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Abstract（概要） 

 

In recent years, efforts around the world to achieve lunar exploration and progress have been active. At the same time, the demand for 

small satellites that benefit from low cost and short development time is growing rapidly. In our research, based on these social back 

grounds, proposes the "Regolith Propulsion System", which is a propulsion system that captures regolith dust particles on the lunar 

orbit or lunar surface into a propulsion device and electromagnetically accelerates the particles as a propellant to obtain thrust. After 

explaining the current known thrust, we will report the result of specifications needed to apply the regolith thruster to the lunar unstable 

gravitational environment, based on figures used in previous studies. 

 

記 号 の 説 明 

V: 速度 

x: 位置 

𝐶𝑐 粒子のキャパシタンス 

r 粒子の半径 

𝜀0 真空の誘電率 

𝑞 粒子の帯電量 

𝜑 粒子の電位 

𝑉𝑔 グリッドの電位 

E グリッドの電場 

d グリッド間距離 

      𝐹𝐸 グリッドの電場によって粒子に加わる力 

m 粒子一個の質量 

     ∆𝑣 粒子の速度増分 

      𝑛𝑖𝑛 流入する粒子の数 

      𝑚̇  質量流量 

F 推力 

     𝑛𝑑𝑢𝑠𝑡 貯蔵部内の粒子の個数 

    𝑉𝑑𝑢𝑠𝑡 粒子一個の体積 

      𝑉𝑐𝑜𝑛 貯蔵部の体積 

      𝜌𝑝𝑜𝑟 空隙率 

       η 放電電荷数 

       𝑠 微小空洞内の 

S 表面清浄度 

     𝑇𝑒𝑒 放出された電子の温度（eV） 

     𝐶𝑐𝑜𝑛𝑡 接触定数 

     𝜌𝑑𝑢𝑠𝑡 レゴリスの質量密度 

    𝑔𝑙𝑢𝑛𝑎𝑟 月の重力加速度 

      𝐸0 初期電場 

𝑄𝑚𝑖𝑐𝑟𝑜𝑐𝑎𝑣𝑡𝑦 微小空洞内部における粒子の帯電量 

Vinitial グリッドを通過するまでの速度 

dc 粒子間の接触力分離距離 

M1 全粒子運動量 

a 粒子の加速度 

     𝑉0 粒子の初速 

1. は じ め に 

近年，世界各国で月の探査計画が進行しており 1)2)3),日本

においても月の縦穴と地下世界を探査するUZUME計画 4)が

始動した．これらの月探査計画の遂行のために，または計画

によって人類の月への居住性能が確認された場合には月資

源を「現地調達」することを可能とできれば，地球から資材

を打ち上げる必要がなくなり、比推力の増加に大きく貢献す

るはずである． 

月の重力環境は不規則に変化する 5)ため、月軌道を航行す

る宇宙機には軌道高度の維持に必要な速度増分を得る必要

があり、そのために推進機が用いられてきた。 

軌道上を航行しながら推進剤の補給を可能とする宇宙機

の電気推進機が研究されている 6)7)．従来定常作動する電気

推進機は，ガスを搭載する分,衛星の容積や重量が大きいた

め，需要が近年増加している 8)小型衛星には適さない．しか
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し仮に軌道上または月面での推進剤の補給が可能な推進機

を小型衛星にも適用できれば，小型衛星の利用の幅を広げう

る．そこで著者らは月等に存在する塵状のレゴリス粒子（レ

ゴリスダスト）を推進剤とする新たな電気推進機であるレゴ

リス推進機を提案している。 

 本稿では，レゴリス推進機が先行研究 9)に習って所定の速

度増分ΔV を得るに必要な緒元を調査することでその現可

能性を検討した結果を報告する． 

 

2. レゴリス粒子について 

 月面はレゴリスと呼ばれる岩石の破砕物や風化物によっ

て覆われており，そのダスト状の粒子は直径μm~数 cm であ

る 10)．これらは月上空に浮遊しており, LADEE (The Lunar 

Atmosphere and Dust Environment Explorer)11) 

CLEMENTINE12)による観測例がある．  

レゴリスは電気,磁気を帯びやすい性質があるため,月周回

軌道で浮上しているレゴリス粒子を宇宙機に取り込んで、ま

たは月面で積載して帯電・加速させることで推力を得られる

のではないかと我々は考えている．その実現可能性を評価す

る上で鍵となるのが月上空におけるレゴリス粒子の数密度

と粒子を推進機に取り込む際の取り込み口である． 

 

 

3. 月上空におけるレゴリスの数密度 

月上空にはどのようなレゴリス粒子がどれだけ浮遊して

いるのだろうか．LADEE に搭載されたイオン化ダスト衝撃

検出器である LADEX の月上空での粒子観測結果によると，

月現地時刻の午前 6 時から午前 9 時の間に月上空の数密度

が最も大きくなり，高度 0~50km で約 3.9×10-3 個/m3，

50~100km で約 3.6×10-3個/m3，200~250km で約 1.8×10-3個

/m3となる．少なくとも高度 0~120km では，レゴリス粒子の

粒子半径は 0.3μm~1.0μm が主である．なお，赤道軌道から

観測したLADEEと極軌道から観測したLunar Reconnaissance 

Orbiter (LRO)とでは観測結果が一致しない 13)．これは，レゴ

リス粒子が全球的に一様に分布していないことを意味する．

本研究では，赤道軌道を利用し，高度 0~~250km での実現に

ついて，上記課題の実現可能性を概算する． 

 

4. 粒子からの抗力 

 宇宙機が月軌道を航行するとき，浮遊している粒子が宇宙

機に衝突することによって進行方向に逆らうように力が働

く．そこで, 宇宙機のラム面おいて,単位時間あたりに単位面

積に衝突するレゴリス粒子により発生する抵抗力を求めた．

尚,簡単のためにレゴリス粒子の形状は球体として扱ってい

る． 

粒子一粒の質量 m は,r を粒子半径,ρをレゴリス粒子の平

均質量密度とすると, 

𝑚 =
4

3
𝜋𝑟3𝜌  (1) 

この時,ρ=3000[kg/m3]である 14)．宇宙機が単位時間に通る体

積 V は,衛星断面積を A,単位時中に衛星が通る距離を dsat と

すると 

𝑉 = 𝐴𝑑𝑠𝑎𝑡  (2) 

この時宇宙機に衝突する粒子数 nimpact は,表 1 の粒子密度を

ndとすると 

𝑛impact = 𝑣𝑛𝑑 (3) 

宇宙機の前面に加わるレゴリス粒子からの抗力 D は,単位時

間あたりの運動量として,宇宙機の航行速度を v とすると最

終的に次のように表せる． 

𝐷 = 𝑚𝑛impact𝑣  (4) 

 

 

5. 推進方法 

  これまで検討してきた推進方法を以下に示す。 

 

5.1 吸い込み型 

 月軌道上に浮遊しているレゴリスダスト粒子を直接軌道

上で取り込み、電圧を印加したグリッドを直接通過させて加

速するものである。（図 4） 

 

図 1 粒子を直接加速する場合のモデル 

 

5.2 吸い込み型の推進理論 

 まず,レゴリス粒子一個のキャパシタンスCcは𝜀0を真空

の誘電率とすると次のように記述できる 15)16) 

𝐶𝑐 = 4𝜋𝜀0𝑟  (5) 

ここで、r は粒子の半径であり、ダスト粒子の電荷量を得る

ため,取り込み時の粒子の電位が必要になる．そこで,文献 17)

から月面の電位を取得し，レゴリス粒子の電位=月面の電位

と仮定して，表 1 に示すように,GEO における宇宙機の電位

と,参考文献 17)より月面の電位と等しいものと仮定して使用

した． 

 

表 1 レゴリス粒子の電位 17) 

電位の場合分け 電位 [V]  

GEO における 

宇宙機の電位 

5 

日中の月面電位下限値 10 

日中の月面電位上限値 18 

夜間の月面電位上限値 -10 

夜間の月面電位下限値 -100 

表 1 の値を用いて,レゴリス粒子の電位𝜑から帯電量 q を算

出した 

𝑞 = 𝐶𝑐𝜑  (6) 

得られた q の値を表 2 に示す． 
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表 2 各場合で得られる qの値 

電位の場合分け        電位[V] 電荷量[C] 

GEOにおける 

宇宙機の電位 

5 1.67 × 10−16 

日中の月面電位下限値 10 3.34 × 10−16 

日中の月面電位上限値 18 6.01 × 10−16 

夜間の月面電位上限値 -10 −3.3 × 10−16 

夜間の月面電位下限値 -100 −3.3 × 10−15 

 

 得られた電荷量を用いて排気速度を求める．グリッドの電

場 E は,グリッド電圧を Vg,グリッド間距離を d とすると以

下のように表せる． 

𝐸 =
𝑉𝑔

𝑑
  (7) 

この時粒子が電場から受ける力 FEは, 

𝐹𝐸 = |𝑞|𝐸  (8) 

ここで q に絶対値記号を使用しているのは,粒子の電位の正

負を問わず,力の加わる方向を統一しなければならないため

である．グリッド間において発生する射出される粒子の速度

増分 Δv は,運動量保存則を用いて以下のように記述できる． 

1

2
𝑚∆𝑣2 = |𝑞|𝐸𝑑  (9) 

これより,Δv について解く． 

∆𝑣 = √
2|𝑞|𝐸𝑑

𝑚
  (10) 

ここで,推力に寄与する排気速度は Δv である． 

粒子の質量流量�̇�,単位時間あたりに粒子取り込み口に流入

する粒子の個数 ninと,推力 F は以下のように表される． 

 

𝑛𝑖𝑛 = 𝑛𝑑𝑉  (11) 

�̇� = 𝑚𝑛𝑖𝑛  (12) 

𝐹 = �̇�∆𝑣  (13) 

 

 

5.3 貯蔵型 

 浮遊しているレゴリス粒子を推進機内に取り込んで,また

は月面で積載して貯蔵し,そこに電子を照射することで,月面

で発生しているような粒子の静電的浮遊現象を発生させ,グ

リッドにて加速する方法である（図 1）．この方法の特徴は

月特有のレゴリス粒子の浮上現象を応用している点で,堆積

したレゴリス粒子同士によって構成される微小空洞内に電

子が流入し,微小空洞内で二次電子が発生,反射を繰り返し微

小空間に面している部分が強く帯電することで月面の重力,

粒子間の接触力を振り切り,堆積層表面からの離脱を可能と

している．  

 

 

図 2 貯蔵型レゴリス推進機 

 

 

この時得られる理論上の推力について 1U 衛星と 6U 衛星

について求めた。1U 衛星にレゴリス推進機を適用した際に、

浮遊しているダスト粒子からの抗力を補償可能な最小推力

を図 3 に、6U の場合のものを図 4 に示す。グラフの最大値

と最小値には具体的な値を表示してある。粒子の電位絶対値

が大きい時や、高度が低いほど推力が大きくなる傾向がある

が、これは、グリッド電極のスイッチングを想定しているた

めに、粒子の電荷数の絶対値を使用しているためである。 

いずれの場合も推力は 10-11~10-10N 程度とかなり微小な推

力となっている。 

 

 

図 3 1U 衛星がダスト粒子からの抗力を補償できる時の最

小推力 
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図 4 6U 衛星がダスト粒子からの抗力を補償できる時の最

小推力 

 

5.4 貯蔵型の推進理論 

 粒子貯蔵部の体積 Vcon を任意で 0.1×0.1×0.01[m3]と仮定し

た時．貯蔵部内の粒子数 ndust は,粒子一粒の体積 Vdust を用い

て以下のように表せる． 

𝑛𝑑𝑢𝑠𝑡 =
𝑉𝑑𝑢𝑠𝑡

𝑉𝑐𝑜𝑛
𝜌𝑝𝑜𝑟  (14) 

𝜌𝑝𝑜𝑟は気孔率(porosity)で,固体物質が小孔や割れ目等の空間

を有する尺度であり,単位は%である．レゴリス粒子では主に

50%とされている 19) 

 微小空洞に入射した電子によって,空洞内に面した粒子に

発生する放電電荷数は,s を微小空洞の大きさ,Tee を放出され

た電子温度とすると以下のように表せる．19) 

η =
𝑠

𝑇𝑒𝑒
√

2𝐶𝑐𝑜𝑛𝑡𝑆2

𝜋𝜀0𝑟
+

4𝑟𝜌𝑑𝑢𝑠𝑡𝑔𝑙𝑢𝑛𝑎𝑟

3𝜀0
− 2𝐸0

2  (15) 

第二項及び第三項は g=0,E0=0 により 0 となる． 

ここで,粒子間の接触定数 Ccont はハマーカー数から求まり,S

は表面清浄度で,レゴリス粒子の場合は 0.75~0.88である 20)21)．

微小空洞内の粒子帯電量𝑄𝑚𝑖𝑐𝑟𝑜𝑐𝑎𝑣𝑡𝑦は以下の式で表せる．22) 

𝑄𝑚𝑖𝑐𝑟𝑜𝑐𝑎𝑣𝑡𝑦 = −0.5ηC𝑇𝑒𝑒  (16) 

 粒子が最初に通るグリッドまでの流速 Vinitialは以下の式で

表せる．18) 

𝑉𝑖𝑛𝑖𝑡𝑖𝑎𝑙 = [
2

𝑚
(

𝑄𝑚𝑖𝑐𝑟𝑜𝑐𝑎𝑣𝑡𝑦
2

4𝜋𝜀0𝑠
+ (2𝜋𝜀0𝑟2𝐸0

2 − 𝑚𝑔𝑙𝑢𝑛𝑎𝑟)𝑑 − 2𝐶𝑆2𝑟𝑑𝑐)]  (17) 

dc は，レゴリス粒子同士の接触力から分離する距離である．

そのグリッドまでの全粒子の運動量 M1の合計ΣM1は 

∑ 𝑀1 = 𝑚𝑣𝑖𝑛𝑖𝑡𝑖𝑎𝑙𝑛𝑑𝑢𝑠𝑡  (18) 

ここからの計算は(7)~(10)と同一なので省略する． 

二枚目のグリッドまでの運動量は 

∑ 𝑀 = 𝑚Δ𝑉𝑛𝑑𝑢𝑠𝑡  (19) 

粒子の加速度は,物体の初速を𝑉0,加速度を a,移動距離を x と

して得られる公式として 

𝑉2 =  𝑉0
2 + 2𝑎𝑥   (20) 

及び,これを変形して,加速度は 

𝑎 =
𝑉2−𝑉0

2

2𝑥
  (21) 

と表すことができる．最初のグリッドまでは ,V=Vinitial

で,V0=0 となり,これ以降は V=Vexit,V0=Vinitial となる．このモ

デルが貯蔵した全ての粒子を噴射することで得られる力ΣF

は以下のように表示できる． 

∑ 𝐹 = 𝑛𝑑𝑢𝑠𝑡𝑚𝑑𝑢𝑠𝑡𝑎  (22) 

半径 0.3μm~4.9μm の粒子を使用し ,Vcon=0.0001 m3, 

S=0.88 , s=2r 18),Tee = 2.5eV22), d = 0.08 m としたとき,Vexit≒125 

m/s,ΣF≒40.9 kN が得られた． 

算出した F は,粒子の質量流量が未知で,推進機の推力とする

には適さない．現状では粒子の質量流量は実験的に求める予

定である． 

5.5 各方法での推力の値 

吸い込み型について、1U 衛星と 6U 衛星にレゴリス推進

機を適用することを想定して計算を行った。 

 

6. 月重力環境先行研究について 

6.1 小型衛星の月重力環境への適用検討例 

  これまで、Jose Rodrigo C.A．らによって小型衛星アオバ

4 号（AOV4）の軌道寿命シミュレーションが行われてき

た 9)。そのシミュレーションのΔV には 0,40,80,120 m/s が

用いられている。本稿では、レゴリス推進機が先行研究 9)

同様の値のΔV を得ると仮定して、その時に必要となる推

進機・衛星の緒元を調査した。 

 

7. ΔVを満たすのに必要な緒元の算出理論 

7.1 一周で得られる粒子数の算出 

各高度 x[m] における月軌道一周分の距離 A[m]は,月面に

おける一周の距離が 10921[km] 故に 

𝐴 = [𝑥 + (10921 × 103)]𝜋   (23) 

宇宙機の初速を 1530 [m/s]として、軌道を一周するのに必要

な時間 t[s]は 

𝑡 =
𝐴

1530
  (24) 

粒子一つの質量 m と、微小空洞の大きさ s は 

𝑚 =
4

3
𝜋𝑟3𝜌  (25) 

𝑠 = 2𝑟  (26) 

取り込み口が通過する体積は 

𝑉𝑖𝑛 = 1530𝐴𝑡  (27) 

最終的に、各高度一周で得られる粒子数 ninは,軌道上のダス

ト数密度𝑛𝑑を用いて 

𝑛𝑖𝑛 = 𝑛𝑑𝑉𝑖𝑛  (28) 

 

7.2 ΔVを満たすのに必要な重量比 

ΔV を 40,80,120 m/s、宇宙機の終期重量即ち乾燥重量 Mf を

1,2,3,10,12 kg として、宇宙機の初期重量𝑀𝑖は 

𝑀𝑖 = 𝑀𝑓 + 𝑀𝑓𝑢𝑒𝑙  (29) 

This document is provided by JAXA.



 

   

 

 

5 

ΔV はロケットの公式を用いて、排気速度を𝑢𝑒とすると 

𝛥𝑉 = 𝑢𝑒𝑙𝑛
𝑀𝑖

𝑀𝑓
  (30) 

これを𝑀𝑓𝑢𝑒𝑙についての方程式として求める。 

𝑀𝑓𝑢𝑒𝑙 = (𝑀𝑓 ∗ 𝑒𝑥𝑝
𝛥𝑉

𝑢𝑒
) − 𝑀𝑖  (31) 

𝑀𝑓𝑢𝑒𝑙だけの粒子を搭載するのに必要な粒子貯蔵部の容積

𝑉𝑐𝑜𝑛は、粒子体積𝑉𝑑𝑢𝑠𝑡、空隙率𝜌𝑝𝑜𝑟を用いて 

𝑉𝑐𝑜𝑛 = 𝑛𝑑𝑢𝑠𝑡 × 𝑉𝑑𝑢𝑠𝑡 × 𝜌𝑝𝑜𝑟  (32) 

 

7.3 各ΔV を得るのに必要な軌道周回数 

 宇宙機にレゴリス推進機を適用する場合、月軌道上を航行

しながらダスト粒子を取り込んでいくことを想定している。

そこで、先行研究で使用されたΔV を獲得するのに必要とさ

れる数の粒子が得られるだけの月軌道周回数を算出した。 

 

8.結果 

 図 5 に、各ΔV を得るのに必要な重量比の算出結果を示

す。ΔV が大きいほど、重量比の指数関数的増加傾向が大き

くなる。小型衛星内に粒子を取り込んで実現させやすい重量

比としては 10 以下に抑えたいことを考慮すれば r≦1.0μm 

の場合で使用するのが望ましい。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

各ΔV を得るのに必要な周回数をΔV 毎に図 6、図 7、図

8 に示す。全粒子半径と全各乾燥重量のそれぞれの組み合わ

せで得られた結果を一括して表示している。各グラフにおい

て凡例数は 100 近くあるため、凡例の表示はしていないが、

このグラフで注目するべき点は、グラフ中での最小値であり、

少なくとも周回は図 11 から、108周以上が必要となることが

わかる。これらの値は、所定のΔV を得るために粒子貯蔵部

を完全に満たすことを想定しているものであるため、軌道上

で貯蔵部を満タンにすることは考えずに常に補給を続ける

か、月面で粒子を積載する必要がある。 

 

図 6 ΔV=40 を満たすのに必要な周回数 

 

 

図 7 ΔV=80 を満たすのに必要な周回数 

 

 

図 8 ΔV=120 を満たすのに必要な周回数 

 

 

9. まとめ 

 レゴリス推進機を小型衛星に適用する際に、先行研究で検

討されたΔV=40,80,120 m/s をレゴリス推進機で得る時に必

要な宇宙機の緒元を求めた。その結果、以下のことが判明し

た。 

①粒子半径を 1.0μm 以下に抑えることで重量比を約 10 以 

下に抑えることができる。 

②粒子半径を 5μm 以下に抑えることで、貯蔵部に必要な容 

量は 1U 衛星の容量程度である 0.1m3以下に抑えることが 

 

図 5 ΔV を満たすのに必要な重量比 
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可能となる。 

③貯蔵部にダスト粒子を満載してΔV を得る場合、 

ΔV=40 の場合でも最低でも 108周はしなければならず、 

軌道上で貯蔵部を満たすことは難しい。 

③については、粒子を満載せずに常にダストを補給しつづ

けながら使用する事になるか、月面で直接粒子を積み込むこ

とを検討する事になるだろう。 

 

10. 今後の展望 

 貯蔵型に関して推力が 10-9 N レベルであるので、推力の向

上が課題である。これに対しては貯蔵した粒子間の間隔を大

きくすることで放電電荷数の増加による推力増大化に努め

たい。 

吸い込み型については、ソーラーセイルのように大型の帆

を張るようにグリッドを展開、グリッド電圧を増加すること

ができれば推力が向上可能である。 
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