と振幅とを制御することで所望のビー

ムプロファイルを得ることのできるアクティブフェーズドアレイ技術が考えられる．飛行高度に合わせて送電アンテナの焦点

距離を変化させることで，機体側の受電アンテナを小さくしつつ，広い高度領域にわたり高い伝送効率が確保できると期待さ

れる．このようなビームの動的制御をビーム推進に適用する具体的な検討はこれまでになされておらず，本研究の主として取

りくむ課題である． 

 

 

  

 

 

 

 

 

図1-4   マイクロ波ロケットによる二段式宇宙輸送システム 
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１．２   研究目的 

本研究では，提案された打上げシナリオを可能とする地上設備のシステム構築を検討し，アクティブフェーズドアレイを採用

する場合としない場合とを比較することで，アクティブフェーズドアレイがシステムに及ぼす影響を評価することが目的であ

る．地上設備のシステム構築にあたっては，TSTOの軌道解析と組みあわせ，ITERなどの先進的な核融合装置を参考とする． 

 

アクティブフェーズドアレイによるミリ波ビーム径制御の検討 

- 伝送効率の計算 

- 広い高度領域への対応の検討 

- 最適なアレイ構成の検討 

 

打上げシステムに与えるメリットの評価 

- 地上設備の比較 

 

 

１．３   本論文の構成 

第１章では本研究の背景と目的について述べた．第２章では過去の研究に基づき，軌道解析にあたり必要となる機体の設計パ

ラメータについてその導出根拠を述べる．第３章では軌道解析の数値計算手法について述べ，本研究で対象とする打上げシナ

リオの解析結果を紹介する．第４章では軌道解析をもとに，アクティブフェーズドアレイを採用する場合としない場合とで地

上設備のシステム構築を検討し，比較を行なうことでそのシステムメリットを評価する．第５章では本研究の結論を述べる． 
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第２章 

要素設計 

 
２．１   推力モデル 

マイクロ波ロケットの推力生成過程はパルスデトネーションエンジン（Pulsed Detonation Engine: PDE）として説明される．実

際の現象は“ミリ波放電に起因する衝撃波”であり，正確にはデトネーションとはいえないが，ある程度の類似性を認めること

はできる．とくに通常のものと区別する場合には，マイクロ波支持デトネーション（Microwave Supported Detonation: MSD）と

呼ばれる 17)． 

 図 2-1 に空気吸込み式 PDE サイクルを示す．マイクロ波ロケットの場合，点火プラグによる着火ではなくミリ波集光によ

る絶縁破壊がサイクルの開始点であり，燃焼の伝播ではなくプラズマの伝播が波面を形成する．このプラズマに支持された衝

撃波が開口端方向に伝播することで推進機内の圧力が上昇（１），開口端で発生した膨張波が閉口端に到達するまでのあいだ

高圧が維持される（２）．膨張波は閉口端で反射して開口端方向へ伝播，全領域にわたり圧力が低下する（３）．外部から新鮮

な空気を取りこみ（４），次のサイクルに移行する． 

 

 

 

 

図2-1   空気吸込み式PDEサイクル 
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 図2-2にマイクロ波ロケットの便宜的な模式図を示す．インテークに始まる吸気機構があり，推進機構，受電機構という構

成である．一般的に推力Tは内部推力TIと外部推力TEで構成され，内部推力は検査面における衝撃関数の差から求まる．検

査面は任意の位置にとれるが、インテーク入口と推力壁にとると，推力壁においては流速がゼロなので，衝撃関数は圧力項の

みとなる．またインテーク入口における圧力は周囲圧paに等しい． 

 

 

𝑇 = 𝑇I + 𝑇E 

= 𝐼e − 𝐼i + 𝑝a(𝐴max − 𝐴e) − 𝑝a(𝐴max − 𝐴i) 

= 𝑝e𝐴e − (𝑝a𝐴i + 𝑚̇𝑣0) + 𝑝a(𝐴i − 𝐴e) 

= (𝑝th − 𝑝a)𝐴th − 𝑚̇𝑣0 2-1 

 

推力壁における圧力pthは刻一刻と変動し，サイクル時間cycleにおける平均推力は 

 

 𝑇̅ =
1

𝜏cycle
∫ (𝑝th − 𝑝a)𝐴th𝑑𝑡 −

𝜏cycle

0

𝑚̇𝑣0 2-2 

 

と表現できる．実際に波の伝播を解き，推力壁における圧力の時間履歴を計算すれば，式2-2から推力を見積もることができ

る．サイクル計算手法は通常のPDEサイクルを参考としており，実験結果と比較的よい一致をみせている 18)． 

 

 

２．２   推力特性 

Nakagawa や Oda らによる初期の測定実験 19,20)により，この MSD をもっとも効率よく推力に変換できる設計領域が割りださ

れている．ビーム推進の性能を評価するうえで重要となる指標に運動量結合係数 Cmというものがあり，電力 P のビームを

秒間投入したときに発生する力積 I，つまり，投入電力あたりの発生推力をあらわす． 

 

 𝐶m =
𝐼

𝑃𝜏
 2-3 

 

 

図2-2   マイクロ波ロケットの模式図 
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実験の初期段階においては，現在とは異なり，推進機モデルとして扁平的な形状を採用していた．しかしそういった形状のモ

デルでCmを測定してみると，その値はパルス幅を伸ばすほど小さくなってしまうという結果が得られた．いっぽうでパルス

幅を固定し，推進機の長さを伸ばしていくと，Cm はある一定の値まで大きくなった．つまりプラズマ波面が推進機内を伝播

するあいだに限って，ビームのエネルギーはロケットの運動量に結びつくということである．これを表現したグラフが図 2-3

である．横軸はプラズマの進展距離を推進機長Lで規格化したもので，その値 lが0.7-0.9あたりのときCmは最大となる． 

 

 𝑙 =
𝑈𝜏

𝐿
 2-4 

 

プラズマの進展速度U はビームの周波数とピーク電力密度 S0に依存しており，効率よく推力に変換できる領域の存在するこ

とが明らかになっている．Shimada21)によれば，ビーム周波数が170 GHzの場合，S0 ≥ 121 kW/cm2で流れはChapman-Jouguet

状態とみなせるようになり，S0 = 196 kW/cm2でC-Jデトネーション（波面下流が熱閉塞を起こした超音速レイリー流れ）とな

るが，このCJ領域で高いCmの得られることが観測されており，CFDによる計算結果とも傾向的な一致をみせている． 

 ところでこのMSDのエネルギー変換過程は，PDEモデルにおける通常のC-Jデトネーションとは異なることが示唆されて

いる．推力をより正しく見積もるためには，プラズマの進展速度や空気の加熱率を正確に求める必要があるのだが，ビーム周

波数への依存性など，まだよくわかっていない部分が多い．解明の待たれる研究課題のひとつである． 

 

２．２．１   繰返しパルスにおける作動 

実際にロケットとして持続的に推進させるためには，パルスビームを繰りかえし打ちこむ必要がある．その際にも，各サイク

ルの推力レベルを維持するような安定した作動を実現しなければならない．いままでの実験により，推進機の換気が不充分に

なると，発生力積の低下することがわかっている 22)．吸気性能をあらわす指標に部分充填率（Partial Filling Rate: PFR）という

ものがあり，推進機体積に対する吸気体積の割合をあらわす．とくに推進機上流から吸気する場合は以下のように書ける． 

 

 PFR =
𝑢

𝐿𝑓
 2-5 

 

図2-3  プラズマの進展距離と運動量結合係数の関係 20) 
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これは推進機長 L に対して，サイクル時間 1/f のあいだにバルク速度 u で流入する空気が到達する割合を表している．図 2-4

は，PFR = 1のときの単パルスによる力積 I0と比較して，PFRを変えたときに次のサイクルの力積 Iがどの程度変化するかを

示したものである．PFRに比例して力積は回復していき，完全に換気できたとき（PFR ≥ 1），力積も完全に回復することが

わかる．このように，繰返しパルスにおける作動では吸気性能が推進性能に大きく影響するので，吸気機構はマイクロ波ロケ

ットにとり非常に重要なコンポーネントである． 

 

２．２．２   低雰囲気圧における作動 

プラズマの構造は雰囲気圧に依存しており，雰囲気圧が低下するとプラズマの進展速度は速まる．プラズマの進展速度 U が

大きくなると式2-4の lが変化し，最適領域から外れると運動量結合係数Cmは低下するが，パルス幅𝜏や推進機長Lを調整し

て l を固定すると Cmはほとんど一定の値に留まる．つまり雰囲気圧が低下しても，条件を整えれば推力は維持される．しか

し雰囲気圧が0.1 atmを割ると，プラズマの構造が完全に崩れ，推力は観測されなくなる 23)． 

 実際のフライトでは，ラムジェットエンジンがそうするように，インテークに流入する空気をラム圧縮して推進機に送りこ

むことで，高高度でも推力レベルをある程度までは維持できると考えられる．またテレメトリからサイクル時間が割りだせれ

ば，地上設備に反映させ，パルス幅を最適に制御することも可能である．当然，周囲大気が推進剤として利用できない領域を

推進するには，搭載した推進剤を利用するロケットモードに切りかえるか，真空中も推進できるロケットと多段化する必要が

ある． 

 

 

 

 

 

 

 

図2-4  部分充填率と発生力積の関係 22) 
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２．３   推進機構 

推進機構はMSDを伝播させるための単純な衝撃波管で，推進機と呼ばれている．上流の閉口端はミリ波を集光するミラーで

あると同時に，推進機内の圧力を受けもつ推力壁である． 

 

２．３．１   設計パラメータ 

推進機の設計パラメータは推進機長Lthと断面積Athである．プラズマの進展度合 lと，ビームのピーク電力密度S0の最適値を

それぞれ lopt，Soptとすると，前節で述べた推力特性から，推進機の設計パラメータは以下のように表すことができる． 

 

 𝐿th =
𝑈ionize𝜏pulse

𝑙opt
 2-6 

 

 𝐴th =
𝑃

𝑆avg
 2-7 

 

プラズマの進展速度を理論的に求める方法はなく，今のところは実験式に頼らざるをえない．周波数が 170 GHzの場合，大気

圧下における電離波面の進展速度Uionize [m/s]はピーク電力密度S0 [kW/cm2]と次の関係にある． 

 

 𝑈ionize = 4.19𝑆0 − 14.9 2-8 

 

推進機内の平均電力密度Saveは，受電直前のビーム形状と，後述する受電機構の設計とに依存するが，受電直前のビーム形状

をガウシアンとするとピーク電力密度は平均の2倍となる．また受電機構によりビーム形状が変化し，ピーク電力密度が倍

されれば，ピークは平均の2倍となる． 

 

 𝑆avg =
𝑆opt

2𝛼
 2-9 

 

 表2-1   最適領域  

 lopt 0.7 - 0.9  

 Sopt 121 – 196 kW/cm2  (170 GHz)  

    

 

２．３．２   推進機長について 

前項より，推進機長はパルス幅pulseにより決定されることがわかるが，サイクル時間はパルス幅に比例するため，推進機長と

推力性能（デューティー比）は無関係である．あるいは短いほうが推重比は向上し，熱損失による圧力低減が小さく，異常放

電のリスクは低くなるだろう．ジャイロトロンも，例えば ITERで使用されているものを参照すると 24)，繰返し周波数は仕様

で5 kHz，パルス幅も数μ秒まで狭めることができるので，推進機長の制約になることはない． 

 しかしながら，推進機長を短くしていくと繰返し周波数が高くなり，それにより換気が不充分になれば荷電粒子が推進機内

に残留し，推進機径路の途中で異常放電を惹き起こす火種となりうる．一方，推進機長を長くしても径路の途中で荷電粒子の

残留するリスクは高まる．後述するリードバルブを用いた吸気機構では，推進機長を伸ばすほど吸気性能は向上するとされて

いるが，比例して径路の途中に増加する凹凸により異常放電が発生しやすくなる．このように，推進機長の一般化は困難であ

り，吸気機構とあわせて検討する必要がある． 
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２．４   吸気機構 

吸気機構はマイクロ波ロケットの推進性能を最も左右する要素のひとつである．図2-2でも示したように，空気を取りこむイ

ンテーク（超音速ディフューザ），非定常作動を安定化させるプレナム，推進機に空気を送りこむバルブシステムから構成さ

れる．開発の要はバルブシステムであり，現在，リードバルブを用いた吸気システムが検討されている． 

 

２．４．１   強制吸排気システム 

吸気性能が推力性能に与える影響を初めて測定したときに採用した方式は，図2-5上に示すような推進機上流からの強制吸排

気システムだった 25)．推進機の閉口端と高圧タンクをチューブで接続し，バルブで流速を制御しながら空気を流しこむという

単純な形式である．式2-5で説明したとおり，流速uを大きくして部分充填率PFRを1に近づけるほど推力性能は回復する． 

 

２．４．２   リードバルブ吸気システム 

上流から流しこむ強制吸排気システムでは換気に時間がかかるといった問題意識から，その後，推進機の側面にリードバルブ

を装着する方式が提案された（図 2-5 下）．リードバルブなら電気的な制御がいらず，周囲に対して負圧になれば自動的に吸

気がおこなわれるという利点がある 26)．ところが実験をおこなうと，期待していた吸気性能は得られなかった．PFRは0.1-0.2

程度，加えて推進機の途中では異常放電が発生した．リードバルブを取りつけることで生じる推進機内の凹凸に電力が集中し

て放電すると，ビームが遮られて推力は著しく低下する 27)．この現象はパルス周波数をあげると顕著となり，持続的な推力を

生成することができない． 

 現在ではこの吸気性能を向上すべく，CFDによる解析が意欲的におこなわれている．最新の研究では，ある程度の機速とプ

レナム体積が確保できれば，現在の設計でもPFRは0.6程度にまで達すると推算されている．しかし到達までの吸気時間が長

く，サイクル平均の推力はむしろ低下する．サイクル時間に占める力積生成時間の割合を推力デューティー比thrust と定義す

ると，thrustとPFRとのあいだには吸気機構に特有の応答関係が存在するが，現在の設計の場合，thrust = 0.45（PFR = 0.4）の

ときに平均推力は最大となる．しかし実際に軌道解析をおこなうと，これは充分な吸気性能とはいえない（3.3.2で詳述）．実

用レベルに引きあげるには，より応答性の高い吸気機構の考案が求められる． 

 

 

 

 

 

 

 

 

図2-5   強制吸排気システム（上）とリードバルブ吸気システム（下） 
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２．５   受電機構 

推進機に直接ビームを投入するには推進機は小さすぎる．ビームの長距離伝送を実現させるには，ある程度の広がりをもつビ

ームを回収して推進機に送りこむ受電機構が必要となる．現在検討されているのは，テーパ型の管でビームを推進機に誘導す

る方式である． 

２．５．１   受電テーパ管 

ビームは複数回反射して推進機に入射する．したがって，自由空間と推進機内とでビームの電力密度分布は変化する．またテ

ーパ管の形状が円錐か多角錐かによっても推進機内に作りだされる電力密度分布は異なる 28,29)．ビームが推進機に入射せずに

反射して地上に戻るという事態を避けながら，推進機内において最適な電力密度分布となるように設計する． 

 

２．５．２   円錐型受電テーパ管の設計 

受電テーパ管の基本形状を図2-6に示す．ビームの波長に比べて機構が充分に大きいので，ビームの反射径路は幾何光学的に

計算することができる．N回までの反射を許容する受電テーパ管の長さLrと入口径Dinの比，および出口径Dout（＝推進機径）

と入口径Dinの比は以下のように書ける． 

 

 
𝐿r

𝐷in
= ∑

1

tan 𝜃𝑁 + tan 𝜃t
∏ [1 −

2 tan 𝜃t

tan 𝜃𝑛 + tan 𝜃t
]

𝑁−1

𝑛=1𝑁

 2-10 

 

 
𝐷out

𝐷in
=

1

tan 𝜃𝑁 + tan 𝜃t
∏ [1 −

2 tan 𝜃t

tan 𝜃𝑛 + tan 𝜃t
]

𝑁−1

𝑛=1

 2-11 

 

 𝜃𝑁 = 2𝑁𝜃t 2-12 

 

tは受電テーパ管のテーパ角である．N 回目の反射角N > /2 となる領域のビームは推進機に入射できない．図 2-7 に示す結

果をみると，受電径の拡大にも限界があることがわかる． 

 

 

 

 

図2-6   受電テーパ管の基本形状 
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図2-7   受電テーパ管の長さと入口径の関係 
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第３章 

打上げ軌道解析 

 
３．１   軌道解析の数値計算法 

以下，本研究で採用している軌道解析手法をまとめる．支配方程式は以下のとおり，3次元空間における3自由度の運動方程

式とし（図 3-1），4 次のRunge-Kutta 法で時間積分を行なう．地球は回転球体とし，重力は逆二乗則に従うものとする．大気

モデルはUS Standard Atmosphere 197630)を用いる（図3-2）．機体に作用する外力は推力，重力，空気抵抗とし，揚力は無視す

る．推力線と機体軸は一致するものとし，推力偏向角は考慮しない．風は機速に比べて充分に小さいものとし，飛行径路に与

える影響は無視する．ビームの発散はガウシアンビームに従い，大気による減衰はLine-by-Line法 31)で計算する． 

 

 
𝑑2𝑟

𝑑𝑡2 = 𝑟 (
𝑑𝜗

𝑑𝑡
)

2

+ 𝑟 cos2 𝜗 (
𝑑𝜑

𝑑𝑡
)

2

−
𝜇

𝑟2 +
(𝑇 − 𝐷) sin 𝛽

𝑚
 3-1 

 

 
𝑑2𝜗

𝑑𝑡2
= − sin 𝜗 cos 𝜗 (

𝑑𝜑

𝑑𝑡
)

2

−
2

𝑟

𝑑𝑟

𝑑𝑡

𝑑𝜗

𝑑𝑡
+

(𝑇 − 𝐷) cos 𝛽 cos 𝛾

𝑚𝑟
 3-2 

 

 

 

 

図3-1   空間極座標 
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𝑑2𝜑

𝑑𝑡2 = 2 tan 𝜗
𝑑𝜗

𝑑𝑡

𝑑𝜑

𝑑𝑡
−

2

𝑟

𝑑𝑟

𝑑𝑡

𝑑𝜑

𝑑𝑡
+

(𝑇 − 𝐷) cos 𝛽 sin 𝛾

𝑚𝑟 cos 𝜗
 3-3 

 

ここで，rは地心距離，は緯度，は経度，は慣性飛行経路角，は慣性飛行方位角，mは機体質量を表し，Tは推力，Dは

空気抵抗である．マイクロ波ロケットの質量は，前章で述べた要素設計に従い各寸法を決定したあと，材料をアルミニウム，

肉厚を半径の 1/1000 として算出したものに，30 %のマージンを加えたものとする．推力は次節のサイクル計算手法により求

める． 

 

３．１．１   空気抵抗 

前面面積Aの機体が機速 v0で，密度の大気中を推進するときに生じる空気抵抗は次式で表される．前面面積としては，機体

の最大断面積となる受電テーパ管の断面積を採用する． 

 

 𝐷 =
1

2
𝜌𝑣0

2𝐴𝐶D 3-4 

 

機体に揚力がはたらかず，空気抵抗として表面摩擦抵抗と底面抵抗のみを考慮すると，抵抗係数CDは以下の推算式により求

まる 32)． 

 

 𝐶D = 𝐶Df + 𝐶Db = 𝐶f [1 +
60

(𝐿 𝐷⁄ )3 + 0.0025 (
𝐿

𝐷
)]

𝑆s

𝐴
+ 𝐶Db 3-5 

 

L は機体の全長，Dは機体の最大径，SSは底面を除いた機体の表面積である．表面摩擦係数Cfはマッハ数Mを用いて，以下

の近似式で与えられる． 

 

 𝐶f = 0.03703𝑅e
−0.155079(1 + 0.00798𝑀 − 0.1813𝑀2 + 0.0632𝑀3 − 0.00933𝑀4 + 0.000549𝑀5) 3-6 

 

圧縮性流体のレイノルズ数Reも同様にマッハ数を用いれば以下の近似式で与えられる． 

 

図3-2   標準大気モデル（圧力，密度，温度） 
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 𝑅e =
𝑎a𝑀𝐿

12𝜈a

(1 + 0.0283𝑀 − 0.043𝑀2 + 0.2107𝑀3 − 0.03829𝑀4 + 0.002709𝑀5) 3-7 



aaは周囲空気の音速，aは動粘性係数である．底面が機体の最大径となるとき，M ∈ [0, 0.6]において底面抵抗係数CDbは次式

で与えられる． 

 

 𝐶Db = 0.029 √𝐶Df⁄  3-8 

 

M ∈ [0.6, ∞]のとき，M = 0.6における底面抵抗係数CDb at M=0.6を用いれば底面抵抗係数CDbは次式で与えられる． 

 

 

𝐶Db = 𝑓b ∙ 𝐶Db at 𝑀=0.6 

𝑓b = {

1 + 215.8(𝑀 − 0.6)6   (0.6 < 𝑀 ≤ 1.0)

2.0881(𝑀 − 1)3 − 3.7938(𝑀 − 1)2 + 1.4618(𝑀 − 1) + 1.8839   (1.0 < 𝑀 ≤ 2.0)

0.297(𝑀 − 2)3 − 0.7937(𝑀 − 2)2 + 0.1115(𝑀 − 2) + 1.6401   (2.0 < 𝑀)

 

3-9 

 

海面上における抵抗係数CDの計算の一例を図3-3に示す． 

 

３．１．２   大気減衰 

大気中を伝播する電磁波は，水蒸気や酸素分子といった大気中粒子によりエネルギーが吸収されて減衰する．Line-by-Line 法

により求まる大気ガス減衰係数(h) [dB/km]を用いると，天頂方向へ，高度 h0から hに電磁波を伝播させたときの全減衰量A

はその積分により求まる． 

 

 𝐴 = ∫ 𝛾(ℎ)𝑑ℎ

ℎ

ℎ0

 3-10 

 

図3-3   抵抗係数（L = 2.85 m, D = 1.0 m, SS =7.16 m2 , A = 0.785 m2） 
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したがって，大気減衰係数attは次式で与えられる． 

 

 𝜂att = 10−𝐴 10⁄  3-11 

 

図 3-4 上に，高度 0 km から天頂方向へビームを向けたときの，無限遠方における大気減衰係数と周波数の関係を示す．ミリ

波ビームの長距離空間伝送にとって，90 GHz前後と140 GHz前後が減衰の少ない“大気の窓”であることが見てとれる．おも

な周波数の，大気減衰係数と高度の関係を図 3-4 下に示す．大気密度の濃い高度 5 km あたりまでの減衰がとくに著しいこと

がわかる． 

本研究ではとくに断わりがないかぎり，ビームの周波数は140 GHzを採用して検討をおこなっている．すでにMWクラス

のジャイロトロンが存在しているうえ，大気による減衰が比較的小さく，かつ直進性が高いので，マイクロ波ロケットへの応

用に適している周波数のひとつである． 

 

 

 

 

 

 

図3-4   減衰係数の周波数依存（上）と高度依存（下） 
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３．２   サイクル計算法 

マイクロ波ロケットの推力を推算するには，式2-2で説明したように，推力壁における圧力変動の時間履歴を算出しなければ

ならない．以下，本研究で採用しているサイクル計算手法をまとめる．PDEサイクルの簡易的な解析では，衝撃波管における

波の一次元伝播を逐次的に解く．作動流体は比熱比一定の理想気体とし，壁面における熱損失を無視する． 

 

３．２．１   MSDの伝播 

Chapman-Jouguetの条件を仮定すると，デトネーション波の伝播速度DCJは以下のように書ける．qはCJデトネーションにお

ける加熱源の比エネルギーである． 

 

 𝐷CJ = √
𝑟2 − 1

2
𝑞 + 𝑎1

2 + √
𝑟2 − 1

2
𝑞 3-12 

 

 𝑞 =
𝑆avg

𝜌1𝐷CJ
 3-13 

 

デトネーション波後面の状態は以下のように表される．MCJはDCJのマッハ数で，MCJ ＝ DCJ /a1である． 

 

 
𝑎2

𝑎1
=

𝛾𝑀CJ
2 + 1

(𝛾 + 1)𝑀CJ
 3-14 

 

 
𝑝2

𝑝1
=

𝛾𝑀CJ
2 + 1

𝛾 + 1
 3-15 

 

 𝑀2 =
𝑀CJ

2 − 1

𝛾𝑀CJ
2 + 1

 3-16 

 

デトネーション波背後には希薄波がつづき，推力壁近傍における状態は一定に保たれる．図3-5上のように，デトネーション

波後面と希薄波波頭の状態が等しいと仮定すると，推力壁近傍の状態は以下のように表される． 

 

 
𝑎3

𝑎2
= 1 −

𝛾 − 1

2
𝑀2 3-17 

 

 
𝑝3

𝑝2
= (1 −

𝛾 − 1

2
𝑀2)

2𝛾 (𝛾−1)⁄

 3-18 

 

デトネーション波の伝播所要時間と，最適なパルス幅は次のように書ける． 

 

 𝜏1 =
𝐿th

𝐷CJ
 3-19 

 

 𝜏pulse = 𝑙opt𝜏1 3-20 
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図3-5   推進機内における模式的な特性曲線のx-tダイアグラム（上：MSDの伝播，中：膨張波の伝播，下：膨張波の入射と反射） 
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３．２．２   膨張波の伝播 

図3-5中のように，デトネーション波が開口端に達すると，膨張波が発生して閉口端のほうに伝播、排気がおこなわれる．膨

張波の伝播構造は推進機内の状態により，波尾が伝播する場合としない場合とにわかれる．膨張波背後における音速と流速は

以下の式で求まる． 

 

 𝑎4 = 𝑎3 −
𝛾 − 1

2
𝑢4 3-21 

 

 𝑢4 =
2𝑎3

𝛾 − 1
[1 − (

𝑝4

𝑝3
)

(𝛾−1) 2𝛾⁄

] 3-22 

 

ここで膨張波背後における圧力 p4は雰囲気圧 paに等しい．u4 > a4となる場合，つまり次式が成立する場合，膨張波の波尾は

伝播せず，u4 = a4となる． 

 

 
𝑝4

𝑝3
< (

2

𝛾 + 1
)

2𝛾 (𝛾−1)⁄

 3-23 

 

波尾が伝播する場合 

膨張波はデトネーション波が開口端に達すると同時に発生するとし，その際の波同士の干渉はないものとする．このとき，プ

ラトー圧の継続時間は以下のように表される． 

 

 𝜏plateau = 𝜏1 +
𝐿th

𝑎3
 3-24 

 

膨張波は閉口端に達すると反射し，干渉する．このときの推力壁における圧力変動は，図3-5下のような特性曲線を描くこと

で算出することができる．ここでは簡単のため，点1，点 4，点 10の 3点のみを採用する．点4と点 10のリーマン不変量は

等しいので，点10における状態は次のように求まる． 

 

 𝑎p10 = 𝑎4 −
𝛾 − 1

2
𝑢4 3-25 

 

 
𝑝p10

𝑝4
= (1 −

𝛾 − 1

2

𝑢4

𝑎4
)

2𝛾 (𝛾−1)⁄

 3-26 

 

つぎに波尾が推力壁に達する時刻，つまり点 10 の時刻p10を求める．点 4 の乗る特性曲線 C-，C+はそれぞれ以下のように書

ける． 

 

 
𝑥 − 𝐿th

𝑡 − 𝜏1
= 𝑢4 − 𝑎4 3-27 

 

 
𝑥

𝑡 − 𝜏plateau
= (

𝑑𝑥

𝑑𝑡
)

p1−p4
 3-28 
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これらの式を連立すれば，点4の位置 xp4と時刻p4は次のように求まる． 

 

 𝑥p4 =
𝐿th + (𝜏plateau − 𝜏1)(𝑢4 − 𝑎4)

1 − (
𝑑𝑡
𝑑𝑥

)
p1−p4

(𝑢4 − 𝑎4)
 3-29 

 

 𝜏p4 = 𝜏1 +

𝜏plateau − 𝜏1 + 𝐿th (
𝑑𝑡
𝑑𝑥

)
p4−p10

1 − (
𝑑𝑡
𝑑𝑥

)
p1−p4

(𝑢4 − 𝑎4)
 3-30 

 

特性曲線の平均勾配は以下のとおりである． 

 

 (
𝑑𝑡

𝑑𝑥
)

p1−p4
= tan {

1

2
[tan−1 (

1

𝑎3
) + tan−1 (

1

𝑢4 + 𝑎4
)]} 3-31 

 

 (
𝑑𝑡

𝑑𝑥
)

p4−p10
= tan {

1

2
[tan−1 (−

1

𝑎p10
) + tan−1 (

1

𝑢4 − 𝑎4
)]} 3-32 

 

以上の各関係式を用いれば，波尾が推力壁に達する時刻p10は以下のように求まる． 

 

 𝜏p10 = 𝜏p4 − 𝑥p4 (
𝑑𝑡

𝑑𝑥
)

p4−p10
 3-33 

 

圧力低下が起こる時刻 t ∈ [plateau, p10]における推力壁の圧力は次式で見積もられる． 

 

 𝑝th(𝑡) = 𝑝3 {1 −
𝜏p10 − 𝜏1

𝜏𝑝10 − 𝜏plateau
∙

𝑡 − 𝜏plateau

𝑡 − 𝜏1
[1 − (

𝑝p10

𝑝3
)

𝛾−1
2𝛾

]}

2𝛾 (𝛾−1)⁄

 3-34 

 

波尾が伝播しない場合 

図 3-6 に波尾が伝播しない場合の特性曲線を示す．推力壁における圧力の時間履歴を定量的に求める近似解は，Endo ら 33)に

より定式化されている． 

 

 𝜏plateau = 𝜏∗ +
𝑥∗

𝑎3
 3-35 

 

 𝜏∗ = 𝜏1 (
𝑀CJ

2 + 1

𝛾𝑀CJ
2 + 1

∙
𝛾 + 1

2
)

(𝛾+1) 2(𝛾−1)⁄

 3-36 

 

 𝑥∗ = 𝐿th

𝑀CJ
2 + 1

2𝑀CJ
2 (

𝑀CJ
2 + 1

𝛾𝑀CJ
2 + 1

∙
𝛾 + 1

2
)

(𝛾+1) 2(𝛾−1)⁄

 3-37 
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圧力低下が起こる時刻 t ∈ [plateau, ∞]における推力壁の圧力は次式で見積もられる．式中の各係数は比熱比 = 1.4のとき，(kA, 

kB, kC) = (0.6738, 2.916, 0.5356)で与えられる． 

 

 𝑝th(𝑡) = 𝑝3 {𝑘A exp [−
𝑘B𝑎3(𝑡 − 𝜏plateau)

𝐿th
] + (1 − 𝑘A) exp [−

𝑘C𝑎3(𝑡 − 𝜏plateau)

𝐿th
]} 3-38 

 

３．２．３   吸気 

膨張波が推力壁で反射すると推進機内の圧力は低下していき，周囲に対して負圧となると吸気が開始される．2節でも述べた

が，完全な吸気がおこなわれれば推力が損なわれることはない．しかし実際には吸気は完全ではなく，図2-6で示したように

推力が低減する．図2-6のPFR ∈ [0, 1]における曲線は以下の近似式で与えられる． 

 

 (𝐼 𝐼0⁄ )PFR = −1.0107PFR4 + 3.2003PFR3 − 4.0747PFR2 + 2.8851PFR 3-39 

 

したがって任意の PFR を与えたときのサイクル平均推力は，式 2-2 を変形して次のように書くことができる．ただし吸気の

応答性は吸気機構に固有のものであるため，通常，PFRを与えると吸気時間が定まり，サイクル時間cycleが定まる（逆もまた

然り）．また吸気の影響を重複して評価してしまわないよう，吸気後の推進機の状態は完全に換気されたものとして，淀み点

状態を採用する． 

 

 𝑇̅ =
(𝐼 𝐼0⁄ )PFR

𝜏cycle
∫ (𝑝th − 𝑝a)𝐴th𝑑𝑡 −

𝜏cycle

0

PFR𝜌𝑎𝑉th ∙ 𝑣0 3-40 

 

図3-6   波尾が伝播しないときの推進機内における模式的な特性曲線をあらわすx-tダイアグラム 33) 
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３．３   打上げ軌道解析 

マイクロ波ロケットを適用した打上げシナリオはいくつか検討されているが，本研究では，一段目にマイクロ波ロケット，二

段目にミリ波熱交換ロケットとした二段式宇宙輸送システム（Two-stage to-orbit: TSTO）16)を研究の対象としている．まず，そ

のベースとなった「UAVによるミリ波熱交換ロケットの空中発射」34)という打上げシナリオを紹介する． 

Parkinらは図3-7に示すような，ミリ波熱交換ロケットをUAVにより空中発射させるシナリオを提案した．全備質量50 kg

の機体で，UAVにより高度20 km程度に持ちあげられ，空中発射，150 kmのビームレンジ内を飛行したあとカットオフ，ホ

ーマン軌道を辿り，高度300 kmの低軌道（Low Earth Orbit: LEO）に2 kgのペイロードを投入するというものである． 

 しかしながらこのシナリオには，UAVを用いるために生じるいくつかの問題点がある．ひとつはUAVの開発製造費が法外

であること（Parkinの試算によれば，開発費 ~ $12B，製造費 ~ $17M），ひとつは飛行時間が長く（~ 1 hr），液体水素の蒸発や

周囲酸素の凝固を防ぐ対策が必要であること，そしてもうひとつは空中発射時の高度が低く（~ 20 km），速度がゼロに等しい

ことである．また空中発射時においては相当な角度でビームを傾けなければならず（~ 80 deg），大気による屈折や減衰が著し

くなると予想される． 

 そこで，このUAV をマイクロ波ロケットに置き換えるというシナリオが提案された．マイクロ波ロケットであれば，開発

製造費が安く，飛行時間も短く，高度と速度を大きく稼ぐことができ，したがってUAV による問題をきれいに解決すること

ができる． 

 

 表3-1   ミリ波熱交換ロケット諸元  

 全備質量 50 kg  

 構造質量 11 kg  

 推進剤質量 37 kg  

 ペイロード質量 2 kg (4 %)  

 真空比推力 721 sec  

 推進剤流量 0.37 kg/s (H2)  

 吸収パワー 10 MW  

 熱交換器面積 1.67 m2  

    

 

３．３．１   マイクロ波ロケットとミリ波熱交換ロケットのTSTO 

マイクロ波ロケットをUAVと置き換えて一段目とし，ミリ波熱交換ロケットを二段目としたTSTOの軌道設計の概略を図3-

8に示す．このシナリオでは，二箇所のビーム基地を用いて高度300 kmのLEOにペイロードを投入する．まず第一基地を用

 

 

 

 

図3-7   Parkinらの提案するミリ波熱交換ロケットの打上げシナリオ 
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いて一段目を鉛直方向に駆動し，高度30 km付近において1 km/sを達成，分離後，二段目を水平方向に駆動し，高度70 km付

近において3 km/sを達成，第二基地のビームレンジに入るまで慣性飛行を行なう．その後，第二基地のビームレンジ内におい

て，高度90 km付近を水平方向に推進して7.6 km/sを達成，ホーマン軌道を辿り，高度300 kmにおいて軌道投入に必要な対

地速度7.2 km/sを得る（図3-9）． 

 このシナリオでは，一段目のマイクロ波ロケットの実質的な速度増分は 1.0 km/sであり，最終的に獲得する7.2 km/sからす

ると小さく感じられるかもしれないが，大気密度の非常に濃い領域を，燃料を消費せずに加速できる利点は非常に大きい．表

3-3 に示すように，一段目が空気抵抗と重力とによる速度損失を最大限に補償することで，二段目は速度損失の影響をほとん

ど受けずに推進することができ，結果，ペイロード質量が2 kgから8 kgに，ペイロード比にして4 %から13 %に増加すると

いう大幅な性能の向上がみられた． 

 

 

 表3-2   TSTO諸元  

 全備質量 62 kg  

 構造質量 17 kg  

 推進剤質量 37 kg  

 ペイロード質量 8 kg (13 %)  

    

 

 

 表3-3   速度増分収支（km/s）  

  １段目 ２段目 合計  

 推力 + 6.38 + 6.97 + 13.35  

 重力 - 0.79 - 0.60 - 4.76  

 空気抵抗 - 4.59 - 0.17 - 1.39  

 合計 1.0 6.2 7.2  

    

 

 

図3-8   マイクロ波ロケットとミリ波熱交換ロケットのTSTO 
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図3-9   打上げ軌道解析結果（飛行高度，対地速度，加速度，推力と空気抵抗の時間履歴） 
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３．３．２   吸気性能と投入パワーの関係 

マイクロ波ロケットに必要となる投入パワーは，推進性能，つまり吸気性能に大きく左右される．4節で既に述べたが，現在

検討されているリードバルブ吸気システムでは，推力デューティー比thrust = 0.45（PFR = 0.4）のときに推進性能が最大になる

とされている．シナリオの成立に必要な投入パワーと吸気性能の関係を軌道解析から求めると図 3-10 のようになるが，現在

の設計では，最低でも86 MW（avg. 8.1 MW）のパワーを投入しなければならないことがわかる（打上げ重量が1 kg/MWを下

まわっており，実用的な性能とはいえない）． 

むろん吸気性能が改善されれば要求される投入パワーは小さくなる．単純な比較はできないかもしれないが，PFRよりthrust

のほうが推進性能に与える影響の大きいことが見てとれる．仮に吸気性能がいまより 2 割ほど改善し，thrust = 0.6 において

PFR = 0.6を達成することができれば，必要な投入パワーは43 MW（avg. 5.8 MW）と現在の設計の半分となり，これは充分に

実用的な性能といえる． 

 

 

 表3-4   マイクロ波ロケット諸元  

 全備質量 5.9 kg  

 投入パワー 43 MW (avg. 5.8 MW)  

 全長 1.4 m  

 受電径 1.0 m  

    

 

 

 

 

 

  

 

図3-10   必要な投入パワーの部分充填率と推力デューティー比との関係 
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第４章 

ミリ波ビーム伝送方式 

 
４．１   地上設備 

前章でマイクロ波ロケットの打上げシナリオを紹介したが，次に，それを可能とする地上設備を検討しなければならない．打

上げにおいて要求される莫大なミリ波出力の生成と，長距離の空間伝送を可能とするシステムである．地上設備は大きく分け

て蓄電システムと，ビームの発振・制御・伝送システム，そして送電アンテナとから構成されるが，ジャイロトロンを用いた

大規模ミリ波発振設備という点で核融合装置に類似する．とくに現在フランスで建設が進められている国際熱核融合実験炉

ITER（20 MW）や，その後継である核融合原型炉DEMO（100 MW）は本研究で想定しているパワーレベルに近いため，シス

テム構築の検討にあたっては大いに参考とした 12)． 

 

４．１．１   蓄電システム 

マイクロ波ロケットの打上げに際しては，数分という瞬間に MW～GW クラスの大電力が要求される．それを商用系統に直

接求めるのはあまり現実的ではなく，また通常の発電設備で対応するには設備利用率が低い．そこで考えられるのがフライホ

イールバッテリによる蓄電である．出力時の安定性に優れ，きわめて長寿命であり，また並列接続が可能であることから大型

化が比較的容易であるという利点がある 35)． 

 小規模の打上げシナリオであれば，例えば 100 MW 出力のビーム源を 1 分間連続で運転させたとしても要求される電力量

は12 GJであり（ジャイロトロンの電力変換効率は50 %程度），核融合装置 JT-60で使用されているフライホイール付電動発

電機 T-MG が 3 台あれば対応できる．しかし GW レベルの出力となると系統が無駄に複雑化するおそれがあり，より大型の

蓄電システムである超伝導電力貯蔵システム（Superconducting Magnetic Energy Storage: SMES）や，電力を水の位置エネルギー

として貯蔵する揚水発電を視野に入れる必要が生じる． 

 

４．１．２   発振システム 

ジャイロトロンは現在もっとも成功を収めている大出力ミリ波発振器であり，それをクラスタ化することで打上げに必要とな

る発振出力を確保する．ITER ではジャイロトロンを組みあわせる際，隣接するジャイロトロンの磁場が電子ビームの軌道に

干渉しないよう，4 m以上の設置間隔が設けられている 36)． 

ジャイロトロンの駆動には，強力な磁場を得るための超伝導マグネットや，発振を制御する高電圧電源，出力損失を除熱す

る冷却水系など，多くのシステムが付随して必要となる．したがって地上設備の小型化，建設コストの低減といった観点から

も，単管あたりの出力を向上させることは重要である．現状では1 MW出力が標準的だが，もっとも先進的なジャイロトロン

の出力は2 MWに達しようとしている 37)． 
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図4-1にジャイロトロンの構造を示す．ジャイロトロン下部にある電子銃（Magnetron Injection Gun: MIG）から射出された

電子ビームは，超伝導マグネットによる磁場でサイクロトロン運動をしながら空洞共振器に入射し，そこで高次モードの電磁

波を発振する．この電子の運動エネルギーが電磁波に変換される原理は，サイクロトロン共鳴メーザー作用（Cyclotron 

Resonance Maser: CRM）と呼ばれる．空洞共振器で発振した高次モードのビームは，モード変換器で基本モードに変換され，

出力窓から外部に出力される．ジャイロトロンの電力変換効率は 50 %程度であり，残る半分は電子ビームとして，ジャイロ

トロン上部にあるコレクタで回収される．従来の電子管では，波長が短くなるにつれ共振器も小さくなるために，高い周波数

での大電力化は困難であったが，ジャイロトロンはこのように，高次の発振モードで作動することで共振器を大きくとること

ができるため，高い周波数でも大出力の発振を可能としている． 

 マイクロ波ロケットの打上げにおいて，ジャイロトロンは繰返しパルスでの運用（デューティー比 ~ 15 %）となる．その

ため連続運転のジャイロトロンに比べてコレクタを小型化でき，また出力窓には人工ダイヤモンドではなく，より安価な人工

サファイアなどを採用することができる． 

 

４．１．３   制御システム 

ジャイロトロン・クラスタで発振したミリ波ビームは最終的に送電アンテナから空間に放射されるが，送電アンテナにおいて

所望のビームプロファイルを得るには，その手前で出力を分配あるいは合成するような出力制御装置が必要となる．とくにア

クティブフェーズドアレイ技術を採用する場合には，出力制御だけでなく，ジャイロトロンの発振位相を制御する技術も要求

される．多くは研究段階だが，近年，ITERの開発に関連してMWレベルの導波路におけるミリ波帯の制御技術が精力的に研

究されている． 

 出力制御に関しては，Kasparekらの開発したFADISというスイッチ装置 38)や，Saigusaらの大電力ダイプレクサ 39)はすでに

ジャイロトロンを用いたMWレベルでの実証がなされており，またPetelinらの提案した共振器を多段化する方式 40)は，マル

 

図4-1   ジャイロトロン 2) 
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チプレクサのような出力制御についてもある程度の目処を立てたといえる． 

位相制御に関してはDenisovらにより，ジャイロトロンにミリ波シグナルを入力することで出力周波数や位相をロックする

インジェクション・ロック方式が提案されている 41)．これは位相を揃えることでビームを結合するコヒーレントビーム結合に

応用できる技術であり，アクティブフェーズドアレイを採用する場合には不可欠な技術である．いっぽうParkinらはミリ波熱

交換ロケットの打上げシナリオにおいて，それぞれのジャイロトロンから周波数のわずかに異なるミリ波を発振し，回折格子

を用いて結合するスペクトルビーム結合を検討している 42)．その場合，位相制御は不要となるが，ジャイロトロンの発振周波

数の安定性が問題となるほか，電力密度を抑えるために伝送システムが巨大化する． 

 このようにビームの制御技術には多くの課題があり，今後の発展を期待しなければならない．マイクロ波ロケットの実用化

において，コスト的なボトルネックは発振システムであるが，技術的なボトルネックは制御システムであろう． 

 

４．１．４   伝送システム 

機体にビームを照射するには，ジャイロトロンの出力窓から送電アンテナの放射器までミリ波を伝送しなければならない．打

上げ規模が大きくなるほど地上設備も大型化し，伝送路も長くなるため，低損失の伝送系が不可欠である．低損失の伝送系と

して挙げられるのは，コルゲート導波管を用いた伝送系と，準光学ビーム伝送を用いた伝送系である． 

 コルゲート導波管を用いた伝送系は ITERでも採用されており，高い電力密度での伝送が可能，大気減衰の影響もない．し

かし導波管を真空排気しなければならず，アンテナとの接続部には透過窓が必要となる．電力密度が高い場合は人工ダイヤモ

ンドを要するが，アンテナにおける電力密度は比較的小さいと予想され，より廉価なセラミック材料の窓を選択することも可

能である． 

いっぽう準光学ビーム伝送を用いた伝送系はドイツのヘリカル型核融合実験炉 W7-X で採用されており，ミラー系を用い

た長距離伝送路を実現している 43)．ミラーの設置精度の要求が高く，回折損失も生じるが，真空保持が不要となるなどシステ

ムを簡素化することができる． 

 

４．１．５   送電アンテナ 

地上設備で生成したミリ波電力は送電アンテナにより機体に供給される．送電アンテナはビームの伝送効率を決定し，地上設

備のスケールを左右するため極めて重要な技術的要素である．アンテナの形状としては，パラボラアンテナに代表される単一

の開口面アンテナと，多数のアンテナエレメントを用いるアクティブフェーズドアレイアンテナが挙げられる． 

 

パラボラアンテナ 

開口面アンテナは，ホーンアンテナ，リフレクタアンテナ，レンズアンテナに大別できるが，ビーム推進で用いるような大型

のアンテナとしてはリフレクタアンテナが適している．なかでもパラボラアンテナは，電波天文や深宇宙探査の分野で多くの

使用例がある．例えば臼田宇宙空間観測所には深宇宙探査機との交信を行なう直径64 mのパラボラアンテナがあり，世界最

大の電波望遠鏡（正確には球面アンテナ）である中国のFASTの直径は500 mにも達している． 

 ビーム推進に適用する場合には，放射器や反射鏡における電力密度が大きいので，伝送路における放電や熱による損傷に気

をつけなければならない．アンテナをいくつかに分散させるなどして，その危険性を取りのぞく必要がある．また副反射鏡が

邪魔をして綺麗な電界分布が得られない可能性も検討しなければならない． 

 

アクティブフェーズドアレイアンテナ 

アクティブフェーズドアレイアンテナとは，多数のアンテナ素子を平面状に配列し，それぞれの励振電界の位相を制御するこ

とで，機械的な制御なしに所望の放射指向性を獲得するアンテナである．機械的な制御が不要なことから高速飛行体を追尾す

るための軍事用レーダーに利用されているほか，巨大なアンテナ有効径と高い放射精度の求められる宇宙太陽発電（Space Solar 

Power System: SSPS）においてや，飛行体への無線給電技術としても検討されている． 
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 アクティブフェーズドアレイの実現には移相器による位相制御が不可欠であるが，マイクロ波ロケットに応用する場合，導

波路における電力密度が大きく，ジャイロトロン出力後に移相器を配置するとエネルギー損失が大きくなるため，マスターと

なるミリ波シグナルを入力することで各ジャイロトロンの発振位相を制御するインジェクション・ロック方式を採用する必要

がある．そしてアンテナ手前でスイッチ装置やマルチプレクサのような電力合成・分配装置により出力制御を行ない，アンテ

ナ面で所望のビームプロファイルを獲得する．また垂直打上げが想定されているマイクロ波ロケットの位置情報の取得にレト

ロディレクティブといった方向検知システムは必要なく，加速度を積分することで高度を算出する従来の慣性航法の飛行情報

を用いて位相を制御することができると考えられる． 

 

 

４．２   送電方法 

アンテナから放射されたミリ波ビームは，電磁波の自由空間伝搬モードである基本モード（TEM00モード）で伝播する．電界

分布が近似的にガウス分布とみなせるので，ガウシアンビームと呼ばれる（図4-2）． 

 

 𝐸(𝑟, 𝑧) = 𝐸0

𝜔0

𝜔(𝑧)
exp {−

𝑟2

𝜔2(𝑧)
+ 𝑗 [−𝑘𝑧 + 𝜁(𝑧) −

𝑘𝑟2

2𝑅(𝑧)
]} 4-1 

 

ここで，(z)はビーム半径（強度が1/e2となる地点），はビームウェスト半径（最小のビーム半径 = (0)），kは波数， (z)

は位相因子，R (z)は等位相面の曲率半径であり，それぞれ以下のように書くことができる．zRは等位相面の曲率半径が最小と

なる位置（あるいはビーム断面積がビームウェストの2倍になる位置）で，レイリー距離と呼ばれる． 

 

 𝜔(𝑧) = 𝜔0√1 + (𝑧 𝑧R⁄ )2 4-2 

 

 𝜁(𝑧) = tan−1(𝑧 𝑧R⁄ ) 4-3 

 

 𝑅(𝑧) = 𝑧[1 + (𝑧R 𝑧⁄ )2] 4-4 

 

 

 

 

 

図4-2   ガウシアンビーム 
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 𝑧R = 𝜋𝜔0
2 𝜆⁄  4-5 

 

半径 r 以内に収まる出力の割合は，強度分布を積分することで求めることができる．r を受電アンテナ半径とすれば，それは

受電アンテナにおいて回収できる電力の割合を意味し，幾何係数geoと呼ばれる． 

 

 

𝜂geo =
1

𝑃(∞)
∫ 𝐼(𝑟′)𝑑𝐴′

𝑟

0

 

= 1 − exp (−
2𝑟2

𝜔2 ) 

4-6 

 

ここで，P (∞)は受電アンテナ直前におけるビームの全出力，I (r)は中心からの距離 rにおけるビームの強度である．式3-11の

減衰係数attも考慮すると，ビームの総合的な伝送効率はそれらの積として表すことができる． 

 

 𝜂 = 𝜂att ∙ 𝜂geo 4-7 

 

ビーム推進への適用を考えた場合，このガウシアンビームの性質を利用した伝送方法としては，直進性の高いレイリー領域を

利用する固定焦点伝送方法と，ビームウェストを集光位置として利用する可変焦点伝送方法が考えられる． 

 

４．２．１   固定焦点伝送方法 

図4-3に示すように，レイリー領域はビーム径の変動が3割程度と比較的小さく，とりわけ直進性の高い領域である．有効な

伝送距離 zTはレイリー距離の2倍であり，以下のように，送電アンテナの有効面積を波長で除したものとなる． 

 

 𝑧T = 𝜋𝜔2 𝜆⁄  4-8 

 

基本的にビームの制御が不要なので通常の開口面アンテナでも実現可能だが，伝送距離を確保しようとすればアンテナ径とと

もにビーム径が拡大するのは避けられず，効率的な伝送を目指すのであれば機体の受電アンテナも大きくしなければならな

い．図4-4にアンテナ有効径と伝送距離との関係を示すが，例えば30 kmの伝送距離を確保したい場合，9 m程度の送電アン

テナ有効径が要求される．効率的な伝送には同程度の受電アンテナを要するが，同時に機体重量や空気抵抗が増大するため，

小型ペイロードを想定した規模の小さい打上げには不向きである． 

 

４．２．２   可変焦点伝送方法 

機体側の受電アンテナが小さくても，送電アンテナを大きくとれば伝送距離を確保することができるので，理論上は伝送距離

に限界はなく，効率的な伝送が期待できる（図4-5）．伝送距離 zTは式4-2を変形すれば以下のように書ける．伝送区間におい

てレイリー距離は無視できるほど短く，伝送距離は送電アンテナ径に比例する（図4-6）． 

 

 𝑧T = 𝑧R [(
𝜔

𝜔0
)

2

− 1]

1 2⁄

 4-9 

 

ミリ波熱交換ロケットのように非常に高い高度を水平に飛行するような，伝送距離に大きな変動がない場合には開口面アンテ

ナでも実現できる可能性はあるが，マイクロ波ロケットのように鉛直方向に推進する場合は伝送距離の相対的な変動が大き

く，ビームの動的な制御が必要となるため，実現にはアクティブフェーズドアレイ技術を要する． 
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４．２．３   非線形相互作用 

地球の大気・電磁環境がマイクロ波やミリ波の伝搬に及ぼす影響は，SSPS の分野では盛んに研究されている 44)．大気による

屈折や吸収はよく知られている現象であるが，そのほかにも，電離層プラズマとの非線形相互作用による影響がある．代表的

なものには，電離層プラズマが加熱されることで屈折率が上昇し，電磁ビームが収束するように作用する熱的自己収束現象，

電離層プラズマに存在する電磁波および静電波と共鳴することで，電磁ビームのエネルギーが奪われる3波共鳴現象，ビーム

の空間勾配により生じる非線形力（ポンデロモーティブ力）のために電離層プラズマの屈折率が変化して電磁ビームが収束す

る，ポンデロモーティブ力によるビームの自己収束現象などがある． 

 これらの非線形相互作用は電磁ビームの振幅や形状などに依存する現象であり，ビーム推進における具体的な影響は SSPS

とは別個に評価する必要があるだろう．またその影響に対応するには，いずれにしてもアクティブフェーズドアレイ技術によ

るビーム制御が必要である．しかしながら，とくにマイクロ波ロケットの場合は成層圏までの推進しか想定されておらず，電

離層との相互作用はいまのところ問題にはならない． 

 

 

図4-3   レイリー領域を利用する固定焦点伝送方法 

 

 

 

 

図4-4   固定焦点伝送方法における送電アンテナ有効径と伝送距離の関係 
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４．３   地上設備の検討：固定焦点伝送方法 

ここで，3. 3で紹介したマイクロ波ロケットの打上げシナリオにおける，固定焦点伝送方法を採用した場合の地上設備につい

て検討をおこなう．送電アンテナはパラボラアンテナである．上述のとおり，マイクロ波ロケットの打上げにおいて想定され

るパラボラアンテナの規模は，深宇宙探査などで実用化されているものと同程度であり，現在の技術でも充分に実現可能であ

ると考えられる．したがって固定焦点伝送方法で打上げが成立するのであれば，打上げシナリオの技術的障壁はかなり小さい

ものになるといえる． 

 

図4-5   ビームウェストを利用する可変焦点伝送方法 

 

 

 

 

図4-6   可変焦点伝送方法における送電アンテナ有効径と伝送距離の関係 
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４．３．１   地上設備に要求されるミリ波出力 

地上設備のスケールを決めるのはジャイロトロンの数，すなわち打上げに要求されるミリ波出力である．地上設備のミリ波出

力 Pgroundは，マイクロ波ロケットが要求する投入パワーPinputと，式 4-7 に示すビームの伝送効率とを用いれば以下のように

表される． 

 

 𝑃ground = 𝑃input 𝜂⁄  4-10 

 

投入パワーは空気抵抗と吸気性能とにより決まり，3. 2. 2で示したように，受電アンテナ径が1.0 mのときに必要となる投入

パワーは43 MWである．伝送効率は減衰係数と幾何係数とにより決まり，減衰係数については3. 1. 2で示したように，無限

遠方（10 km以遠）においてatt = 0.69である． 

 30 kmの伝送距離が要求する送電アンテナ有効径は9.0 mである．受電アンテナ径を大きくすれば伝送効率（幾何係数）は

改善されるが，同時に空気抵抗も増大するため，地上設備に必要となるミリ波出力を最小とする最適な設計点が存在する．実

際にTSTOの軌道解析を行なった結果を図4-7に示す．地上設備に必要なミリ波出力は受電アンテナ径が1.5 mのときに最小

となるが，それでも 1460 MW という非常に大きな出力が要求される．このときの幾何係数は平均で 0.083，伝送効率は 3.7-

7.2 %と，非常に低い水準である． 

 

４．３．２   1 GW級ミリ波基地のシステム構築 

図4-8に1 GW級ミリ波基地の想像図を，表4-1にその緒元を示す．ジャイロトロンの設置間隔に関する制約をスケールの基

準として，各システムの配置を検討した．費用については，ジャイロトロンと高電圧電源をあわせて$2M/MW，蓄電設備を

$0.01M/kWh，導波路を$1M/kmとして推算し，アンテナの費用は以下の式 34)を用いて算出した． 

 

 Dish Cost (FY2010$) = 5(Dish Diameter)0.7885 × 106 4-11 

 

これは過去に建設された大型電波望遠鏡の建設費用に適合させたものである．また出力制御装置の費用については，未実用化

 

 

 

 

図4-7   地上設備に要求されるミリ波出力 
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の技術を含むため推算不可能とし，除外している． 

ミリ波出力は1460MWである．蓄電容量は30 GJと，JT-60のフライホイール付電動発電機8台に相当する．ジャイロトロ

ンの数が多いこともあり，導波管の総延長は 100 km を超えると予想される．アンテナの有効径（放射直後のビーム径）は 9 

mだが，適切なビームプロファイルを形成するために20 mのアンテナ径を確保している．放射器や反射鏡における電界強度

を押さえるために，アンテナを6つに分割した．建造コストはジャイロトロンがその大部分を占め，総額で$3470Mと推算さ

れた． 

ペイロード 8 kg を低軌道に輸送する打上げシステムの初期コストとしては非常に高額であり，あまり魅力的な提案とはい

えないどころか，少なくとも経済的な実現可能性はきわめて低い．ミリ波出力も，現在検討されている ITER や DEMO とい

った核融合装置と比べても桁違いであり，非常にハードルが高い．原因はほかでもなく伝送効率の低さであり，より効率的な

伝送方法，すなわちビームウェストを利用する可変焦点伝送方法を検討する必要がある． 

次節より，この可変焦点伝送方法のマイクロ波ロケットへの適用を可能とする，アクティブフェーズドアレイによる動的ビ

ーム制御についての検討を行なう． 

 

 

 表4-1   1 GW級ミリ波基地（30 km伝送）  

 ジャイロトロン＋電源（1460 MW） $2920M ($2M/MW)  

 蓄電設備（8500 kWh） $85M ($0.01M/kWh)  

 導波路（150 km） $150M ($1M/km)  

 送電アンテナ（20 m x6） $318M (Eq. 4-11)  

 総額 $3830M  

    

 

 

図4-8   1 GW級ミリ波基地 
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４．４   アクティブフェーズドアレイによるミリ波のビーム径制御 

前節では技術的な実現性の高いと思われるパラボラアンテナによる固定焦点伝送方法を検討したが，伝送効率の低さから地上

設備が肥大化し，経済的な実現性は認められなかった．一方アクティブフェーズドアレイアンテナによる可変焦点伝送方法は

確かに技術的なハードルは高いが，効率的なビーム伝送が可能となれば地上設備を圧縮でき，経済的な実現性を確保すること

ができる．ビーム推進を想定したフェーズドアレイに関する研究はすでにいくつか行なわれているが 45,46)，ビームを機体に集

光するといった動的制御に関する検討はなされていない． 

 

４．４．１   アンテナ配置 

ジャイロトロンで発振されたミリ波はコルゲート導波管を通ってアンテナ系まで伝送される．導波管内においてミリ波は基本

モードで伝搬し，そのときのビーム径は導波管径の 64 %程度である．導波管は最終的にパラボラアンテナの放射器に接続さ

れ，ビーム径を拡張，自由空間に放射される．ただしパラボラアンテナにおいてビームが拡張されたあともビームプロファイ

ルは完全にガウシアンとし，ビーム径 2elはパラボラアンテナ径 d の 64 %とする．このパラボラアンテナを二次元最密充填

で配列し（図4-9），それぞれの位相と振幅とを制御することで所望のビームプロファイルを獲得する（図4-10）． 

 

４．４．２   電磁波伝播解析手法 

一般的にアレイアンテナにおいて素子間隔が充分に小さければ，その放射指向性は開口面アンテナからの放射と同一となるの

で，パラボラアンテナの電界分布は半波長間隔・四角配列の平面アレイで再現する．そのパラボラアンテナを二次元最密充填

で配列することでひとつのアンテナ面（パラボラアレイ）を形成する．射出部表面上における電界分布のエンベロープが式4-

1 で示した基本モードとなるよう，各計算要素に以下の式で表される振幅 amn と位相m とを与える（m は各パラボラアンテ

ナ，nはパラボラアンテナ内の各計算要素を表す）．パラボラアレイなので振幅も位相も段階的であり，式4-1の電界を完全に

は再現できないことに注意が必要である． 

 

 𝑎𝑚𝑛 = exp (−
𝑟𝑚

2

𝜔2 −
𝑟𝑛

2

𝜔el
2) 4-12 

 

 

 

 

図4-9   二次元アレイ構成 
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 𝛹𝑚 = 𝑘𝑧0 − tan−1 (
𝑧0

𝑧R
) −

𝑘𝑟𝑚
2

2𝑅
 4-13 

 

ここで，rmは原点から各パラボラアンテナの中心までの距離，rnはパラボラアンテナの中心から各計算要素までの距離である．

また，はパラボラアレイ半径，z0はビームウェスト位置までの理論的な距離（≒伝送距離），Rは射出部における等位相面の

曲率半径で，それぞれ以下のように書くことができる． 

 

 𝜔 = 𝑀𝑑 2⁄  4-14 

 

 𝑧0 =
𝜋𝜔2

𝜆
[(

𝜔0

𝜔
)

2

− (
𝜔0

𝜔
)

4

]
1 2⁄

 4-15 

 

 𝑅 = −𝑧0 [1 + (
𝑧R

𝑧0
)

2

] 4-16 

 

このパラボラアレイにより形成される，ビームウェスト位置までの理論的な距離における電界分布を，位相も考慮して積分，

つまり遠方場も近傍場も直接計算できる方法で求める． 

 

 𝐸(𝑥, 𝑦, 𝑧0) = ∑ ∑
𝑎𝑚𝑛

𝑙𝑚𝑛
exp[𝑗(𝛹𝑚 − 𝑘𝑙𝑚𝑛)]

𝑁

𝑛

𝑀

𝑚

 4-17 

 

 

図4-10   パラボラアンテナアレイによるビーム形成 
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lmnは各計算要素と観測点との距離である． 

 

 𝑙𝑚𝑛 = √(𝑥 − 𝑥𝑚𝑛)2 + (𝑦 − 𝑦𝑚𝑛)2 + 𝑧0
2 4-15 

 

ただし各計算要素の位置(xmn, ymn) = rm + rnである．所望のビームプロファイルは負の曲率を有し，その集光位置 z0は式4-17に

示すように，送電アンテナ有効径と集光度を変化させることで制御することができる． 

 

４．４．３   解析結果 

二次元最密充填アレイのつくりだす典型的な強度パターン（対数スケール）を図 4-11 に示す．比較的大きなサイドローブが

原点対称で6つ生じるのが特徴的である．さらに，径方向アンテナ要素数M = 99（全要素数7351）で集光度/ = 0.1を試み

たときの結果（xz面）を，制御なしの結果とあわせて図に示す．ビームはガウス分布に近いかたちに収斂し，理論的なビ

ームウェスト内におよそのパワーが収まるという結果となった．理論的なガウシアンビームの場合，ビームウェスト内に

収まるパワーはであり，それに比べるとビームの発散は大きいが，制御の効果が認められる． 

 

集光の限界 

さらに集光を強めていったときの結果を図 4-13 に示す．上のグラフはビームウェスト径を変えたときの強度分布，下のグ

ラフはメインローブのビームウェスト内に収まるパワーの割合（メインローブ伝送効率）MLを表している．集光度/ = 0.1

ではだったMLは，集光を強めていくと，/ = 0.01では不要放射が顕著化してに，/ = 0.001となるとサイドロ

ーブが著しく増えにまで低下する．伝送効率の観点からしても/ = 0.01 あたりが集光の限界だと考えられるが，これ

だけでは伝送可能な高度は限定的となる． 

 

低高度への対応 

伝送可能な高度をより広範なものにするために，ビームウェスト径だけでなく送電アンテナ有効径も変化させることを考え

る．図 4-14 は打上げシナリオで想定される高度 30 km にわたり伝送するときの一例を示したものだが，アンテナ有効径を 4

 

 

 

 

図4-11   典型的な強度パターン（対数スケール, M = 5, / = 0.5） 
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段階に変化させることでほぼすべての高度領域に対応可能であることがわかる．また打上げ直後から 1 kmまでの超低高度に

関してはフェーズドアレイを採用せず，中央のパラボラアンテナにビームを集め，準光学的に伝送することで対応可能である

と考えられる．このように，アンテナ有効径の段階的な変化と，ビームウェスト径の連続的な変化との組みあわせにより，広

い高度領域にわたり高効率のエネルギービーム伝送が可能となる． 

 

最適なアレイ構成 

地上システムを簡素化するためにも，アンテナ要素数は可能なかぎり少ないほうが好ましい．アンテナ有効径一定で/ = 

0.01とし，径方向アンテナ要素数Mを変えたときの強度分布を図4-15に示す．Mが充分でないと所望のビームは形成されず

に出力は分散してしまうが，Mを増やしていくと出力は収斂されていき，いずれ有効なビームが形成されることがわかる．図

4-16はそのときのメインローブ伝送効率をプロットしたもので，/ = 0.01の場合に加え，/ = 0.1としたときの結果も示

した．/ = 0.1の場合はM ~ 10程度，/ = 0.01の場合はM ~ 100程度あれば有効なビームが形成されることがわかる．こ

のように，径方向アンテナ要素数Mと可能なスポット径/ とのあいだには反比例の関係が認められる． 

 

 
𝜔0

𝜔
∙ 𝑀~1 4-21 

 

位相誤差の影響 

アレイ要素のセッティング誤差には，位相誤差に強度誤差，そして設置時に生じうる方向誤差が考えられるが，とりわけ影響

が大きく，高い精度が求められる位相誤差について数値解析を行なった．乱数で与えた誤差の標準偏差/2を変数として，メ

インローブ伝送効率をプロットしたのが図である．誤差が大きくなるにつれ，メインローブからエネルギーが周囲に散逸

し，伝送効率が低下する．効率低下の幅が 1/e2に収まるところを目安とするなら，位相誤差はその標準偏差が以内に収ま

るのが望ましい． 

 

 

図4-12   制御ありと制御なしの比較（M = 99, / = 0.1） 
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絶縁破壊の可能性 

140 GHz の場合，絶縁耐力の最小値は 2 GW/m2（高度 20 km 付近）である 47)．実際の運用におけるビーム強度は 0.2 GW/m2

（電界強度3 kV/cm）程度であり，絶縁破壊の危険性はないと考えられる． 

 

 

  

 

 

図4-13   集光の限界（上：メインローブ伝送効率，下：ビーム強度分布,  M = 99） 

 

 

 



52 

 

 

 

図4-14   広い高度領域への対応（受電径1.0 m） 

 

 

 

 

図4-15   径方向アンテナ要素数とビームウェスト位置での強度分布（= const., / = 0.01） 
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図4-16   径方向アンテナ要素数とメインローブ伝送効率（上：/ = 0.1,  下：/ = 0.01） 
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図4-17   位相誤差の影響（上：メインローブ伝送効率，下：ビーム強度分布,  M = 99, / = 0.1） 
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４．４．４   地上設備の検討：可変焦点伝送方法 

本節で議論したメインローブ伝送効率MLは，受電アンテナ径が理論的なビームウェスト径に等しいときの幾何係数にあたる．

図4-18に受電アンテナ径を変えたときの幾何係数を，図4-19に4.3.1でも行なった受電径の最適化の結果を示す．受電アンテ

ナ径が0.8 m付近で，要求されるミリ波出力は最小の154 MWとなる． 

図4-19に 100 MW級ミリ波基地の想像図を，表4-2にその諸元を示す．ミリ波出力は154 MWである．蓄電容量は3.2 GJ

と，JT-60のフライホイール付電動発電機が1台あれば対応できる．アンテナ要素が多いので，導波管の総延長も100 km程度

に達すると予想される．30 km 遠方で 1.0 m のスポット径を達成する送電アンテナ径は 82 m である．建造コストは総額で

$578Mと推算された． 

 4. 3 で検討した，位相固定のアンテナアレイを採用した場合と比較すると，地上設備に必要となるミリ波出力は 1460 MW

から154 MWと，1/10程度に減少する．これは現在検討されている核融合原型炉DEMOと同程度の規模である． 

 

 

 表4-2   100 MW級ミリ波基地（30 km伝送）  

 ジャイロトロン＋電源（154 MW） $308M ($2M/MW)  

 蓄電設備（900 kWh） $9M ($0.01M/kWh)  

 導波路（100 km） $100M ($1M/km)  

 送電アンテナ（アレイ径2 m: アンテナ

要素径3 m，アンテナ要素数7351） 

$161M (Eq. 4-11)  

 総額 $578M  

    

 

 

 

 

 

図4-18   受電アンテナ径と幾何係数 
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図4-19   受電アンテナ径の最適化（20 = 1.0 m） 

 

 

 

 

図4-20   100 MW級ミリ波基地 
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第５章 

結論 

 
マイクロ波ロケットの打上げに，アクティブフェーズドアレイアンテナによるミリ波のビーム径制御を適用し，軌道解析と組

みあわせることで，その性能および打上げシステムに与えるメリットの評価を行ない，以下の結論を得た． 

 

 

アクティブフェーズドアレイによるミリ波ビーム径制御の検討 

電磁波伝播解析の結果，アレイアンテナ有効径の段階的な変化と，ビームウェスト径の連続的な変化との組み

あわせにより，広い高度領域にわたり高効率の伝送の可能であることが確認された．メインローブの理論的な

ビームウェスト内に収まるパワーの割合は最大で 39 %である．またアンテナ要素数と可能なスポット径は反

比例の関係にあり，1/100の集光度が必要な場合，径方向に100程度のアンテナ要素を配置すればよい． 

 

打上げシステムに与えるメリットの評価 

位相固定（焦点固定）のアンテナアレイを採用した場合と比較すると，地上設備に必要となるミリ波出力は

1/10程度となり，現在検討されている核融合原型炉MEMOと同程度の規模となる．また地上設備の建造コス

トは，現時点で推算不可能な制御装置の費用を除いて1/6程度となる． 

 

 

以上のように，アクティブフェーズドアレイアンテナによるミリ波のビーム径制御は，マイクロ波ロケットのフィージビリテ

ィを大いに高めるものである． 
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