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宇宙探査機のためのレーザー基地衛星 

 

防衛大学校 航空宇宙工学科 

グエン バ タイン ロン，安平 浩義， 渡邊 貴敏 

 

1．ミッションの概要 

人類が宇宙開発を始めて，これまで半世

紀以上経った．その間に，ロケット，人工

衛星，宇宙探査機などにより，多くの成果

が得られている．それらの中で，宇宙探査

機は人類にとって重要な発明である．宇宙

探査機により，他の惑星を間近で観測し，

知識を得るという，人類の昔からの夢が達

成された．現在の宇宙探査機は，ロケット

により打ち上げ・必要な軌道速度を獲得し，

飛行している．しかし，将来のより効率的

な惑星探査のためには，宇宙探査機自体に

よる加速が必要となる．宇宙探査機を加速

するためには，推力が必要であり，エンジ

ンを搭載しなければならない．近年のはや

ぶさを初めとする宇宙探査機で利用されて

いるのは，電気推進のイオンエンジンであ

る．しかし近頃，その他の推進方法の候補

として，新しい推進システム －レーザー

推進 1,2)が注目されている．レーザー推進で

はイオンエンジンに比べ大きな推力が得ら

れる他，エネルギー源として外部より照射

されるレーザーを利用するため，高い比推

力が期待できるが，そのレーザーを照射す

る設備（基地）が必要となる．しかし，地

上に設置したレーザー設備による照射では，

人間に危険を及ぼす恐れがあり，また，天

候によっては，レーザーを宇宙間まで送る

効率が著しく低下するため，宇宙空間での

レーザー基地となる衛星を作ることが期待

される． 

 

2．本衛星の目的 

宇宙探査機に搭載されたレーザー推進用

のレーザーを，本衛星より補給することで，

高効率な宇宙探査系を実現する．本衛星は

そのための軌道上のレーザー基地として活

用する．地上からのレーザー送信と異なり，

大気圏外からレーザーを照射することで，

安全で効率の良いレーザー照射を可能とす

る． 

 

3．レーザ推進について 

3-1 概要 

レーザー推進とは，外部から照射される

レーザービームをエネルギー源として，空

気，水蒸気また水素などの気体を加熱，プ

ラズマ状態とし，そのプラズマ化された気

体により推進力を得るものである． 

 

3-2 原理 

レーザー推進の原理図を図１に示す．

レーザー推進では，[1]外部よりレーザーを

レーザー推進に照射，[2]ベルノズル部にあ

る気体を加熱・プラズマ化，[3]プラズマ化

した気体を，ノズルを利用して運動エネル

ギーに変換， することで推力を得る．そ

の後，次の推進のために[4] 燃料となる気

体を再充填する． 

 

 

図 1：レーザー推進の概要 1) 
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3-3 レーザー推進の特徴 

 レーザー推進の燃料は１種類の気体（水

蒸気，空気，水素など）であり，外部から

のレーザーによりエネルギーを得るため，

宇宙機に搭載すべき燃料が抑えられ宇宙機

の軽量化が可能であるとともに，高い比推

力の実現が可能となる． 

 

3-4 今までの研究 

レーザー推進についての最初のアイデア

は 1972 年に Kantrovitz 博士によって，提

唱された．レーザー推進の発明は将来の宇

宙開発技術にとっては，大切な意味をもっ

ていると言われる．レーザー推進により，

宇宙への輸送を低価格で実現できることが

期待され，各国の宇宙技術研究において，

レーザー推進の研究・開発が進められてい

る．レーザー推進の理論・基礎技術は完成

されているものの，実際にまだ使用されて

いない．理由は，必要となる高いエネル

ギーのレーザービームを発振出来るレー

ザー発振器が作られていないからである．

しかし最近，宇宙太陽光発電などに関連し

て，太陽光を利用したレーザー技術（レー

ザー方式宇宙太陽光利用システム）の開発

が進んでおり 4,5)，レーザー推進は夢ではな

く，近い将来実現されるもの考えらえる． 
 

4．レーザー方式宇宙太陽光利用システムに

ついて 4,5) 

4-1 概要 

レーザー方式宇宙太陽光利用システムは集

光鏡により太陽光を集光し，それをレーザ

ーに変更して地上に送るシステムであり，

宇宙太陽光発電の方式(L-SSPS)として研究

が進んでいる． 

 

4-2 L-SSPS におけるレーザー発振設備 

L-SSPS では 100～1000 倍という高倍率に集

光した太陽光をレーザー発振ユニットの

レーザー媒質に導く必要がり，常に太陽光

を指向した一次集光鏡と、さらに集光度を

上げるための二次集光鏡を用いることが検

討されている．1 つのユニットのレーザー出

力を 1 万 kW とすると、一次集光鏡の大きさ

は 1 枚あたり 100m×100m 程度となる．レー

ザー発振ユニットには高倍率の太陽光が入

射するため、発生した熱を排熱するために

放熱板が必要である．レーザー発振ユニッ

トでは太陽光直接励起型固体レーザーによ

り、太陽光が直接レーザーに変換され，途

中で電気に変換される過程がないため，高

い効率（30～40%）でレーザーを発振させる

ことが可能である．  

 

4-3 本提案に使うシステムについて 

L－SSPS と異なり，本衛星では出力のレー

ザーを直接レーザー推進を使う探査機に向

け照射する．宇宙空間での照射であるため，

大気による吸収や天気の影響を受けず，効

率のよいエネルギー送信が可能となる． 

 

5.地上におけるレーザー基地との比較 

今回提案する衛星ビームを利用する方法は，

地上ビームより，多くの利点がある．その

利点を次に述べる： 

 地上での高出力レーザー基地は人間に

危険を及ぼす恐れがある．また，地球

から宇宙に向け高いエネルギーのレー

ザーを送る場合飛行中の航空機に当た

るなど，危険を及ぼす可能性もある． 

 宇宙間でのレーザー光照射の方が効率

が高い．地上からのレーザー照射では、

雨天・曇天の際や大気吸収などの影響

で、エネルギー送信の効率が低くなる．

さらに，地球のレーザー基地から宇宙

探査機への照射では，速度の違いから

宇宙間での照射に比べ距離が遠くなり

やすく，精度が低いと考えられる．ま

た地球自体が宇宙探査機を遮蔽するこ
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とも多いため，運用の自由度が低い問

題がある． 

 宇宙空間でレーザー発振を行うことで、

太陽光のエネルギーを効率よく利用出

来る．地上のレーザー基地では，天候

によっては太陽光が遮られ，効率が低

くなると考えられる．一方軌道上の衛

星では，食以外の長い時間，太陽光を

受けることができる． 

本提案では，宇宙機はレーザー推進シス

テムのみを積んで，主推進系としては化学

エンジンを使用しない．宇宙機はロケット

で静止軌道まで打ち上げられて，それから

はレーザー推進機を使って，第 2 宇宙速度

まで加速する． 

以下に本提案ミッションの特徴を示す： 

 短い時間で宇宙探査機を脱出速度まで

加速できる。例えばイオンエンジンを

用いた加速では，太陽の周りを何週も

飛び回らなければならないため，時間

をかかると考えられる。 

 

6．衛星の概要 

6-1.衛星の部分 

本衛星の概要を図２に示す．本衛星に必

要なシステムは， 

－集光鏡：100ｍx65ｍ 

－放熱板：100ｍx65ｍ 

－レーザー発振部分 （レーザー光の照射

方向の追尾装置含む） 

※レーザー発振部微調台口長さは 1ｍ 

であるとする． 

 

 

 

図 2：レーザー基地衛星の概要図 

 

6－2 衛星の運用の概要 

 本衛星は以下の様なステップで運用を行

う．運用に関する概要を図３に示す． 

ステップ１：１機目のレーザー基地衛星を高度

400ｋｍで，2 機目を 1800ｋｍの低軌道に設置

する．衛星は軌道上にて，太陽光を集めレー

ザー発振を行う．  

ステップ２：ロケットにて，宇宙探査機をレーザ

ー基地衛星と同じ低軌道に打ち上げる． 

ステップ３：１機目のレーザー基地衛星が宇宙

探査機にレーザービームを照射し，レーザー

推進により宇宙探査機の推力を得る．次に，１

機目の衛星と宇宙探査機の距離が 1500ｋｍ

になったら，2 機目に切り替え，レーザービー

ムを照射する。 

 

図 3： レーザー基地衛星運用の概要 
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7．レーザー光の照射時間（加速に必要な時

間） 

最近の研究によると，L-SSPS においては

1 つのユニットのレーザー出力を 1 万 kW と

すると、一次集光鏡の大きさは 1 枚あたり

100m×100m 程度となる 3)．次に，宇宙探査

機を脱出速度まで加速するには，どのぐら

いレーザーパワーが必要か，またどのぐら

い時間が必要であるか，考察する。 

まず，燃焼室の熱エネルギがノズルを通

してすべて排気ガスの運度エネルギとなっ

た場合の比推力は文献[1]の式（4）で表さ

れる． 

Iｓｐ＝
)1(

21
−kM

kRT
g

 

(文献 1.4) 

R:ガス定数 ｋ：排気ガスの比熱比，T：

温度，M：分子量 

（4）式から考えると，Iｓｐは推進燃料

と温度に依存する．推進燃料として，水素，

室素，アンモニア，水を用いた場合の Isp

と温度の関係を以下の図に示す． 

 

図 4：温度と比推力の関係グラフ 

 

グラフより，水素の場合に，Isp が一番高

い値を示していることが分かる．温度が

3000 K の時，Isp は約 1000 秒である．必要

なレーザービーム量は以下で見積もるが，

Isp 1000 秒を達成するためには，推進剤流

速に応じた計算の結果，約 3200～6400ｋW

のレーザービームが必要となる．検討の詳

細を以下に示す．宇宙探査機の質量は 500ｋ

ｇとして，推進剤の流速をそれぞれ 0.05

（ｋｇ/s)と 0.1（ｋｇ/s)の場合の探査機の

運動・地球の重力圏離脱までの時間を検討

する． 

ここで，レーザー推進での推力を，参考

文献[1]の理論式より求めると以下の式

（2）と式（3）より 

laserP
FCm =

  

(文献 1.2) 

n
g

IspCm 2
=

  

(文献 1.3) 

また，入力されるレーザーパワー， laserP

は
n

gIspFPlaser 2
××

=  ともとまる． 

ここで，Ｆは推力，ｇは重力加速度，n

はレーザパワーから流体運動パワーへの変

換率である．次に，それぞれの流速におけ

る探査機の運動等を検討する． 

 

[1]．流速が 0.05（kg/s)の場合 

推力は 

F= Isp.m'.g=1000x0.05x9.8=490 N 

であり，上記の式を基に解析を行った．

結果を図 5と 6に示す．その結果より  

• 地球の重力圏離脱（探査機の運動エネ

ルギーと重力ポテンシャルの和が正）

までの必要な時間：4200 秒 （図 6） 

• その時のレーザー基地衛星から宇宙探

査機までの距離：1.6 万ｋｍ（図 5） 

• 必要なレーザパワー： 

=
××

=
n

gIspFPlaser 2 n2
8.91000490 ××
 

＝
n

2401
 (kW) 
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図 5：加速時間と衛星から宇宙探査機までの

距離の関係グラフ(m'=0.05kg/s) 

 

図 6：加速時間と宇宙探査機のエネルギ（運

動エネルギと重力ポテンシャルの和）

(m'=0.05kg/s) 

 

[2] 流速が 0.1（ｋｇ/s)の場合 

推力は 

F= Isp.m'.g=1000x0.05x9.8=980 N 

であり，解析の結果  

• 地球の重力圏離脱（探査機の運動エネ

ルギと重力ポテンシャルの和が正）ま

での必要な時間：1800 秒 （図 8） 

• その時のレーザー基地衛星から宇宙探

査機までの距離：3000ｋｍ（図 7） 

• 必要なレーザパワー： 

  

nn
gIspFPlaser 2

8.91000980
2

××
=

××
= ＝

n
4802

kW 

が得られた．結果を図 7,8 に示す． 

 

 

 

   図 7：加速時間と衛星から宇宙探査機

までの距離の関係グラフ(m'=0.1kg/s) 

 

図 8：加速時間と宇宙探査機のエネルギ（運

動エネルギと重力ポテンシャルの和） 

(m'=0.1kg/s) 

 

流速が 0.05(kg/s)の場合，ｎを 75％とす

ると，相当する Plaser を得るためには 56ｍ

×56m の衛星基地が必要である．しかしこの

場合，時間は 4200 秒程度かかるため，宇宙

探査機とレーザー基地衛星の距離は遠く離
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れ，その距離は 1.6 万ｋｍとなる．この距

離では，探査機へのレーザ追尾に必要な精

度が非常に高くなり，今の技術水準では，

実現できない． 

流速が 0.1(kg/s)の場合， 80ｍ×80ｍの

衛星基地が必要である．この時，加速時間

は約 1800 秒で，レーザ基地衛星から宇宙探

査機の一番遠い距離は約 3000ｋｍである．

流速が 0.1(kg/s)より大きい場合，衛星のサ

イズは 80ｍx80ｍより大きく作らなければな

らず，実現可能性が低いと考えられる．そ

こで，本ミッションでは，流速として

0.1(kg/s)を採用する．  

 80ｍ×80ｍ（6400 ㎡）の衛星基地を使う

と，姿勢制御が難しいため，面積 6400 ㎡で，

動傾安定の期待できる縦長い衛星基地を使

うこととし，本ミッションにおける衛星基

地のサイズは 100ｍ×65ｍとする． 

 

8．レーザー追尾精度向上ための提案 
本ミッションでは，ポインティング精度

の制約から，高度の異なるレーザー基地衛

星を 2 機用いることを提案する。つまり，

高度 400Km で運用するレーザ基地の他，も

う１機を 1800ｋｍの高度で運用する．1 機

目と宇宙探査機との距離が 1500ｋｍになっ

た時レーザー基地を切り替え，2 機目を使っ

て，レーザービームを送る． 

1500km の距離でレーザービームを送るた

めには大変高い精度が求められる．そこで，

その精度が達成可能性を検証する．ここで，

探査機の受光部の口径を 0.5m とすると，受

光部に対し 0.1m 程度（口径の 1/5 程度）の

位置精度でビームが受講できれば，安定し

たレーザー受光が可能と思われる．そこで

図 9 の様に，レーザー発信機側の架台に組

み込んだ高精度圧電アクチュエータにより，

架台を微徴することを考える． 

 

 図 9：発振と受光の概要図 

 

ここで 

L：＝1500km(衛星と探査機の距離) 

D1:＝1m（レーザー発振部微調台口径） 

D2:＝0.5m（受光口径） 

D3:＝D1/5=0.1m 

（要求ポインティング精度 ） 

d：ポインティング微調用アクチュエータ  

の変位（位置決め精度） 

とすると，探査機の受光部の集光鏡に送

るために，必要な角度精度は： 

)(1066.6
L

D3 8
  L rad−×　＝＝θ 　  

また，基地衛星の発振部の精度は： 

θ   M ＝
D1
d  

であり，ミッションが実現出来るために，

θ   M はθ   L より小さくなければならない．そこで

必要なアクチュエータの精度ｄを計算すると， 

)(66.66
L

D1D3
  nmd 　＝＝　

×
 

が必要とわかる．この数値は現在開発され

ている高精度ピエゾアクチュエータ 7)を利用

すると達成出来るため，このミッションが

実現可能であることが分かる。 
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9．まとめ 
レーザー推進を利用する宇宙探査機に

レーザービームを補給する衛星システムを

提案した．検討の結果，100mｘ65m 程度の一

次集光鏡と 6400ｋW クラスのレーザー発振

システムを持つ本衛星群により，500ｋｇ程

度の質量を持つ宇宙探査機を 30 分程度で必

要な速度（第２宇宙速度）まで加速するこ

とができる．本衛星の実現に向けては，さ

らに小さいサイズの衛星で同程度のエネル

ギーのレーザー発振が可能となるよう，研

究が必要である． 
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