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1.　緒　　　　言

これまでマイクロ波電力伝送技術の研究は，将来の宇宙
太陽光発電システムの実現へ向け，宇宙から地上への長距
離無線電力伝送基礎技術の確立を目的とした研究を中心に
進められてきた．一方，近距離の非接触給電技術である電
磁誘導や磁気共鳴は，より身近である電子機器や自動車へ
の給電に応用した製品開発が近年盛んに進められるように
なってきている．これに同調してマイクロ波電力伝送技術
を応用した製品の開発例も少しずつではあるが出始めてい
るものの，マイクロ波の特長を活かした製品例はほとんど
ない．
マイクロ波電力伝送技術の最大の特長は，長距離の非接
触電力伝送が可能であることである．この特長を最大限活
用するため本研究では，遠方の電力伝送対象として電動飛
行機を取り上げ，マイクロ波電力伝送技術の適用を図っ
た．電動飛行機は，その静粛性，安全性，整備性などから
観測・監視などのさまざまな応用が考えられる．しかし，
バッテリに充電された電力のみでの航続時間はガソリン機
と比べて非常に短く，利用範囲が限定される．そこで，飛
行中に外部から電力を供給することができれば，航続時間
の延長が可能になり，電動飛行機を用いたシステムの応用
範囲をさらに拡大できると考えられる．

電動飛行機へのマイクロ波電力伝送技術適用の基礎実験
として，20 年以上前に 2.4 GHz 帯のマイクロ波を用いて
飛行中の電動飛行機に電力を供給する実験が行われ
た ( 1 )，( 2 )．それらでは受電した電力が動力として利用可
能であることは確認されているものの，飛行に必要な構造
以外に受電用の構造を機体外部に取り付けたシステムや，
地上の送電装置が飛行機下部を追尾して移動するシステム
というレベルにとどまっており，その後の実用システムへ
の適用や製品化は行われていない．
そこで著者らは，これらの過去の研究と最新の技術動向
を踏まえて，観測・監視機器などを搭載可能な，より実用
的なシステムを実現するため，マイクロ波電力伝送技術の
電動飛行機への適用に関する研究を行うことにした．

2.　コンセプトの設定

無人飛行機の有用性が認識され，災害監視や犯罪監視，
気象観測や放射線観測などさまざまな用途でそれが利用さ
れ始めている．しかし，これらの飛行機の航続時間はさま
ざまであるものの有限である．よって，燃料補給のために
離着陸を必要とし，運用に手間が掛かるとともに，ミッ
ション時間も限定される．そこで本研究では，「上空から
の 24 時間 365 日連続観測・監視」をコンセプトとして
設定した．第 1 図にコンセプトのイメージを示す．
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本研究では，無線電力伝送方式の一つのマイクロ波方式の最大の特長である長距離電力伝送可能という特性を活
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出力電力比を実現した．また，この結果に基づいて必要な検討を行い，本システムの成立性を確認した．本稿では，
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地上局上空の充電エリアで電動飛行機を旋回させなが
ら，必要な電力を地上からマイクロ波で供給し，機体に搭
載したバッテリに充電する．充電された電力を用いて観
測・監視エリアに飛行してミッションを遂行した後，電力
が必要な場合には充電エリアに帰還する．必要に応じて複
数機が飛行することで最低限の離着陸で常時監視可能なシ
ステムが構築できる．

3.　主要構成と設計条件

3. 1　主要構成

コンセプトを実現するには電力供給系統がキーとなる．
第 2 図に電力供給系の主要構成図を示す．
本システムは主に地上に設置される送電装置，電動飛行
機に搭載される受電装置，電動飛行機で構成される．送電
器で発生したマイクロ波は，送電アンテナから電動飛行機
主翼下面に搭載されたレクテナ（アンテナ + 整流回路）
に向けて送電され，DC 電力に変換される．DC 電力は
DC/DC コンバータで電圧変換され，バッテリに充電され
る．電動飛行機はバッテリに充電された電力を用いて必要
なプロペラなどを駆動して飛行する．
電動飛行機への送電方向は画像認識によって決定し，ア
ンテナ回転機構（ローテータ）を駆動することで送電ア
ンテナを指向する．送電方向の決定方法としては，受電側
からパイロット信号を送信し，その方向を検知する方法も
ある．しかし，使用する電波が増えることで無線局免許取
得も必要になることから，将来の簡易なシステムの実現も
視野に入れて，パイロット信号を用いない画像認識による
方式を採用した．

3. 2　設計要求

サブシステムである送電装置，受電装置，電動飛行機の
設計要求を第 1 表に示す．電力伝送に用いる周波数は，
宇宙太陽光発電システムで使用することが検討されている
ISM ( Industry-Science-Medical ) 帯の 5.8 GHz 帯とした．
本システムにおける設計条件の特徴としては，受電装置
の質量が軽量であること，および電動飛行機の旋回充電時
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第 1 図　コンセプトのイメージ
Fig. 1　Picture of concept
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第 2 図　電力供給系の主要構成図
Fig. 2　Configuration of power supply system
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のバンク角（機体の左右軸と地面とがなす角）が 0 度で
あることである．まず受電装置については，地上で用いら
れるようなふっ素樹脂基板を使用したレクテナで構成する
場合，レクテナのみでも 5 kg/m2 程度となる．一方，本
システムの受電装置は飛行機に搭載することから軽量化が
必要であり，レクテナ，DC/DC コンバータおよび配線を
含め 1 kg 以下を設計条件とした．
次に，通常の飛行機が旋回する場合には，旋回中心に対
して一定のバンク角をもたせることで揚力の水平成分を生
じさせ，旋回を行う．本システムでは，旋回充電中にバン
ク角をもたせると主翼下面に搭載したレクテナに対するマ
イクロ波の入射角が大きくなり，レクテナのアンテナ高利
得領域から外れていくことになる．この結果，必要な受電
ができず，飛行を継続できなくなる可能性がある．この理
由から，本システムの電動飛行機はバンクしないことを設
計条件とした．なお本研究では試作機として，まずは送電
エリア上空を旋回できるシステムの実現を目指すことにし
た．

4.　要素試作・検討

本システムでキーとなる電力供給系に必要な軽量レクテ
ナおよびノーバンク電動飛行機の要素試作・検討を実施し
た．この結果，各々実現の目途を得ることができた．試作
した軽量レクテナと電動飛行機の外観を第 3 図に示す．

4. 1　軽量レクテナ

効率良く送電波を受電するには，高い利得をもつ小型ア
ンテナが必要であることから，アンテナはパッチアンテナ
とし，その背面の直近に整流回路を設ける表裏一体構造と
した．また，市販品で入手可能な材料としてアラミドハニ
カム材を基板および構造部材として用いた．これによっ
て，誘電体損が無視でき低損失，かつ 1 素子当たり約 2 g

と軽量なレクテナを実現できた．この構造のレクテナに
5.8 GHz のマイクロ波を照射して出力電力を測定し，質
量 - 出力電力比を算出した結果，5.8 GHz 帯で動作するレ
クテナとしては世界最軽量となる 1 g/W を実現した ( 3 )．
この結果を基に，設計条件である 160 W の出力を得る
ために必要な受電装置の質量は，実際の送電波の受電面電
力密度の濃淡を考慮して配置する軽量レクテナ，および
DC/DC コンバータや配線などを含めて 1 kg 以下と見積
もることができ，本軽量レクテナを用いた受電装置の実現
性に目途を得ることができた．

4. 2　電動飛行機

ノーバンク電動飛行機の検討を行うために，まずバンク
角の低減を考慮していない電動飛行機を用いて現状の特性
を確認した．この結果，旋回半径を約 40 m として無理な
く旋回した場合でも，25～ 40 度のバンク角が必要となっ
た．このことから，バンク角 0 度で旋回するには，バン
クによって揚力の水平分力を発生させて旋回する一般的な
方法を抜本的に変更する必要があることが分かった．これ
に対し，バンク角を低減する方法として以下の二つの方策

( a )　軽量レクテナ ( b )　電動飛行機
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第 3 図　試作した軽量レクテナと電動飛行機（単位：mm）
Fig. 3　Appearance of light weight rectenna and electric aircraft ( unit : mm )

第 1 表　サブシステムの設計要求
Table 1　Design requirement of sub-system

区　　　分 項　　　　目 単　位 設　計　条　件

送 電 装 置

送 電 周 波 数 GHz 帯 5.8

送 電 電 力 kW 10

送電アンテナサイズ m f 2 以下

アンテナ指向精度 度 ± 0.5 以下

受 電 装 置
DC  出  力  電  力 W 160 以上

質 量 kg 1 以下

電動飛行機

旋 回 半 径 m 30（旋回充電時）

飛 行 高 度 m 50（旋回充電時）

バ ン ク 角 度 0（旋回充電時：無風）

消 費 電 力 W 160 以下（旋回充電時）

寸 法 m 3 × 3（約）

搭 載 機 器 質 量 kg 1 以上
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を検討した．
( 1 ) 左右の主翼に搭載するプロペラの推力差を利用す
る．

( 2 ) 胴体を翼型とし，かつ胴体後方にラダーを設けて
水平方向に揚力を生じさせる．

まず，左右のプロペラの推力差を利用する方法につい
て，サブスケール試作機を使用して飛行試験を実施した．
この結果，左右の推力差のバランスを取ることが非常に困
難であり，正常な飛行ができなかった．
次に，胴体形状とラダーによる旋回について検討した．

第 4 図に本方法によるノーバンク角旋回の原理図を示す．
例えば図に示すように進行方向左側へ旋回する場合，まず
垂直尾翼ラダーを旋回する方向に駆動する．これによって
機体が横滑りして翼型胴体に迎角が発生し，旋回方向への
力が発生する．さらに胴体後方のラダーを駆動させると旋
回方向への力が増加する．この結果，機体はバンクせずに
旋回することができる．今後本機体を試作し，飛行試験を
実施する予定である．

5.　システム成立性

4 章に示した要素試作・検討結果を踏まえ，本システム
成立性のキーとなる電力供給系について検討した．地上の
送電アンテナから見て高度 50 m，旋回半径 30 m とする
と，送電距離は 58 m となる．送電波を遠方界の平面波と
考えて ( 1 ) 式に示すフリスの公式を用いて受電電力の計
算を行った．
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Pr ：受電電力
Pt ：送電電力
Gt ：送電アンテナ利得
Ae ：実効開口面積
Gr ：受電アンテナ利得
R ：送電距離
l ：送電波の波長

( 1 ) 式は翼面下部に取り付けたレクテナのアンテナ
個々の受電電力であることから，この式にレクテナ整流回
路の整流効率を考慮して全レクテナが出力する直流 ( DC )

電力を表すと ( 3 ) 式となる．
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PDC ：DC 出力電力
hr  ：整流回路の整流効率

( 3 ) 式を用い，要素試作で確認した受電アンテナ利得
を用いて DC 電力を算出した．ここでレクテナは地上送
電部が正面方向となるように主翼内部に角度を付けて取り
付ける構造とした．この結果，送電波の受電面電力密度の
濃淡を考慮して DC 電力を算出すると 166 W となり，設
計条件の 160 W 以上であることから，飛行中の電動飛行
機に必要な電力が供給可能であることを確認できた．
今後，マイクロ波送電方向を制御するための画像認識に
よる角度検出方法の検討，サブスケールモデルを用いた電
動飛行機の飛行試験，実機サイズでの飛行試験，電波暗室
内での送受電試験などを経て無線局免許手続きを行い，屋
外において実際にマイクロ波で飛行中の電動飛行機に電力
を供給する飛行試験を実施する計画である．

6.　結　　　　言

本稿では，マイクロ波電力伝送技術の電動飛行機への適
用について，コンセプトの設定，要素試作，システム成立
性検討などを行った結果を述べた．また，本システム特有
の軽量受電システムおよびノーバンク電動飛行機の実現の
目途を得て，本システムの成立性を示した．
現在，小型の無人飛行機は日本国内では 150 m 以下の
飛行であれば航空法に抵触せず，一部の場所を除いて飛行
可能である．一方，無人飛行機の有用性が認められ，世界
的にその活用が広がるとともに，安全性やプライバシーな
どさまざまな問題が発生している．今後，安全性や各種法
整備の動向を十分考慮しながら，各種試験を経て本システ
ムの実現を目指す．
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第 4 図　ノーバンク角旋回の原理
Fig. 4　Principle of circular flight
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