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1. バイナリブラックホール探査衛星 

1.1 はじめに 

 近年，世界の研究機関・大学等で超小型人工衛

星の開発が活発に行われるようになり，超小型衛

星は大きな転換期を迎えようとしている．従来，

超小型衛星の目的は，大型衛星用技術の軌道上実

証，及び学生や若手技術者の技術養成が主であっ

た．しかし，衛星開発技術の向上とともに超小型

衛星の性能も高度化が進み，本格的な理学ミッシ

ョンや革新的な工学ミッション等の新たな利用

法が可能となってきた．これを受けて超小型衛星

のニーズは次第に高まりつつあるが，潜在的なニ

ーズは未だ多く残っていると考えられる．そこで

我々は，超小型衛星の主な利点である「低価格，

短期開発」といった開発の容易さを生かし，「理

学的挑戦の担い手」という超小型衛星の新たな利

用法を提案する．大型衛星のような大規模プロジ

ェクトでは行えなかった理学的な挑戦を超小型

衛星で実現することで，潜在的なニーズを掘り起

こすことができると確信している． 

その先駆けとなるべく，今回我々は超小型衛星

「ORBIS（ORbiting Binary black-hole Investigation 

Satellite）」の設計検討を行った．「ORBIS」のミッ

ションは，ブラックホール（Black Hole；BH）及

び銀河の成長メカニズムを解明する重要な鍵で

ありながら，大型衛星では探査が非常に困難なバ

イナリブラックホール（Binary Black Hole；BBH）

の探査であり，まさに超小型衛星による理学的挑

戦を喚起するに相応しいものである．以下にその

設計検討の詳細を述べる． 

 

1.2 現代宇宙物理学とバイナリブラックホール 

1.2.1 銀河・ブラックホールの合体成長 

現在，宇宙には様々な規模の銀河が存在するこ

とが知られている．今までの観測により，これら

は複数の銀河が互いに引き寄せあい，衝突合体を

行うことであらゆる大きさに成長してきたと示

されている（Fig. 1.2.1）．しかし，銀河の合体成長

のメカニズムにおいて，現代物理学では未だ説明

できていない部分が存在する．中でも大きな問題

とされているのが，銀河中心に存在する BH の衝

突合体である． 

 

Fig. 1.2.1 銀河の衝突合体[1] 

 

銀河の中心には大質量を持った BH が存在し，

銀河内天体の運動に大きな影響を与えていると

言われているが，銀河の合体の際その BH 同士の

合体も同時に行われている可能性が考えられる．

事実，BH も様々な質量を持ったものが存在する

ことが知られ，それらは BH 同士の合体成長を経

て形成されたと言われている．しかし一方では，

後述するようにファイナルパーセク問題と呼ば

れる BH 同士の合体メカニズムを説明する上で大

きな課題も存在し，未だ確かな解決がなされてい

ない．この問題の解決に大きく関係するとして注

目されているのが，本衛星が探査対象としている

BBH である． 

 

1.2.2 バイナリブラックホール（BBH） 

BBH とは，2 つの BH 同士が連成し回転してい

る状態のことを指す（Fig.1.2.2）．これは BH 同士

の衝突合体の過程において，必ず起こりうる状態

として考えられている．互いの引力により引き寄

せられた 2 つの BH は，ある程度近づくことで

BBH となり互いの周囲を回りだす．また，BBH

は時間の経過とともにエネルギーを損失するこ

とで互いの BH の距離が更に近づき，最終的には

衝突合体を引き起こすと考えられている． 

 

Part A. ミッション系設計検討 
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Fig. 1.2.2 BBH の構成図[2] 

 

しかし一方では，接近していく 2 つの BH はあ

る一定の距離まで近づいた段階でエネルギーの

散逸が起きなくなり，それ以上の接近ができなく

なってしまうというシミュレーション結果があ

る．これがファイナルパーセク問題であり，現在

BH の成長過程を理論的に説明できていない大き

な理由のひとつである[3]．もしこのファイナルパ

ーセク問題が正しければ，ある一定の距離以上近

付けなくなった BBH が多数存在していると考え

られるが，未だ BBH の観測例は殆ど無く，この

問題に決着をつけることができていない． 

 

1.2.3 BBH の観測例 

 BBH は連成する複数の BH が周期的に回転し，

その周期に応じたエネルギーを放出する．そのた

め，X 線等による観測を行うと，その天体は周期

的に明暗を繰り返すと考えられる．もし観測によ

り光度変化の周期性を証明できたならば，その天

体は BBH である可能性が非常に高いと言える．

しかし，BBH であることを示唆される天体はいく

つか存在するものの，実際に BBH として断定さ

れた例はなく，最も BBH である可能性が高い天

体として OJ287 があるのみである．OJ287 は可視

光でも大きな光度変化を起こし，地上からの観測

も可能であったことから，事前に 12 年周期で光

度変化することが知られていた（Fig. 1.2.3）．これ

を受け，2007 年 9 月に大々的な同時多波長観測が

行われる等，各国で活発な観測や研究が進められ

た結果，OJ287 の光度変化は Fig. 1.2.4 のようなモ

デルで説明できることが判明している．このモデ

ルでは超巨大な BH の周りをもうひとつの BH が

周回しているが，2 つの BH の質量差が大きいた

めに小さい BH の周回軌道が超巨大 BH の降着円

盤（BH によって引き寄せられた物質が BH 周囲

に形成する円盤）を通過する．実際に地上でも観

測された，通常時の 10 倍もの大きな増光はこの

降着円盤を BH が通過する際に起きていると考え

られている． 

 

 

Fig. 1.2.3 OJ287 の光度変動[4] 

（上：可視光光度曲線，下：可視光による観測例） 

 

Fig. 1.2.4 OJ287 の BBH 予想図[2] 

 

 OJ287 からは BH の成長メカニズムという視点

以外にも様々なデータが得られ，宇宙物理学に大

きな影響を与えてきた．しかし，前述の通り OJ287

の観測結果のみでは BH・銀河成長メカニズムに

決着がつけられないのが現状である． 

 

1.3 新たな BBH の探査 

1.3.1 BBH 探査の意義 

BH 及び銀河の成長メカニズム解明のため，

我々は新たな BBH 探査が必要だと考えた．本ミ

ッションは，BH 同士の間隔が 1 [pc] 以下の BBH

探査・発見を行うことで，ファイナルパーセク問

題を解決し，BH や銀河の成長メカニズム解明に

大きく貢献することを目的のひとつとした． 

またそれ以外にも，BBH 探査は他の物理学と連

携ができるという点において，とても大きな意義

を持つ．中でも最も注目すべき点として BBH 探

査が BH 合体の予測を可能にする点が挙げられる．
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BH 同士の合体は宇宙でも有数の高エネルギー現

象であることから，その観測により多くの知見を

得ることができる．そこで，新たな BBH の発見

により BH 合体の位置や時期の予測が可能となれ

ば，他の宇宙観測衛星や宇宙天文台と協力できる

と考えられる．例えば，新たに発見された BBH

は重力波やニュートリノによる観測候補となり，

重力波観測プロジェクト DECIGO[5]やスーパー

カミオカンデなどを用いた追調査が行われる可

能性がある． 

重力波は一般相対性理論により予測されてい

る時空の歪みの伝播を表すものであり，理論上そ

の存在は証明されているが直接的な観測はなさ

れていない．もし，新たな BBH 天体を DECIGO

衛星で観測し，BBH の運動や BH の衝突合体が重

力波により検出されれば，世界的にも評価されう

る非常に大きな成果となる．また BH の衝突時に

は大量のニュートリノが放出されると言われて

おり，BBH の発見はその放出を予測できる可能性

がある．物理学界において日本がリードしている

ニュートリノ分野に寄与することは大きな意義

を持つと言える． 

 

1.3.2 BBH 探査のもつ課題 

前述のように，BBH の探査は宇宙物理学研究に

も大いに貢献できるものである一方，新たな BBH

の探査を行うには課題があり，BBH の観測例が現

在まで無い理由にも関係していると考えられる． 

最初の課題として，BBH の観測自体が困難であ

ることが挙げられる．BBH から発される周期的エ

ネルギー変動は，理論上可視光では変化はなく，

それ以外の波長に現れると言われている[2]．その

ため，本格的な探査には地上からは観測できない

X 線などによる観測が必要となる．なお，OJ287

は非常に特殊な例であり，BH の質量が超巨大で

あることや，BH から発されるプラズマガスなど

のジェットが地球方向を向いたブレーザー天体

であることなど，観測において有利な条件が揃っ

ているため，地上でも観測が可能であった．しか

し，他の BBH でも同様の観測ができる可能性は

極めて低いと言える． 

また次の課題として，要求される観測形態が挙

げられる．BBH であることを証明するには，活動

の周期性を天体の光度変化などから検出する必

要があるが，そのためには活動周期以上にわたる

長期継続観測が不可欠である．しかし，後述する

ように現在主流となっている大型の天文観測衛

星を用いた長期継続観測は困難な状況と言える． 

加えて，新たな BBH 探査が従来活発に行われ

てこなかった最も大きな理由としてその投機性

がある．現在，BBH の存在確率については様々な

見解があり，可視光探査では 1 万個に 1 個程度と

いう意見がある一方で，X 線観測では 1％あるい

は 10％程度存在するという意見も存在している．

このように，実際の存在確率が定かでないものを

見つけるには，ある程度投機的な探査を行う必要

も出てくる．しかし，莫大な予算を要する大型衛

星プロジェクトにおいて，リスクを避けられない

投機的なミッションは殆ど扱われることがない． 

つまり，BBH 探査は衛星による探査が求められ

ながらも，従来の大型衛星ミッションとしては非

常に扱いにくいものと言える．現在では新たな方

法として，国際宇宙ステーション搭載の全天 X 線

監視装置 MAXI（Fig. 1.3.1）による全天走査型の

観測を利用した探査が行われている．しかし，

MAXI はその構造上，観測天体からの光を集光す

る望遠鏡タイプのものと比較して感度が低く，暗

い天体の観測には向いていない．従来 BBH の観

測例が尐ないことを考慮すれば，BBH のような天

体は遠方に存在するなどの理由で光度が低い可

能性も考えられるため，BBH の検出確率を上げる

にはより高感度の検出器を用いた観測が必要と

なる． 

 

Fig. 1.3.1 全天 X 線観測装置 MAXI[6] 

 

1.3.3 超小型衛星の活用 

 そこで，BBH 探査における課題を解決すべく，

我々は超小型衛星を用いたBBH 探査を提案する．

超小型衛星利用のメリットである「独占性」及び

「シリーズ化」を活かすことで，大型衛星では困

難なミッションを実現することが出来ると考え

た．また，BBH 探査ミッションは観測機器に後述

するキャピラリレンズと CCD を使用することで

小型の機器で充分な観測が可能となる．  

 以下では超小型衛星利用の特徴である 2 点につ

いて，より詳細に述べる． 
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衛星の独占性 

超小型衛星による天文観測の利点として，まず

その独占性が挙げられる．今日，X 線天文衛星「す

ざく」（Fig. 1.3.2）など大型の天文観測衛星はプロ

ジェクト規模の大きさゆえに利用する人数が多

く，1 つの衛星が観測対象とする天体も膨大であ

る．そのため，1 つの観測対象に対して長期間徹

底した観測を行いにくい状況にある．一方，超小

型衛星を用いた天文観測では，プロジェクトが小

規模であることにより，その独占性から目標とす

る天体を長期にわたり観測することが可能とな

る．本ミッションのように，目標天体の長期継続

観測が必要なミッションにおいて超小型衛星を

用いることで，大型天文観測衛星では困難な観測

形態を実現し，今後更なる新しい天文観測の方法

が提案されていくと考えられる． 

 

Fig. 1.3.2 X 線天文衛星「すざく」 

 

衛星のシリーズ化 

また，衛星のシリーズ化を図り複数の機体を打

ち上げることで得られる，検出確率の向上や長期

間観測などのメリットは超小型衛星ならではの

ものである．大型衛星で同程度のことを行う場合，

機能が集約されることによる耐故障性の低下が

大きな問題となってくるが，シリーズ化された超

小型衛星では機能を分散させることでその問題

も回避できる．また，超小型衛星シリーズを継続

的に打ち上げる場合は，開発の度に各種技術の更

新による機能改善が行える，あるいは全体の機能

に影響が無い程度で一部コンポーネントに新規

技術を使用することで，定期的に軌道上実証が可

能になるなど大型衛星にはない利点が出てくる．  

 

1.3.4 超小型衛星の理学的挑戦 

以上のように，BBH 探査ミッションは超小型衛

星に適したミッションであるが，この様な用途は

超小型衛星の新たな利用も開拓すると言える． 

解明が求められながら，実際の観測データが得

られず進展が見られないサイエンスは多数存在

すると考えられる．この理学的挑戦という意味合

いの強いサイエンスにこそ超小型衛星の潜在的

ニーズがあると我々は考えた．そこで本提案では，

BBH 観測という理学的挑戦が超小型衛星によっ

て実現可能となることを証明し，新たなる超小型

衛星利用の可能性を示すことを目的のひとつと

している．またこれは，超小型衛星による理学的

挑戦を喚起することで，活発な超小型衛星の開発

を促進し，宇宙利用分野の裾野を更に大きく広げ

る起爆剤となる． 

 

1.4 本ミッションの意義まとめ 

本ミッションは，現在宇宙物理学の重要な課題

の一つである BH の成長メカニズム解明へ向けて

一石を投じるものである．このミッションの成果

として BBH を発見することが出来たならば，そ

の天体は銀河の成長メカニズム解明に大いに役

立ち，更に重力波やニュートリノの候補天体の指

標としても宇宙物理学に貢献できると考えられ

る．更に，MAXI 等で BBH 天体が発見された場

合，本衛星で同じ天体の追観測を行うことで発見

の裏付けも可能である． 

また本衛星は，超小型衛星でありながら大型衛

星が成し得無いような継続的かつ長期の観測と

いったニーズにも対応し，今後の衛星開発におい

て重大な意義を持っていると言える．加えて，本

ミッションは現在運用されている大型の天文観

測衛星とも競合せず，柔軟な連携を取ることも可

能であるため，超小型衛星の今後の展開を示すひ

とつのモデルとなり得るものである． 

 

2. ミッション解析 

2.1 ミッション要求 

 本ミッションでは，BBH の可能性がある天体を

可能な限り多く長期継続観測し，天体の周期的な

光度変動をとらえる必要がある．ここでは本ミッ

ションを行うために衛星に要求される機能を検

討する． 

2.1.1 X 線による候補天体の観測 

 現在，BBH の候補と言われる天体は活動銀河核

（Active Galactic Nucleus；AGN）として観測され

ている．活動銀河とは通常の銀河と異なり，星や

星間ガスなどの銀河構成要素以外から大半のエ

ネルギーが放出されているものを指す．活動銀河

から放出されるエネルギーは銀河中心にある BH
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に物質が落ち込むことで放出されると考えられ，

その中心部を AGN と呼ぶ．また，そのコンパク

トな領域がエネルギー源となっていることから

活動銀河自体がAGNとして扱われることも多い．

AGN はその観測されるエネルギーの様子から電

波銀河，ブレーザー，セイファートなど，複数の

種類に分類されていたが，近年では同じ物理原理

によって輝いていると言われている（Fig. 2.1.1）．

AGN に存在する BH はその成長過程で BBH とな

っている可能性がある．本ミッションでは BBH

の探査のため，複数の AGN を観測し，周期的な

光度変動をとらえることで BBH を特定する． 

 

Fig. 2.1.1 AGN の統一モデル[7] 

 

 なお，AGN の観測には様々な波長の電磁波が用

いられるが，今回の観測ではエネルギーバンド 1

～10 [keV] の X 線波長による観測を行う．X 線を

選択した理由としては，X 線は可視光などと比較

して星の光によるコンタミネーション（目標天体

以外からの信号の混入）が小さいこと，X 線の放

射源が BH 近傍であるため，BH 運動のより直接

的な観測が可能であることの 2 つがあげられる． 

 このとき，本ミッションにより取得できる理想

的なデータは Fig. 2.1.2 のような光度曲線となる． 

 

Fig. 2.1.2 本ミッションで得られる理想光度曲線 

 

2.1.2 周期的光度変動の検出 

次に周期的な光度変動をとらえるために要求

される機能として，観測の長期性，頻度，検出精

度を検討する． 

観測の長期性 

未だその周期が判明していない BBH を発見す

るためには，可能な限り長い時間観測を続けるこ

とが重要である．しかし，軌道上にありメンテナ

ンスが不可能な人工衛星は，太陽電池やバッテリ

の寿命による機能低下を避けられない．本衛星で

は，ミッション期間を 1 機ごとに 1 年半程度と想

定している．そのため，1 機で周期的な光度変化

をとらえるには，観測対象として 1 年半以内に尐

なくとも周期が 2 回，つまり 9 ヶ月程度の周期を

もつ天体が望ましい．ここで，天体の周期を T 

[year]とすると T は（2.1.1）式で表され，質量と

周期の関係を図示すると Fig. 2.1.3 のようになる． 

  2/1

2/3

37
1

1010
9.0



















 q

r

r

M

M
T

sSolar  

 (2.1.1) 

  
2

2

c

GM
rs 

， 
M

m
q   

 M： BBH を成す大きい BH の質量 [kg] 

 m： BBH を成す小さい BH の質量 [kg] 

Msolar： 太陽質量 = (1.9884 ± 0.0002) × 1030 [kg] 

 r： BBH の回転半径 [km] 

 rs： シュヴァルツシルト半径 [km] 

 q： BH 質量比 

c： 光速 [km/year] 

G： 万有引力定数 [km
3
/year

2
/kg] 

 

Fig. 2.1.3 より，本衛星の運用寿命内で効果的に

周期性をとらえるには BH 質量が太陽質量の約

10
7 倍程度の天体を観測するのが望ましいと言え

る．また，衛星のシリーズ化を行うことでより多

くの天体を観測することが可能となる． 

 

Fig. 2.1.3 BH の質量と軌道周期の関係  
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Table 2.1.1 本衛星で観測する候補天体[9, 10] 

ID 
黄経 

[deg] 

黄緯 

[deg] 

Flux1-10keV 

[10-12ergs/sec/cm2] 

周囲天体の 

影響度※ 

太陽質量比 

[log (M/Msolar)] 

[H89] 0212 + 735 66.38 54.98 15.8 B 6.96 

IGR J21247 + 5058 6.26 60.44 51.0 C 7 

IGR J21277 + 5656 3.23 64.52 22.0 B 7.18 

XSS J05054 - 2348 71.88 -46.41 13.4 C 7.53 

ESO 005 - G004 90.24 -69.97 1.10 A 7.89 

PKS 0537 - 441 80.12 -67.30 22.2 B 8.33 

Mrk 1498 138.90 71.30 42.5 A 8.59 

2MASX J03565655 - 4041453 41.15 -59.00 15.5 B 8.64 

PGC 13946 28.94 -66.98 41.6 B 8.75 

ESO 121 - IG 028 117.72 -83.80 33.7 B 9 

※周囲 0.2 [deg] 以内の天体フラックス÷目標天体フラックスで算出．A：周囲天体なし，B：1％以下，C：10％以下 

観測の頻度 

また，BBH の周期的な光度変動を検出するには

充分な頻度でのフラックスサンプルの取得が求

められる．OJ287 の例をもとに考えれば，1 周期

内に 20 回程度の観測が行えれば十分と言える．

本衛星の目標天体を 9 ヶ月程度の周期だと仮定す

ると，約 14 日以内に 1 度フラックスを決定する

ことが要求される．なお，天体の観測は，その明

るさや検出器の感度によって 1 度の観測に必要な

時間が変化するため，複数の天体を観測する際は

観測シーケンスの設定が重要になってくる．本衛

星の観測シーケンスについては 2.4 で述べる． 

検出精度 

 加えて，光度変動を有意に検出するためには，

検出器のノイズを一定値以下にする必要がある．

OJ287 の例によれば，BBH は活動期に通常時の 10

倍程度の光度変動を起こす場合も考えられるが，

OJ287 がやや特殊な例であることを考慮すればよ

り細かい変動の検出が望まれる．また，BBH 発見

の確率を向上するためにも検出精度はより高く

すべきと言える．そこで，本衛星の検出器では統

計的に 20σの検出精度を目指す．これにより 5％

程度の光度変動の検出が可能となる．  

 

2.1.3 観測天体の選択 

 次に，本ミッションにおいて観測する天体を選

択する．前述のように，本衛星の観測対象として

は太陽質量の約 10
7 倍程度の質量をもつ天体が望

ましい．また，実現可能な検出器感度や観測頻度

を考慮すると，比較的明るい天体を選択するべき

と言える．そこで，まずはガンマ線バースト探査

衛星「Swift」によって得られた，近傍の比較的明

るい AGN サンプルから，質量が太陽質量の 10
7

倍以下のものをピックアップした[8]．その際，本

衛星では発生電力の問題で観測が可能な方向範

囲が限られることを考慮し，黄緯が南北に 45 

[deg] 以上となる 4 個の天体を選定した．また，

観測機器の視野内に存在する目標天体以外の天

体の混入も考慮する必要がある．本衛星搭載キャ

ピラリレンズの視野角が 0.2 [deg] であることを

考慮すると，視野内の周囲天体のフラックスが目

標天体の 10％以下であるものが 2 つ，そのうち 1

つは 1％以下である．この天体 [H89] 0212+735，

IGR J21247+5058 を最優先の観測対象とする． 

また，本ミッションの性質上，観測天体は可能

な限り多くすべきである．そこで，BBH である確

率は低くなるものの，天体質量の条件を緩和した

場合も同様に周囲天体の混入で評価，選定した．

これら検討の結果，本ミッションで観測する天体

を Table 2.1.1 に示す． 

 

2.1.4 本ミッションから衛星への要求 

以上をもとに本ミッションから衛星へ要求さ

れる機能は以下のようになる． 

 全ての目標天体のフラックスを 14 日以内の観

測で決定できる感度 

 検出誤差 20σ以下の検出精度 

 複数の天体を観測するための姿勢マヌーバ 

 全ての候補天体を観測可能な軌道 
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2.2 ミッション機器の検討 

2.2.1 キャピラリレンズを用いた X 線観測 

 本衛星では集光系を用いた X 線観測を行うこ

とで高感度を実現する．しかし，超小型衛星で望

遠鏡のような集光系を用いる場合，焦点距離の確

保が課題となる．特に X 線は焦点距離が長く，超

小型衛星で望遠鏡による X 線観測を行うと，焦点

距離確保のため開口部に充分な有効面積をとれ

ない．そこで，本衛星では X 線キャピラリレンズ

を用いた集光を採用する． 

 X 線キャピラリレンズは細いガラスポリキャピ

ラリをアレイ状に構成したものである（Fig. 2.2.1）．

臨界角よりも小さな角度でキャピラリ内部に入

射した X 線は，ほぼ強度を失うことなくキャピラ

リ内を全反射する．この性質を利用し天体由来の

X 線を効果的に一点に集光させ（Fig. 2.2.2），超小

型ながら充分な感度を実現する． 

 

 

Fig. 2.2.1 X 線キャピラリレンズ（左） 

キャピラリレンズ断面（右）[11] 

 

Fig. 2.2.2 キャピラリレンズによる集光 

 

 本衛星に搭載するキャピラリレンズの諸元を

Table 2.2.1 に示す．また，衛星のペイロードや電

力などのマージンを検討し，可能であればキャピ

ラリレンズを複数本搭載する． 

Table 2.2.1 キャピラリレンズの仕様 

製造元 XOS 

レンズ本体の直径 [mm] 20 

レンズ本体の長さ [mm] 80 

レンズの焦点距離 [mm] 200 

レンズ入射口の直径 [mm] 11.2 

視野角 [deg] φ0.2 

透過効率 25 % 

焦点スポットサイズ [mm] 0.5 

 

2.2.2 検出器の感度を決定する要因 

 次に，キャピラリレンズで実際に獲得し得る感

度を試算し，実際の観測を想定して検討する．X

線による天体観測の感度は主に観測データの S/N

比（Signal-to-Noise Ratio）で表される．本ミッシ

ョンでは観測天体は遠方であるため，観測対象は

点源として見なすことができる．点源を観測した

場合の S/N 比を決定する要因は以下の 4 つが挙げ

られる[12]． 

光子限界 

 天体観測において，観測天体からの信号や次項

で述べるバックグラウンドなどの観測量が変化

しない場合，S/N 比は天体からの光子数の統計的

なゆらぎによって決定される．検出器が天体から

受け取る光子数 Ns  [photons] は次のように表せ

る． 

TAFN objs   (2.2.1) 

Fobj： 観測天体からのフラックス 

 [photons/sec/cm
2
] 

 T： 観測時間 [sec] 

A： 観測機器の開口面積 [cm
2
] 

また，Ns >> 1 のとき標準偏差は 

TAFN objs    (2.2.2) 

と表せる．このとき，S/N 比は次のようになる． 

TAF
N

N
NS obj

s

s 


/   (2.2.3) 

 ここで，本衛星では 20σレベルの検出精度を目

指すことから，S/N 比を 20 とする．このとき，検

出器が検出できる最低限のフラックス（検出限界

Flimit ）は（2.2.4）式で表される． 

TA
Flimit

400
  (2.2.4) 

この式より，検出限界は観測時間の経過と共に軽

減され，より暗い天体も観測可能になることがわ

かる． 

バックグラウンド限界 

 宇宙には多数の X 線源となる物体が存在する

と言われている．そのため，宇宙空間にある X 線

検出器は観測天体以外に由来する X 線も検出し

てしまう．観測天体以外の信号を総称してバック

グラウンド（Back Ground Data；BGD）という．

中でも，宇宙 X 線背景放射（Cosmic X-ray 

Background；CXB）やローカル・バブル（Local Hot 
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Bubble；LHB）由来の X 線は主要な天空バックグ

ラウンド源となることが多い．また，検出器自体

のノイズもバックグラウンドとして扱われる． 

 観測天体からの X 線量がバックグラウンドよ

りも小さい時，検出器の感度はバックグラウンド

によって決定される． 




TAFTAF

TAF
NS

skydetbgd

obj
/  (2.2.5) 

Fbgd： 検出器 BGD [photons/sec/cm
2
] 

Adet： 検出器の有効面積 [cm
2
] 

 Fsky： 天空 BGD [photons/sec/cm
2
/arcmin

2
] 

Ω： 視野角 [arcmin
2
] 

 

 ここで，S / N ＝ 20 とすると，バックグラウン

ドによる検出限界は次の式で表せる． 

2
20

TA

AFAF
F

skydetbgd

limit


  (2.2.6) 

このときの検出限界をバックグラウンド限界と

呼ぶ．光子限界と同様に観測時間を長くすること

で光子限界を低下させることが可能となる．また，

天空 BGD は視野角に依存するが，視野角は観測

機器の角度分解能で決まるため，角度分解能を上

げることでも感度を上げることができる．なお，

本ミッションのように集光器を用いる場合，検出

器が小さく検出器 BGD を低減できるという利点

がある． 

混入限界 

 基本的に検出限界より暗い天体からの信号が

検出されることはほぼ無い．しかし，検出限界以

下の信号でも足し合わせにより充分検出できる

量になることで，観測データに混ざり込むことが

ある．この混ざり込みによる検出限界を混入限界

と呼び，以下のように表すことができる． 

3/23/4 )2(20  KFlimit  (2.2.7) 

 K： 観測するエネルギーバンドに依存する

定数（= 2.6×10
-14） 

なお，これは S / N ＝ 20 とした場合の値である．

混入限界は角度分解能により一意に決定されて

しまう．そのため光子限界やバックグラウンド限

界と違い，観測時間を増やしても対処することが

できない．しかし，本衛星においてこの値は充分

に小さく，ほぼ無視できる． 

 

系統誤差 

 天体観測において，CXB や LHB などのバック

グラウンド以外にも，荷電粒子や放射化に伴うバ

ックグラウンドも考えられる．これらのバックグ

ラウンドは天体を観測していないときのデータ

を用いて統計的に推測し，除去するのが一般的な

方法であるが，統計に乗らない部分の誤差を取り

除くことは不可能である．この誤差を系統誤差と

いう． 

 

2.2.3 検出限界の見積もり 

 本ミッションにおける検出限界を算出した．ま

ず検出器として次のようなものを仮定する．なお，

最低条件を考慮し，キャピラリは 1 本のみの搭載

で検討した． 

Table 2.2.2 仮定に用いた検出器諸元 

検出器 X 線 CCD 

光学系 X 線キャピラリレンズ 

開口面積 [cm2] 1 

視野 [deg] φ0.2 

分解能 [deg] 0.2 

焦点サイズ [mm] 0.5 

エネルギーバンド [keV] 1-10 

単位視野当たりの検出器

BGD [counts/s/mm2/arcmin2] 
5.81e-6 @ 1-10 keV 

天空 BGD [cts/s/arcmin2/cm2] 1.05e-6 @ 1-10 keV 

 

この検出器を用いて，観測を行った場合の各種検

出限界を計算した．S / N 比を 20σとした際の光

子限界，BGD 限界，混入限界はそれぞれ式 (2.2.4) 

(2.2.6) (2.2.7) から求め，観測する天体で最も暗い

ESO 005-G004 の光度曲線と比較した（Fig. 2.2.3）．

この図より，14 日程度の観測で検出限界が観測天

体のフラックスを下回り，フラックスを有意に検

出できるようになる． 

 

Fig. 2.2.3 20σレベルの検出限界 
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また，本ミッションと同様，天体の継続的観測

を行っている MAXI の感度とも比較した（Fig. 

2.2.4）．Fig. 2.2.4 から，仮定した検出器の感度は

MAXI の約 100 倍高感度を実現できると言える． 

 

Fig. 2.2.4 MAXI との感度比較（5σ） 

 

2.3 ミッション機器の選定及び設計 

 2.2 では X 線用キャピラリレンズを用いた観測

の有用性を示した．ここではキャピラリレンズを

用いた観測機器を設計する．先述の通り，本衛星

ではキャピラリレンズを複数本束ねることで，更

なる高感度を実現するが，超小型衛星では厳しい

サイズ制限があるため，検出器面積や焦点距離等

の各種リソースを充分考慮した設計を行う必要

がある． 

2.3.1 X 線 CCD 

 本衛星では受光素子としてX線CCDを用いる．

CCD は X 線観測において軌道上実績も多く，フ

ォトンカウンティングモードでの受光によりス

ペクトル検出も可能であることから採用した． 

 CCD の選定には，キャピラリレンズの特性や素

子の感度曲線，素子及びエレキ部の消費電力，

CCD エレキ部のサイズ，規格品の充実度など様々

な要素を考慮する必要がある．まず，キャピラリ

レンズの最も大きな特徴の一つとして，集光スポ

ットサイズの小ささが挙げられる．本衛星のよう

にキャピラリレンズを複数本束ねる場合，各スポ

ットの間には大きなスペースが空き，無駄な領域

ができてしまう．無駄な素子面積を減らすために

は各スポットの位置に小型の CCD を設置するの

が理想である．しかし，オーダーメイドの CCD

を用意する場合，技術及び予算の面で実現が非常

に困難であり，超小型衛星の利点を損なう可能性

があるため，本衛星では規格品である CCD を使

用し，ノイズ対策としてスポット以外の素子部分

は BGD サンプル用を除き，データを読み出さな

い措置をとる． 

 また，今回観測するエネルギーバンドは 1～10 

[keV]であるため，この範囲に感度のある CCD を

使用する必要がある．その他，消費電力の値やエ

レキ部のサイズ等より，本衛星では次に示す CCD

を選定した． 

Table 2.3.1 CCD 素子の仕様[13] 

 

 

Fig. 2.3.2 CCD 素子の X 線検出効率 

 

ミッションデータレート 

この CCD を用いたときに得られるミッション

データの容量を求めた．まず天体から得られるデ

ータ容量を求めるには次のように行う． 

(1) X 線 CCD の 1 event 当たりのデータ量は 

「すざく」搭載の XIS と同じと考える． 

(2) 本ミッション候補天体の最大カウントレー

ト[10
-12

ergs/sec/cm
2
] を検出器における単位

時間のイベントレート[counts/sec]に直す． 

(3) (1)×(2) で byte/s に直す． 

（1）は「すざく」技術資料[14]より 5×5 mode 

(イベントが検出された pixel のみならず周辺 5

×5 pixel も取るモード)で 40 [byte/event]である．

また，（2）は最も明るい候補天体 IGR J21247+5058

のフラックスが 1.53e-2 [photons/sec/cm
2
]，開口部

有効面積 3 [cm
2
]であることから， 

1.836 = 30.015340   [byte/sec] (2.3.1) 

次に，検出器 BGD を求める．検出器単位面積

当たりの BGD は約 1.27e-2 [counts/sec/cm
2
] @ 1-10 

keVである．また，CCD面積が 1.51 [cm
2
] なので， 

749.051.11024.140 2    [byte/sec] (2.3.2) 

 よって，(2.3.1) (2.3.2) の和から本衛星のミッシ

ョンデータレートは  2.585 [byte/sec] ， 0.213 

製造元 浜松ホトニクス 

型名 S10747-0909 

受光面サイズ [mm] 12.288 × 12.288 

画素サイズ [μm] 24 × 24 

検出効率 Fig. 2.3.2 参照 
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[MB/day] となるが，データのマージンを考慮し

て 1 [MB/day]とする． 

 

2.3.2 冷却機構 

 CCD 素子には X 線などの入射がなくても，暗

電流と呼ばれる微弱な電流が常に流れている．こ

の暗電流は温度依存性を持っており（Fig. 2.3.3），

CCD 素子の感度を向上させるためには CCD 素子

の冷却が不可欠である．本衛星搭載の CCD は

-55 ℃以下に冷却する ことで暗電流を 10 

[e
-
/pixel/sec] 以下に抑制でき，読み出しノイズを

考慮しても要求される S / N 比 20 を達成できる． 

 

Fig. 2.3.3 CCD 素子の暗電流 - 温度曲線 

 

そこで，本衛星では CCD 冷却装置としてペルチ

ェ素子を用いる．ペルチェ素子はペルチェ効果に

より電流を流すと熱を移動させる特性を持つた

め，これを利用して本衛星では CCD 温度を -55 

[℃] 程度に冷却する事が可能となる．なお，使用

するペルチェ素子の仕様は Table 6.4.2 にまとめた． 

また，ペルチェ素子の使用にあたっては，CCD

の熱をより効率的にペルチェ素子に伝導させる

ためにピラミッド型の銅板を挿入し，ヒートシン

クを衛星構体とする．これらの模式図を Fig. 2.3.4

に示す． 

 

Fig. 2.3.4 ペルチェ素子配置模式図 

2.3.3 X 線用フィルタ 

 今回採用した CCD 素子は X 線以外の領域にも

感度があるが，X 線以外の信号は観測の妨げにな

る恐れがあるため，それらの波長を除去するフィ

ルタを設置する必要がある．しかしフィルタを使

用した場合，充分な遮光状態の維持などのために

大掛かりな装置が要求される可能性がある．そこ

で，本衛星では CCD 素子表面にフィルタの役割

として 0.2 [μm] のアルミニウムを蒸着する．この

方式は MAXI でも使用され，軌道上での実証もさ

れた技術である（Fig. 2.3.5）． 

  

Fig. 2.3.5 MAXI-CCD のアルミコート 

 

2.3.4 機器の配置 

 使用する CCD 素子に合わせて，キャピラリの

本数及び配置を決定した．キャピラリの直径と

CCD 素子の受光面サイズより，キャピラリは Fig. 

2.3.6 のように 3 本のキャピラリ（図中の円）を正

三角形型に束ね，CCD（図中の正方形）とは 15 

[deg] 傾けるように配置する．また，キャピラリ

の焦点距離は 200 [mm] であるため，CCD 受光面

とキャピラリは 200 [mm] の間隔で配置する（Fig. 

2.3.7）． 

なお，このとき衛星に要求される姿勢精度は，

視野角が 0.2 [deg] であることから，10 倍程度の

マージンを考慮したうえで各軸に対し 0.02 [deg] 

以下とした． 

 

Fig. 2.3.6 CCD とキャピラリの配置（上面図） 

 Fig. 2.3.7 CCD とキャピラリの配置（側面図） 

 

2.4 観測シーケンス 

 以上のように決定した観測機器と観測対象を

用いて，観測シーケンスを検討する．まずは搭載

機器の検出限界を各候補天体と比較し，1 度のフ
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ラックス決定のために必要な観測時間を試算し

た．なおこのとき，本衛星ではキャピラリを 3 本

搭載することから，有効面積を 3 [cm
2
] として試

算している． 

 

Fig. 2.4.1 検出限界と候補天体フラックスの比較 

 

この結果より，本衛星の観測機器において各候

補天体を検出するために要求される観測時間が

求まる．よって，本衛星の観測シーケンスを Fig. 

2.4.2 のように設定した．このとき観測シーケンス

1 サイクルは約 7 日であり，2.1.4 で述べた要求の

14 日以内に対し約 2 倍のマージンを確保できる． 

 

Fig. 2.4.2 本衛星の観測シーケンス 

 

2.5 バスシステムへの要求 

 本ミッションより衛星各系への要求を Table 

2.5.1 にまとめる． 

Table 2.5.1 各系への要求 

要求先 内容 

構体系 機器スペースの確保 

熱制御系 

CCD 動作温度 [℃] -55 以下 

CCD 保存温度 [℃] -100～70 

ペルチェ素子 [℃] -100～80 

姿勢制御系 x，y 軸に姿勢精度 0.02 [deg] 以下 

観測天体変更時の大角マヌーバ 電源系 ミッション時に電力 8.2 [W] を供給 

C&DH 系 CCD，ペルチェ素子の操作 

通信系 1 [MB/day] のデータの送信 

3. 衛星運用 

3.1 衛星軌道 

最後に，本衛星の運用方式について述べる．まず

衛星を投入する軌道を決定する．遠方の天体を観

測する場合，目標天体から得られる信号量は小さ

いため，ノイズの要因になりうるものは可能な限

り避けなければならない．そこで，多くの天文観

測衛星と同様に高度約 550 [km]付近の円軌道に投

入する．この軌道は，地球の磁気圏によりノイズ

となり得る宇宙線をある程度防護することが可

能となる．しかし一方で，南大西洋異常地帯（South 

Atlantic Anomaly；SAA）を通過することを考慮す

る必要がある．SAA 通過時は放射線による機器の

故障が多数報告されているため，本衛星では SAA

通過予想時間を地上局から送信し，その時間主要

な機器の電源を切ることで対処する． 

また，本衛星のように様々な方向の天体観測を

行う場合，特に大きな問題となるのが発生電力で

ある．そのため，比較的太陽入射が多くなるよう

太陽同期軌道をとらせる．以下に本衛星における

軌道要素を示す． 

Table 3.1.1 本衛星の軌道要素 

長半径 [km] 6922.42 

離心率 0 

軌道傾斜角 [deg] 96.024 

昇交点赤経 [deg] 188.86 

軌道周期 [sec] 5732 

真近点離角 [deg] 0 

 

自主廃棄 

超小型衛星の開発が活発になる一方で問題と

されているのが，スペースデブリ問題である．ス

ペースデブリは宇宙開発の発展とともに急増し，

今後更に増加していくと考えられている．超小型

衛星にとって，スペースデブリの更なる増加を防

ぐためには，規定年以内の自主廃棄を特に義務と

して徹底する必要がある．そこで，本衛星におい

ても自主廃棄に必要な年数を求めた（Fig. 3.1.1）． 

結果，最悪値で 20 年以内に軌道高度が 200 [km]

以下になり，自主廃棄が可能となることがわかっ

た．これは規定である 25 年を充分に満たす． 
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Fig. 3.1.1 本衛星の軌道遷移 

 

3.2 運用シーケンス 

本衛星の運用シーケンスを以下に示す（Fig. 3.2.1）． 

 

Fig. 3.2.1 正常時モード遷移フローチャート 

 

起動モード 

打ち上げ機から分離直後やリセット後などに

おいて，太陽電池パドルを展開し姿勢制御系機器

を順次起動，及び動作確認を行う． 

姿勢捕捉モード 

動作確認が正常に行われた後，各制御機器を用

いて衛星の姿勢を安定させるよう制御する． 

指向モード 

姿勢安定後や観測天体変更時に大角マヌーバ

を行い，目標天体を視野方向 5 [deg] 以下に収め

るよう姿勢を制御する． 

観測モード 

目標天体を捕捉すると，エラーがない限り観測

モードを開始する．姿勢制御精度 0.02 [deg] 以下

にて目標天体の観測を行う．  

アンローディングモード 

リアクションホイールへの角運動量の飽和を

緩和するため，アンローディングを行う． 

セーフモード 

電力の大幅な低下などの異常時に，必要最低限

な OBC や通信機器以外の機器の電源を落とし電

力を節約する，あるいは電源のリセットを行い，

再び起動モードより開始するなどの処置をとる． 

 

結言 

 以上で本ミッションの設計解析を終える．次章

より，本ミッションを行うバス部の設計解析につ

いて詳細を述べる． 

 

ミッション系参考資料 

[1] すばる望遠鏡ホームページ 
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[3] Miloš Milosavljević, David Merritt: The Final Parsec 
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Sources, 2003. 

[4] 磯部直樹：巨大バイナリブラックホールの X 線
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4.衛星バスシステム概要 

4.1 衛星概要 

 本衛星の概要を Table 4.1.1 にまとめる． 

Table 4.1.1 衛星概要 

 

 

バスシステム構成 

 本衛星は，ミッション系，構体系，熱制御系，

姿勢制御系，電源系，C&DH 系，通信系から構成

される[1]．Fig. 4.1.1 にシステムブロック図を示す． 

 

Fig. 4.1.1 衛星システムブロック図 

（略称は巻末 Table A 参照） 

4.2 衛星の基本形状 

 本衛星は，H-IIA ロケットのピギーバック衛星

制限内の 430 × 430 × 450 [mm]（衛星分離部含む），

質量 31.03 [kg]の八角柱を基本形状とする．この形

状において視野角の確保が容易になる衛星角部

に太陽センサ及び，S-band と GPS のアンテナを配

置する．太陽電池パドルは，電力収支の関係から

4 枚とし，衛星本体各面に設置する．Fig. 4.2.1，

Fig. 4.2.2 に太陽電池パネルの展開前と展開後の

外観図を示す． 

 

Fig. 4.2.1 太陽電池パドル展開前 

 

Fig. 4.2.2 太陽電池パドル展開後 

 以降の章では，以下目次の順で各系についての

詳細な設計解析結果を述べる．  

Table 4.1.2 バスシステム設計検討目次 

5 章： 構体系 （P. 14～17） 

6 章： 熱制御系 （P. 17～20） 

7 章： 姿勢制御系 （P. 20～27） 

8 章： 電源系 （P. 27～30） 

9 章： C&DH 系 （P. 30～33） 

10 章： 通信系 （P. 33～35） 

まとめ： 
「ORBIS」 

設計解析まとめ 
（P.35） 

 

ORBIS

H-IIAロケット（その他衛星と相乗り）

バイナリブラックホールの探査
活動銀河核のX線による観測

キャピラリレンズを用いた検出器の実証

X線キャピラリレンズ，X線CCDイメージセンサ

パドルを4枚備えた八角柱形状

パドル展開前：430×430×450

パドル展開後：430×430×830

Fig. 4.2.1，Fig. 4.2.2　参照

35.36

3軸ゼロモーメンタム姿勢制御

磁気センサ（×1），太陽センサ (×5)，

リングレーザージャイロ（×3），
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5. 構体系 

5.1 構体系への要求 [1] 

構体設計の目的は衛星を安全に活動させる事

である．衛星は打ち上げ時に最大荷重がかかるた

め，Table 5.1.1に示す H-IIAの衛星搭載条件を満た

せば十分な安全余裕を確保することができる．本章

では衛星の主構造を構成する構体系の設計につ

いて述べる．本章の構成として，5.2 で衛星の構

造様式と太陽電池パドル設計，5.3 太陽電池パド

ルの設計で打ち上げ時にロケットから作用する

荷重等に耐えうる衛星構成パネル・アダプタ設計，

5.4 で衛星に搭載される機器の配置と衛星の質量

特性について述べ，5.5 にて数値シミュレーショ

ンによる構造解析から設計した衛星構体が打ち

上げに耐え得るものであることを示す． 

Table 5.1.1  H-IIAの衛星搭載条件 

 

 

5.2 衛星構成 

5.2.1 衛星構造様式と構成 

本衛星は 3 軸安定方式で制御するため，衛星構

体は箱型構造様式を採用した．衛星構体は軽量化

のためアルミハニカムパネルのみで構成する．また，

アンテナの配置やセンサの視野角の確保を容易に

するため衛星構体を八角柱型で構成する手法を採

用した．加えて，本衛星ではミッションに CCD冷却用

のペルチェ素子を用いるため，ミッション部付近に他

系搭載機器がある場合，搭載機器の温度が動作範

囲を超える可能性がある．これを踏まえ，衛星内部に

はパネルを 4 枚組合せた井桁型の構造を採用し，ミ

ッション機器をMission Unit (MU) として他機器か

ら隔離する（Figs. 5.2.1）．この構造を採用すること

で搭載機器配置に自由度が生まれ，衛星の剛性の

向上が期待できる． 

   

Figs. 5.2.1 衛星構体構成図 

（左：外部構成，右：内部構成） 

 

5.2.2 太陽電池パドルと展開方法 

本衛星は観測対象により太陽光の入射が変動し，

また運用期間中に衛星が蝕に入る時期がある．太陽

光の入射が最も少なく，衛星が蝕に入る場合，衛星

の構体側面に太陽電池セルを貼るだけでは必要な

電力を供給できない．そこで，本衛星では太陽電池

パドルを展開させることで電力を供給する．太陽電池

パドルは，軽量かつ高強度・高剛性の CFRP を用い，

母材にはエポキシ樹脂（密度約 1200 [kg/m
3
]）を使用

する．またパドルは，展開前は十分に固定され，軌道

上にて確実に展開されなければならない．そこで，本

衛星では電流を流すことによりナットが外れる仕組み

をもった Mini Qwknut をパドル両端に固定具として

使用し，パネルと衛星の接合部はダンパー付きストッ

プヒンジをパドル 1 枚当たり 2 個使用して太陽電池

パドルを展開・保持させる機構を採用した．  

 

5.3 構成部材の設計 

5.3.1 ハニカムパネル設計 [2, 3] 

構成パネルの設計について述べる．本衛星搭載

のアルミハニカムパネルはサンドイッチ構造で

あり，コア材とスキン材の組合せで重量と剛性が

変化する．ここでは衛星質量が H-IIA ロケット相

乗り衛星の最大許容重量である 50 [kg]と仮定し

て，設計荷重に対する応力で破壊されないアルミ

ハニカムを設計する．実際の衛星質量は 50 [kg] 

以下であるため，この計算結果を用いた設計で十

分安全であると考えられる．   

底面パネル設計 

最初に，底面パネルが打ち上げ時の応力に耐え

うるように設計を行った．まずはスキン材の厚さ

を設計するため，荷重が掛る際に底面パネルが側

面パネル 1 枚あたりから受ける応力を求め，それ

に耐えうるスキン材の厚さ t fを決定する．なお底

面パネルの全体の厚さ t を 10 [mm] として設計す

る．Figs. 5.3.1 の左図おいて，底面パネルに機軸

方向からかかる荷重は式 (5.3.1) で表される． 

 
 (5.3.1) 

ここで，m：衛星質量[kg]，g：重力加速度[m/s
2
]，nv：

準静荷重条件（機軸方向），a：終極荷重係数，A：側

面パネルと接する全面積[m
2
]，A’：任意の側面パネ

ルと接する面積[m
2
]である．次に Figs. 5.3.1の右図の

モデルにおいて，底面パネルに掛る曲げモーメント

から底面のスキン材に掛る応力 σmax が式(5.3.2)で表

機軸方向 機軸直交方向

第1次固有振動数 [Hz] 100 以上 50 以上

設計荷重 [G] 5.0 2.25

A

A
mganP v


1　
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される． 

 

 (5.3.2) 

 

Figs. 5.3.1 底面パネル計算モデル 

  

ここで Z：断面係数，tc ：コア材の厚さ[m]，t：ハニカム

パネル全体の厚さ[m]，d1：衛星分離部から側面パネ

ルまでの距離[m]，である．式(5.3.2)に tc = t - 2tfを代

入することで応力は tf の関数となる．この時パネルに

掛かる応力の大部分がスキン材に作用すると考えら

れるので，式(5.3.2)で求められた応力がスキン材の圧

縮耐力を安全率で除した許容応力より小さくなるようス

キン材の厚さを設計する．ここで，スキン材を Al 

2024-T3 とすると，圧縮耐力は 268.9 [MPa] で安全率

を 4 とした場合の許容応力は 67 [MPa] となる．この

許容応力を用いると，式(5.3.2)よりスキン材の厚さは

約 0.4[mm]が必要となるが，安全を見て 0.5[mm]の Al 

2024-T3をスキン材として使用する． 

次に底面パネルが機軸直交方向の荷重を受ける

際の圧縮荷重に耐えうるコア材の選定を行う．パネル

に作用する圧縮応力が，サンドイッチ梁に関する面内

圧縮であるオイラー座屈応力を下回っていればこの

パネルは安全といえる．コア材の選定はオイラー座屈

限界応力とコアのせん断弾性係数の関係式 (5.3.3)，

(5.3.4)を用いて行った． 

  (5.3.3) 

  

 (5.3.4) 

ここで，σcr：圧縮応力[N]，Ef：スキン材のヤング率[Pa]，

tf：スキン材の厚さ[m]，tc：コア材の厚さ[m]，b：パネル

の幅[m]，Gc：コア材のせん断弾性係数[Pa]，である．

式(5.3.4)を用いて底面パネルに作用する圧縮応力

に安全率 4をかけた値 σ = 2.55 [MPa] に耐え得るコ

ア材料を決定する．式 (5.3.4)より，限界応力が σ= 

2.55[MPa]となるせん断弾性係数 Gcが 0.07MPa とわ

かるのでそれ以上のせん断弾性係数を持つコア材で

ある Al 3/16 5052-0.002を使用する． 

側面パネル設計 

同様に側面パネルを設計する．なお底面パネル

の全体の厚さ t を 5 [mm] として設計する．側面

パネルは主に機軸直交方向の荷重を受ける．機軸

方向の荷重が機軸直交方向の荷重を上回るため，

上面底面パネルと同じものを使えば十分安全である

といえる．よって，スキン材の厚さを 0.5 [mm]とする．

スキン材の厚さが 0.5 [mm]の時，側面パネルに作用

する圧縮応力に安全率 4をかけた値 σ= 10[MPa] に

耐え得るコア材料を決定する．式 (5.3.4) より，限界

応力が σ= 10 [MPa]となるせん断弾性係数 Gc が

0.68MPa となるのでそれ以上のせん断弾性係数を持

つコア材である Al 3/16 5052-0.002を使用する． 

側面パネルの強度計算 

ここまで設計したパネルが実際に打ち上げの衝撃

に耐えうるか強度計算を行う．まずロケット打ち上げ

時に，側面パネルは圧縮荷重を受ける．圧縮荷重を

受ける際のパネルの破壊は，オイラー座屈，リンクリ

ング，イントラセルバックリングの 3 つの破損モードに

より起こり，各モードで耐え得る限界応力を求め，ハ

ニカムパネルが設計荷重に耐え得ることを確認する．

リンクリングとは，スキン材が波打ってコア材の壁面を

横切って座屈し，荷重が伝えられなくなる現象で，式

(5.3.5)から座屈応力が得られる． 

 (5.3.5) 

イントラセルバックリングとは，スキン材がコアの壁面

間で座屈する現象で，式(5.3.6)より座屈応力が得ら

れる． 

  
 (5.3.6) 

ここで，hc：セルの箔厚[m]，d：コアセルサイズ[m]，ν：

ポアソン比，Ec：コア材のヤング率[Pa]，である．各側

面パネルの計算結果を Table 5.3.1に，Table 5.3.2に

Al 合金と CFRP の物性値，ハニカムパネル諸元を

Table 5.3.3に示す．以上の計算により，この側面パネ

ルの限界応力は打ち上げ時の衝撃による応力以上

の値をとるので上面底面パネルも安全であるといえる．

よってこのパネル設計により本衛星は打ち上げからミ

ッション終了まで安全に活動できるといえる． 
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Table 5.3.1 側面・内部パネル限界応力 

 

Table 5.3.2 Al合金と CFRPの物性値 

 

Table 5.3.3 ハニカムパネル諸元 

 

 

5.3.2 衛星アダプタ設計 

JAXA が公募する相乗り小型副衛星において，外

形寸法が 500 [mm] 立方，50 [kg] 以下の衛星の分

離部には PAF239M の使用が推奨されている．本衛

星の分離部も PAF239M の使用を前提とし，設計荷

重における衛星アダプタの座屈強度を求め，衛星ア

ダプタの必要な厚さを求める．最初に，設計荷重条

件から衛星分離面での圧縮荷重 P と曲げモーメント

Mを式(5.3.7)，(5.3.8)から求める． 

  (5.3.7) 

  (5.3.8) 

ここで，m：衛星質量 [kg]，g：重力加速度 [m/s
2
]，

nv ,nl：準静荷重条件（機軸方向，機軸直交方向），a：

終極荷重係数，l：衛星分離面から重心の位置[m]，

である．この圧縮荷重と曲げモーメントが同時に作用

するとして，衛星分離面での等価軸荷重を求め，また，

衛星アダプタを Al 7075-T6の円筒として座屈許容荷

重から円筒の必要な板厚 t を式(5.3.9)から求める．な

お，Al 7075-T6 の物性値は Table 5.3.2 の通りであ

る． 

  (5.3.9) 

ここで，Peq：等価軸荷重[N]，γ：ポアソン比，E：

ヤング率 [Pa]である．式(5.3.9)から本衛星の衛星

アダプタには 0.23 [mm] の板厚があれば座屈しな

いと求められるが結合部や加工条件など考慮し

板厚を 5 [mm]と設定する． 

 

5.4 搭載機器配置 

本衛星に積む機器配置について記載する．機器

配置では，衛星本体の中心に重心があること，各

機器の干渉・熱的関係を考慮し，機器間の距離に

余裕を持たせることが課題となる．機器配置に関

して熱制御系，ミッション系，姿勢制御系から搭

載させるパネルの指定があり，これらの要求を満

足させる必要がある．今回は3次元CAD設計ソフト

ウェアSolidWorksを用いて，搭載機器の配置を行っ

た．設置要求をTable 5.4.1，設置結果をFig. 5.4.1に

示す．またTable 5.4.2に本衛星の質量特性を示す．

なお，Table 5.4.2において重心位置は衛星分離部

底面の中心からの距離である． 

 

Table 5.4.1 搭載機器の制約条件 

 

オイラー座屈[圧縮方向] 97.6

オイラー座屈[せん断方向] 96.7

リンクリング 873

イントラセルバックリング 1791

許容応力[MPa]

物性値 Al 2024-T3 Al 7075-T6

密度[kg/m
3
] 2770 2800

縦弾性係数[GPa] 72.4 71.0

剪断弾性係数[GPa] 27.6 26.9

ポアソン比 0.33 0.33

引張耐力[MPa] 324.1 455.1

圧縮耐力[MPa] 268.9 427.5

密度[kg/m
3
]

縦弾性係数[GPa]

剪断弾性係数[GPa]

繊維方向[deg] 0 90

密度[kg/m
3
]

縦弾性係数[GPa] 147 9.8

剪断弾性係数[GPa]

ポアソン比 0.32 0.0213

引張耐力[MPa] 1569 58.8

5.1

91

1.97

0.55(L方向), 0.2(W方向)

1637

Al合金

ハニカムコア　Al 3/16-5052-0.002

CFRP

厚さ[mm] 寸法 [mm]

スキン 上下各0.5

コア 9

スキン 上下各0.5

コア 4

スキン 上下各0.5

コア 4

スキン 上下各0.5

コア 4

スキン 上下各0.5

コア 4

400×400

400×400

310×385

55.860×385

237.5×385

側面2

パネル構造

下面

上面

側面1

井桁

agnmP v 

lagnmM l 

E

P
t

eq

2.1


搭載機器 設置場所

ミッション系 MU 井桁中心に配置

RW 配置面に対して35.26[deg]傾ける

ST MUと並行して配置

SS 衛星角部に配置

MT 各軸に平行な面

RLG 各軸に平行な面

姿勢制御系
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Fig. 5.4.1 搭載機器配置 

 

Table 5.4.2 質量特性 

 

 

5.5 構造解析 

SolidWorks で設計した構造数学モデルと節点・要

素数を Fig. 5.5.1に示す． 

  

Fig. 5.5.1 構造数学モデルと節点・要素数 

 

5.5.1 固有振動解析 

ロケットによる打ち上げ時，共振が起こると構造破

壊する恐れがある．そこでロケットや主衛星への損

傷を防ぐため固有振動解析を行った．衛星分離部

を完全に固定し片持ち梁の条件で解析を行う．

Table 5.5.1 に各軸方向の 1 次固有振動数を，Fig. 

5.5.2 にそのときの振動モードを示す．これより Table 

5.1.1 に示した剛性要求を満足していることが分か

る． 

 

Table 5.5.1 第 1次固有振動数 

  機軸方向 機軸直交方向 

固有振動数 [Hz] 256.24 139.26 

 

 

(a)機軸方向 1次モード  (b)機軸直交方向 1次モード 

Fig 5.5.2 第 1次振動モード 

 

5.5.2 静荷重解析 

Table 5.1.1 に示した設計荷重を衛星全体にかけ

た場合，衛星に発生する最大応力σは16.5[MPa] で

あった．これから安全余裕MSを以下の式より求める． 

 

（5.5.1）  

ここで σcrはスキン材の許容応力であり，静荷重の

場合 Al 2024-T3 の引張強さ 268.9[MPa]を安全率 4

で除した 67.23 [MPa] を許容応力とすると，本衛星

の安全余裕は 3 であった．また，シリーズ化も視野に

入れ，質量制限 50 [kg] 分の機器を搭載した場合の

構体を手計算で解析した結果，安全余裕は0.3となり，

妥当な値が得られた．以上より安全余裕は 0 以上で

あることが分かり，打ち上げ時に衛星にかかる荷重に

耐え得ることが分かる． 

 

6．熱制御系 

6.1 熱解析 

 本解析では，Fig. 6.1.1 に示すように衛星の構体

を 18 の板（節点）に分割したモデルを使用する．

宇宙空間も 1 つの節点として含め，計 19 点によ

る節点解析を前進差分法によって行う． 

項目 記号 値

XG 1.55

YG -1.41

ZG 169.24

IXX 0.798

IYY 0.793

IZZ 0.751

IXY 7.75×10
-6

IYZ -5.48×10
-5

IZX 6.79×10
-5

XG 1.56

YG -1.43

ZG 98.55

IXX 1.327

IYY 1.322

IZZ 0.71

IXY 1.78×10
-5

IYZ -2.9×10
-3

IZX 2.87×10
-3

慣性モーメント[kgm
2
]

太陽電池パドル展開後

重心位置[mm]

慣性乗積[kgm
2
]

重心位置[mm]

太陽電池パドル展開前

慣性モーメント[kgm
2
]

慣性乗積[kgm
2
]

項目 数値

節点数 21051

要素数 22103

1
σ

σ
　　 crMS



第 18 回衛星設計コンテスト・設計の部 

バイナリブラックホール探査衛星 ORBIS 

 

 18 

 

Fig. 6.1.1 衛星構体の熱数学モデル 

 

6.1.1 節点解析法 

熱数学モデルの各要素に熱平衡方程式を立て，

非定常温度分布を求める．要素内では熱的に均一

と仮定し，要素を接点で代表する．全節点が n 個

のとき，i 番目の節点における熱平衡方程式は，

次式にように表される． 





n

J
iiiijji

n

j
jiiji

i
pii TTAFTTKQ

dt

dT
Cm

1

44

1

)()( 

 (6.1.1) 

mi：節点 i の質量 [kg]  

Cpi：節点 i の比熱 [J/kg/K] 

Ti，Tj：節点 i，j の温度 [K] 

Qi：節点 i への熱入力 [W] 

Kij：節点 i,j 間の伝導熱伝達係数 [W/K] 

εi，εi：面 Ai，Aj の放射率 

Fij：面 Ai, Aj 間の放射形態係数 

Ai：面 i から面 j へ放射する面積 [m
2
] 

σ：ステファン・ボルツマン係数 [W/T
4
/m

2
] 

 

節点 i への熱入力 Qi とは節点 i への外部熱入力

と内部発熱の和を指す．内部発熱は搭載機器の取

り付けられている要素が消費電力の 95％で発熱

しているものとしてみなす． 

Kij，Fijはそれぞれ節点の位置関係及び形状によ

って決定される係数である．節点 i, j 間における

接触伝熱係数 Kij は次式によって表される．
 

ijijij AhK   (6.1.2) 

ijh ：節点 ij 間の接触伝熱係数 [W/m
2
/K] 

ijA ：節点 ij 間の接触面積 [m
2
] 

 

接触伝熱係数 h は要素の材料や表面状態及び面

間圧力によって値が変動するが，真空中の構造材

締結部における接触伝熱係数は 50～800 [W/m
2
/K]

となることが知られている． 

節点 i, j 間における放射形態係数 Fij は次式によ

って定義される． 

2/coscos
1

rdAdA
A

F j

i

i

j

ji

i

ij  


 
(6.1.3) 

 

6.1.2 衛星搭載機器の温度要求 

衛星に搭載される機器には，それらが正常に動

作できる温度範囲(動作時温度範囲)が定められて

いる．熱設計では，熱数学モデルを利用した熱解

析における種々の不確定要素を考慮して，解析に

よって得られた各搭載機器の動作時温度範囲の

高温側，低温側からそれぞれ 5 [℃] のマージンを

持たせる．マージンを含めた各要素の目標温度を

Table 6.1.1 に示す． 

 

Table 6.1.1 搭載品配置と目標温度 

 

 ただし，要素 6 の目標温度は後述する CCD 冷

却用のペルチェ素子の性能から決定している． 

 

[℃] [W] [℃]

Mission部カバー -30 ～60 4

スターセンサ -20 ～65 2.5

GPSレシーバ -30 ～70 0.8

2 ～5 太陽電池セル -160 ～100 - -155 ～95

リアクションホイール×4 -20 ～50 0.5×4

CCD+エレキ部 -100 ～30 2.5

ペルチェ素子+銅板 -100 ～80 6.5

太陽センサ -30 ～93 0.05

GPSアンテナ -40 ～85 -

S-Band Dipole Antenna -20 ～60 -

太陽センサ -30 ～93 0.05

S-Band Dipole Antenna -20 ～60 -

太陽センサ -30 ～93 0.05

GPSアンテナ -40 ～85 -

S-Band Dipole Antenna -20 ～60 -

太陽センサ -30 ～93 0.05

S-Band Dipole Antenna -20 ～60 -

太陽センサ -30 ～93 0.05

メインOBC -20 ～75 0.53

ミッションOBC -20 ～75 0.18

S-Band Coupler -15 ～50 -

磁気トルカ -30 ～50 1

姿勢制御OBC -20 ～80 0.38

ジャイロ -53.9 ～85 0.375

S-Band Diplexer -15 ～50 1.3

磁気トルカ -30 ～50 1

磁気センサ -20 ～50 0.3

リチウムイオンバッテリ×16 0 ～40 -

電源OBC(電力制御器) -40 ～70 2

ジャイロ -53.9 ～85 0.375

ヒーター - 10

磁気トルカ -30 ～50 1

S-Band Receiver×2 -20 ～60 0.8×2

S-Band Transmitter×2（使用1） -20 ～60 5

15 ～18 太陽電池セル -160 ～100 - -155 ～95

目標温度

6

搭載要素番号 搭載機器名

動作時

温度範囲
消費電力

-15 ～55

14

12

11

10

9

7

1 -15 ～55

-15 ～55

5 ～3513

-15 ～55

-10 ～45

-10 ～45

-15 ～15

8

-15 ～55

-15 ～55
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6.2 外部からの熱入力 

 打ち上げから運用終了までの衛星への外部熱

入力には，主に以下の 5 点が考えられる[1]． 

i. 太陽放射 

ii. 地球赤外放射 

iii. アルベド 

iv. フェアリングからの熱放射 

v. ロケットエンジンなどの噴射時の熱 

このうち，iv 及び v については期間が限定され

た熱入力であるため無視し，i , ii , iii を衛星への

熱入力として解析する． 

 熱流力は次の式で評価する．  

EAFQ   [W] (6.2.1) 

E：放射エネルギー係数 [W/m
2
/K] 

A：入射面面積 [m
2
] 

F：入射面と熱源間の放射形態係数 

 

6.2.1 太陽放射 

太陽からの放射エネルギー ES は冬至で

1399[W/m
2
]，春分及び秋分で 1353[W/m

2
]，夏至で

1309[W/m
2
]であるため，以下のように評価する． 

 　0325.0,034.011353 sE   [W/m
2
] (6.2.2) 

太陽─衛星間形態係数は，入射面の法線ベクトル

と太陽方向ベクトルのなす角をλとすると次の

ようになる． 

cosF  (6.2.3) 

 

6.2.2 地球赤外放射 

 地球赤外放射のエネルギーEeは，地形や雲の有

無，季節などによって変動するが，値としては， 

 94,24234 eE   [W/m
2
] (6.2.4) 

であり，平均値は 234[W/m
2
]である．地球─衛星

間の形態係数の算出については T.C.Bannister によ

って軌道高度と衛星姿勢角に関する多項式とし

て整理されたものを用いる[1]． 

 

6.2.3 アルベド 

 アルベドの放射エネルギーEa は，アルベド係数

a と太陽からの放射エネルギーESによって次のよ

うに表現される． 

sa EaE    [W/m
2
] (6.2.5) 

アルベド係数は地球の緯度や地形などによって

変動するが，値としては， 

 15.0,30.030.0 a  (6.2.6) 

であり，平均値は 0.30 である．アルベドに関する

形態係数については T.C.Bannister の近似と呼ばれ

る関係を使用する[1]． 

 

6.3 放熱面位置 

 放熱面は運用を通じて熱入力の小さな面を選

ぶのが基本となる．本衛星では，運用期間を通じ

て太陽光による熱入力を低く抑えることのでき

る点，CCD の目標温度が比較的低い点から，本衛

星の放熱面を -Z 面（要素番号 6）とする． 

 

6.4 熱制御素子の選定及び配置 

 本衛星の外壁及び内壁の光学特性を Table 6.4.1

に示す．ここで，BOL はミッション開始直後，EOL

はミッション期間である 18 ヶ月を経過した状態

のものである． 

Table 6.4.1 衛星表面光学特性 

 

6.4.1 ペルチェ素子 

 ミッション要求から，CCD は動作中に -55[℃]

以下に冷却される必要がある．そこで，本衛星で

はCCD にペルチェ素子を取り付けて冷却を行う．

ペルチェ素子の排熱は衛星構体に伝導させる．ペ

ルチェ素子が CCD から移動させる熱が構体の温

度に与える影響は小さいため，後述する温度解析

の結果から CCD に流れ込む熱量を見積もり，必

要な熱移動量と温度差を発生できるものを選択

した．使用するペルチェ素子の仕様を Table 6.4.2

に示す． 

Table6.4.2 ペルチェ素子仕様 

 

 

6.4.2 ヒーター 

蝕の間にバッテリを保温するため，バッテリに

0.09(BOL)

0.11(EOL)

MLI 0.28 0.03 角面 7～10

0.60(BOL)

0.63(EOL)

0.29

0.33

太陽電池セル 0.85
側面 2～5

パドル部 15～18
白色ペイント 0.9

太陽光
吸収率

赤外
放射率

使用する要素

銀蒸着
フィルム

0.79 上面1

製造元 Laird TECHNOLOGIES

寸法 [mm] 20 × 20 × 7.62

冷却面サイズ[mm] 15 × 15

動作電圧 [V] 2.5

動作電流 [A] 2.6

吸熱量 [mW] 250

発生温度差 [℃] 75
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シート状のヒーターを貼付する．使用するヒータ

ーの仕様を Table 6.4.3 に示す． 

Table 6.4.3 ヒーター仕様 

 

 

6.5 温度ケース定義 

 本衛星は黄緯が低い天体を観測するとき太陽

光熱入射量が尐なくなる．よって観測天体の中で

最も黄緯が小さい天体を選び，これに蝕時間を考

慮したものを低温ケースとする．高温ケースは太

陽光熱入射量が最も多くなる黄緯 80 [deg] で蝕

がない状態とする．ただし観測天体の黄緯が高い

ときは 2～5 面のいずれかを太陽方向へ向ける．

低いときは要求電力を満たすために 7～10 面のい

ずれかを太陽方向へ向けて有効断面積を増やし

ている．本衛星の温度解析ケースを Table 6.5.1 に

示す． 

Table 6.5.1 温度ケース定義 

 

 

6.6 解析結果 

 温度解析の結果を Table 6.6.1 に示す． 

Table 6.6.1 温度解析結果  

 

 

 これより，すべての要素が目標温度範囲におさ

まっていることが確認できる．また，観測機器が

搭載される要素 6 は高温時でも 15 [℃] 以下とな

っており，ペルチェ素子によって CCD 温度を -55 

[℃]以下に保つことができる．よってミッション

要求を満足している． 

 本解析では高温ケースで要素 2，低温ケースで

要素 7 を太陽の方向へ向けている．太陽電池セル

の故障等により太陽に向ける面を変える場合に

おいても，高温となる要素が変わるものの温度範

囲はほぼ同じ結果が得られるため，柔軟な運用が

可能である． 

 

7．姿勢制御系 

7. 1 姿勢制御系概要 

 ミッション系から要求される姿勢精度は機体

座標系 x, y 軸において 0.02 [deg] 以下である． 

そのため本衛星には 3 軸安定ゼロモーメンタム

方式を採用し，リアクションホイール(RW)は冗長

性を考慮し 4 つをピラミッド配置で搭載する．RW

のアンローディングやマヌーバ等のために磁気

トルカ (MT) 及び磁気センサ (MS) を搭載する． 

姿勢検出には，太陽センサ (SS) ，スタートラ

ッカ (ST) ，レーザージャイロ (RLG) ，全地球

測位システム (GPS) を使用する． 

姿勢制御用各センサの精度を Table 7.1.1 に示す． 

Table 7.1.1 センサ精度 

 

 

Fig. 7.1.1 各種センサ 

(① ST，②MS．③RLG，④SS，⑤GPS） 

 

7.2 姿勢制御モード 

 本ミッションでは，目標天体方向に z 軸をとり，

z 軸と直交し太陽中心との角度が最も小さくなる

方向に y 軸，これらの 2 軸から右手系を用いて x

軸をとる．姿勢制御ではこの座標を基準座標とし

て運用する． 

本衛星には Fig. 3.2.1 に示す通り，複数の姿勢制

御モードがある．各モードを以下で述べる． 

 

製造元 宇部興産

寸法 [mm] 80 × 80 × 0.1

動作電圧 [V] 28

発熱量 [W] 10

-

[W/m
2
]

[deg]

[deg]

[%]

[W]

-

-

0

71.88-

太陽へ向ける要素 2 7

消費電力の95%

31.728.7

黄経

軌道周期における蝕の割合

太陽光入射

黄緯

単位

想定する運用時期 EOLBOL

低温ケース高温ケース

-46.4180

1309

搭載機器消費電力合計

搭載機器内部発熱

1399

28

1 -15 ～55 -8.1 12.4

2~5 -155 ～95 -9.6 40.5

6 -15 ～15 -10.6 13.5

7~10 -15 ～55 -8.3 27.0

11 -10 ～45 -0.6 24.0

12 -10 ～45 1.9 21.3

13 0 ～35 6.2 18.8

14 -15 ～55 3.9 23.0

15~18 -155 ～95 -47.7 78.7

単位 ℃

要素番号 目標温度 高温ケース低温ケース

① ② ③ 

④ ⑤ 
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姿勢捕捉モード 

本衛星がロケットインタフェースから分離され

た後や，セーフモードからの復帰時に用いる． SS 

と RLG を用いて姿勢を推定し，RW 及び MT で

タンブリングを抑え，指向モードへ移行させる． 

指向モード 

 センサとして SS，RLG，MS を用い，アクチュ

エータとして MT と RW を用いて大角姿勢マヌ

ーバをおこなう．目標角 ± 5 [deg] になり次第，

観測モードへと移行する．アクチュエータとして

MT を補助に用いることで RW への蓄積角運動

量を抑えられる． 

観測モード 

 観測時に使われるシーケンス．指向モードから

600 [sec]程度かけて移行した後に観測を開始する．

センサとして RLG， ST を用い，アクチュエータ

として RW を用いることで要求姿勢精度以内の

制御を行う． 

アンローディングモード 

 RW への蓄積角運動量を MT でアンローディ

ングするためのシーケンス．地上からのコマンド

によって行うが，RW の蓄積角運動量が飽和した

場合は観測モードを中断し自動で行う．観測モー

ド 1 日あたり 1000 [sec] を予定している． 

 

7.3 姿勢検出方式 

本衛星の姿勢推定にはカルマンフィルタを構成

し，姿勢検出には RLG，推定値の補正に ST を用

いることとした．ここではまず y 軸を例にとり考

える． 

ST と RLG による検出を θST，ωy とする．また

RLG に対するランダムドリフトを wy，ランダム

ドリフトウォークを ωny，ST のランダムノイズを

νy とすると，真値 θ，θ
・

に対して次の方程式が成り

立つ． 











yST

nyyJy w



 

 

(7.3.1) 

これらを状態方程式に表現すると 











vxHz

wBuCxAx




 

(7.3.2) 











ny

x



， 










0

yw
u
 ，

















dt

d

w

w ny

y




 

 







 


00

10
A


， 









10

01
B


，










10

01
C


 











0

1
H


， yv 


， STz 


 

また，KF の最尤推定法が 

)ˆ(ˆˆ
xHzKBxAx
    (7.3.3) 











dy

y

K

K
K


：KF ゲイン行列 

となる．以上より最尤推定値θ
∧

及び ωny は 












)ˆ(ˆ

)ˆ(ˆˆ





STdyny

STyyny

K

Kw





 

 (7.3.4) 

となる．これから姿勢推定の構成図を描くと

Fig7.3.1 のようになる．

 

 

Fig 7.3.1 姿勢推定構成図 

ここで，KF ゲイン行列K

と最尤推定値の共分

散 P

に対して以下のリカッチ方程式が成り立つ． 















1

1

RHPK

PHRHPBQBAPPAP

T

TTT




 

(7.3.5) 

ここから， 0P


として P

，K


の値を求める．同

様に x 軸，z 軸を含め各誤差分散量を計算すると

以下の通りとなった． 

Table 7.3.1 センサ諸元 

検出精度 [deg] 5.00×10-3 ST 

ランダムドリフト[deg/sec0.5] 5.33×10-7 
RLG 

ドリフトレート [deg/sec] 6.53×10-9 

 

 ここから，推定誤差を計算したところ 

Table 7.3.2 各軸推定誤差 [deg] 

x 軸 7.562×10-4 

y 軸 7.562×10-4 

z 軸 2.986×10-3 
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となり，元の ST のノイズ分散量よりも精度が上

がっていることが確認できる． 

 

7.4 外乱トルク見積り 

 本衛星は高度約 550 [km] の円軌道を用いる．

ここで考えられる外乱トルクは空力トルク，重力

傾斜トルク，太陽輻射圧トルク，残留磁気トルク

である．これらの外乱トルクを概算し，アクチュ

エータの諸元と比較する． 

7.4.1 空力トルク 

本衛星は円軌道を用いるため，大気密度を理科

年表[3]から 2.27×10
-13

 [kg/m
3
]で一定であるとした． 

空気密度 ρ の大気中を速度ベクトルv
→

で進むと

き，衛星に働く空気力F
→

A は 

vnvACF dA


)(

2

1
 

 

(7.4.1) 

となる．ここで Cdは抵抗係数，A は機体表面積，

n
→

は衛星表面の法線ベクトルである．ここで，衛

星の質量中心と空気力中心の間にr
→

A のオフセッ

トが存在すると，空力トルクは次式で表せる． 

AAA FrT


  (7.4.2)
 

本衛星ではオフセットを以下のようにした． 

　]20045.242.14[ Ar


 [mm] 

 

7.4.2 残留磁気トルク 

ここでは地磁気のモデルとして，ダイポールを

用いる．地球が有する磁気を近似的に表した地磁

場ダイポールの大きさは， 
15101.8 eM [Tm

3
]
  

(7.4.3) 

であり，その磁気から生じる地磁場ベクトルB
→

の大きさは，地球の中心からの距離 r の 3 乗に逆

比例し，それを地球半径方向の成分B
→

r，それに直

交する方向の成分B
→

t で表すと，地球北極と地磁場

北極の角度を省略した場合，軌道座標系での地磁

場の値は以下のようになる． 











































i

i

i

D

B

B

B

m

oz

oy

ox

cos

)
3

1
2(cossin

2

3

2sinsin
2

3





  

(7.4.4) 

ここから，本衛星が受ける磁場を計算した 

この値と衛星の残留磁気モーメントM
→

s を用い

て残留磁気トルクを計算できる． 

BMT s


   (7.4.5) 

 衛星の残留磁気モーメントを検出もしくは計

算することは困難である．よって解析には，実際

に運用された 70kg 級小型衛星 INDEX が軌道上で

計測した残留磁気モーメントを参考にした．以下

が INDEX の残留磁気モーメントである． 

sM


 [-0.514，0.042，0.093] [Am
2
] 

 

7.4.3 太陽輻射圧トルク 

太陽輻射圧により衛星構体面にかかる力は以

下の式で表される． 

])
3

2
)(2())[(( nsnssnPAF dsda ρ・ρρρ・   (7.4.6) 

P：I/c(=4.51×10
-6 

[W・s/m
3
] ) 

I：太陽入射エネルギー(=1353 [W/m
2
] ) 

c：光速(=3×10
8 
[m/s] ) 

A：力が作用する面の面積(=0.252 [m] ) 

ρa：吸収率(=0.9) 

ρs：鏡面反射率(=0.1) 

ρd：散乱率(=0) 

 

散乱率 ρd=0 とすると，式(7.4.6)は次のように書

ける．なお，θ はs
→

とn
→

とのなす角である． 

nPAsPAF sa  2cos2cos ρρ   (7.4.7) 

いま，太陽入射エネルギーが最大となる観測軸

と太陽入射方向ベクトルが直交するときを考え

る．このとき，太陽光があたる 2 つの面の法線そ

れぞれと太陽入射方向ベクトルがなす角は等し

く 45 度である．そのため，観測軸周りのモーメ

ントはキャンセルされトルクは観測軸と太陽入

射方向ベクトルに垂直な軸に働く．光圧中心は構

体と太陽光パドルの間にあると考え，重心から太

陽入射方向ベクトルに下ろした垂線の長さを r = 

0.20 [m] と見積もると太陽輻射圧トルクは次の

ように求まる． 

m]・[N1022.3

)coscos2cos(2
7

2

　　

・ρρ



  sas PAPArFrM   

(7.4.8) 

 算出した外乱の値を合計すると Fig. 7.4.1 の通

りとなり，1 日あたりの蓄積角運動量は 

]1017.911.01092.5[ 44  h  [Nms/day] 

となる． 
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Fig. 7.4.1 一周回あたりの蓄積角運動量 

 

7.5 アクチュエータのサイジング 

7.5.1 RW のサイジング 

 本衛星は冗長系を考え，４つの RW を傾けて搭

載する，スキュード・コンフィギュレーションを

用いる．そこで，wheel 分配則を用いて各軸に対

する入力を各 RW に対する入力に変換する． 

 まず，Fig7.5.1 のように RW を配置し，各 RW

に図のように番号を付ける． 

 

Fig. 7.5.1 RW の配置 

 ここでγ = 35.26
 
[deg] である． 

 RW の各々が生み出す角運動量を h1，h2，h3，

h4 とすると， hx，hy，hzの角運動量を出力するた

めに必要な各 RW の角運動量は 
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(7.5.1) 

となる． 

上式を時間微分すると（7.5.2）のような入力則

が得られる． 
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(7.5.2) 

7.4 で求めた１日の各軸の蓄積角運動量から，各

RW への蓄積各運動量へ変換する．式(7.5.1)より， 
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[Nms] 

 となる． 

本学佐原研究室では超小型衛星用RW の研究及

び製作を行っている．そのノウハウを生かすこと

で，規格品ではできない柔軟なサイジングが可能

である．そこで Fig. 7.5.2 に示す RW を設計，製

作し， 試験を経た後に本衛星に搭載することと

した．Fig. 7.5.2 の左図は本衛星搭載用 RW のアセ

ンブリ図であり，右図は現在開発中の RW 試作機

の写真である． 

 

Fig. 7.5.2 RW アセンブリ図(左) 

及び試作機(右) 

Table 7.5.1 RW の諸元 

 

姿勢捕捉モード時のデタンブリング 

 本衛星が放出されたあと，姿勢捕捉モードにお

いて姿勢安定が取れるかを検討する． 

 太陽電池パドル展開前に，三軸ともに 1 [rpm]

のタンブリングが発生した場合，デタンブリング

に必要な各ホイールの角運動量は式(7.5.1) より 

重量[kg]
発生トルク

[mNm]

寸法

[mm]

最大蓄積
角運動量

[Nms]

最大回転数

[RPM]

RW 0.3 3 φ82×40 0.1 9000
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となる．ここから RW のみでもデタンブリングが

可能であることがわかる． 

RW 故障時の制御 

RW は駆動部品であり，故障した場合を考慮す

る必要がある．4 つの RW のうち 1 つが壊れた場

合にミッションの継続が可能かどうかを考える．

ここでは 4 番の RW が故障したとする．その場合 
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となり，同様に入力則は 
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(7.5.4) 

となる．式(7.5.9)より各 RW への蓄積角運動量は 
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であるため，RW 一基が故障した場合はアンロー

ディングの頻度を 1 日 2 回以上にすれば総アンロ

ーディング時間は変えずにミッションが継続可

能である． 

 

7.5.2 磁器トルカのサイジング 

 アンローディングに用いるアクチュエータは

本衛星では MT を用いる．ここでは 1 日あたりの

アンローディング時間を 1000 [sec]とし，必要な

MT の諸元を見積もる． 

 アンローディング時間は，7.4.2 節より軌道上で

地磁場強度が比較的大きい時間帯に 1000 [sec]と

る．以下にそのときの地磁場の絶対値の平均を示

す． 
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MT の磁気ダイポールモーメントをD
→

 [Am
2
]とす

ると，1000 秒間に MT が発生する角運動量 H
→

 は，

BDH

1000 となる．この角運動量 H

→

 が RW

の蓄積角運動量と等しくなることから各軸に対

する MT の磁気ダイポールモーメントは以下のよ

うになる． 

00.0
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
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D

D

D

　

 

[Am
2
] 

この値にマージンを持たせ，Dmax = 6 [Am
2
]とする

と，MT のコイル部分の長さは 181[mm]となり，

取付具を考慮すると全長は 210 [mm]となる．以下

に採用した MT の諸元を示す． 

 

Fig. 7.5.3 MT 外観 

Table 7.5.3 MT の諸元 

 

 

7.6 姿勢制御則設計 

7.6.1 3 軸姿勢制御則 

 本衛星において，慣性主軸は機体軸に一致して

いると仮定し各軸に対して独立な PD 制御を行う． 
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(7.6.1) 

ここで Tg 重力傾斜トルクと遠心力トルクを考

慮したもので， 
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(7.6.2) 

である．ここで，φ
・

，Ψ
・

は微尐であることとΩh

は他の項と比べて小さいことから(7.6.1)式左辺の

第 2 項と第 5 項は無視できるとし，各軸に対して

独立に制御できるとする．ここで制御入力を以下

のように定義する． 

MT 0.5 6 210×40×30 <0.1

重量[kg] 寸法[mm]

残留
モーメント

[Am
2
]

磁気
モーメント

[Am
2
]
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(7.6.3) 

この式を(7.6.1)式に代入すると(7.6.4)式が得ら

れる． 
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ラプラス変換を施すと 


























)2(
)(

)2(
)(

)2(
)(

2
333

2
3

2
3

2
222

2
2

2
2

2
111

2
1

2
1

nnP

n

z

nnP

n

y

nnP

n

x

ssK
s

M

ssK
s

M

ssK
s

M













 

(7.6.5) 

ここで 
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  (7.6.6) 

ここで，クリティカルダンピングξ = 1 とした． 

7.4 節で計算した外乱トルクから最大の値を読

み取り，その値がステップ状に作用したとすると，

s

M
sM max)(  となる． 

これを(7.6.5)式に代入して逆ラプラス変換する

と制御入出力の式は以下になる．  
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・制御入力 
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(7.6.8) 

 

観測モード時ゲインの決定 

 観測モード時の姿勢精度要求は 0.02 [deg]であ

る．姿勢推定誤差から逆算したダイナミクス誤差

は 0.004 [deg]とする．以下，7.4 章で求めた外乱

トルクが加わった時の観測モード時の制御 3 軸の

ゲインを Table 7.6.1 に，観測モード時の計算結果

を Fig7.6.1，Fig7.6.2 にそれぞれ示す． 

Table 7.6.1 観測モード時制御ゲイン 

 

Fig. 7.6.1 制御入力 

 

Fig. 7.6.2 制御出力 

 

7.6.2 指向モードの磁気トルク制御 

 7.5.1 で設計した姿勢制御のために，本衛星の

指向モードでは MT を補助アクチュエータとし

て用いる．MT で発生する磁気モーメントをM
→

，

また，衛星座標で見た地磁場ベクトルをB
→

とする．

この時 MT が生じるトルクT
→

は以下のようになる． 

BMT


  (7.6.9) 

あるいは 

MBT mat


  (7.6.10) 

ただし 

x軸 y軸 z軸

慣性能率[kgm2] 1.22 1.24 0.89

Mmax[μNm] 2.59 2.07 12.60

KP[Nm/rad] 0.03710 0.02965 0.18048

KR[Nmsec/rad] 0.42542 0.38411 0.90221

時定数[sec] 5.73 6.48 2.50

ダイナミクス誤差[deg] 0.004 0.004 0.004
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  

(7.6.11) 

ここで，あるトルクT
→

発生するためのB
→

を求めるこ

とを考えると，B
→

mat は rank = 2 であることから，

一般には所望トルクは 2 軸分しか発生できないこ

とがわかる．そこで，指向モードでは三軸を RW

で制御し，x, y 軸を MT で補佐することとする．

Mz をパラメータとすると 































 zxy

zyx

y

x

z

z

MBT

MBT

M

M

B

B

0

0
 (7.6.12) 

したがって，要求トルク Tx，Ty を実現するための

磁気モーメントM
→

は，以下のようになる[5]． 
T

z

z

zyx

z

zxy
M

B

MBT

B

MBT
M 







 



 (7.6.13) 

 

7.6.3 観測開始までの所要時間 

観測モードに移行したとき，観測を開始するま

でにどの程度の所要時間が必要かを見積もる．

(7.6.4)式においてM
→

 = [0 0 0]とし，ただし，クリ

ティカルダンピングξ = 1 としてラプラス変換

を行うと以下の式が導出される． 















)exp()1(5)(

)exp()1(5)(

)exp()1(5)(

33

22

11

ttt

ttt

ttt

nn

nn

nn







 (7.6.14) 

5)0()0()0(   [deg] 

0)0()0()0(5)0()0()0(   
 

とした． 

これらを 3 軸個別に制御し，指向モード時に各

軸が目標角から 5 [deg]であるとし，ミッションに

要求されるダイナミクス誤差 0.004 [deg]になるま

でにどの程度の時間が必要かを求めた． 

ミッション要求から，モード遷移開始からミッ

ション開始まで 2000 [sec]以内とし，3 軸すべてを

一度に制御させる場合にRWの諸元を考慮し時定

数 τ = 60 [sec]として，各ゲインを算出したところ

Table 7.6.3 通りとなり，それによる角度の変化は

Fig. 7.6.3 の通りとなった．結果，569 [sec]で観測

モードに移行できることがわかった． 

 

Table 7.6.2 観測モード移行時の各軸ゲイン 

 x 軸 y 軸 z 軸 

Kp 5.420×10-5 5.529×10-5 3.941×10-5 

Kr 1.626×10-2 1.659×10-2 1.183×10-2 

 

Fig 7.6.3 観測モード移行時の角度変化 

 

また，3 軸すべてを一度に制御させたとき各RW

の蓄積角運動量及びトルクはそれぞれ Fig 7.6.4及

び Fig 7.6.5 の通りとなり，RW 諸元及びミッショ

ン要求を満たすことがわかる． 

 

Fig 7.6.4 観測モード移行時の 

RW 角運動量変化 

 

Fig 7.6.5 観測モード移行時の 

RW 発生トルク変化 

 

7.6.4 姿勢マヌーバ 

 本ミッションでは，現在観測している候補天体

から次の候補天体へ移動するため指向モードで

行われる姿勢マヌーバについて検討しなければ

ならない．姿勢マヌーバ処理は次の手順に沿って

行う[4]． 

姿勢マヌーバの処理手順 

① 現姿勢から目標姿勢への座標変換行列計 

慣性座標系から現在衛星姿勢座標系への変換行
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列をT
→

1，慣性座標系から目標衛星姿勢座標系への

変換行列をT
→

2 とすると，Fig. 7.6.3 から求める変

換行列T
→

 は以下のように表すことができる． 

 1
12
 TTT


   (7.6.15) 

ここでT
→

1 は衛星の姿勢決定系から求めることが

でき，T
→

2 は地上からのコマンドから与えられる． 

またマヌーバにかかる時間は軌道周回の時間と

比べ比較的小さいので，簡単のため軌道変化によ

る姿勢への影響は考えないとする．  

 

Fig 7.6.6 姿勢マヌーバ前後の座標系の関係 

 

② オイラー軸方向の決定 

 ①で求めた変換行列T
→

を用いることで，変換の

間のオイラー回転軸の方向を求める．T
→

を以下の

ように表現すると，オイラー回転軸方向を示すベ

クトルe
→

は以下のように求めることが出来る． 



















333231

232221

131211

TTT

TTT

TTT

T
 

(7.6.16) 




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













2112

1331

3223

TT

TT

TT

e
  

(7.6.17) 

ここで，この固有値ベクトルの絶対値は次のよう

になる． 

Φe sin2|| 


  
(7.6.18) 

Φは現在座標系と目標座標系間のオイラー回転軸

回りの回転角の大きさ，つまり姿勢マヌーバ角を

表している． 

③ マヌーバ方法の決定 

 先に計算した式から，角加速度αと姿勢回転角

が Φ/2 になったときのオイラー回転軸回りの衛星

角速度ωhalf と時間 thalf を求める．今回，時間半分

は角速度を上げていき，その後は同じ角加速度で

角速度を下げていくような最短手法を用いる．Φ

とα，thalf の関係は以下のようになる． 

2

2

1

2
halft

Φ


 

 (7.6.19) 

half

half
t

Φ
2

 

 (7.6.20) 

姿勢マヌーバシミュレーション 

 シミュレーションとして，一番姿勢の角度が変

わるであろう IGR J21277 + 5656 から ESO 121 - 

IG 028 への姿勢変更を考える．IGR J21277 + 5656， 

ESO 121 - IG 028 の黄緯，黄経を与えると(Table 

2.1.1 参照)各値はそれぞれ以下のようになる．  





















76.0

13.0

41.1

e
 ， 697.53Φ [deg]， 41075.3  [deg/sec] 

ここでマヌーバ時間を 100 [sec]とした．オイラー

軸周りの角速度とマヌーバ角の時間変化を Fig. 

7.6.7 に示す．  

 

Fig 7.6.7 角速度，マヌーバ角の時間変化 

 

結果から，最大角運動量はオイラー軸まわりの慣

性モーメント(Ie = 1.0677 [kgm
2
]) を用いて 

Ieωhalf = 0.0223 [Nms]となり，RW の最大蓄積角運

動量以下になっていることが分かる． 

 

7.7 姿勢精度 

 以下に姿勢の総合精度を示す． 

Table 7.7.1 観測モードの姿勢誤差 

 

これより，要求精度を満たすことがわかる． 

 

8. 電源系 

8.1 電源系の構成 

太陽電池パドルで発電した電力とバッテリか

ら供給した電力は電力制御器 (ECU) により安定

化される．本衛星での電源安定化方式には容易に

安定した電圧が得られるパーシャルシャント方

式を用いる．シャントによって安定化された電力

X軸 Y軸 Z軸 備考

バイアス誤差 0.0050 0.0050 0.0340 ST精度

アライメント
誤差

0.010 0.010 0.010 配置精度

姿勢決定誤差 7.562×10
-4

7.562×10
-4

2.986×10
-4 KFの推定誤差

0.004 0.004 0.004 PD制御系より

総合姿勢精度 0.0198 0.0198 0.0510

0.02 0.02 0.06

センサ
誤差

ダイナミクス誤差 [deg]

要求値 (±)
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は ECU 内の DC / DC コンバータ及びスイッチン

グレギュレータによって降圧され各機器へと分

配される．本衛星搭載機器の最大電圧が 28 [V]よ

りバス電圧は 28 [V]とする．本衛星で用いるシャ

ントレギュレータ，DC / DC コンバータ，スイッ

チングレギュレータの概要をそれぞれ Table 8.1.1，

Table 8.1.2，Table 8.1.3 に示す． 

Table 8.1.1 シャントレギュレータ諸元[1] 

 

Table 8.1.2 DC / DC コンバータ諸元[2] 

 

Table 8.1.3 スイッチングレギュレータ諸元[3] 

 

8.2 電源系への要求 

本衛星における各運用モードにおける電力供

給方法について述べる． 

衛星開放 

ロケットから分離された後，太陽電池パドルを

開くまでの期間は，この時点で露出している太陽

電池とバッテリを用いて電力供給を行う．  

姿勢捕捉，指向 

姿勢捕捉モードでは姿勢が安定せず十分な電

力が得られない．また，指向モードでは姿勢変更

時に衛星と太陽との角度の関係から十分な電力

が得られない場合がある．そこで，ここではバッ

テリと太陽電池の両方を用いて電力を供給する．

姿勢変更に時間がかかるなど，電力量が一定値を

下回った場合にはセーフモードに移行する． 

観測，アンローディング 

これらのモードでは日照時は太陽電池から，蝕

時はバッテリから電力供給を行う．  

セーフモード 

このモードでは通信や温度保持に最低限必要

な機器のみを稼働し太陽電池による発電でバッ

テリを充電する． 

運用各モードでの要求電力を Table 8.2.1 に示す． 

8.3 太陽電池アレイのサイジング 

本衛星には発電効率が高く耐放射線性も高い

SPECTROLAB 社の GaInP2/GaAs/Ge のトリプルジ

ャンクションセルを用いる. 太陽電池セルの諸元

を Table 8.3.1 に示す. また，放射線による性能劣

化を防ぐため太陽電池セルには厚さ 100 [μm] の

ホウケイ酸カバーガラスを被せる．以下，サイジ

製造元 TEXAS INSTRUMENTS

型番 TL431A

最小出力電圧 [V] 2.495

最大出力電圧 [V] 36

シンク電流[mA] 1～100

動作温度範囲[℃] -40～125

寸法[mm] 3.00×3.05×1.60

製造元

型番 LS2805D LS2812D

入力電圧 [V] 28 28

最小入力電圧 [V] 18 18

最大入力電圧 [V] 40 40

出力電圧 [V] ±5 ±12

最大出力電流 [A] 4.8 2.3

動作温度範囲 [℃] -55～70 -55～70

効率 [%] 83 83

質量 [g] 80 80

寸法 [mm] 38.1×58.4×10.8 38.1×58.4×10.8

International Rectifier

製造元

型番 ISL8206M ISL8540

最小入力電圧 [V] 1 9

最大入力電圧 [V] 20 40

最小出力電圧 [V] 0.6 1.21

最大出力電圧 [V] 6 35

最大出力電流 [A] 6 2

スイッチング周波数 [MHz] 0.6 0.1～0.6

効率 [%] 95 95

寸法 [mm] 15.8×15.8×3.5 6.4×9.7×1.2

Intersil

Table 8.2.1 各モードでの要求電力 

 

系 機器 個数 電力  [W] 衛星開放 姿勢捕捉 指向
観測

(蝕時)
観測

(通信なし)
観測

(通信あり)
アンローディング セーフモード

CCD 1 2.5 off off off on on on off off

ペルチェ素子 1 6.5 off off off on on on off off

シャッター 1 2 off off off on on on off off

構体 Mini Qwknut 8 5 on off off off off off off off

熱制御 ヒーター 1 10 off off off on off off off on(低温時)

スターセンサ 1 2.5 off on on on on on on off

太陽センサ 5 0.05 (Max) on on on off off off on on

磁気センサ 1 0.3 on on on on on on on off

リアクションホイール 4 0.5 (Max3) off on (Max) on on on on on off

ジャイロ 3 0.375 on on on on on on on off

磁気トルカ 3 1 on on on off off off on off

GPSレシーバ 1 0.8 on on on on on on on on

S-Band Receiver 2 0.8 on on on on on on on on

S-Band Transmitter 2 (使用1) 5 off on on on(通信パス時) off on off on

S-Band Diplexer 1 1.3 on on on on on on on on

On Board Computer 3 1.078(合計) on on on on on on on on

電力制御器(ECU) 1 2 on on on on on on on on

51.408 30.908 20.908 33.708 23.708 28.708 15.908 16.983

56.549 33.999 22.999 37.079 26.079 31.579 17.499 18.681

60 - - 1564 (Max) 4296 465 1000 -

0.942 - - 15.150 (Max) 31.121 4.079 4.861 -合計要求電力量  [Wh]

ミッション

姿勢制御

通信

合計要求電力  [W]

10%余剰込み  [W]

動作時間  [sec]

C&DH
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ングにおいて衛星解放，姿勢捕捉，指向，セーフ

モードの各モードは特殊な場合でありこれらの

モードでの運用時間は短いので考慮しない．また，

アンローディングモードについても毎周期ある

わけではなく，また他フェーズよりも消費電力が

低いことから，アンローディングをしない周回に

ついて考える． 

 

Fig. 8.3.1 黄経と蝕時間との関係 

Table 8.3.1 太陽電池セル諸元[4] 

 

本衛星は日心黄道座標系において常に観測天

体の方向にミッション機器を向け撮影し続ける．

本衛星は夏の期間に蝕時間が発生し (Fig. 8.3.1)，

黄経が 48～132 [deg] の間に衛星が位置するとき

に特に電力供給が厳しくなる．そのため太陽エネ

ルギー入射が最大となるように，衛星の角を太陽

方向に向けた制御をする．このとき衛星の構体側

面 2 面とパドル 2 面に同じ角度で太陽光が入射し，

仮に蝕を考慮しなければ日心黄道座標面で太陽

と衛星と観測天体が一直線に位置するとき太陽

光入射が最小となる．しかし，実際には蝕時間の

ピークがここからずれるため，電力供給が最悪と

なる位置もずれてくる．本衛星の電力供給が最悪

となるときは黄緯 - 46.41 [deg] ，黄経 71.88 [deg] 

の天体 (XSS J05054-2348) の観測時に，衛星が黄

経 77.1 [deg] に位置するときである．このとき衛

星の構体側面2面とパドル2面に対し太陽光がθ = 

59.1 [deg] で入射し，また，軌道周期の 26.8%の

時間が蝕に入る．この時の衛星と太陽との位置関

係を Fig. 8.3.2 に示す．また，蝕がない季節につい

ては充分に電力が確保できることから，構体側面

のある 1 面だけを太陽に向けた制御を行う． 

 

Fig. 8.3.2 電力最悪時の太陽と衛星との位置関係 

 

以下，太陽電池アレイのサイジングを行う． 

要求電力 Psaは次式で求められる． 

 W75.44 　
















td

d

tt

d

dd

e

ee

sa
TT

X

TP

X

TP

X

TP

P
 

(8.3.1) 

Pe：蝕時消費電力 ( = 37.079 [W] ) 

Pd：ミッション時消費電力 ( = 26.079 [W] ) 

Pt：通信時消費電力 ( = 31.579 [W] ) 

Xe：バッテリから負荷までの電力伝達効率 (= 0.9) 

Xd：太陽電池アレイから負荷までの電力伝達効率 

( = 0.9 ) 

Te：電力供給最悪時の蝕時間 ( = 1537 [sec] ) 

Td：日照時間(通信なし) ( = 3730 [sec] ) 

Tt：日照時間(通信あり) ( = 465 [sec] ) 

衛星運用初期の太陽電池セルの発電量 PBOL は

以下のように求まる． 

][W/m27.141

cos

2　

 glassECUTcellsunBOL EEEEPP  (8.3.2) 

Psun：入射太陽エネルギー ( = 1310 [W/m
2
] ) 

Ecell：太陽電池セル効率 ( = 0.295 ) 

ET：温度がセルの効率に与える影響 ( = 0.97 ) 

EECU：ECU 内の DC / DC コンバータ，レギュレー

タによる効率 ( = 0.79) 

Eglass：カバーガラスの透過率 ( = 0.93 ) [5] 

衛星の運用末期における発生電力 PEOL は以下

のように求まる． 

][W/m14.127 2

 radBOLEOL EPP  (8.3.3) 

Erad：放射線による劣化率 ( = 0.90) 

以上より，要求電力を発電するために必要な太

陽電池セルの面積はパッキング能率を 0.95 とし

て次のようになる． 

製造元 SPECTROLAB

セル構造 GaInP2/GaAs/Ge

初期効率 0.295

電圧[V] 2.348

電流[mA/cm
2
] 17.02

放射線による劣化率 0.90

温度変化量[μA/cm
2
/℃] 6.6

温度変化量[mV/℃] -6.5

寸法[mm] 3×4×0.14

質量[mg/cm
2
] 84
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][m371.0

95.0
2　




EOL

sa
cell

P

P
A  (8.3.4) 

よって，構体側面 2 面とパドル 2 面に貼る 3[cm]

×4[cm]のセルの最低必要枚数は， 

76.308

104103 22








cell
cell

A
N  (8.3.5) 

となり，必要なセル枚数は構体側面 2 面とパド

ル 2 面で合計 309 枚，つまり構体側面 1 面とパド

ル 1 面で合わせて 155 枚となる．次にセルの直列

数及び並列数を求める．アレイ電圧 Varray はバッ

テリを充電するためにバス電圧より高くする必

要があるためバス電圧の 1.2 倍とする．また，ハ

ーネス損失 Vharnessを 1 [V] としセル電圧 Vcellにマ

ージンとして 5%をとると直列数は， 

61.15
95.0

_ 





cell

harnessarray

seriescell
V

VV
N  (8.3.6) 

16_  seriescellN  

また，並列数は， 

69.9
155

_

_ 
serialcell

parallelcell
N

N  (8.3.7) 

10_  parallelcellN  

以上より，構体側面 1 面 + パドル 1 面に張る

セルの最低必要枚数は 16×10 = 160 [枚] である．

これを全ての面に張るため全体でセルは最低 640 

[枚] 必要となる．また，衛星分離後パドルを展開

するまでの電力供給のためにパドルの裏面各面

に 16×5 = 80[枚]ずつの計 320[枚]を張る． 

 

8.4 バッテリのサイジング 

バッテリには SANYO 社の角型リチウムイオン

バッテリを使用する．バッテリの諸元を Table 

8.4.1 に示す． 

Table 8.4.1 バッテリ諸元[6] 

 

バス電圧 28 [V] よりバッテリ直列数は 

577.
V

V
N

nominalBAT_

BUS
series_BAT   (8.4.1) 

8_  seriesBATN  

次に並列数を求める．本衛星は運用期間 1 年半，

軌道周期 95 分なので運用終了までに約 8300 回の

充放電を繰り返す．この充放電回数だと DOD は

55%程度まで耐えられるが，マージンを取って

DOD を 40%とするとバッテリ全体での必要バッ

テリ容量 Crは以下のように求まる[7]． 

[Ah]60.1
max_ 　



eBUS

ee

r
XDODV

TP
C  (8.4.2) 

よってバッテリの並列数は 

66.1
r_nominal

_ 
C

C
N r

parallelBAT
 (8.4.3) 

2_  parallelBATN  

以上より必要なバッテリ数は 8直列 2並列で 16

個となる．  

 

9. C&DH（Command & Data Handling）系 

9.1 C&DH 系への要求 

 本衛星において C&DH 系では以下の機能が要

求される． 

① HK データの収集・記録 

② 各種データや地上からのコマンドの処理及び

搭載機器の制御・監視 

③ ミッション機器の操作及びミッションデータ

の処理 

本衛星はミッションの性質上複数天体の長期

継続観測が要求され，システム面では衛星のシリ

ーズ化を視野に入れた設計が重要となる．そこで

本衛星では各コンポーネントを繋ぐバスライン

の設置，及びインタフェースの統一を図る． 

メインの On Board Computer (OBC) の他にミッ

ション系，姿勢制御系，電源系にそれぞれ OBC

を搭載し各系の処理を担当させる．系ごとに分け

ることでそれぞれの系で機器の変更や追加，ソフ

トウェアの更新を行え，システム全体の変更をせ

ずに済む．また，Controller Area Network（CAN）

を使用して各 OBC 間の通信を行う．CAN は自動

車や医療機器等に使用されており，省電力かつ高

い信頼性を持っているシリアル通信の規格であ

る[2]．さらに，OBC に接続する搭載機器のシリ

アル通信を RS-422 に統一することで衛星をシリ

ーズ化した際，搭載機器の追加や変更を容易にす

る．例えば，宇宙環境に耐えられずに故障してし

まった機器を次機より別の機器に取り替えるこ

製造元 SANYO

型番 UF553443Z

公称電圧[V] 3.7

公称容量[mAh] 960

寸法[mm] 42.8×33.86×5.55

質量[g] 18.6
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とが容易である．また，技術革新に合わせた機器

の更新，宇宙実証目的の機器の追加なども容易と

なる． 

このように徹底したインタフェースの統一な

どにより衛星のシリーズ化に対応し，衛星の低コ

スト化・短期開発を実現する． 

 

9.2 システム構成 

9.2.1 OBC 

 本衛星では前述の通り，CANバスによる各OBC

間の通信を行う．CAN は最大 1 [Mbps] のデータ

通信が可能であり，各 OBC 間の通信を滞りなく

行うことができる．また各 OBC が互いに監視し

合うことで不具合の発生を察知し，対処すること

も可能となる． 

 各系の CPU には宇宙での使用実績のあるもの

を中心に採用した．また，特に重要なメイン OBC

では 3 重冗長系を組み，多数決方式を採用するこ

とによって信頼性の向上を図る．メイン OBC と

ミッション OBC には H8/300H を内蔵したルネサ

スエレクトロニクス社製 H8/36057 を採用．高い

演算能力が必要とされる姿勢制御 OBC には SH-2

を内蔵したルネサスエレクトロニクス社製

SH7137 を採用．どちらも東京大学製作の超小型

衛星 PRISM[3]等に搭載され，軌道上実証は十分行

われている．電源 OBC は高い処理能力を必要と

しないため MICROCHIP 社の PIC16F877 を採用し

た．PIC16F877 は数多くの超小型衛星に搭載され

ており宇宙空間での使用に関して信頼性は極め

て高い．また H8/36057，SH7137 は CAN を内蔵し

ており，PIC16F877 は MICROCHIP 社製の CAN

コントローラ MCP2515 と CAN トランシーバ

MCP2551 を通して CAN バスに接続する．Table 

9.2.1 と Table 9.2.2 に OBC の諸元を示す． 

Table 9.2.1 OBC 諸元 1[4] 

 

 

 

 

 

 

Table 9.2.2 OBC 諸元 2[5,6] 

 

9.2.2 搭載メモリ 

 本衛星では通信時間外の HK データとミッショ

ンデータを記録するため，メイン OBC には 512 

[MB] ，ミッション OBC には 32 [MB] の FLASH 

-ROM をそれぞれに冗長系として 3 つずつ搭載す

る．メモリ容量の決定方法については後述する． 

 

9.3 C&DH 系の機能 

 本衛星ではメイン OBC の他にミッション系，

姿勢制御系，電源系に OBC を配置して各系の処

理を担当させる．各 OBC の役割を以下に述べる． 

9.3.1 メイン OBC 

 まずメイン OBC で行われる主な処理は，HK デ

ータの処理と保存，コマンド処理の 2 つである． 

HK データの処理と保存 

地上局より衛星の状態を把握するため，HK デ

ータを収集し保存する． 

HK データは主に以下の 5 つに分類される． 

• Active Analog (AA) 

• Passive Analog (PA) 

• Serial Digital (SD) 

• Passive Bi-level (PB) 

• Active Bi-level (AB) 

地上局で把握すべき HK データを系ごとに集計

したものを Table 9.3.1 に示す． 

Table 9.3.1 テレメトリ項目 

 

 

本衛星のテレメトリの項目は 100 項目である．

このうち Bi-Level データは 1 つ 1 [bit] より 8 つ

で 1 [byte]，他形式データは１つで 1 [byte] である

ことから，テレメトリ全項目の容量は 82 [byte] と

メイン ミッション

製品名 H8/36057 H8/36057

CPUコア H8/300H H8/300H

クロック周波数 20MHz 20MHz

MIPS値 25MIPS 25MIPS

内部RAM 3kB 3kB

内部ROM 56kB 56kB

姿勢制御 電源

製品名 SH7137 PIC16F877

CPUコア SH-2 ―

クロック周波数 80MHz 20MHz

MIPS値 104MIPS 5MIPS

内部RAM 16kB 368B

内部ROM 256kB 256B

PA AA SD

ミッション 3 1 0

C&DH 12 6 2

電源 7 2 0

通信 8 4 1

姿勢制御 17 0 15

熱制御系 1 0 0

合計 48 13 18

1

21

全テレメトリ  : 100

Bi(PB/AB)

3

6

0

1

10
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なる．また，マヌーバ等のデータ解析を考慮しテ

レメトリのサンプリングレートを 2 [Hz]とした． 

これらの HK データは通信が不可能な時にメモ

リに保存され，通信可能時にまとめて地上局へ送

信されることになる．HK データ容量は以下の式

から求められる． 

[HK データ量] = [テレメトリ容量]  

 × [サンプリングレート] × [時間] 

よって本衛星の 1 日分の HK データ容量は 

 82 [byte] × 2 [Hz] × 24 [h] × 60 [min] × 60 [sec] = 

13.5 [MB/day]  

となる．また，不具合により地上にテレメトリを

送信できない場合に備え，約 1 ヶ月分のデータが

保存可能な 512 [MB] のメモリを採用する． 

コマンド処理 

 地上局から送られてきたコマンドデータは

CAN バスを通じて各系 OBC へ送信される．また，

地上局と通信できない期間，衛星は自律的にミッ

ションの遂行，危機状態の回避を行わなければな

らない．そこで，衛星の状態に応じて適切な処置

を行えるよう，メイン OBC は各系搭載機器から

送られてくるテレメトリに応じて，各系 OBC へ

コマンドを送信し，搭載機器の制御を行えるシス

テムをとる． 

不具合への対処 

 各系 OBC は動作を相互監視し，万が一各系

OBC に不具合を検知した際はリセットやプログ

ラムの書き換え等の対処を行う．また，メイン

OBC の不具合に対しては冗長系を組むことで対

処する．なお，放射線対策については後述する． 

 

9.3.2 ミッション OBC 

 ミッション OBC ではミッション機器の操作と

ミッションデータの保存を扱う．以下にその処理

について述べる． 

ミッション機器の操作 

 メイン OBC より観測モード開始コマンドを受

けると，ミッション OBC は指向モードから観測

モードへと移行する．観測中は CCD に入射する X

線データの読み出し及び記録を行う．同時に CCD

を最適な温度に保つよう，CCD 素子温度に合わせ

たペルチェ素子の操作を行う． 

 また，本ミッションでは観測機器を可能な限り

動作させてデータを取り続けるが，電力不足や姿

勢が乱れた場合等，観測の継続が困難な場合はメ

イン OBC からの指令で機器を停止する． 

ミッションデータの保存 

 ミッションOBCはCCDから送られてきたX線

の検出データを一時的にメモリに保存する．本衛

星の CCD ではそのデータ量は 1 日あたり 1 [MB] 

以下と推測される．HK データと同様約 1 ヶ月分

のデータを保存できるように外部メモリ容量は

32 [MB] とする．なお，万が一容量が足りない場

合はメインOBC用のメモリへ転送して保存する． 

 

9.3.3 姿勢制御 OBC 

 姿勢制御の入出力をメインバス経由で行った

場合，データ量から他系の通信に支障をきたす恐

れがある．そのため，姿勢制御 OBC は独立して

必要な姿勢を維持する必要がある． 

各種センサや姿勢制御機器の操作 

 衛星は摂動によって常に軌道や姿勢が変化し

ている．そのため，SS や ST をはじめとした各種

センサを用いて軌道や姿勢の変化を検出し，各ア

クチュエータを用いて修正する．また，アンロー

ディングモードに移行した場合，磁気トルカを操

作して RWに蓄積したトルクを取り除く．加えて，

自律的な制御以外にも地上局からのコマンドを

受信した場合は優先的に制御する．なお，センサ

から取得したデータはメイン OBC で保存する． 

姿勢制御のための演算と処理 

 各種センサから取得したデータを用いて現在

の姿勢を推定する．推定した姿勢と目標とする姿

勢を比較し，姿勢制御モードを判断してアクチュ

エータの出力を算出する．また，RW に蓄積した

トルクを常に監視し飽和状態になった場合や地

上局からのコマンドを受けた場合はアンローデ

ィングモードへの移行を各系 OBC に通知する． 

 

9.3.4 電源 OBC 

 電源系の処理は衛星搭載機器の動作に大きな

影響力を持っているため，他の処理に煩わされる

ことなく行えるよう専用の OBC を搭載する． 

電力の安定供給 

 電源 OBC は電力を安定的に衛星搭載機器に伝

えるための電力の制御を行う．また，日照時，蝕

時それぞれに合わせた電力供給の切り替えや，電

圧の安定化を行う．さらに，発電量の急激な低下

などが生じた場合はセーフモードへの移行を各

系 OBC に指令し，最低限の機能を残して電力の

供給を止める． 
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9.4 放射線対策 

 様々な放射線が存在する軌道上では，放射線に

より電子機器が誤作動を起こし，損傷することが

ある．放射線による影響は主にシングルイベント，

トータルドーズの 2 種類に区別でき，それぞれ対

策を施す必要がある． 

9.4.1 シングルイベント対策 

 シングルイベントとは 1 個の高エネルギーの陽

子や重イオンが電子部品に入射することによっ

て，電子部品が動作不良を起こし，最悪の場合損

傷を被ることである．  

シングルイベントは主に SEU と SEL に区別で

きる．以下に個々の現象と対処方法を説明する． 

SEU（Single Event Upset） 

 SEU とは，デジタルデータがビット反転を起こ

す現象である．これは突発的なデータの誤りであ

り，データリセットやプログラムの書き換えによ

って回復できる．これに加えてメインOBCでCPU

やメモリを 3 つずつ搭載する冗長系を組み，多数

決方式を採用することで，ビット反転を起こした

データを破棄し正しいデータを得られる確率が

高まる． 

SEL（Single Event Latch-up） 

 SEL とは，過電流が流れることにより電子機器

の機能が失われる現象である．通常はシャットダ

ウンにより対処可能である．本衛星では OBC 回

路内の電力量を常にモニタしておき，安全基準を

超えた電流を検知したら自律的にシステムリセ

ットを行うことで SEL に対処する． 

 

9.4.2 トータルドーズ対策 

 トータルドーズとは機器内に入射した放射線

による電離などの影響が時間とともに蓄積し，機

器を劣化させる現象である．この対策のため，本

衛星は機器の周囲をアルミ板で防御する． 

NEDO の中間評価報告書[7]によると，搭載する

CPU やメモリは，1.5 × 10
4
 [rad] 以上の放射線吸

収を許容できる．運用年数は 1 年半の予定である

が，マージンをとって 2 年間の稼働を想定し 1 年

間に 7.5 × 10
3
 [rad]の放射線を許容できるようア

ルミ厚を決定する．アルミ板の厚みとトータルド

ーズの関係を示した SHEILDOSE-2（Fig. 9.4.1）よ

り，照射される放射線量を 7.5 × 10
3
 [rad] 以下に

抑制可能な 2 [mm] のアルミ板を採用する．  

 

Fig. 9.4.1 SHEILDOSE-2 による 

トータルドーズレベルとアルミ厚の関係[8] 

 

10. 通信系 

10.1 通信系への要求 

 本衛星において通信系への要求は， 

①地上局からのコマンドデータ受信 

②ミッションデータ，HK データを地上局へ送信 

である．これより，通信方式などを決定していく．

なお，通信系の目標はシミュレーションソフトに

頼りきらずに原理を理解することであり，いくつ

かの項目で手計算を試みている． 

 

10.2 通信状況  

 軌道計算シミュレーションソフト「STK」を用

い，本衛星のミッション時の通信距離，時間を計

算する．まず，地上局は以下の Table 10.2.1 に示

す位置にある増田 2 局[17]を使用する． Table 

10.2.2 に通信状況を示す． 

Table 10.2.1 増田 2 局の位置 

 

Table 10.2.2 通信状況 

 

 

10.2.1 各種検算 

 STK の結果に対し，できる限りの検算を行った． 

通信距離検算 

 衛星―地上局の通信距離は 2 つの位置を同じ座

標系で表現したときの直線距離である．衛星の軌

道座標は，ケプラー方程式より計算した離心近点

角を用い，さらに軌道 6 要素により 3 次元の地心

赤道直交座標にて表現する．地上局は，緯度経度

緯度 北緯30度33分6秒

経度 東経131度1分12秒

最大通信距離 [km] 3559.63

最短通信距離 [km] 567.81

1日最短通信時間 [sec] 1730.86

1日平均通信時間 [sec] 1861.08

最短1パス通信時間 [sec] 135.55

平均1パス通信時間 [sec] 465.27
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による表示を日本測地系に直し，その中心が地球

の重心を通るように修正，さらに，グリニッジ平

均恒星時を用いて地心赤道直交座標系に変換[18]

すると衛星と座標系が揃う．この 2 つの距離は時

間変化するが，そのうち最小のものが最短通信距

離であり，559.54 [km] が得られた． 

通信時間検算 

 通信時間は，高度と地球半径より得られる可視

限界角度[19]と，地上局と衛星の位置ベクトルに

内積の公式を用いて算出する 2 つのなす角を比べ，

可視限界のほうが大きい場合の時間である．これ

を計算し，合計することで最小1可視通信時間173 

[s] が得られた．これらの検算の結果を以下の

Table 10.2.3 に示す． 

Table 10.2.3 「STK」と検算結果の比較 

 

 

通信距離については，精度のよい結果が得られた．

しかし，通信時間においては大きな誤差が認めら

れる．要因として，可視範囲を幾何学的関係のみ

で定めたことが挙げられる．本来はアンテナによ

る制約や，通信範囲に入ってから通信開始までの

時間などを考慮すべきであるが，検算では含めな

かったためこのような差が現れたと考えられる． 

 

10.3 通信形態 

10.3.1 通信方式 

 地上局との通信を行う際の通信方式はシリー

ズ化の際の機器追加や変更への対処，及び P-band，

L-band の混雑回避のため，宇宙用に配分された

S-band を用いる．また，地上局と衛星間にて通信

する際，種々の外乱に対抗するために変調をする

必要がある．本衛星では実績の多さから QPSK 方

式により変調を行う． 

 

10.3.2 通信機器 

本衛星搭載の通信機器の基本的な構成は

S-band 送信機 (STX)と受信機 (SRX)，アンテナ

(SANT)である．送信機，受信機はカナダの天文観

測衛星「MOST」などにて実績のある「COMTECH 

AEROASTRO」社の物を使用し[20]，冗長系とし

て 2 セット搭載する．片方はコールドスタンバイ

とし，故障時はスイッチによりスタンバイ状態に

切り替えるものとする．アンテナは特性の計算が

簡易なダイポールアンテナ[21]をアルミニウムで

自作し，通信可能範囲を考慮して 4 個搭載する．  

 これら基本的な機器のほかに，送受信機の信号

を分岐，統合させるカプラ(SCPL)，データフロー

の方向を切り替えるダイプレクサ(SDIP)，機器の

切り替えを行うスイッチ(S-SW)も搭載する．スイ

ッチはダイプレクサに組み込むものとする． 

 以上にて決定した搭載機器の一部を以下の Fig. 

10.3.1 と Fig. 10.3.2 にて示す．機器の諸元は Table. 

A を参照されたい． 

 

 

Fig. 10.3.1 レシーバ (左),トランスミッタ (右) 

 

Fig. 10.3.2 実寸大模型用ダイポールアンテナ 

 

搭載機器の配置は Fig. 10.3.3 の通りである． 

 

Fig. 10.3.3 「ORBIS」通信機器構成 

 

また，作成するアンテナのパターン図をアンテナ

シミュレーションソフト「MMANA」にて作成し

た[22, 23]．これを以下の Fig. 10.3.4 に示す． 

 

Fig. 10.3.4 ダイポールアンテナのパターン図 

 

ただし，上図のパターン図は構体による電波の反

射などを考慮していない．これらはモデル化が困

難なため[24]，実機による実験や試験によって知

ることが重要となる． 

 

項目 STK 検算結果

最短1パス通信距離 [km] 135.55 559.54

平均1パス通信時間 [sec] 465.27 173
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10.4 通信要求 

10.4.1 送信 

地上局への S-band 送信の要求である伝送データ

量を見積もる．データ量が小さい事を考慮し，1

日に蓄積されるミッションデータ，HK データ双

方を 1 日にて全て送る． 

 まず，1 日に蓄積されるミッションデータは最

大 1 [MB]である．また，テレメトリデータ 100 項

目で 82  [byte] ，サンプリングレートを 2  [Hz] 

とすると，13.5 [MB] 程度である． これらを 1 日

で全て送るならば，テレメトリとミッションデー

タ双方を 1 日最短通信時間で通信を行うことにな

る．今回は通信時間がその半分しか使えないとす

ると，要求伝送レートは以下のようになる． 

  5
2

104.1
5.0859.1730

810245.131




  [bps] (10.4.1) 

マージンをとって，伝送レートを 150 [kbps] と設

定する． 

 

10.4.2 受信 

 50[kg] サイズの衛星であるため，本衛星のコマ

ンド項目は 50 程度と推測される．余裕を持って

60 項目とし，コマンドデータは応答の速さが重要

なため，1 可視の半分で全て受信完了するものと

する．すると，コマンド伝送要求ビットレートは， 

622.226
5.0556.135

25660




   [bps] (10.4.2) 

マージンをとり，250 [bps]とする． 

 

10.5 回線設計 

 以上の要求を満たすための各種計算[1]を行い，

回線設計表を作成する．回線設計表は以下の Table 

10.5.1 の通りである． 

Table 10.5.1 回線設計表 

 

まとめ 

 本衛星では，BBHの探査を目的とし，候補天体の

継続的長期観測を行う．本ミッションは，その投機的

側面と，衛星の占有性の要求から大型衛星では非常

に難しいものである．我々は超小型衛星の利点を利

用することで，この課題は解決できると考えた．そこで

超小型衛星を用いた BBH探査ミッションの設計検討

を行い，その実現性を確認した．特に，大型衛星と比

較して超小型衛星の弱点と言われるのは観測器の感

度であるが，本衛星では X線キャピラリレンズを用い

た観測により超小型ながら充分な感度が得られること

を示した． 

これにより， BBH探査という非常に挑戦的なミッシ

ョンが超小型衛星により実現できることが示せた．この

様な「理学的挑戦の担い手」としての超小型衛星利用

は，現在機運の高まりを見せる超小型衛星開発にお

いて更なる発展の起爆剤となるものである． 

  

項目 単位 UP LINK DOWN LINK

周波数 MHz 2080 2250

波長 m 0.14 0.13

送信アンテナ - MASUDA2 SATELLITE

送信EIRP dBW 55.10 -0.88

　送信機出力電力 dBW 10.00 -3.01

　送信側給電損失 dBW 1.00 0.00

　送信アンテナ利得 dBi 46.10 2.13

　送信側ポインティング損失 dB 0.00 0.00

電力分配損失 dB 0.00 0.00

自由空間損失 dB 169.84 170.52

通信距離 km 3559.63 3559.63

偏波損失 dB 3.00 3.00

大気吸収損失 dB 0.28 0.28

降雤損失 dB 0.00 0.00

各種損失 dB 0.00 0.00

受信アンテナ - SATELLITE MASUDA2

受信G/T dB/K -29.67 23.58

　受信アンテナ利得 dBi 2.13 46.80

　受信側給電損失 dB 1.00 0.00

　受信側ポインティング損失 dB 3.00 0.00

　システム雑音温度 dBK 27.80 23.22

受信C/N0 dBHz 80.92 77.50

変調方式 - QPSK QPSK

要求Eb/N0 dB 10.50 9.60

ハードウェア劣化量 dB 2.50 2.50

符号化利得 dB 5.20 5.20

ビットレート dBHz 25.31 51.76

変調損失 dB 0.00 0.00

要求C/N0 dBHz 33.11 58.66

回線マージン dB 47.80 18.84

PFD (EL=5deg) dBW/m
2 - -161.65

PFD (EL=90deg) dBW/m
2 - -145.71
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Table A 搭載機器一覧 

 

ミッション系 Min Max

CCD-box CCD 80×80×45.37 1 100 0.10 2.50 5.00 -100 70 浜松ホトニクス

Mission部カバー HAT 85×85×5 1 150 0.15 2.00 10.00 -60 60 自作

キャピラリ CAP φ20×100 3 200 0.60 - - - - XOS

キャピラリ固定具1 15×25×30 4 7 0.03 - - - - 自作

キャピラリ固定具2 15×25×35 4 6 0.02 - - - - 自作

ペルチェ素子 TEC 20×20×7.62 1 20 0.02 6.50 (8.43) 5.00 -100 80 Laird Technologies

小計 0.92

姿勢制御系

リアクションホイール RW φ82×40 4 300 1.20 0.50 (3.00) 12.00 -20 50 自作

ホイール固定具 62×80×85 4 673 2.69 - - - - 自作

磁気トルカ MT 210×40×30 3 770 2.31 1.00 5.00 -20 50 satellite service Ltd.

スターセンサ ST 80×100×180 1 1100 1.10 2.50 12.00 -20 65 VECTRONIC Aerospace

太陽センサ SS φ12.7,φ22.8×68.99 5 60 0.30 0 (0.05) 12.00 -30 93 AERO ASTRO

磁気センサ MS 85×35×32 1 140 0.14 0.30 ±10 -30 50 SSTL

ジャイロ RLG φ88×45 3 454 1.36 0.38 5.00 -53.9 85 Honeywell

GPSレシーバ GPS-R 90×70×17 1 230 0.23 0.80 5.00 -40 85 Spacelink

GPSアンテナ GPS-ANT φ12×14×22 2 7 0.01 - - -40 85 Spacelink

小計 9.35

電源系

太陽電池セル SA 30×40×0.14 960 1.008 0.97 - - -160 100 SPECTROLAB

バッテリ BAT 42.5×33.67×5.2 16 18.5 0.30 - - 0 40 SANYO

ホウケイ酸カバーガラス CG 310×385×0.1 12 334 4.01 - - - - 日本電気硝子株式会社

小計 4.30

通信系

S-Band Transmitter STX 76×51×25 2 220 0.44 5.00 28.00 -20 60 COMTECH AEROASTRO

S-Band Receiver SRX 76×51×25 2 220 0.44 0.80 28.00 -20 60 COMTECH AEROASTRO

S-Band Diplexer SDIP 115×75×25 1 350 0.35 1.30 28.00 -15 50 自作

S-Band Coupler SCPL 75×95×20 1 230 0.23 - - -15 50 自作

S-Band Dipole Antenna SANT φ1.6×58 4 8.45 0.03 - - -20 60 自作

小計 1.49

C＆DH系

メインOBC MAIN-OBC 100×100×70 1 1000 1.00 0.53 5.00 -20 75 自作

OBC-Mission OBC-M 100×100×30 1 300 0.30 0.18 5.00 -20 75 自作

OBC-ADCS OBC-ADCS 100×100×30 1 300 0.30 0.38 5.00 -20 80 自作

OBC-EPS(ECU) ECU 130×140×60 1 300 0.30 2.00 5.00 -40 70 自作

小計 1.90

熱制御系

ヒーター HEA 80×80×1 - 10 0.01 10 28.00 - - 宇部興産株式会社

銀蒸着フィルム - - 59.4 0.06 - - - -

白色ペイント - - 509.6 0.51 - - - -

黒色ペイント - - 177.8 0.18 - - - -

MLI - - 32.3 0.03 - - - -

小計 0.76

構体系

外部パネル（上面）-スキン材 400×400×0.5 2 216.5 0.43 - - - - 昭和飛行機工業株式会社

外部パネル（上面）-コア材 400×400×4 1 57 0.06 - - - - 昭和飛行機工業株式会社

外部パネル(下面）-スキン材 400×400×0.5 2 216.5 0.43 - - - - 昭和飛行機工業株式会社

外部パネル(下面）-コア材 400×400×9 1 128 0.13 - - - - 昭和飛行機工業株式会社

外部パネル（側面1）-スキン材 310×385×0.5 8 165.5 1.32 - - - - 昭和飛行機工業株式会社

外部パネル（側面1）-コア材 310×385×4 4 40 0.16 - - - - 昭和飛行機工業株式会社

外部パネル（側面2）-スキン材 55.86×385×0.5 8 30 0.24 - - - - 昭和飛行機工業株式会社

外部パネル（側面2）-コア材 55.86×385×4 4 8 0.03 - - - - 昭和飛行機工業株式会社

角材 20×20×385 8 100 0.80 - - - -

ヒンジ 44×80×5 8 150 1.20 - - - -

井桁-スキン材 237.5×385×0.5 8 126.5 1.01 - - - - 昭和飛行機工業株式会社

井桁-コア材 237.5×385×4 4 33 0.13 - - - - 昭和飛行機工業株式会社

パドル 310×400×5 4 1106 4.42 - - - -

分離部 φ225×50 1 484 0.48 - - - -

Mini Qwknut PES φ14.5×14.2 8 10 0.08 5.00 10.00 -60 60 Space Dev

配線 - 1 700 0.70 - - - -

構造マージン - 1 5000 5.00 - - - -

小計 16.64

全重量 35.36

単体質量[g] 合算質量[kg]
呼称 動作温度範囲[℃]定常消費電力[W]

(最大消費電力[W])
動作電圧[V]

備考
搭載機器

機械的I/F 電気的I/F 熱的I/F

寸法[mm] 数量


