
 1 

テーマ名：月周回小型衛星 

1 ミッション系 
1.1 ぺネトレータミッション 

 月震を観測するには、震源を特定するためにも、

一直線上にない 3 基以上の観測器が必要となる。

200kg を想定質量とした本衛星では、1機あたり 2

基のぺネトレータを搭載することができるため、

2 機以上の衛星が必要となる。このため、2 機の

衛星で計 4基のぺネトレータを月面に運ぶ。 

 衛星は、ぺネトレータを投入する際、高度を下

げ、ぺネトレータを分離するが、化学推進器を搭

載している LUNAR-A とは異なり、本衛星は急激な

軌道変更を行うことができないため、高度を落と

しすぎると、衛星が月面上にぶつかってしまう恐

れがある。このため、LUNAR-A よりは比較的高い

高度からぺネトレータを落下させる。 

1.2 日食撮影ミッション 

 光学的な要求としては、月周回軌道から地球を

撮影した際、1 枚の写真に地球の姿が納まってい

ることと、分解能が荒すぎではないことが要求さ

れる。通信レート、姿勢安定度を考慮し、視野角

5度、1024×1024 Pixel のカメラおよびレンズを

採用する。このとき地球の分解能は約 70km とな

り、十分くっきり地球を見ることができる。露光

時間は 0.06[sec]とする。かぐやや嫦娥と比較的

近い露光時間であることから光量も問題ないと

いえる。また、カメラが太陽を向いても問題ない

ように、フィルタをレンズに貼る。 

2 構造系 
2.1 構造全体について 

本衛星の外観と内部の機器配置を図 1～図 3

に示す。また重量配分を表 2に示す。本体は一辺

850[mm]の立方体形状であり大小合わせて 6 枚の

太陽電池パドル展開構造を持つ。構体の材料は、

最も強度/比重の高いマグネシウム合金 AZ31B の

ハニカムサンドイッチパネルを使用する。またパ

ラボラアンテナは地球側を向く＋X 面に配置した。

姿勢制御のための太陽センサは構体の各6面すべ

てに配置した。慣性モーメントは、 

 

図 1 衛星鳥瞰図 

 

図 2 ロケット搭載時の衛星 

・ パドル展開前の主慣性モーメント(括弧内ぺ

ネトレータ搭載時) 

ｘ：1.274E+010(1.068E+10) [g mm^2］ 

 ｙ：3.840E+009(8.071E+10) [g mm^2］ 

 ｚ：1.423E+010(8.574E+10) [g mm^2］ 

・ パドル展開前の主軸への回転 

Rx = -1.62 deg、Ry = -6.69 deg 

Rz = -1.62 deg 

・パドル展開時の主慣性モーメント 

ｘ：9.281E+009 [g mm^2］、ｙ：7.849E+010 [g 

mm^2］、ｚ：8.438E+010 [g mm^2］ 

・ ・パドル展開時の主軸への回転(括弧内ぺネト

レータ搭載時) 

Rx =-11.31(-13.28) deg、Ry =-0.99(-0.16) deg 

Rz =0.50(0.33) deg 
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図 3 機器搭載図 

2.2 安全余裕 

 設計要求を満たすために表１のような準加速

度を見積もり同時に負荷した際の、衛星に発生す

る応力を計算した。許容応力はマグネシウム合金

AZ31B の圧縮耐力σa=240[Mpa]を使用した。ハニ

カムパネルをモデル化し許容応力と発生する応

力を計算したところ発生応力はσｆ＝約 3[Mpa]

であった。よって 

 

が正になり、安全である。 

3 推進系 
3.1 推進方式について 

本衛星では電気推進を用いてGTOから月周回軌

道への投入を目指す。電気推進は化学推進に比べ、

比推力が高く、衛星に占める燃料の割合を抑える

ことができる。軌道上でのより多くの発電量が必

要とされたり、推進器自体が軽量ではないものの、

遷移時間が長くなれば、軌道変更の自由度は高く

なり、打ち上げ日に対する依存性は低くなる。こ

のようなメリットを重要視し、電気推進を採用す

ることにした。 

3.2 イオンエンジンについて 

 電気推進として NASA が開発しているイオンエ

ンジンを 2基搭載する。電気推進としては、イオ

ンエンジンの他に、ホールスラスタなどがあるが、

遷移時間が長くなれば、比推力が高いイオンエン

ジンの方が有利となる。このような考察の元イオ

ンエンジンを搭載することとした。 

 搭載するイオンエンジンのスペックを表 3 に

掲げる。本衛星では月周回軌道においてもっとも

質量が大きくなることを目標としているので、も

っとも比推力が高くなるよう 300W で動作させる

こととした。 

表 1 準静的加速度 

 

表 2 コンポーネント 

 

サブシステム 部品 数量 質量（g） 合計（g） 

ミッション ペネトレータ本体 2 7000 14000 

  ペネトレータモジュール 2 15000 30000 

  ペネトレータ分離機構 4 1000 4000 

  UHF（モノポールアンテナ） 2 500 1000 

合計      49000 

 

 

表 3 イオンエンジンのスペック 

使用電力 推力 効率 Isp 

300W 10.9ｍN 0.48 2650 
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3.3 遷移軌道 Strategy について 

 本衛星はロケットによりGTOへ打ち上げられる。

ロケット分離後暫くはヴァン･アレン帯を通過し

つつ航行することになるため、近地点を上げるこ

とに重点おく。このとき、軌道面ベクトルに垂直

な方向に推力を出す。ヴァン･アレン帯通過後も

高度を上げ、遠地点距離が 40 万キロとなった地

点で軌道面変更を行う。このときは、軌道面ベク

トルとは反対方向に推力を出す。 

 打ち上げから 408.2 日後月からの高度 14 万 km

の地点で月にキャプチャされ、その後月との相対

速度を落としていく。近月点 5000km を過ぎた地

点で遠月点を落とすため、近月点付近でのみ推進

するモードに切り替え、離心率を小さくしていく。 

 衛星の軌道情報に関しては地上からアップリ

ンクするとともに衛星に搭載されているINSを用

いてカルマンフィルタから推定を行う。 

3.4 遷移軌道 

 2012 年 3 月 25 日打ち上げとし、軌道遷移のシ

ミュレーションを行った。 

表 4 遷移時間および使用燃料 

遷移時間 必要推進薬 

554.7[day] 32.5[kg] 

 

 表 4 に遷移時間と消費した燃料を掲げる。衛星

には 40kg 分の燃料を搭載しているため、周回軌

道に入った後ミッションに応じて軌道変更や軌

道維持のために燃料を使用することができる。 

 図 4、図 5 がシミュレーション結果である。図 

4 にて月にキャプチャされた後、図 5では月周回

でのシミュレーション結果である。 最終的に衛

星は軌道傾斜角 73[deg]、長半径 9890km、離心率

0.84 の軌道に投入された。 

月周回軌道投入後は、太陽輻射圧が外乱の支配要

因であり、太陽輻射圧は、光子が反射する際で見

積もると、2.91E-6N の力になるが、これは推進器

が出せる力の 0.14[%]であることから、ミッショ

ンライフを行うのに十分な推進薬が残っている。 

 

 

図 4 月周回軌道までの軌道 

 

図 5 月周回投入後の軌道 

4 姿勢制御系 

地球周回軌道に投入される本衛星が、月周回に至

るまでに必要な姿勢制御機能に関して検討する。 

4.1 姿勢制御 

4.1.1 制御方式 

本衛星の一次推進系として、イオンエンジンを使

用するため、推進軸が常にある方向を向いている

必要がある。さらに太陽電池パドルの制約上、ス

ピン方式ではなく、リアクションホイールを用い

た 3軸姿勢制御を行う。また、姿勢制御系におけ

る指向精度は、通信上の制約を考慮し、1 で

以下となるよう設計する。各フェーズにおける制

御方式を表 5 各運用フェーズにおける制御方

式に示す。尚、本衛星は推進軸周り及びパドル回

転軸周りの 2軸に自由度を持っており、常に最適

発電が維持できる。一方、推進系と通信系が必ず

しも両立しない場合があるが、月周回時での推進

は通信の狭間で行えるものとする。 
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表 5 各運用フェーズにおける制御方式 

Phase 制御方式 

衛星分離直後 スピンダウン制御 

太陽補足 太陽補足制御 

3軸確立 ゼロモーメンタム制御 

定常運用時 バイアスモーメンタム制御 

太陽不可視時 スピン制御 

ミッション運用時 ゼロモーメンタム制御 

*ミッション運用時には，上記のどの制御方式でも運用できるよ

う，電力設計されている． 

4.1.2 姿勢外乱評価 

今回は、以下 4 種；(1)重力傾斜、(2)大気抵抗、

(3)残留磁気、(4)太陽光輻射圧、の姿勢外乱に関

して評価を行った。表 6 姿勢外乱見積りにそれ

ぞれの最大トルク・最大蓄積角運動量を示す。尚、

(1)-(3)に関しては、最も最も姿勢外乱が大きい

と思われる、軌道投入初期の地球周回時のおよそ

軌道１周分、また、(4)に関しては月周回までの

遷移中に最も支配的になると予想されるため、軌

道投入後から月周回に至るまでの、およそ１日当

りの蓄積角運動量を示す。 

表 6 姿勢外乱見積り 

外乱 トルク[Nm] 角運動量 [Nms] 

重力傾斜 2.27×10-4 0.995 

大気抵抗 3.77×10-4 0.948 

残留磁気 7.54×10-4 1.200 

太陽光輻射圧 2.23×10-5 0.579 

 

4.1.3 アクチュエータ設計 

上記の姿勢外乱を考慮した上で、RW・二次推進系

の設計を行った。本衛星では、RW を 4スキュー型

で配置し、アンローディング用のスラスタとして、

電力不足時にも対応できるよう、窒素を燃料とす

るコールドガスジェ

ットを使用する。また、

スラスタの配置は、

ETS-8 を参考にしてお

り、4 つのスラスタで

姿勢変更を可能とで

きるよう、図 6 噴射

軸定義の定義に従っ

て、各スラスタの噴射

軸が、 =±45°、±135°、 =-74°としている

(概略図は構体系の資料参照)。姿勢外乱の影響を

考慮した上で設計した、それぞれの機器及び燃料

の緒元を表 7 アクチュエータ緒元に示す。尚、

写真撮影時には、露光時間 0.06[sec]の間に

0.163[deg/sec]の姿勢安定性を実現できるもの

とする。 

表 7 アクチュエータ緒元 

 質量[kg] 材質 サイズ[m] 

RW 円筒部 1.02 鉛 φ0.07×0.03 

燃料(N2) 1.80 窒素 ― 

燃料タンク 1.76 チタン φ0.15(球体) 

4.2 姿勢検出 

地球撮影時の要求から、姿勢決定精度は制御の指

向精度を含め 8[deg]以下を実現できるものとす

る。本衛星においては、3 軸確立時、及び定常運

用時等において、姿勢角を用いたフィードバック

制御を行うため、それを推定するための姿勢セン

サを用いる。また、自律軌道決定も行うため、INS

（慣性航行システム）を構築する。使用するセン

サを表 8 センサ緒元に示す。 

表 8 センサ緒元 

センサ 個数 精度 動作範囲等 

太陽センサ 6 0.5° 視野角±55° 

恒星センサ 2 0.017° 視野角±13° 

ジャイロ 3 0.03°/s 動作範囲±100°/s 

加速度計 3 ±5%FS* 動作範囲±20G 

*FS: Full Scale 

自律姿勢・軌道推定にはどちらもカルマンフィル

タを用いるものとする。 

5 電力系 
5.1 電力系への要求 

 電力系は、表 9 に示す各運用フェーズの要求電

力を満足しなければならない。また、表 10 に各

系の消費電力を示す。 

表 9 運用フェーズごとの要求電力 

日照時 蝕時 日照時 蝕時
要求電力[W] 717.4 75.4 142.4 117.4

クルージングフェーズ 月周回フェーズ

 

表 10 各系の消費電力 

推進系 姿勢制御系 CDH系 電力系 通信系 熱系 ミッション系

600W 66W 5W 24.5W 31.9W 10W 5W  

5.2 太陽電池セルの搭載方法 

 太陽電池セルの搭載方法は、電気推進で必要な

D 
G 
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x 

y 

図 6 噴射軸定義 

噴射軸 
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大電力を発生させるための回転式・2 翼構成とす

る太陽電池パドル方式と、姿勢喪失した場合でも

電力を供給することを考慮したボディマウント

方式を用いる。クルージングフェーズでは、基本

的に、太陽電池パドルで発生した電力は、電気推

進用に用いて、その他に必要な電力は、ボディマ

ウント方式から供給する。また、太陽電池セルは、

セル効率の良いマルチジャンクション GaAs を採

用する（表 11）。 

表 11 マルチジャンクション GaAs 

初期セル効率[%] 26.5 温度係数[%/℃] -0.29
動作電圧[V] 2.27 効率劣化 0.84
セル密度[mg/c㎡] 84

マルチジャンクションGaAs

 

5.3 太陽電池パネルのサイズ 

 回転する太陽電池パドルを太陽光入射角 10°

以内になるように制御すれば、電気推進に必要な

電力を満足する太陽電池バドルの合計面積は、

2.44 ㎡となる。また、ボディマウント方式で必要

な衛星構体一面のセル面積は、0.48 ㎡である。 

5.4 バッテリの設計 

 バッテリは、探査機「はやぶさ」での搭載実績

があるリチウムイオン電池を用いる（表 12）。本

衛星のサイクル数から求めた許容 DODは、54％で

ある。また、蝕時の最大電力要求（月周回時）を

満足するバッテリの直列数は 11 列、並列数は 4

列となるが、余裕をみて並列数は 5列とする。 
 

表 12 リチウムイオン電池 

公称電圧[V] 3.6 １セル当り
公称容量[Ah] 1.2
質量[g] 572 11直列・１並列の場合
サイズ[mm] 69×24×132 11直列・１並列の場合  

5.5 太陽電池セルの直列数 

 アレイ電圧は、バッテリが充電できるようにす

るため、バッテリ電圧よりも高くなくてはならな

い。アレイ電圧は、通常バッテリ電圧の 20％増し

[1]になるため、太陽電池セルの直列数は、24 列と

なり、アレイ電圧は、47.5Vとなる。 

5.6 電力収支解析 

 衛星の蝕時に必要な電力は、全てバッテリから

供給されなければならない。そのため、「日照時

のバッテリへの充電電流量 ＞ 蝕時の放電電流

量」の関係が成り立つ必要がある。更に、蝕時の

DOD が許容 DOD 以下でなければならない。 

クルージングフェーズと月周回フェーズの電

力収支解析を行い、条件を満足することを確認し

た（表 13）。クルージングフェーズは、蝕の時間

が最も長い初期軌道において解析を行った。 

表 13 電力収支解析 

日照時
充電流量[Ah] 放電流量[Ah] DOD

クルージング 1.8 0.7 11.7
月周回 14.2 2.5 41.1

蝕時

 

6 通信系 
6.1 通信回線構成 

本衛星は、HKデータとコマンドを伝送する回線

（以下、HK データ用回線）と、ミッションデータ

を高速にダウンリンクするための回線（以下、M

データ用回線）の 2系統を持つとする。それぞれ

の回線の要求を表 14 にまとめる。 

また、地上局は、増田局ならびにDSNを用いる。

さらに搬送波周波数は、S バンドの周波数である

2300MHz とする。 
 

表 14 通信回線の要求 

通信回線 HKデータ用回線 Mデータ用回線

・ミッションデータを
地上に伝送する。

・HKデータとコマンドを伝送する。
・通信速度：0.5kbps
・姿勢異常時においても、地上と
通信可能であること。

要求

 

6.2 アンテナについて 

 HK データ用回線では、姿勢異常時においても、

地上と通信可能にするため、無指向性のパッチア

ンテナを用いる。M データ用回線では、大量のデ

ータを送信することを可能にするため、パラボラ

アンテナを採用する。パラボラアンテナは、なる

べく軽くするため、メッシュ状の構造部材を用い、

構体の一面をはみ出さない最大のサイズとした。 

6.3 回線計算 

 2 つの通信回線について、制約の厳しいダウン

リンクの回線計算結果を表 15 に示す。回線計算

では、地上局は、増田 1局として、ミッションデ

ータ用回線の通信速度は、ペネトレータからのデ

ータと写真を地上に送るため、1Mbps とした。表 
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15 より、回線マージンが 3dB以上になる送信電力

は、HK データ用回線で 1.9W、ミッションデータ

用回線で、30W となる。 

 表 15 回線計算 

HKデータ用回
線ダウンリンク

Mデータ回線
ダウンリンク

単位

送信側

送信機の出力電力 W 1.9 30 W

送信機の出力電力 Pｔｘ 2.79 14.77 dBW

送信機と送信アンテナを接続する給電系の
損失

LFTX 3 3 dB

送信アンテナの最大放射方向の絶対利得 GATX 3 24 dB

送信アンテナのポインティング損失 LAPTX 0.1 0.1 dB

送信EIRP PE 2.69 35.67 dBW
伝播損失
送受信アンテナ間の距離（km） d 384400 384400 km
搬送周波数（MHz） f 2300 2300 MHz
自由空間損失 Ld 211.38 211.38 dB
大気吸収損失 0.40 0.40 ｄB
降雨損失 LRA 0 0 dB
受信局 増田1局 増田1局
受信アンテナの最大放射方向の最大利得 GARX 49.8 49.8 ｄB

システム雑音温度 TS 190 190 K

システム雑音温度 TS 22.79 22.79 ｄBK
受信G/T G/T 27.01 27.01 dB/K
受信C/N0 C/N0 46.52 79.50 dBHz
総合C/N0 C/N0 46.52 79.50 dBHz
要求値
要求Eb/N0 10 10 dB
ハードウェア劣化量 2.5 2.5 dB
ビットレート 0.5 1000 Kbps

26.99 60.00 dBHz
変調損失 4 4 dB
要求C/N0 43.49 76.50 dBHz
回線マージン 3.03 3.00 dB  

7 熱系 
7.1 熱制御方式について 

 本衛星は2翼回転式の太陽電池パドルを持って

いるとともに、3 軸姿勢制御を失った際にも姿勢

を復帰できるだけの電力を確保するため、ボディ

マウント形式をとっている。このため、熱制御を

行う余地は少ない。太陽電池を貼っていない面に

関してはすべてサーマルブランケット(銀蒸着テ

フロン;Sheldahl 製)を貼る。使用している制御剤

のスペックを表 16 熱制御に関わる部材のスペ

ックに掲げる。 

表 16 熱制御に関わる部材のスペック 

品名 α ε 

銀蒸着テフロン 0.03 0.9 

太陽電池 0.68 0.85 

7.2 熱制御について 

3 軸姿勢制御状態を想定して、太陽電池パネル

および衛星±X、Z面のパネルを宇宙空間上に曝し

た場合、平衡温度は352[K]になり、±Y面は294[K]

となる。衛星搭載機の中でもっとも熱拘束条件が

厳しい電池(0℃から40℃)は-Y面に搭載されてい

ることから問題がないといえる。 

また、蝕などによる温度低下を想定し、GTO 付

近をクルージングしている際と高度100kmの円軌

道を遷移中の温度状態をシミュレーションした。

どの条件においても衛星の温度状態には問題が

ないことが確認できた。面 8-面 12 と面 16-面 20

には、ヒートパイプ(PCHP)が取り付けられている。 

 

図 7 節点 

 

図 8 GTO での温度遷移 

 

図 9 月周回軌道での温度遷移 

8 データ処理系 
図 10 にシステムの機能ブロック図を示す． 

表 17 機能ブロック詳細に機能ブロックの詳

細機能を示す． 
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図 10 機能ブロック図 

 

表 17 機能ブロック詳細 

 

8.1 OBC（On Board Computer） 
メイン OBCシステム 

メイン OBCシステムとしては，宇宙実績のある

PIC をメインデバイスとして三重冗長構成したシ

ステムを採用する．3 つの CPU からのデータは，

FPGA1 内に構築された Voter で多数決処理が施さ

れる．これにより，宇宙放射線が引き起こす SEU

の影響をマスクすることが可能となる．また，

FPGA1 として宇宙用 FPGA（Anti-fuse 型）を採用

することで，放射線への耐性を強化している． 

サブ OBC システム 

サブOBCシステムは主に姿勢制御及び推進系を

担当するため，コントローラ系マイコンの中では

比較的処理能力が高い SH7263（SH2A-FPU）を採用

する．サブ OBC システムに対しては，1sec で 9行

9列の行列演算を行うことが要求される．表1.2-1

に 9 行 9 列演算の計算量の見積もりを示す． 

表 18 計算量見積もり 

 
表 18 計算量見積もりより，9行 9列の行列演算

を SH7263 で行ったときの処理時間は， 

� � � �^ ` 23400100281172  uu�u ［nsec］ 

つまり 23.400μsecとなり，1sec 以内という要求

を満たす． 

OBC システムの特徴 

メイン OBCシステムで使用する PIC は，高い処

理能力を有していない．従って，データ処理に関

しては，極力，各機能ブロックで分散処理を行い，

メインOBCシステムでの処理の負担軽減を図って

いる．その結果，メイン OBCシステムは運用シー

ケンス制御などウェイトの軽い制御に専念する

ことができる． 

8.2 OBC インタフェース 
OBC と各機能ブロックとのインタフェースは，

CAN（Controller Area Network）バスとシリアル

バスの 2 系統で機器接続を行う．CAN バスは高い

信頼性を要求される自動車で使用されている技

術であり，強力なエラーマネジメント機能を有し

ており，信頼性の高い通信方式を実現している．

基本的には，CAN バスを用いてデータ通信を行う

が，放射線の影響で CAN I/F に不具合が発生した

際には，シリアルバスでの通信に切り替えること

で滞りなく処理を行える設計となっている． 

8.3 周辺デバイス制御システム 
PWM 制御を必要とするリアクションホイール以

外の周辺デバイス（センサや ROM等）は，FPGA内

の制御ポート（PORT）を介して制御される．FPGA

内にはデバイス制御回路を構築しており，OBC か

らの極めて簡単な命令でのデバイス制御を可能

としている．通信用デバイスは FPGA1 に，その他

のデバイスは FPGA2が制御を担う．FPGA1，FPGA2

ともに放射線耐性の高いAnti-fuse型のデバイス

を採用する． 
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