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第２７回衛星設計コンテスト 

衛星概要説明書（3ページ以内） 

応募区分  設計の部 

 

１．作品情報・応募者情報 

作品名（２０文字以内） 

CMGを搭載した IoT衛星 HATOSAT 

(CMGヲトウサイシタ IoTエイセイ HATOSAT) 

副題（自由記入） 

学校名 

東京電機大学大学院/東京電機大学 

 

２．ミッションの概要（プレスリリース等で使用するので，200字程度でわかりやすく表現して下さい．） 

HATOSAT(3U サイズの Cubesat)は，携帯電話の通信網ではサポートできない不感地帯で，高頻度かつ

高確率でのデータ収集を目的とし，姿勢制御として超小型CMG(Control Moment Gyro)を搭載している．

さらにミッションとして不感地帯における生体バイタルデータ送受信実証（Store and Forward：S&F）

とカメラによる地球撮像を行い，Sバンドを用いてダウンリンクを行う． 

 

３．ミッション要求（衛星の目的）と意義 

(a)ミッション要求（衛星の目的） 

(1) 高頻度かつ高確率でのデータ収集を目的とした Cubesat搭載型 CMGを用いた高速姿勢制御の実証  

(2) 不感地帯での生体バイタルデータ送受信実証（S&F) 

(3) カメラによる地球撮像 

(4) Sバンドによる高速通信を用いた画像の送信 

(b)重要性・技術的意義等 

 (1)及び(2)に関して，これまでセンサーからデータを集める役割は，大型の衛星通信が提供してきた．

現在ではデータ量は小さく通信速度も限られるが，利用コストが低い超小型衛星の活用に関心が集まっ

ている．しかし従来の超小型衛星の姿勢制御法（リアクションホイールや磁気トルカ）では，データ収

集の確率は，一回のパスで最大で 20％程度にとどまる．その改善策として，安定した通信を確保する

ために，衛星の安定した飛行姿勢や超小型衛星を数を増やすことが考えられる．しかし衛星の数を増や

すことは，コストの問題が関わってくる．そこで，我々は，国際宇宙ステーション（ISS）で使用され

ている姿勢制御方法を超小型衛星に採用する．本研究室では，CMGの問題点であるヌル点回避法を含

めた超小型飛翔体用姿勢制御装置 Control Moment Gyro (CMG)で特許出願済みである（特許

2019-157770）．これにより S＆Fの精度 50％まで向上を目指す． 

 S&Fにより，送受信が困難であった山岳地帯等の不感地帯においても，S&Fで使用する 920MHz帯

は草木を通り抜けやすく，木々がある山間部などでも利用しやすいため，近年問題となっている山岳で

のレジャー中や災害発生時の行方不明者の捜索などに，本衛星では人体から得られる生体バイタルデー

タを取得することで，有効活用であるのではないかと期待される．さらには，今後，超小型衛星で地球

をカバーできるようになると不感地帯での作業（農業や林業など）従事者のバイタル情報を中継地点に

集積し衛星とに送信，安定した回線が確保できる地点に衛星からダウンリンクして，インターネットと

介して病院に送ることで監視しておき，突然健康状態が異変を感じる前に，注意喚起を作業従事者にフ

ィードバックすることも想定される． 

(3)に関して，安価な民生品のカメラを使用して地球観測が可能であれば，衛星を用いた宇宙利用の敷

居が低くなり，宇宙開発産業の発展に貢献できる． 

(4)に関して，Sバンドでは大量のデータを高速で送信することができる．また，Sバンドは実験無線

局となるため，アマチュア無線のように混信や妨害を受けにくく，安定した回線によるデータのダウン
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リンクが可能となる． 

 

４．得られる成果 

(1)高速姿勢制御の実証 

 超小型衛星に姿勢制御アクチュエータとして，CMGを搭載した前例がないため，まずは実用可能か，

さらには，実用することで S&F の通信の精度が 20％から，どの程度，向上するのか．本機には，従来

の姿勢制御法である磁気トルカも搭載しているため，磁気トルカによる姿勢制御との比較も検討する． 

(2) Store and forward(S&F)ミッションの実現 

 これまで，超小型衛星の S&F ミッションは，地上に固定された送信機から衛星に送られた情報しか

実験されていない．今回は，生体のバイタル情報を対象としているため，送信機が移動した状態におい

て衛星側でデータ収集可能かを検討する． 

(3)カメラ 

 比較的安価なカメラでも宇宙で動作するのであれば今後の宇宙開発産業の場において民間企業でも

地球にいながら宇宙環境を観測することが可能となる． 

(4)Sバンド高速通信 

パスの時間が短いのでその時間を有効活用することが可能になる．また，S&Fで収集・送信するバイ

タルデータなどを秘匿性が高く安定した通信回線を得られる． 

 

５．主張したい独創性や社会的効果 

(1) 今までの CMG，は国際宇宙ステーションや小さくとも 50kg級の衛星など大型，中型に搭載されて

いる．本衛星のCMGは 1Uサイズに収まるように設計開発し，特許出願にまで至った．CMGを 3UCubesat

超小型衛星にて実用化するミッションは前例がない．S&Fを含め，本ミッションが成功に至れば，今後

CMGがリアクションホイールの代替になることが期待される． 

(2) 従来の S&Fミッションは 50kg級以上の小型衛星で行われることが多く，これまでに 3U Cubesatで

行われた例は少ない．また，これが実証されることにより，より小さな小型衛星においても S&F が可

能であることを示すことが可能である． 

(3) 比較的安価なカメラでも宇宙で動作するのであれば今後の宇宙開発産業の場において，民間企業で

も地球にいながらも宇宙環境を観測することが可能となり，宇宙開発の一助になると示唆される． 

 

６．設計結果 

(a)システム（全体の構成・ミッション機器の形状・質量・機能・運用軌道） 

・構造系 

本衛星は 3Uサイズ（約 100 [mm]×100 [mm]×300 [mm]），重量 4[kg]未満の超小型衛星であり，H-IIAロ

ケットからの分離を想定している．四隅に 8．5 [mm]角の支柱を配置し， 各面にはパネルが取り付けら

れるフレーム/パネル構造となっている．構造材料はアルミ（A5052-H34）を採用した．各搭載機器はフ

レーム内に共通のプレートを配置し，プレート上にネジで締結されている．また，基軸方向，基軸直交

方向に対して静応力解析を行い，打ち上げ時の加速度に耐えうる構造設計であることを示した．また，

固有値解析を行い，1次モードの固有値が要求値以上の値となっていることを示し，衛星が十分な剛性

を持っていることを示した． 

・HK伝送 

435[MHz]帯を用いたアマチュア無線家へのビーコン信号の受信，テレメトリデータの受信を行うた

め，ビーコンはモールス信号，テレメトリデータは GMSK変調を用いた Ax．25パケット方式による送

信を行う．搭載機器は小型衛星用のアマチュア無線通信機を用いた．また，アンテナ方式は地上からの

アップリンクに対応するコマンドアンテナはモノポールアンテナ，地上へのダウンリンクに用いるテレ

メトリアンテナはダイポールアンテナとした． 

・電源系 

HATOSAT の電力は衛星の 4面に取り付けたソーラーパネルにより供給される．衛星の 1面には 6枚

のパネルが取り付けられ，パネルの総数は 24 枚である．また，太陽から電力が得られない日陰時は日

照時に充電したバッテリから電力が供給される．バッテリはパナソニック社製のリチウムイオン電池を

使用する．電池の接続は 4 直列 2並列とする．バス電圧は 6V，12Vを用意する．CMGのモータは 6V，

12Vで稼働する． 
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・高速姿勢制御系 

ミッション機器は CMG4 基，太陽センサ，ジャイロセンサ，加速度センサ，OBC，制御回路，駆動

回路を搭載する． 

・姿勢制御系 

CMGによる 3軸制御と有芯磁気トルカによる 3軸制御を行う． 

・通信系 

HATOSAT の画像データ送信には S帯を使用した高速通信を利用する．使用するアンテナは，他のア

ンテナと比較し小型，軽量かつ円偏波に容易に対応できる方形マイクロストリップパッチアンテナとし

た．送信ビットレートは 4kbps～64kbpsとし，軌道周回毎に 1枚以上の画像の送信を可能とした． 

また，H&Kデータのバックアップとして，アップリンク回線を設定し，2周波数帯域分のアンテナを

設計．無線機は送受信が可能なものを選定した． 

・S&F系 

周波数は 920MHz帯の特定省電力無線を用い，変調形式は Long Range(LoRa)変調とした．ミッション

データの送受信に用いる通信機に接続されるアンテナは地上側，衛星側共にパッチアンテナを使用す

る． 

・光学系 

マイコンは Raspberry Piをカメラは画質を考慮して Raspberry Pi NoIR Camera v2を使用する． 

・熱設計 

 それぞれの機器からの発熱量を考慮し，それに対して，外部より輻射する熱の最大値，最小値にて熱

解析を行い，それぞれの機器が動作温度の範囲内であることを示した． 

・運用軌道  

約 400 km(±50 km) 

(b)地上系を含む実験系 

打ち上げ後，各機器の電源が入り，アンテナを展開し，衛星にコマンドを送ることで．各機器が正常

か確認する．安定的に電力の確保ができることを確認したらミッションモードに移行する．ミッション

を達成し，かつ，運用開始から 1年たった場合にはコマンドを送り運用を終了する． 

HATOSAT では，ミッションごとに異なる 2 つの通信方式を採用している．衛星内部の状態を示すハ

ウスキーピング(HK)データの送信にはアマチュア無線で使用される 435MHz帯，また HATOSATでは地

球の写真を撮影し，画像を地上局に高速で送信するミッションがある．これには S帯で送信を行う．従

来であれば，複数の周波数に対応させるために使用する周波数帯や変調方式に応じた異なる仕様の受信

機が必要であった．しかし，SDR(Software Defined Radio)を使用し，ソフトウェア部をそれぞれの周波

数帯や変調方式に対応したものに書き換えることで，一種類の受信機だけで対応することができる．こ

れにより，受信機をいずれの周波数帯でも同じものを使用し，小型化とコスト削減が可能である． 

(c)データ取得を含む実験運用手順 

CMG を用いて衛星の姿勢制御を行う．バッテリ残量が十分にあり，電力の確保ができる場合にのみ

CMG による高速姿勢制御実験を行う．地上からのコマンドでミッションを開始し，目標性能が出せる

ことを確認する． 

S-Band通信で保存した画像を地上に送信し，カメラが実際に稼働していることを確認する． 

 

７．具体的な実現方法，製作する範囲並びに費用 

本機は小型ロケットに搭載し，高度 400kmにて放出することにより運用を行う．CMG，MTQ，通信

用アンテナ，筐体を製作する．これらに使用する材料，アルマイト処理や高精度を要求される切削加工，

搭載カメラ，SDRなどの地上局設備，ソーラーパネルは外部へ委託，発注する．発生する費用は，構造

に 90 万円，姿勢に 360 万円，CDH に 10 万円，通信系に 335 万円，電源系に 220 万円，試験費に 100

万円，打ち上げ費に 1500万円，設備費に 100万円，合計 2815万円が見込まれる． 

 

８．開発・製造・打上スケジュール 

2019年 9月 EM完成 

2020年 3月 FM完成 

2020年  打ち上げ前の安全審査と適合性確認審査受審 

2021年  衛星打ち上げ，衛星として運用 
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第 27 回衛星設計コンテスト 設計の部 衛星設計解析書 

CMG を搭載した IoT 衛星 HATOSAT 

IoT satellite called HATOSAT equipped with CMG 

東京電機大学院/東京電機大学 

御園隆生，井上裕之，早坂佳晃，石井智基，古郡葉子，中里紀之，吉成宏太 

 

1 ミッション 

1.1 目的 

1U サイズの CMG による高速・高精度姿

勢制御の実証と,衛星を通して離れた地域

でのデータ通信(Store and forward )とカメラ

による地球撮像と S バンドによる高速通信

を目的とする. 

1.2 背景 

従来の携帯電話等の通信設備を使用した

IoT ネットワークは，山岳地帯等の不感地帯

においてデータの送受信が困難であった．

しかし近年，通信機器の増加や IoT 化，コ

ストの点から超小型衛星を利用した通信が

期待されている．また光学機器を用いた地

球撮像や高速通信のために姿勢制御の性能

向上も重要と考え，本衛星の開発を行って

いる． 

2 ミッション意義 

2.1 得られる成果 

・高速姿勢制御の実証 

従来，超小型衛星には姿勢制御アクチュ

エータとして，磁気トルカやリアクション

ホイールが用いられてきた．しかし，これら

は出力トルクが小さいため，高速な姿勢制

御には向かない．CMG による高速姿勢制御

実証実験が成功すれば，超小型衛星による

高度な姿勢制御方法の実現が期待される． 

 

・Store and forward の実現 

山岳地帯等の不感地帯においてデータの

送受信を HATOSAT で行うことにより，災

害時に従来では通信や救難信号の送受信が

できなかったエリアでの救助活動の手助け

になることが期待される． 

 

2.2 主張したい独創性または社会的効果 

今までの CMG は ISS や 50kg 級の衛星な

ど大型のものが多かった．Cubesat クラスに

て実用化するミッションはあまり前例がな

いため，ミッションが成功すれば今後 CMG

がリアクションホイールの代替になること

も期待される． 

また，比較的安価なカメラでも宇宙で動

作するのであれば今後の宇宙開発の場にお

いて，民間企業による地球観測のハードル

が低くなり，宇宙開発の一助になることが

示唆される． 

Store and forward により，送受信が困難で

あった山岳地帯等の不感地帯においても，

S&F で使用する 920MHz 帯は草木を通り抜

けやすく，山岳でのレジャー中や災害発生

時の行方不明者の捜索などに，人体のバイ

タルデータを取得することで，人命救助な

どに活用できるのではないかと期待される．  

 



 

 

2 

 

3 サクセスクライテリア 

 

      

 

 

 

 

 

 

 

 

 

サクセス 

レベル 

ミッション 

目標 

ミニマムサクセス フルサクセス エクストラサクセス 

S&F 実証 

(地上局) 

全ての地上局から

HATOSAT へ 10bit

程度の I/O データを

送信し、UHF 帯を

用いて鳩山局へ送信

し全てのデータが送

信時と一致している

ことを確認する. 

全ての地上局からバ

イタルデータを送信

し、UHF 帯を用い

て鳩山局へ送信す

る. 

東京大学の S&F 地上

局と提携してデータ

を収集し、UHF 帯を

用いて鳩山局へ送信

する. 

S バンドによる 

高速通信実証 

HATOSAT の姿勢状

態が、CMG を使用

したことにより法線

から±6°以内の状態

において、HK デー

タを送信し、両方の

データの一致を確認

する. 

HATOSAT の姿勢状

態が、CMG を使用

したことにより法線

から±6°以内の状態

において、撮像画像

データを送信する. 

― 

CMG を用いた 

高速姿勢制御 

実証実験 

目標の姿勢へ変更可

能であることを確認

する． 

目標性能(姿勢制御

精度 1.0deg，アジリ

ティ 3.0deg/s)を満た

すことを確認する． 

― 

カメラ 
画像を撮影できたこ

とを確認する. 

地球と認識できる画

像を撮影できたこと

を確認する. 

― 

表 3.1 サクセスクライテリア 

以下の表 3.1 に本衛星のサクセスクライテリアを示す． 
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4 詳細設計 

4.1 構造体設計 

4.1.1 構造体 

 本衛星は 3U サイズ（ 100 [mm]×100 

[mm]×300 [mm]），重量 4.0 [kg]の超小型衛星

であり，H-IIA ロケットからの分離を想定し

ている.四隅に 8.5 [mm]角の支柱を配置した.

各面にはパネルが取り付けられるフレーム

/パネル構造となっている.構造材料はアル

ミ（A5052-H34）を採用した.以下の図 4.1.1

のような寸法となっている.各搭載機器は

フレーム内に共通のプレートを配置し，プ

レート上にネジで締結されている.また，ネ

ジには M2，M3 の低頭ビスを使用している. 

 

図 4.1.1 衛星の三面図 

 また，以下の図 4.1.2 に衛星内のレイアウ

トを示す.重量の大きな CMG は底部に配置

し，衛星中央部に各 OBC，UHF 帯無線機，

バッテリー，上部に磁気トルカ及び S 帯無

線機を配置した. 

 

図 4.1.2 衛星内部のレイアウト 

4.1.2 人工衛星へ生じる振動の算出 

 本衛星に生じる振動の要求条件として，

準静的加速度レベル，正弦波振動レベル，

ランダム振動レベルを以下の表 4.1.1，表

4.1.2，表 4.1.3 に示す. 

表 4.1.1 準静的加速度レベル 

方向 加速度 [G] 

基軸方向 +5.0/-6.0 

基軸直交方向 ±5.0 

 

表 4.1.2 正弦波振動レベル 

方向 加速度 [G0-p] 

基軸方向 2.5 (5~100 [Hz]) 

基軸直交方向 2.0 (5~100 [Hz]) 

 

表 4.1.3 ランダム振動レベル 

振動数 [Hz]  実効値 

[Grms] 

20~200 +3 [dB/oct]  

 200~2k 0.032 [G2/Hz] 

 

 

CMG 

7.8 
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 また，ランダム振動レベルは 3 倍の荷重

（3σ）荷重とすると， 

𝐺𝑟𝑚𝑠 3𝜎 = 7.8 × 3 = 23.4 [𝐺𝑟𝑚𝑠] 

と求まる. 

 人工衛星に生じる加速度の最悪ケースと

して，純加速度レベルに加え，正弦波振動レ

ベル，ランダム振動レベルの和とすると，基

軸方向においては， 

6.0 + 2.5 + 23.4 = 31.9 [𝐺] 

基軸直交方向においては. 

5.0 + 2.0 + 23.4 = 30.4 [G] 

と算出できる. 

よって，基軸方向に生じる荷重は 

4[𝑘𝑔] × 31.9[𝐺] × 9.8 [𝑚/𝑠2] = 1251[𝑁] 

基軸直交方向に生じる荷重は 

4[𝑘𝑔] × 30.4[𝐺] × 9.8 [𝑚/𝑠2] = 1192[𝑁] 

と算出できる. 

 

4.1.3 構造解析 

 前項に記述した要求条件を基に基軸方向

（Z 軸方向），基軸直交軸方向（X 軸方

向）に基軸方向の両端を拘束し，静応力解

析を行った.Fusion 360 を用いて行った解析

結果を以下の図 4.1.3，4.1.4 に示す. 

 

図 4.1.3 基軸方向の解析結果 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.1.4 基軸直交方向の解析結果 

 以上の図より，基軸方向は 65 [MPa]，基

軸直交方向は 23 [MPa]の最大応力が生じ

る.また，安全係数は，基軸方向では， 

また，安全係数を 1.5 として，A5052 の

許容応力を用いると，安全余裕 M.S.は以下

のように求まる. 

 

図 4.1.4 基軸直交方向の解析結果 
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𝑀. 𝑆. =  
215

63 − 1.5
= 3.49 

上式より M.S.は正の値を取るため，打ち上

げ時の加速度に耐えうる構造設計であるこ

とがわかる. 

 

4.1.4 固有値解析 

本衛星への合成要求値を以下の表 4.1.4 に

示す. 

表 4.1.4 剛性要求値 

方向 振動数[Hz] 

基軸方向 120 以上 

基軸直交方向 60 以上 

 

本衛星に生じる 1 次モードの固有値の解

析結果を以下の図 4.1.5，図 4.1.6 に示す. 

 

図 4.1.5 固有値解析結果（基軸方向） 

 

図 4.1.6 固有値解析結果（基軸直交方向） 

 

図 4.1.5，図 4.1.6 において，本衛星の各方

向の 1次モードの固有値を以下の表 4.1.5に

示す. 

表 4.1.5 固有値解析結果 

方向 1 次モード振動数 [Hz] 

基軸方向 213.3 

基軸直交方向 241.3 

 

各方向とも要求値以上の振動数となり，本

衛星は十分剛性を持っていることがわかる. 

 

4.2 電源系 

4.2.1 概要 

 HATOSAT は高度 400km 上空を軌道とし

た準回帰軌道で，地球を周回している. 

光が当たっている時間（日照時間）と太陽の

光が当たらない時間（食時）が存在する[1]. 

日照のとき太陽電池による発電電力で運用

させるが，太陽光が得られない時であって

も搭載機器に電力を安定供給する必要があ
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る.そこでリチウムイオンバッテリを用い

て衛星に電力を供給する. 

 

4.2.2 各モードにおける要求電力 

HATOSAT では初期起動・アンテナ展開，

CMG，カメラ撮影・ダウンリンク，S&F，

待機，充電・アンローディングの 6 つの運

用モードがあり，各モードにおける要求電

力の見積もりが必要である.以下に各モー

ドの説明を示した. 

 初期起動・アンテナ展開モード 

衛星が宇宙に放出された後，コマンドア

ンテナとテレメトリアンテナの展開および

初期起動確認を行う. 

 CMG ミッションモード 

 ロール，ピッチ，ヨー軸周りに 0~90 deg , 

0~180 deg の姿勢変更を行う.各 30~60 s を目

安とする.全体で約 5 分となる. 

 カメラ撮影・ダウンリンクモード 

 衛星が地球を撮影したのち，撮影した画

像を S バンドによって地上局へダウンリン

クする.MTQ により衛星上面に設置された

カメラを地上に向け,撮影を 10 秒程度行

う.S バンド通信を使用する際には CMG に

よる姿勢制御を行う. 

 S&F(Store and Forward)モード 

 S&F ミッションのデータ受信および衛星

内温度や電力などの衛星が正常に動作する

上で必要なデータ（HK データ）を地上局へ

送信する. 

 待機モード 

 マイコン稼働およびアマチュア無線のビ

ーコン送信など最低限の機器のみ稼働させ

消費電力を抑える. 

 充電モード・アンローディング 

 衛星に取り付けられたパネルを太陽の方

向に向ける姿勢制御を行う.これは MTQ に

よって行い，同時にアンローディングも行

う. 

以上の全てのモードにおいてアマチュア

無線(CW)によるビーコン送信は行われて

いる.また衛星は 1 日に約 15 周地球を回る.

周回の中には日本上空を通らない軌道も存

在するためその際は待機モードとなる.ま

た，S バンド無線通信（受信）はアマチュア

無線が使用不能になった場合に代替として

使用する.HATOSAT の軌道高度は約 400km

でありこの軌道は ISS からの放出高度と近

いため，ISS から放出された衛星のデータよ

り，日照時間が最小の場合の日照時間は

3450[sec]，日陰時間は 2070[sec]である[2].各

モードの消費電力を表 4.2.1 に示した. 

 

表の消費電力を全て合わせた全負荷は

32.5W である.しかし全ての搭載機器を同時

に稼動させることはないため最も消費電力

の大きいカメラ撮影，ダウンリンクモード

の要求電力から 26.48W とした. 

 

4.2.3 バス電圧 

表 4.2.1 各モードの消費電力 初期起動アンテナ展開 CMG カメラ撮影，ダウンリンク S&F 待機 充電・アンローディング

カメラ 6 1.75 0 0 10 0 0 0
CMGモータ1 6 4 0 300 144 40 0 0

CMGモータ2 12 12 0 300 144 40 0 0

姿勢制御 MTQ 6 1 300 0 1800 0 0 300

アマチュア無線(GMSK) 6 3 50 50 0 50 0 0
アマチュア無線(CW) 6 0.3 5470 5470 5520 5470 5520 5520

Sバンド無線通信(送信) 12 5 0 0 114 0 0 0

Sバンド無線通信（受信） 6 2 0 0 0 0 0 0

S&F無線通信 6 0.02 0 0 0 10 0 0
マイコン×3 6 2.43 5520 5520 5520 5520 5520 5520

アンテナ アンテナディプロイメント 6 1 20 0 0 0 0 0

7.73 21.73 26.48 21.75 2.73 3.73合計要求電力[W]

ミッション

バス電圧[V]機器系 消費電力[W]

通信系,c&dh

使用時間[s] 使用時間[s]使用時間[s] 使用時間[s]

モード

使用時間[s] 使用時間[s]
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本衛星ではバス電圧を 6V と 12V として

いる.これは本衛星のメインミッションで

ある CMG の 2 つのモータの電圧に合わせ

たものである.作動電圧が 5V の部品は部品

側で電圧を調整するものとする.また，バス

電圧は昇圧コンバータで規定の電圧範囲に

入るよう安定化して供給する安定化バスを

採用する. 

 

4.2.4 バッテリ 

バッテリには高容量かつ軽量な SANYO

製の UR18650F 電池を用いる.UR18650F を

図 4.2.1 に示す.また，その諸元を表 4.2.2 に

示す[3]. 

図 4.2.1 UR18650F 

表 4.2.2 バッテリの諸元 

パラメータ 数値 単位 

容量(typ.) 2.6 Ah 

公称電圧 3.7 V 

充電電圧 4.2 V 

 

また，18650 の充電保護回路は KKHMF 4S  

18650 リチウム電池保護基板を使用する. 

その諸元を表 4.2.3 に示す. 

表 4.2.3 KKHMF 4S 

バッテリのサイジング 

バッテリの必要容量Crを下記の式から求め

た. 

Cr=
PeTe

CdNpVdn
 

Pe:食時供給電力 =26.48[W] 

Te:最大食時時間 =0.58[h] 

Cd:許容バッテリ DOD =0.40 

Np:バッテリ直列数 =4[個] 

Vd:バッテリ平均放電電圧=14.46[V] 

n:バッテリ-負荷間の電力伝達効率 =0.86 

Cr=
26.48×0.58

0.4×4×14.46×0.86
=0.77[Ah] 

 

容量は冗長性を持たせ 2 基並列接続とす

る.バッテリは UR18650F バッテリセルを 4

基直列 2 基並列接続する. 

そのためバッテリ容量は 2.6×2=5.2Ah， 

バッテリ電圧は 3.7×4=14.8V となる. 

 

4.2.5 太陽光パネル 

衛星に搭載する太陽光パネルはAzur Space

社製の TJ Solar Cell 3G30C を使用する.この 

太陽光パネルは cubesat 用に製造されたも

ので搭載実績もある.効率は 29.8%で，バイ 

パスダイオードを搭載しているためパネ

ルの一部が隠れても充電される.サイズは 

40×80[mm]である.太陽光パネルを図 4.2.2

に示す.太陽光パネルの諸元を表 4.2.4 に示

す[4]. 

図 4.2.2 TJ Solar Cell 3G30C 

表 4.2.4 太陽光パネルの諸元 

パラメータ 数値 単位 

作業電流 30 A 

サイズ 56×45×3 mm 

過充電検出遅延時間 0.1 sec 

効率 96 % 
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パラメータ 数値 単位 

短絡電流 520.2 mA 

最大電力時の電流 504.4 mA 

開放電圧 2.700 V 

最大電力時の電圧 2.411 V 

1353W/m2時の効率 29.8 % 

表 4.2.4 からパネル 1 面の発生電力は

2.411V×6×0.52A×86.4%＝7.52 となる. 

太陽光パネルのサイジング 

バッテリに充電できるようにするため， 

アレイ電圧はバッテリ電圧より高くなけれ

ばならない.UR18650F のバッテリ充電電圧

は 4.2V×4基直列＝16.8Vである.充電保護回

路の効率が 96%，後に記述している DC/DC

コ ン バ ー タ の 効 率 が 90% の た め

96×90

100
 =86.4%の効率となるため 20%のマー

ジンを取り，充電電圧は 16.8V×1.2=20.16V

とした.1 日の合計日照時間は 57.5[min]×15

周で 14.38h とした. 

負荷稼働+バッテリ充電をおこなう場合

の太陽電池アレイのサイジングは以下であ

る. 

全電力（EOL）=全負荷＋バッテリ充電電力 

全電力（EOL）= 26.48W+
5.2Ah×20.16V

14.48h
  

= 33.72W 

温度影響 Crの計算 

Cr = (To-Ti)×C 

To:動作中温度=70[℃] 

Ti:初期効率温度=28[℃] 

C:温度係数=-0.5[%/℃] 

温度影響 Cr=(70−28)×0.005= 0.21 

アレイ発電量（BOL）の計算. 

放射線の劣化率=0.9 

太陽光入射角の最も条件のいい角度は

Cos0[°]，最も条件の悪い角度は Cos90[°]で

ある.充電を行う時はパネルを太陽の方向

に指向させるため 0°で求めた. 

=
全電力（EOL）

放射線の劣化率×Cos(太陽光入射角)×温度の影響
 

=
33.72

(0.9)Cos(0°)(1-0.21)
 

= 47.42W 

全セル面積 =
アレイ発電量（BOL)

太陽光強度× セル効率
 

太陽光強度=1350[W/m2] 

セル効率=29，8[%] 

47.42

1350×0.298
= 0.11[m2] 

セル 1 枚の寸法を 8cm×4cm とすると 

全セル数 = 
全セル面積

セル面積
 

=
0.11

4×10
-2

×8×10
-2 = 34[枚]となった. 

上式より負荷電力使用とバッテリ充電を

同時に行う場合には 34 枚必要であるが，衛

星に搭載できる最大数は 24 枚であること

と，また衛星が日本上空を通過しない場合

は負荷を稼働させない待機モードで運用す

るため搭載数は 24 枚で足りるものと考え

る. 

セル直列数の計算 

前述よりアレイ電圧は 16.8×1.2 ＝ 

20.16[V]とし，セル電圧=2.411[V] 

セル直列数=
アレイ電圧

セル電圧
 

セル直列数=
20.16

2.411
=8.36<9 

セル直列数は 9 枚必要である.しかし衛星

1 面に搭載可能な太陽光パネルは最大 6 枚

である.そのため 6 枚（2.411v×6）14.46V か
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ら充電電力20.16Vへの昇圧コンバータを搭

載することとする. 

4.2.6DC/DC コンバータ 

太陽光パネルを 6 直で接続すると 14.46V

となる.4 基直列の 18650 の充電電圧には足

りないため20.16Vへの昇圧コンバータが必

要である .また，4 基直列の 18650(出力

14.8V)から 12V と 6V へのコンバータが必

要である.また，太陽光パネルから 6V，12V

へのコンバータが必要である. 

太陽光パネル(14.46V)→6V 負荷 

太陽光パネル(14.46V)→12V 負荷 

UR18650F(14.8V)→6V 負荷 

UR18650F(14.8V)→12V 負荷 

以上の場合においては DCDC コンバータ

NJM2811 を用いる.これは分割抵抗で出力

電圧設定可能（出力 5Ｖ以上）である. 

NJM2811 の諸元を表 4.2.5 に示す[5]. 

表 4.2.5 NJM2811 

 

太陽光パネル(14.46V)→UR18650F(16.8V) 

の昇圧コンバータが必要であるが，小さい

値の変動に対応するものがあまりないため，

製作の可能性もある. 

4.2.7 電源系の構成 

 HATOSAT のバス電圧は 6V と 12V があ

る.12V は CMG の 2 種類あるうちの 1 つの

モータと，S バンド無線（送信）を稼働させ

るためのもので，それ以外の搭載部品は 6V

で稼働する.また，バッテリは 4 基直列 2 基

並列で接続し，そこから 2 つのバス電圧を

DC/DC コンバータによって取り出す. 

4.2.8 衛星運用スケジュール 

 表 4.2.1 から表 4.2.6 に CMG ミッション

の消費電力，表 4.2.7 に衛星運用スケジュー

ルを示す. CMG ミッションは初期起動終了

後電力に余裕がある時に行うものとする .

また 1 周の最大発生電力量は常に 1 面に太

陽光が当たっているとして 4.2.5 より

7.52w×86%×3450s

3600
=6.20Wh である. 

表 4.2.6 CMG ミッション中の消費電力 

 

 

表 4.2.7 衛星運用スケジュール 

 

  

 表 4.2.7 について，S バンド姿勢制御

などで消費電力が発生電力を上回っ

ているが,それらは短い時間であるた

め収支は成り立つと考える. 

4.3C&DH 系サブシステム 

モード 時間[s] 消費電力量[Wh] 発生電力量[Wh]

CMG 300 1.56 0.52

周回 モード 時間[s] 消費電力量[Wh] 発生電力量[Wh]

カメラ姿勢制御（MTQ） 1800 1.87 3.23
撮影 10 0.01 0.02
待機 3710 2.81 2.95

充電・アンローディング 300 0.31 0.54
待機 5220 3.96 5.66

充電・アンローディング 300 0.31 0.54

待機 5220 3.96 5.66

Sバンド姿勢制御（CMG） 30 0.16 0.05

Sバンド通信 114 0.75 0.20
待機 5376 4.08 5.95

充電・アンローディング 300 0.31 0.54
待機 5220 3.96 5.66

充電・アンローディング 300 0.31 0.54
待機 5220 3.96 5.66

Sバンド姿勢制御（CMG） 30 0.16 0.05
Sバンド通信 114 0.75 0.20

待機 5376 4.08 5.95

充電・アンローディング 300 0.31 0.54
待機 5220 3.96 5.66

充電・アンローディング 300 0.31 0.54
待機 5220 3.96 5.66

Sバンド姿勢制御（CMG） 30 0.16 0.05
Sバンド通信 114 0.75 0.20

待機 5376 4.08 5.95

充電・アンローディング 300 0.31 0.54
待機 5220 3.96 5.66

充電・アンローディング 300 0.31 0.54
待機 5220 3.96 5.66

S&F姿勢制御（CMG） 30 0.16 0.05
S&F受信 10 0.05 0.02
HK通信 50 0.08 0.09
待機 5400 4.10 6.04

充電・アンローディング 300 0.31 0.54
待機 5220 3.96 5.66

充電・アンローディング 300 0.31 0.54
待機 5220 3.96 5.66

66.72 93.00合計

13

12

9

10

11

12

12

6

2

8

5

7

1

4

3

パラメータ 数値 単位 

入力電圧範囲 0～40 V 

出力電圧範囲 -0.5～Vin V 

出力電流範囲 0～7.5 A 

効率 90 % 
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4.3.1 設計概要 

本衛星の C&DH サブシステムは，本衛星

が CMG や S バンド無線機などの消費電力

が大きいコンポーネントを多く搭載される

為，ミッションの内容やバッテリの残り電

力に重点を置いて，信頼性を担保すること

を最優先に設計を進める.ミッションに必

要な機能からシステムを整理し，宇宙空間

で動作するにあたり信頼性が担保できる

OBC の選定，冗長性設計と，コマンドデー

タとテレメトリデータのデータ量に対し，

十分通信を行って運用が可能であるかを計

算する為の可視解析，最後にストレージ設

計を行う. 

 

4.3.2 システム 

HATOSAT のシステムブロック図を図

4.3.1 に示す.本衛星のシステムは OBC を中

心として各システムへスポーク結線で接続

され，データ処理系サブシステムは 以下

の 2 つの機能を担う. 

 

 

図 4.3.1 HATOSAT のシステムブロック図 

① 地上から送信されるコマンド信号の入

力，解読 

地上局から本衛星へ送信されるコマンド

は，アマチュア無線機が受信する.送信する

コマンドには，ミッションの内容や次回の

パス時間などが含まれ，軌道上で処理を行

うタスクを決定する. 

② 衛星内の各種テレメトリデータの収集，

出力 

本衛星のテレメトリデータは，(a)HKデー

タ，(b)カメラの画像データ，(c)S&F ミッシ

ョンのデータに分けられ，おのおの異なる

送信機によって送信される. 

(a) HK データを送信する場合 

HATOSAT の温度データ，姿勢データ，電力

情報などの HK データは，消費電力の少な

いアマチュア無線機によりダウンリンクを

行う. 

(b) カメラの画像データを送信する場合 

HATOSAT に搭載するカメラの画像デー

タは 900[kB]であり，データ量が他のダウン

リンクする HK データやミッションデータ

と比べると非常に多い.従ってデータの伝

送速度が最大 64 [kbps]の S バンド無線機を

画像データのダウンリンクに利用する. 

(c) S&F ミッションのデータを送信する場

合 

S＆Fミッションのデータを HATOSAT から

地上局へ送信するとき，UHF 帯もしくは S

バンドを使用する. 

 

4.3.3 OBC の選定 

本衛星の OBC の選定には，以下の 3 つの

理由から，開発に Arduino Mega 2560 Rev3

を採用した. 

Arduino Mega 2560 Rev3 に搭載されてい

る Atmel ATmega2560 は，筑波大学の「結」

プロジェクトによって開発され，実際に軌

道上で運用された CubeSat「ITF-2」のメイ

ンマイコンとして使用された.また，同大学

の放射線試験では，放射線耐性が高いこと

が示されており，ハードウェアのリセット

により宇宙で正常動作を行う信頼性が担保
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できると考えられるためである. 

4.3.4 タスク処理 

本衛星は，ミッションレベル(ⅰ)～(ⅴ)によ

って行うタスクが決まっている.そのため，

本衛星が運用されるときのタスク処理につ

いては，(ⅰ)打ち上げ直後，(ⅱ)アマチュア無

線機による HK データのダウンリンク，

(ⅲ)CMG を用いた姿勢制御，(ⅳ) カメラに

よる地球画像の撮像・S バンド無線機を用

いた高速データ通信によるダウンリンク，

(ⅴ)S&Fミッションの 5 つの場合に分けて説

明する .本衛星のタスク処理の内容を図

4.3.2 に示す. 

 

(ⅰ)打ち上げ直後 

ロケットから放出された直後は，MTQ に

より姿勢制御を行い，アマチュア無線のア

ンテナを展開して，地上局からの HK デー

タのダウンリンクの要求コマンドを待つ .

最初の HK データのダウンリンクが終了す

ると，(ⅱ)のフェーズへ移行する. 

(ⅱ)アマチュア無線機による HK データのダ

ウンリンク 

人工衛星を運用する上で必要不可欠とな

る，通信，電源，主処理機能の確認のため，

HK データの通信を行う.他のミッションを

行うフェーズでも，ミッション実行以外の

時はこのフェーズと同じタスク処理を行う. 

(ⅲ) CMG を用いた姿勢制御 

このフェーズでは，CMG による姿勢制御

の宇宙実証を行うミッションを行う.CMG

は消費電力が大きいため，C&DH 系として

は，電源系のマイコンと，姿勢系のマイコン

それぞれが，OBC とバッテリーの残り電力

情報とミッション実行のタイミングの情報

を共有し，バッテリーの残り電力が

SOC95%以上の場合に，CMG の姿勢制御ミ

ッションを開始させる.また，これらのミッ

ション開始のための SOC 閾値は，地上局側

がミッションの内容を把握してコマンドで

設定できる.そして，この実験の結果は HK

データとして保存され，アマチュア無線機

によって送信される. 

(ⅳ)カメラによる地球画像の撮影・S バンド

無線機を用いた高速データ通信によるダウ

ンリンク 

ミッションレベル(ⅱ)のタスクが実行可能

であることが保証されたあと，宇宙で撮像

 

図 4.3.2 ミッションレベル毎に行われるタスク 

アマチュア無線

機による HK デ

ータのダウンリ

ンク 

 

アマチュア無

線機による HK

データの送信 

MTQ 姿勢制御

電源系充電 

 

CMG による姿

勢制御 

地球撮影 

S バンド通信 

MTQ 姿勢制御 

 

S&F データ取得 

地上局へ送信 

CMG による姿勢制御 

 

 

 

アマチュア無線

機による HK デ

ータのダウンリ

ンク 

 

CMG による姿

勢制御 
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した地球画像データのダウンリンクを行う

ミッションを開始する. 

S バンド無線機は，送信時の最大消費電

力が 5[W]と，他の搭載機器の中でも比較的

大きな電力を消費する.本衛星の運用期間

を考えると，SOC は 60%を常に保つことが

必要となる.そのため，1 パケットを送信す

る度に，バッテリーの残り電力を監視し，そ

れが少ない場合はアラートを地上局へ送信

して画像データの伝送を中断する .残りの

画像データは，次回の通信時間に行い，完全

に 1 枚の画像データを送信するか，地上局

から撮り直しのコマンドを受信してから別

の地球画像を 1 枚撮影する. 

 

(ⅴ) S&F ミッションによるバイタルデータ

収集 

このフェーズでは，1 年間を通じて S&F ミ

ッションを開始する.S&F のデータ受信は，

地上局のコマンドにより開始される .それ

以外は，ミッションレベル(ⅱ)と同じタスク

を行う. 

 

4.3.5 冗長性設計 

(ⅰ)OBC のリセット機能 

 

OBC の冗長性設計として，プログラムが

何らかの原因で異常を起こした時，WDT を

使ってハードウェアリセットを行う .しか

し，宇宙における放射線による故障現象と

して，電源バスに過電流が流れ，半導体など

の素子が壊れる現象が発生する事も起こり

うる.このため，本衛星は過電流防止回路を

各系の電源バスとの間に設置し，OBC 自身

も過電流から物理的に保護される設計とす

る.また，過電流防止回路の電源バスをシャ

ットアウトさせるFETとOR回路を構成し，

C&DH 側でもソフトウェアで各系の電源バ

スをリセットできる構成にする .これによ

り，HK データの収集に応じないなどの，他

系の異常現象の際にリセットを行うように

する.図 4.3.3 に過電流防止回路と OBC の

I/O ポートによるリセットを行う回路構造

を示す. 

 

(ⅱ)データの三重多数決化 

宇宙空間において，人工衛星は軌道上で

シングルアップセット(SEU)というエラー

現象が起こる.これは，メモリのデータが放

射線によって反転する故障現象である. 

本衛星はこれに対応する為，同じメモリ

を 3 つ搭載し，各々にデータを書き込むこ

とで，読み取る際に多数決を取ってデータ

 

図 4.3.3 過電流防止回路と OBC によるリセットのブロック図 
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の信頼性を担保する. 

 

(ⅲ)通信機を複数搭載することによる 

回線多数化 

 

本衛星は地上局へ送信する無線機が複数搭

載される.これにより地上局への HK データ

の送信を，アマチュア無線機，S バンド無線

機のいずれかを使用して行うことができる.

また，HK データの送信には地上局側がコマ

ンドにより無線機を指定する.これにより

アマチュア無線の送信機が軌道上で破損し

た場合も，確実にテレメトリデータの送信

を行うことができる. 

 

4.3.6 可視解析 

本衛星は 3 種類の無線機を使用する.この

ため，HK データのダウンリンクを行う為の

通信時間，その他のミッションデータをダ

ウンリンクする為の通信時間を計算する .

これにより運用期間を考慮してミッション

の実現性を検算する必要があるため，可視

解析を行う.可視解析には STK(Satellite Tool 

Kit)を用いる.表 4.3.1に可視解析条件を示す.

図 4.3.4 に，本衛星の軌道及び地上局との可

能領域を示す.さらに表 4.3.2 に今回のシミ

ュレーションで得られた可視解析の結果を

示す. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.3.4 HATOSAT と地上局からの可視範囲 

 

 

 

 

 

 

 

表 4.3.2 可視解析結果 

 最

小

値 

最大値 平均値 

1 回あたりの

可視時間[s] 

114 499 373 

1 日の合計可

視時間[min] 

35.7 39.1 37.4 

1 日の可視の

回数[回] 

6 

 

表 4.3.1 可視解析条件 

衛星 

軌道種別 傾斜軌道 

高度 408[km] 

軌道系射角 51.6[度] 

降交点地方時 12:00 

地上局 
緯度 35.987[deg] 

経度 139.37[deg] 

期間 
13 Mar 2019 03:00:00.000 UTCG 

19 Mar 2019 03:00:00.000 UTCG 
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4.3.7 コマンド・テレメトリ設計 

 本衛星のサイズにおけるコマンド数

の標準は 40 項目であり，その 1 項目あ

たりに 256bit が必要であると仮定する.

従ってデータ量は 

  256bit×40 項目≒10.24[kbit] 

 

一方で，本衛星は地上局へテレメトリの

ダウンロードにおいて，プロトコルとして

CCSDS 方式を採用する.おおよそ 40 項目の

HKデータを 1 パケットの CCSDS にした時

のデータ量 2048[bit]を，30 秒に 1 度サンプ

リングを行うものとして計算する .本衛星

は公転周期が 5520[s]であるから，通常運用

時の HK データ量は 

 5520[s]×(1/30)[Hz]×2048[bit]  

≒ 3.477[Mbit] 

ミッションレベル(ⅰ)，(ⅱ)ではこれらのデ

ータのみを 9600[bps]のアマチュア無線で通

信を行う為，それに要する時間は 

 (10.24 + 3477)[kbit]÷9600[bps]  

= 40.32[s] 

であり，余裕をもって通信が行える. 

 

ミッションレベル(ⅲ)では，57.60[kbps]の S

バンド無線機で画像データをダウンリンク

する.運用期間上，1 カ月で 30 枚の画像デー

タをダウンリンクできればよいため，1 日に

1 枚以上の画像データが送信できれば良い.

カメラの画像データは 900 [kB] = 7.4[Mbit]

であるから，ダウンリンクに必要な時間は 

7.4[Mbit]÷57.60[kbps]≒128.5[s] 

可視解析の結果から，本衛星は地上局から 1

日で 6 回可視状態になる.マージンをとって，

仮にそれらが全て最低の可視時間だったと

しても 

(114.2–40.32)[s]×6(回)≒443.0[s] 

となり，十分な通信時間が確保できる.ミッ

ションレベル(ⅴ)では，CMG ミッションの実

行中で HK データを 1[Hz]のサンプリング

で行う.ミッション時間が 300[s]であるから， 

300[s]×1[Hz]×2048 [bit] 

≒ 0.614[Mbit] 

 

このフェーズで地上局との通信に必要な

時間は， 

40.32[s] + (0.6144[Mbit]÷9600[bps]) ≒ 

104.3[s] 

 

であり，十分に通信可能である. 

 

したがって，本衛星は全てのミッション

を行うフェーズにおいて，運用を行うこと

ができる.表 3 にこれらのフェーズをまと

める. 

4.3.8 ストレージ設計 

運用上最もメモリ容量が必要となるのは

ミッションレベル(ⅲ)のときである.このと

きの本衛星の 1 つのストレージに必要な，

コマンドデータ，HK データ，ミッションデ

ータから必要なメモリ容量は，表 4.3.3 より

10.89[Mbit]であるため，ストレージ容量は

マージンを取って 16[Mbit]とする. 

 

表 4.3.3 地上局と通信するデータ 
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4.4 H&K データ伝送 

4.4.1 概要 

本衛星において，H&K 伝送は以下の 2 つの

要求を満たす必要がある. 

・地上局からのコマンドの受信 

・衛星の内部状態及び位置情報等テレメト

リデータの送信 

これら 2 つのミッションを本衛星ではアマ

チュア無線のバンドプランにおいて，アマ

チュア衛星用に割り当てられている

435.00~438.00 [MHz]の周波数を用いて行う.

また，変調方式は CW, GMSK 方式を採用す

る. 

4.4.2 使用機器 

本衛星では今までの超小型衛星への搭載，

運用実績から小型衛星用受信機として，西

無線研究所製の 302A 型送信機及び受信機

を搭載する. 

衛星に搭載するアンテナとして，地上か

らのコマンドデータを受信するコマンドア

ンテナとして，モノポールアンテナ（利得:0 

[dBi]），衛星のテレメトリデータの送信用に

ダイポールアンテナ（利得:0 [dBi]）を搭載

する.これらは衛星のパネル中央部に配置

し，ロケット分離時は筐体へ巻きつけて収

納する.それぞれのアンテナは U.FL コネク

タを有し，通信機と RG-188A/U 同軸ケーブ

ル（Loss : 0.7 [dB/m]）を使用して接続され

る. 

4.4.3 回線設計 

本衛星の HK データ伝送の通信回線にお

いて，品質を満足するように各種パラメー

タを選定し，通信回線を設計する. 

(1) 送信等価輻射電力（送信 EIRP） 

送信 EIRP PETX [dBW]は次式で与えられ

る. 

𝑃𝐸𝑇𝑋[𝑑𝐵𝑊] = 𝑃𝑇𝑋 − 𝐿𝐹𝑇𝑋 + 𝐺𝐴𝑇𝑋 − 𝐿𝐴𝑃𝑇𝑋  

PTX : 送信機の出力電力 [dBW] 

LFTX :送信機と送信アンテナを接続する給

電線の損失 [dB] 

GATX : 送信アンテナの最大放射方向の絶対

利得（等方性アンテナに対する利得）[dBi] 

LAPTX : 送信アンテナのポインティング損

失[db] 

(2) 受信 G/T 

受信 G/T [dB/K]は次式で与えられる. 

𝐺 𝑇⁄ [𝑑𝐵 𝐾⁄ ] = 𝐺𝐴𝑅𝑋 − 𝐿𝐹𝑅𝑋 + 𝐿𝐴𝑅𝑋 − 𝐿𝐴𝑃𝑅𝑋 − 𝑇𝑠 

GARX : 受信アンテナの最大放射方向の絶対

利得（等方性アンテナに対する利得）[dBi] 

LFRX : 受信アンテナと受信機を接続する給

電線の損失 [dB] 

LAPRX : 受信アンテナのポインティング損

失  

TS : システム雑音温度 [dBK] 

 また，システム雑音温度は次式で与えら

れる. 

𝑇𝑆 = 10𝑙𝑜𝑔10 {
𝑇𝐴

𝐿
+ 𝑇𝐹 (1 −

1

𝐿
) + 𝑇𝐸} 

L : 給電損失の真数 

TA : アンテナ雑音温度 [K] 

TF : 給電雑音温度 [K] 

TE : 受信機雑音温度 [K] 

(3) ポインティング損失 

アンテナが目標とする指向方向と衛星の

ダイナミクスや受信側の追尾精度などに起

因した実際の指向方向とのズレ（指向誤差）

により生ずる見かけ上のアンテナ利得の低

下分をいう.本衛星では 0 [dB]として計算し

た. 
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(4) 電力分配損失 

本衛星では中継回線を用いないため，考

慮しない. 

(5) 自由空間損失 

自由空間損失 Ldは次式で与えられる. 

𝐿𝑑 = 10𝑙𝑜𝑔10 (
4𝜋𝑑

𝜆
)

2

 [𝑑𝐵] 

d ：送信アンテナの距離[km] 

𝜆：波長[km] 

f：伝搬周波数 [MHz] 

(6) 偏波損失 

本衛星は直線偏波-円偏波での通信とな

るため，-3[dB]生じる， 

(7) 大気吸収損失 

 HK データ伝送では周波数が低く，損失が

無視できるため，考慮しない. 

(8) 降雨損失 

HK データ伝送では周波数が低く，損失が

無視できるため，考慮しない. 

(9) 受信 G/T 

受信 G/T[dB/K]は次式で与えられる. 

𝐺 𝑇⁄ = 𝐺𝐴𝑅𝑋 − 𝐿𝐹𝑅𝑋 − 𝐿𝐴𝑅𝑃𝐶 − 𝑇𝑆 

GARX：受信アンテナの最大放射方向の絶対

利得（等方性アンテナに対する利得）[dBi] 

LFRX：受信アンテナと受信機を接続する給

電線の損失 [dB] 

LAPRX：受信アンテナのポインティング損失 

TS：システム雑音温度 [dBK] 

(10) 受信 C/N0 

単位周波数当たりの雑音電力に対する

無変調時の搬送波電力の比を C/N0という. 

受信 C/N0[dB/Hz]は以下の式で与えられ

る. 

𝐶 𝑁0⁄ = 𝑃𝐸 − 𝐿𝑃𝑆 − 𝐿𝑑 − 𝐿𝐹 − 𝐿𝑅𝐴 − 𝐿𝐴 − 𝐿𝑉

+ 𝐺 𝑇⁄ + 228.6
 

PE:送信局の EIRP [dBW] 

LPS：電力分配損失 [dB] 

 Ld：自由空間損失 [dB] 

 LF：偏波損失 [dB] 

 LRA：降雨損失 [dB] 

 LA：大気吸収損失 [dB] 

 LV：各種損失 [dB] 

G/T：システム雑音温度に対する受信アンテ

ナの利得の比 

 

(11) 要求 Eb/N0 

1 ビットあたりの信号エネルギー対単位

周波数当たりの雑音電力密度の比の要求値

をいう. 

 

(12) 変調損失 

各信号成分電力と全送信電力の比をデシ

ベル表示した値をいう.今回は考慮しない. 

 

(13) 要求 C/N0 

要求 C/N0は次式のように求まる. 

 

(14) 電束密度 

電力束密度とは地表面に輻射される単位

面積あたりの電波の強度（電力）をいう. 

𝑝𝑓𝑑. =
𝑃𝑚𝑎𝑥𝐺𝑇𝑋

4𝜋𝑠2 × 106
 

Pmax：参照帯域幅での最大電力 [W] 

GTX：送信アンテナの利得 [dB] 

S：地上局と衛星の距離 [km] 

 

以上から算出した回線設計の結果を 

P21 の別表 1 に示す. 
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4.5 高速データ通信系 

4.5.1 設計概要 

HK データ通信用の周波数は UHF 帯を使

用するため，1 パス内に画像データの送信

を完了させることは困難であり，通常は画

像データを分割し数パスに分けて送信され

る.しかし，これにより画像撮像ミッショ

ンの進行が滞るだけでなく，電源系等にも

影響が生じる.また，非常に重要な系であ

る HK データ通信系が万が一故障した場

合，バックアップとなる通信回線がなけれ

ば運用を続行することが不可能となる.よ

って，HATOSAT ではより高周波数を持つ

通信回線を別に用意し，通信速度の向上と

信頼性の確保を狙う. 

アップリンク回線は周波数 2100MHz 帯，

送信電力 10 [W]，データレート 4 [kbps]，通

信変調方式は PSK で，鳩山局から送信する.

ダウンリンク回線は周波数 2200 [MHz]帯，

送信電力 200 [mW]，データレート 4～64 

[kbps]，通信方式は BPSK である.アップリ

ンク，ダウンリンク時の回線設計について

は別表 1 に示す. なお,回線設計時の距離は

1804.5[km]としており,これは鳩山局垂直方

向上空高度 400[km]を飛行しているときの

仰角 5 度時の通信距離としている.この様子

を,以下図 4.5.1 に示す. 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.5.1 最大，最小通信距離 

 

 

4.5.2 高速通信系の構成 

高速通信系の構成を図 4.5.2 に示す.使用

する無線機は，送受信機能が一体となった，

デイエステクノロジー社の DSTRX-1 を採

用する.この仕様諸元を表 4.5.1 に示す.また，

通信用のアンテナについては，展開機構を

必要とせず，かつ円偏波に対応できるパッ

チアンテナを用い，アップリンク，ダウンリ

ンク用共に自作する.それぞれのアンテナ

利得は回線設計より 5 [dBi]以上とし，専有

面積は双方のアンテナを合わせて 90×70 

[mm]以内とする. 

 

表 4.5.1 DSTRX-1 諸元 

各定数 数値 

送信周波数 2200~2290 [MHz] 

送信出力 23 [dBm] 

送信ビットレート 4~64 [kbps] 

送信消費電力 5 [W] 

送信効率 40 [%] 

受信周波数 2025~2110 [MHz] 

受信ビットレート 4 [kbps] 

送信消費電力 1.2 [W] 

 

 

図 4.5.2 高速通信系構成図 

400 km 

1804.5 km 1804.5 km 

Earth 

Satellite 
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4.5.3 自作アンテナの諸元 

自作するパッチアンテナの諸言について

述べる.採用するアンテナは方形円偏波型

パッチアンテナである.パッチアンテナの

外観は図 4.4.3 に示すものとなっている.W，

L の計算式は 

   
𝑐

2𝑓𝑟√𝜀𝑟𝑒
− 2𝛥𝐿･･･････････････････(4.5.1) 

    𝜀𝑟𝑒(𝑤) =
𝜀𝑟+1

2
+

𝜀𝑟−1

2
𝐹(𝑊 ℎ⁄ )････(4.5.2) 

𝜀𝑟𝑒(𝐿) =
𝜀𝑟+1

2
+

𝜀𝑟−1

2
𝐹(𝐿 ℎ⁄ )･･････(4.5.3) 

𝐹 (
𝑎

ℎ
) = {(1 + 12 ℎ

𝑎⁄ )−1/2}･･･････(4.5.4) 

(ただし，a/h >= 1) 

 𝑊 = √ℎ𝜆𝑑[ln(𝜆𝑑 ℎ)⁄ − 1]････････(4.5.5) 

 

ただし，𝑓𝑟:共振周波数，𝜀𝑟:比誘電率，ℎ:基

板高さ，𝜆𝑑:共振周波数の波長である[6].各ア

ンテナに使用する基板は Taconic 社の TRF-

43 とする.表 4.5.1 の周波数帯域幅を満たす

アンテナは，中心周波数をそれぞれ，送信用

を 2245 [MHz]，受信用を 2045.5 [MHz]とす

ると，各定数は表 4.5.3，表 4.5.4 で示される. 

 

4.5.4 通信データ量と通信時間 

画像のデータ量は最大 900 [kbit]である.1

パスは最低 114 [秒]であるので，63157.9  

[bit/sec] 以上の送信ビットレートであれば

1 パス内に送信できる.よって，この通信機

器での送信ビットレート性能を満たす. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.5.3 パッチアンテナの外観 

 

表 4.5.2 基板の諸元 

基板メーカ Taconic 

基板型番 TRF-43 

基板誘電率 4.3 

基板誘電正接 0.0035 

基板厚さ 1.63 [mm] 

 

表 4.5.3 送信用パッチアンテナ 

定数計算結果 

各定数 数値 

共振周波数 2245 [MHz] 

L 30.7 [mm] 

W 49.3 [mm] 

 

表 4.5.4 受信用パッチアンテナ 

定数計算結果 

各定数 数値 

共振周波数 2045.5 [MHz] 

L 33.8 [mm] 

W 53.0 [mm] 

 

 

 

W
 

L 

給電点 
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4.6 ストア&フォワード

4.6.1 ストア&フォワードミッション

概要 

 

ストア&フォアード(S & F)ミッションは，

東京大学中須賀・船瀬研究室で提唱された

ミッション[7]である.S & F とは，本来，ス

イッチングハブなどで使用される転送方

式をさすものであり，送信されたパケット

を一度バッファへ保存し，相手先を確認し

ながら再送信するというものである.これ

を衛星の通信系へ応用させたものが S & F

ミッションであり，各地点に設置された地

上局から衛星へデータを送信，保存し，別

地点にあるメイン地上局へ衛星から送信

するというシンプルな概念のミッション

である.ここで送られるデータは，生態調

査データや，地殻変動のデータなど，比較

的小容量なデータを想定している.そのた

め通信方式には低速度，遠距離通信が可能

な LoRa を採用しており，使用する通信周

波数は技術適合証を受けた通信機であれ

ば誰でも使用することが可能な特定省電

力無線帯の 920MHz 帯を使用している.こ

れまでの S&F に用いられた小型衛星は

50kg 級衛星がほとんどであったが，今回の

ミッションでは 3U サイズのキューブサッ

トに搭載し運用を行っている.3U サイズで

の S&F ミッションの実証は，既に

TRICOM-1R によって行われている[8]が，

まだ前例が少ない.図 4.6.1 に S & F ミッシ

ョンの概念図を示す.  

 

図 4.6.1 S & F ミッション概念図 

 

今回の S&F ミッションでは，地上におい

て人体に脈波センサー等の人体の健康状

態を把握できるデバイスやセンサを取り

付け，生体情報等のバイタルデータを送信

することとする.これにより，地上間通信

が困難な不感地帯においても人命を救助

することが可能となり，登山，マリンスポ

ーツ等における緊急時に活用することが

できる. 

 

4.6.2 使用周波数 

 

総務省の定める 920MHz 帯のうち，送信

電力 20mW 以下のアクティブ系省電力送

信システムを利用する.この周波数帯域の

技術的条件を表 4.6.1 に示す.衛星から地

上へ送信する際の使用周波数帯は，原則

UHF 帯を使用し，バックアップとして S

帯を使用する. 

 

表 4.6.1 920MHz 帯技術的条件 

 

 

 

 

4.6.3 ストア&フォワード衛星搭載機

器構成 

 

S & F ミッションに使用される衛星搭載機

器は図 4.6.2 のように構成されている.受

信機は民生用の LoRa 無線モジュールを使

用する. 

 

空中線利得 3dBi 以下 

チャンネル数等 920.6～928 [MHz]

の 200[Hz]間隔 

最大送信時間 4 [秒] 

送信電力 20 [mW]以下 

送信時間後の停止

時間 

50 [ms]以下 
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図 4.6.2 S & F 衛星搭載機器構成 

 

 

衛星搭載用受信アンテナ 

衛星搭載用 S&F ミッションデータ受信用

アンテナには展開機構を有さない点で非

常に信頼性の高いパッチアンテナを使用

する.パッチアンテナは通常の誘電率の基

板上に形成すると，自遊空間内の波長と

比較すると管内波長 λgは以下の式に示す

ように短縮される. 

 

𝜆𝑔 =  
𝜆

√𝜀
 

この効果が顕著に表れる高誘電率基板を

用いて小型のパッチアンテナを制作し，

衛星に搭載することで，衛星搭載用受信

アンテナとする. 

 

4.6.4 ストア&フォワード地上局機器

構成 

図 4.6.2 に示すように.使用する機器は汎

用 LoRa 通信用の送信機を使用する.地上

局でのデータ収集 MCU は Raspberry Pi を

使用する.また地上局機器構成図を図 4.6.3

にしめす。 

 

地上局用送信アンテナ 

地上局に使用するアンテナは，良運搬

性，小型，軽量の観点からパッチアンテ

ナを採用する.920.6～928 [MHz]におい

て，回線設計から 5dBi 以上を維持するこ

とが必要要求である.回線設計は P21 の別

表 1.に示す.パッチアンテナの外観図を図

4.6.4 に示す.アンテナの設計式は 

      𝐿 =
𝑐

2𝑓𝑟√𝜀𝑟𝑒
− 2𝛥𝐿･････････････(4.6.1) 

      𝜀𝑟𝑒(𝑤) =
𝜀𝑟+1

2
+

𝜀𝑟−1

2
𝐹(𝑊 ℎ⁄ )････(4.6.2) 

      𝜀𝑟𝑒(𝐿) =
𝜀𝑟+1

2
+

𝜀𝑟−1

2
𝐹(𝐿 ℎ⁄ )･････(4.6.3) 

      𝐹 (
𝑎

ℎ
) = {(1 + 12 ℎ

𝑎⁄ )−1/2}･････(4.6.4) 

      𝑊 = √ℎ𝜆𝑑[ln(𝜆𝑑 ℎ)⁄ − 1]･･････(4.6.5) 

で求まる[9]. 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.6.3 地上局機器構成図 

 

図 4.6.4 パッチアンテナ外観図 

 

アンテナの設計緒元を表 4.6.2 に示す. 

 

表 4.6.2 地上局アンテナ設計緒元 

各定数 数値 

共振周波数 924 [MHz] 

L 76.6 [mm] 

W 96.4 [mm] 
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なお,電力電束密度は,周波数 300[MHz]を超え 1.5[GHz]以下のものについては f/1500(た

だし,f は[MHz]を単位とする周波数)以下,1.5GHz を超え 300GHz 以下のものについては 1

以下と電波法に規定されているが,すべての使用周波数に関して規定内に収束している. 
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4.7 SDR 

超小型衛星 HATOSAT では，S&F(Store and 

Forward)の実証実験や,衛星が撮影した画像

を S 帯を用いて高速で地上に送るミッショ

ンを行う. 

S&F ミッションとは，衛星が地球上空を周

回しながら地上の端末から送られる信号デ

ータを収集して，衛星が地上局上空に来た

時にデータを転送することである.これに

より，海洋上や山中など地球のどこにいて

もデータを送信でき，それを地上局で収集

することができる. 

これらのミッションを行うためには衛星通

信が不可欠である.また，バッテリ残量な

ど衛星内部の状態を示す HK(House 

Keeping)データを衛星から地上へダウンリ

ンクする.これらのデータの授受にはそれ

ぞれ異なる周波数帯や，変調方式を用い

る.表 4.7.1～4.7.3 に HATOSAT が行う送受

信方式を示す. 

表 4.7.1 制御コマンド送信 

受信周波数  435[MHz]帯 

変調方式  GMSK 

対応ビットレート 9600[bps] 

 

表 4.7.2 HK データ受信 

受信周波数  435[MHz]帯 

変調方式  GMSK 

対応ビットレート 9600[bps] 

 

4.8 カメラ選定 

4.8.1 概要 

本ミッションではカメラに使用するマイコ

ンを Raspberry Pi 2 とするため，カメラモジ

ュールも Raspberry Pi 専用カメラモジュー

ルとし，その中でも動作温度範囲の広い

Raspberry Pi NoIR Camera v2 とする. 

Raspberry Pi 2 の仕様を表 4.8.1 に，本カメラ

の仕様を表 4.8.2 に示す. 

 

表 4.8.1 Raspberry Pi 2 の仕様 

CPU 

Broadcom BCM2837 

900MHz 64-bit quad-core ARMv8 

Cortex-A53  

メモリ 1 [GB] 

コネクタ 

USB2.0 Standard A コネクター×4 

RJ-45 ×1：IEEE802.3i（10BASE-T）、

IEEE802.3u（100BASE-TX） 

HDMI ×1（出力） 

microSD カードスロット×1 

3.5mm ジャック（オーディオ/コン

ポジットビデオ出力） 

Camera interface (CSI) 

Display interface (DSI) 

40 ピン GPIO 

電源定格 DC 5 [V] 

消費電流 
900mA(Typ) 

※各ポートへの出力値は含まず. 

外形寸法 約 86(W)×57(D)×17(H) [mm] 

質量 約 45 [g] 

動作温度

範囲 
0～70[℃] 

 

表 4.7.3 S バンド受信 

受信周波数  2.2GHz 

変調方式  BPSK 

対応ビットレート 4，16，32，64[bps] 
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表 4.8.2 Raspberry Pi NoIR Camera v2 の仕様 

インター

フェイス 
CSI 

IC Sony IMX219 

静止画解

像度 
8 メガピクセル 

外形寸法 約 25(W)×24(D)×9(H)[mm] 

質量 約 3 [g] 

動作温度

範囲 
-20～60[℃] 

 

4.8.2 撮影シーケンス 

本ミッションにおける撮影シーケンスを

以下の図 4.8.1 に示す. 

本ミッションでは CMG 制御によって姿

勢が安定しているものとする。 

 

 

図 4.8.1 撮影シーケンス 

 

 

 

 

 

 

4.9 姿勢系 

4.9.1 姿勢要求 

①姿勢精度 0.5deg，3.0deg/s で計測できる

こと. 

②パッチアンテナを地球に指向すること. 

③ 地磁気を 3 軸で検出できること. 

④どの姿勢であっても太陽の位置を検出で

きること. 

 

4.9.2 姿勢モード 

① デタンプリング 

ロケット分離時に機体の回転運動を機体角

速度 1deg/s 以下になるように制御する. 

② 地上局指向 

高速通信用パッチアンテナを地上局側に指

向させる. 

③ CMG のアンローディング 

CMG のモーターの回転数が限界に近づい

た時，CMG を止めて磁気トルカにより衛

星の回転数を落とす. 

 

4.9.3 搭載機器 

HATOSAT の姿勢決定システムには，外界

センサと内界センサの二つがある.外界セ

ンサは地球や恒星など宇宙機外部の環境を

計測し，基準となる方向に対する宇宙機の

向きを検出するセンサである.それに対し

て内界センサは衛星の角速度等を計測し 

，時間経過による姿勢の変化を検出するセ

ンサである. 

外界センサ 

 本システムの外界センサには，太陽セン

サを用いる.太陽センサは太陽方向を検出

することによって宇宙機の姿勢角を推定す

るセンサである. 
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 本システムには，SolarMEMS 製のアナ

ログ太陽センサ Nano-SSOC-A60 (Fig 3.15)

を採用する.これは質量わずか 4 g で 0.1 deg

の精度を持つセンサである.しかし，視野

が直交 2 軸に±60 deg しかないため，この

センサを宇宙機の構造体 6 面にそれぞれ 1

つずつ設置することで 3 軸方向全ての視野

を確保する.Nano-SSOC-A60 の諸元を表

4.9.1 に示す。 

表 4.9.1 Nano-SSOC-A60 の諸元 

 値 単位 

質量 4 g 

寸法 27.4×14×5.9 mm 

動作電圧 3.3 / 5 V 

方式 Analog - 

計測範囲 ±60 deg 

精度 0.5 deg 

平均消費電流 2 mA 

内界センサ 

外界センサは蝕により計測できない期間

があるうえ，観測データの取得に数秒から

数十秒の時間間隔を要する場合もある.そ

の間の姿勢決定を補完し精度を高めるた

め，内界センサにはジャイロを用いること

が多く，本システムでもジャイロを採用す

る. 

今回は，価格・入手性の面から InvenSense

社製の 9 軸センサ MPU-9250 を選定した. 

MPU-9250 には地磁気センサ 3 軸，加速度

センサ 3 軸，ジャイロセンサ 3 軸がついて

いるモジュールである.センサの諸元を表

4.9.2～4.9.5 に示す。 

 

 

 

表 4.9.2 MPU-9250 の諸元 

 値 単位 

質量 < 1 g 

寸法 13×11 mm 

動作電圧 2.4 – 3.6 V 

通信方式 I2C / SPI - 

測定範囲 ±2000 dps 

分解能 16 bit 

データ更新レート 4 - 8000 Hz 

表 4.9.3 加速度センサー 

 値 単位  

測定レンジ ±2/±4/±8/±16 g  

感度 1LSD＝0.061， 

0.122， 

0.244， 

0.488 

mg  

ノイズ 300 μg/√Hz  

LPF 5-260 Hz  

データ更新 

レート 

0.24 - 4000 Hz  

分解能 16 bit  

表 4.9.4 ジャイロセンサ 

 値 単位 

測定レンジ ±250/±500/±1000/ 

±2000 

dps 

(/sec) 

感度 1LSD＝0.00763， 

0.01526， 

0.03048， 

0.06097 

°/sec 

ノイズ 0.01 °/√Hz 

LPF 5-250 Hz 

データ更新 

レート 

4 - 8000 Hz 

分解能 16 bit 
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表 4.9.5 地磁気センサ 

 値 単位 

測定レンジ ±4800 μT 

感度 0.6，0.15 μT/LSD 

(14，16bit) 

動作温度 -40～+85 ℃ 

分解能 14/16 bit 

4.9.4 姿勢制御の外乱 

想定される外乱は「大気抵抗トルク」「重

力傾斜トルク」「太陽輻射圧トルク」「地磁

気トルク」である.これらの量は人工衛星

の高度や姿勢，状態などにより大きく変化

する.このため外乱トルクの最大値を計算

することでどのような状況にも対応できる

姿勢制御装置を開発する. 

大気抵抗トルク 

人工衛星が軌道上を周回移動するとき人工

衛星は大気から速度に比例した力を受け

る.人工衛星と大気が衝突する際に生じる

大気抵抗である.大気抵抗は高度により大

気密度が変化するため抵抗値も変わる.高

度が高くなれば大気密度が減少して大気抵

抗も低くなる. 

大気抵抗トルクは以下の式で表される. 

(TA=
1

2
ρrSC

d
v2  [Nm]) (4.9.1) 

ここで大気抵抗を受ける点と衛星の質量中

心距離をr，空気密度をρ，大気抵抗を受け

る面積をS，抵抗係数をCd，大気中の衛星

の速度ベクトルをvとする. 

人工衛星の速度は，地表からの高度によっ

て異なる.地表から H[km]の高さの所を回っ

ている円軌道の場合，地球半径を R とし

て，その速度 V[km/s]は次の式で計算する

ことができる. 

V = (
μ

R+H
)

1
2

(4.9.2) 

                         

= (
398600

6378 + 𝐻
)

1
2 [km/s] 

大気抵抗トルクの計算には表 4.9.6 の値を

用いた. 

表 4.9.6 大気抵抗トルク概算用パラメータ 

大気抵抗を受ける点と 

衛星の質量中心距離 
0.3 [m] 

大気抵抗を受ける面積 0.03 [m2] 

抵抗係数 2.2 

 

式(4.9.1)より 

TA=
1

2
×0.3×2.803×10-12×0.03×2.2×7668.62 

      = 1.63×10−6 [Nm] 

表 4.9.7 に地表からの高さに対する気体密

度と速度を示す. 

表 4.9.7 地表からの高さに対する気体密度

と人工衛星の速度 

地表からの

高さ[km] 

気体密度

[kg/m3] 
速度[m/s] 

100 5.604×10-7 7844.2 

200 2.541×10-10 7784.3 

300 1.916×10-11 7725.8 

400 2.803×10-12 7668.6 

500 5.215×10-13 7612.7 

600 1.137×10-13 7557.9 

700 3.070×10-14 7504.4 

800 1.136×10-14 7451.9 

900 5.759×10-15 7400.5 

1000 3.561×10-15 7350.2 
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重力傾斜トルク 

重力傾斜トルクは衛星内の各質点に加わる

重力の差によって発生する. 

重力傾斜トルクは以下の式で表される. 

𝐓G = 
3μ

R0
3

[

(Iy-Iz)φ

(Iz-Ix)θ

(Ix-Iy)δ

] [Nm] (4.9.3) 

 

ここで地球重力定数をμ，地球の中心から

衛星までの距離をR0，衛星の姿勢を表すオ

イラー角をφ，θ，δ，各軸の慣性モーメン

トをIとする. 

直方体の慣性モーメントは以下の式で表さ

れる. 

IX = 
1

12
𝑚(𝑎2+𝑏2)[kgm2] (4.9.4) 

IY = 
1

12
𝑚(𝑏2+𝑐2) [kgm2] (4.9.5) 

IZ = 
1

12
𝑚(𝑐2+𝑎2) [kgm2] (4.9.6) 

重力傾斜トルクの計算のためのパラメータ

を表 4.9.8 に示す. 

表 4.9.8 重力傾斜トルク概算用パラメータ 

地球重力定数 398，600 [kg3/S2] 

衛星の最大慣性

モーメント 

3.33×10-2  [kgm2] 

衛星の最小慣性

モーメント 

6.65×10-3 [kgm2] 

 

 

 

(4.9.3)式を用いて重力傾斜トルクを求める.

衛星のオイラー角は最大の 1 とした.また

慣性モーメントは最大の値から最小の値を

引いた. 

TG =
3 × 398600

(6371 + 400)3
(3.33 × 10−2 − 6.65 × 10−3)

= 1.03 × 10−6 [Nm]

 

 

太陽輻射圧トルク 

太陽輻射圧は太陽からの光子が衛星表面に

あたることで受ける力である.この際に衛

星にかかる力の作用点と質点に距離がある

ときトルクが発生する.光子は衛星表面で

反射もしくは吸収される.このため衛星表

面の材質により反射率が変わり加わる力も

変化する. 

太陽輻射圧トルクは以下の式で表される. 

TS = PSr(1+q) [Nm] (4.9.7) 

ここで衛星に加わる輻射圧P，衛星の受光

面積をS，力の作用点と質量中心の距離を

r，反射率をqとする. 

太陽輻射圧トルクの計算のためのパラメー

タを表 4.9.9 に示す.(4.9.7)式を用いて 

TS=4.57×10-6×0.03×0.3(1+1) 

    =8.23×10-8 [Nm] 

表 4.9.9 太陽輻射圧トルク概算用パラメー

タ 

衛星に加わる輻射圧 4.57×10-6 [N/m2] 

衛星の受光面積 0.03 [m2] 

力の作用点と質量中

心距離 
0.3 [m] 

残留磁気トルク 

衛星内部の電気回路やアンテナなどの影響

で人工衛星には意図せず磁気モーメントが

発生する.この磁気モーメントに地球磁場

が作用することでトルクが発生する.残留

磁気トルクの式を以下に示す. 

TM = M×B [Nm] (4.9.8) 

残留磁気モーメントをM，地球磁場をBと
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する. 

地球磁場の鉛直方向の磁場は以下の式で表

される. 

B =
ME

r3
 [T] (4.9.9) 

地球の磁気双極子モーメントを ME，地球

から衛星までの距離を r とする. 

残留磁気トルクの計算のためのパラメータ

を表 4.9.10 に示す.(4.9.9)式を用いて 

B =
7.72 × 1015

(6771 × 103)3
 

    = 2.49 × 10−5 [T] 

(4.9.8)式を用いて 

TM = 2.49 × 10−5 × 0.05 

        = 1.25 × 10−6 

表 4.9.10 残留磁気トルク概算用パラメー

タ 

地球の磁気双極

子モーメント 
7.72×1015 [Tm3] 

地球中心から衛

星までの距離 
6771 [km] 

残留磁気モーメ

ント 
0.05 [Am2] 

総外乱トルク 

総外乱トルク T は高度 400 [km]の 3U サイ

ズの人工衛星で以下の通りとなる. 

 総外乱トルクの式を式(10)に示し，地表

からの高さ 400 [km]の地点での各外乱トル

クと総外乱トルクの値を表 4.9.11 に示す.ま

た人工衛星の地表からの高さに対する各外

乱トルク及び総外乱トルクの値を図 4.9.1

に示す. 

 大気抵抗が地表からの高さに依存して大

きく変化する.このため高度 400 [km]付近ま

では支配的だが.500 [km]より高度が高い場

所では高さにあまり依存しない地磁気トル

クが支配的となる. 

T=TM+TS+TG+TA (4.9.10) 

 表 4.9.11 総外乱トルク 

トルク [μNm] 

磁気 太陽 重力 大気 合計 

1.63 0.04 0.11 1.63 3.41 

 

 

図 4.9.1 総外乱トルク 

4.9.5 姿勢制御装置 

磁気トルカ 

磁気トルカはコイルに電流を流すことで磁

気モーメントを発生させ，地磁場との作用

でトルクを発生させる機器である.磁気ト

ルカにより発生させるトルクの式を以下に

示す. 

𝐓 = 𝐌𝐁 [Nm] (4.9.11)  

ここで磁気トルカにより発生するトルクを

T，磁気トルカの磁気モーメントをM，地

球磁場を Bとする. 

磁気トルカの磁気モーメントは以下の式で

表わされる. 

𝑀 = 𝜇𝑁𝐼𝑆 [Am²]   (4.9.12) 

ここで透磁率をμ，巻き数をN，電流をI，

コアロッドの断面積をSとする. 
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磁気トルカの設計 

式(4.9.11)より磁気トルカに求められる磁気

モーメントを求める. 

M =
3.41 × 10−6

28 × 10−6
 

      = 0.12 [Am2] 

 上記の式から磁気トルカで 0.12 [Am2]を

要求性能とした. 

製作する磁気トルカの概要を表 4.9.12 に示

す.   表 4.9.12 製作する磁気トルカ 

仕様 値 

外形 75×35×20 [mm] 

コア体積 50×Φ10 [mm] 

巻き数 800 [回] 

抵抗値 8.7 [Ω] 

 

コアは 45 パーマロイ金属を用いる.また制

作する磁気トルカのイメージ図を図 4.9.2

とする. 

 

図 4.9.2 磁気トルカ 

 

またコアの性能を測定したものを表 4.9.14

に示す.またグラフを図 4.9.3 に示す。 

コアについての詳細を表 4.9.13 に示す. 

     表 4.9.13 コアの詳細 

表 4.9.14 コアの性能 

 

 

図 4.9.3 磁気モーメント 

 

使用するのは 0.2mm のポリウレタン線の

上限値である電流 0.18A，発生磁気モーメ

ント 2.21Am²である. 

 

 

 

 

電流 

(A) 

電圧 

(V) 

電力 

(W) 
磁束 (mT) 

磁気モー

メント 

（Am²） 

0 0.00 0.00 0.001 0.01 

0.02 0.17 0.00 0.024 0.24 

0.04 0.33 0.01 0.047 0.49 

0.06 0.50 0.03 0.071 0.73 

0.08 0.66 0.05 0.095 0.98 

0.1 0.83 0.08 0.118 1.22 

0.12 0.99 0.12 0.142 1.47 

0.14 1.16 0.16 0.166 1.72 

0.16 1.32 0.21 0.190 1.96 

0.18 1.49 0.27 0.214 2.21 

0.2 1.66 0.33 0.254 2.62 

0.22 1.82 0.40 0.280 2.89 

0.24 1.99 0.48 0.300 3.10 

仕様 値 

金属名 45 パーマロイ 

コア体積 50×Φ10[mm] 

45 パーマロイの比

透磁率 

5000 

コアの実効比透磁率 40.68 

表 4.9.14 コアの性能 
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4.10CMG を用いた高速姿勢制御実証
実験 
 

4.10.1 ミッション目的 
本衛星は，超小型衛星用に開発した

CMG を用いた姿勢制御の実証実験を行
うことをミッションの一つとする． 

 CMG とは，Control Moment Gyro の略称
であり，姿勢制御アクチュエータの一種で
ある．図 4.10.1 のように，ホイールと，そ
れを支えるジンバルから構成される．一定
速度で回転するホイールを，その回転軸と
直交するジンバル軸周りに回転させるこ
とにより，角運動量ベクトルの向きを変え
ることで発生するトルクで宇宙機の姿勢
を変更することができる． 

CMG は，超小型衛星に一般的に用いら
れるリアクションホイール磁気トルカと
比較し，出力トルクが大きいという特長が
あり，そのため高速な姿勢変更が可能であ
る． 

しかし，CMG は技術的課題としてトル
ク分解能が劣る点が挙げられる．これは
CMG 特有の複雑な機構をアセンブリする
際のミスアライメントによる擾乱や，ジン
バルモータから発生する機械的擾乱，宇宙
空間で動作することによるパラメータ変
動による擾乱が原因であると指摘されて
いる[10]．そのため，姿勢整定時の制御精度
が低下する事になり，これまで超小型人工
衛星に CMG が搭載された例は稀である． 

本衛星では，積分型最適サーボ(Integral-

type Optimal Servomechanism, IOS)と，ホイ
ール回転数を変化させる 2 段階制御を組
み合わせた制御手法を用いて，高速・高精
度を両立した CMG 姿勢制御システムを超
小型人工衛星向けに開発し，宇宙空間にお
いて実証実験を行うことを目的とする．ま
た，目標性能として，制御精度と Agility を
それぞれ 1.0 deg，3.0 deg/s に設定する． 

開発した姿勢制御システムを実運用に
近い形で模擬したシミュレーションを行
い，その性能を評価する． 

 

4.10.2CMG の概要 
CMG には，そのホイール数や配置方法

により様々な形態が存在する．本システム
には，最も一般的でかつ制御方法に関する
先行研究が豊富な 4 基の 1 軸 CMG をピ
ラミッド型に Skew 配置したものを採用す
る．１軸 CMG を図 4.10.2 のように Skew

配置することで，宇宙機に対して３軸方向
に均等にトルクを出力することが出来る． 
 本 CMG の特徴としては，ホイール部に

DC マイクロモータを，ジンバルの回転に
はブラシレス DC サーボモータを使用す
る．ホイールの角運動量は  2.4 × 10−4 

Nms，最大出力トルクは 100 mNmである．
そして，CMG のサイズは縦横高さ 8mm，
質量も 584g に抑えられ，最大限の小型・
軽量化が図られている．それにより，3U サ
イズの超小型衛星に搭載が可能となった．
また，ホイール用のモータの給電にスリッ
プリングを用いることによりジンバル角
の制限を無くしている． 

 

4.10.3 CMG 搭載宇宙機の数学モデル 
外部外乱トルクを 𝐓 と置く場合，宇宙

機の回転運動の運動方程式は以下のよう
に表される[11]． 

𝐉�̇� + 𝛚∗𝐉𝛚 = 𝐮 + 𝐓 (4.10.1) 

𝛚 = (𝜔1 𝜔2 𝜔3)
T 

𝐮 = (𝑢1 𝑢2 𝑢3)
T 

𝛚 ：宇宙機の角速度ベクトル 

𝛚∗：ベクトルから生成される歪対象行列 

J ：CMG を含む宇宙機の慣性行列 

𝐮 ：CMG により生成される内部制御トル

クベクトル 

CMG から出力されるトルクは，4 つの

CMG のジンバル角度からなるヤコビ行列 

𝐂 を用いて以下のように表される[12]． 

𝐮 ≡ 𝐂�̇� = 

ℎ𝑐 [

−𝑐 cos𝛿1 sin 𝛿2 𝑐 cos 𝛿3 −sin 𝛿4
−sin 𝛿1 −𝑐 cos 𝛿2 sin 𝛿3 𝑐 cos 𝛿4
𝑠 cos 𝛿1 𝑠 cos 𝛿2 𝑠 cos 𝛿3 𝑠 cos 𝛿4

] �̇�(4.10.2) 

(𝑐 = cos𝛽 , 𝑠 = sin𝛽) 
𝛿𝑖  (i = 1,・・,4)：4 つの CMG それぞれの
ジンバル角 

𝛽：CMG の Skew 傾斜角 

ℎ𝑐：CMG のホイールの角運動量の大きさ 
 

 

図 4.10.1 CMG の原理 図 4.10.2 CMG 

ジンバルモータ

ホイール

トルク

ジンバル
回転軸

ホイール
回転軸

: ベクトルの向き

ホイールの
角運動量

80mm 

80mm 

80mm 



30 

 

 CMG のジンバルモータであるブラシレ
ス DC サーボモータの数学モデル 𝐱 は以
下の式で表すことが出来る[13]． 

𝑑𝑥

𝑑𝑡
= 𝑑𝑡 [

𝑖
�̇�
] =

[
 
 
 
𝑅

𝐿

𝐾𝑏
𝐿

𝐾𝑚
𝐽𝑚

𝐾𝑓

𝐽𝑚]
 
 
 
[
𝑖
𝛿
] + [

1

𝐿
0
]𝑉 (4.10.3) 

𝑖：モータ電機子の電流 

𝑅：抵抗 

𝐿：インダクタンス 

V ：入力電圧 

𝐾𝑏：逆起電力定数 

𝐾𝑚：トルク定数 

𝐾𝑓：粘性摩擦係数 

𝐽𝑚：負荷の慣性モーメント 

 

4.10.4 制御系設計 
本 CMG は１基につき 2 つのモータを

制御する必要がある．ジンバル用のモー
タには，積分型最適サーボ(Integral-type 

Optimal Servomechanism, IOS)を，ホイー
ル用のモータには，ホイール回転数を可
変とした 2 段階制御を用いる． 

まず，ジンバルの制御について述べ
る．IOS は前節のブラシレス DC サーボ
モータの数学モデル 𝐱 の拡大偏差システ
ムに対し，以下の 2 次形式の評価関数 𝐽 
を最小化するようにモータへの入力電圧 

V を求める制御方法である[14]． 

 𝐽 = ∫ (𝑞11𝑒(𝑡)
2

∞

0

+ 𝑞12�̃�(𝑡)
2

+ 𝑟�̃�(𝑡)2)𝑑𝑡 (4.10.4) 
𝑒：目標との誤差，𝑤：誤差の積分値 

𝑞11，𝑞22，𝑟：それぞれの項に対する重み 

この評価関数を最小化する制御入力は
LQR 理論により，リッカチ方程式の正定
対称解を用いて以下のように表すことが
出来る．また，最終的な IOS の制御ブロ
ック図を図 4.10.3 に示す． 

𝑉(𝑡) = 𝐾𝑥(𝑡) + 𝐺∫ 𝑒(𝑡)𝑑𝑡 + 𝐹𝑎𝑦
𝑟𝑒𝑓(𝑡) + 𝐹𝑏𝑥(0)

𝑡

0

(4.10.5)

 

𝑦𝑟𝑒𝑓：目標値 

𝑒：目標との誤差 

𝐾，𝐺，𝐹𝑎，𝐹𝑏：それぞれリッカチ方程式
の解により得られるゲイン 

最適制御により良好な応答特性が得られ
ると共に，積分器によって外乱・モデル化
誤差を補償し，大きな安定余裕を得ること
ができる．これは，すなわちジンバルモー
タから発生する各種擾乱を補償しつつ，最
適な入力が得られることになり，Agility の
向上と擾乱に対するロバスト性の向上が

可能となると考えられる． 

次に，ホイールの制御について述べ
る．一般的な CMG はホイールの角運動
量を姿勢変更中一定速度に保ち，制御を
行う事が多いが，本手法では図 4.10.4 に
示すように，姿勢変更を目標値収束前と
収束後で 2 段階に分け，それぞれの段階
でホイール角運動量を可変とする 2 段階
制御を行う．目標値収束後のホイール角
運動量を一定値 ℎ𝑐−𝑐 まで落とすこと
で，ジンバルモータの単位角速度当たり
の出力トルクを小さくする．これによ
り，トルク分解能を向上させることが可
能であると考える．  

 

 

また，図 4.10.5 に CMG 姿勢制御システ
ム全体の制御ブロック図を示す．姿勢制
御則にはクォータニオンフィードバック
を用いる．クォータニオンは，姿勢表現
方法の 1 種であり次式で表す[15]． 

 

𝐪 = [
�̂�
𝑞4
] = [

�̂� sin (
𝜑

2
)

cos (
𝜑

2
)
] (4.10.6) 

�̂�：共通回転軸 

𝜑：共通回転軸まわりの回転角度 

クォータニオンフィーバックは姿勢角誤
差を表すクォータニオンと宇宙機角速度
にそれぞれ比例ゲイン  Kp，微分ゲイン 

Kdをかけて，PD 制御に似た次の制御式で
指令トルクを与えるものである． 

 

𝐮𝐫 = −Kp�̂� − Kd𝛚 (4.10.7) 
 

 

図 4.10.3 IOS 制御ブロック図 
 

図 4.10.4  2 段階制御 
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姿勢制御則から得られたトルク指令値
を実現するため，CMG のジンバルモータ
を所定の角速度に追従制御する必要があ
る．このジンバル角速度指令値の算出を行
うシステムをステアリング則といい，本シ
ステムでは，ヤコビ行列   の擬似逆行列
を用いるものを採用し，以下の式で表され
る[4]． 

�̇� = 𝐂𝐓(𝐂𝐂𝐓)−1𝐮𝐫 (4.10.8) 

 

4.10.5 シミュレーション 
本システムの制御性能を評価するため，

軌道上での宇宙機の姿勢制御を模擬した
シミュレーションを行う． 

シミュレーションに用いる各種パラメ
ータは表 4.10.1 のように設定する． 

初期状態の宇宙機姿勢は慣性空間に対
して静止しており，Skew 配置の 4 台の
CMG のジンバル角および角速度は，すべ
て 0 であると仮定する．目標姿勢は機体座
標系とし，Roll 軸周りに 90 deg の姿勢変
更を行う例を考える．また，ジンバルモー
タの制御にサーボ系の制御法として一般
的な PID 制御を用いた場合との比較を行
う． 

制御法に IOS+2 段階制御を用いた場合
のシミュレーション結果を図 4.10.6 に示
す．図 4.10.6(a)より，およそ 7.6 s で目標
値に収束していることが分かる．また，こ

の時の制御精度と Agility はそれぞれ
0.0081 deg，11.84 deg/s であり，目標性能
を達成する． 

それと比較し PID 制御を用いた場合は、
図 4.10.7(a)より目標値への収束に 16.6 s と
約 2倍かかっていることが分かる.これは、
IOS による最適制御によりジンバルが角
速度指令値に良好に追従しているためで
あると考えられる． 

図 4.10.6(b), 図 4.10.7(b)を比較すると，
IOS+2 段階制御の場合は出力トルクが
CMG の設計上限値である 100 mNm に近
い値まで出力できていることが分かる．ま
た，PID 制御を用いた場合の制御精度は
0.23 deg と目標性能は達成しつつも，
IOS+2 段階制御よりも劣る結果となった． 

 図 4.10.6(c), 図 4.10.7(c)を比較すると、
IOS+2 段階制御の場合は目標値へ収束し
た後においてもジンバル角度が動作して
いないことが分かる.これは、2 段階制御に
よるトルク分解能向上の結果であると考
えられる． 

 また，ジンバルモータに定値の角速度目
標値を与えた際の，2 つの制御法それぞれの
応答を図 4.10.8 に示す．これより，IOS+2 段
階制御は PID 制御に比べて，応答性・収束
性が良いことが分かる． 

 

表 4.10.1 シミュレーションに用いる 
パラメータ 

名称 値 単位 

シミュレーション時間 30 s 
制御周期 0.1 s 

J diag(3.4 
3.4 

0.67) 

mkgm2 

ℎ𝑐 2.4 × 10−4 Nms 

ℎ𝑐−𝑐 4.5 × 10−5 Nms 

𝑞11, 𝑞12, 𝑟 0.01 950 
7000 

- 

Kp, Kd 
0.046 
0.032 

- 

𝑅 8.2 Ω 

𝐿 465 μH 

𝐾𝑏 0.15 mVs/deg 

𝐾𝑚 8.59 mNm/A 

𝐾𝑓 1 mNms
/deg 

𝐽𝑚 0.02 kgm2 

 

 

(a)  姿勢角 

 

(b)  出力トルク 

 

(c)  ジンバル角 
 

図 4.10.6 シミュレーション結果 
(IOS + 2 段階制御) 
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4.9.6 制御システムの性能評価 
 前節で示したシミュレーション結果は，
いくつも存在する姿勢変更動作の一例に過
ぎず，これをもって姿勢制御システムの性
能を一概に判断することはできない．実際
の運用上では，小角の姿勢変更から大角の
姿勢変更まで行う可能性がある．そこで，以
下では姿勢変更の複数のパターンを評価す
るため，Roll 軸周りに10~180 deg の姿勢変
更を，前節と同様のシミュレーション条件
で行う例を考える． 今回も，ジンバルモー
タの制御に PID 制御を用いた場合との比較
を行う． 

制御精度に関する結果を図 4.10.9 に示
す．これを見ると，IOS+2 段階制御の場合は
いかなるパターンにおいても PID 制御と比
べて高い制御精度を発揮できることが分か
る．大角の姿勢変更については，若干の制御
精度の悪化はあるものの，目標性能よりも

大幅に良好な制御性能が得られている．
Agility についても，図 4.10.10 に示すように
いかなるパターンにおいても PID 制御と比
べて高い Agility が得られている． 

また軌道上では，熱・放射線等の影響によ
りジンバルモータの機械パラメータが地上
で計測した値から変動を起こす．その上，軌
道上でのパラメータ変動値や変動幅の推定
は容易ではない．そこで，以下では表 4.10.1

に示したジンバルモータの機械パラメータ
を，3σ  相当値で±10%の正規分布に基づく
変動を起こした時，その制御性能がどのよ
うに変化するか，つまりパラメータ変動に
対するロバスト性をモンテカルロ法により
評価する．モンテカルロ法による試行回数
を 1000 回に設定し，PID 制御との比較を行
う． 

IOS+2 段階制御の場合の結果を図 4.10.11

に示す．これを見ると，制御精度に関しては
パラメータ変動の影響を受けづらいことが
分かる．しかし，Agility に関してはノミナ
ル値に対して制御性能が向上する方向に結
果が分散している．これは，IOS の積分器に
よる補償の効果が得られているためである
と考えられる．制御性能が向上する方向に
結果が分散したことは，パラメータがジン
バルモータ自体の性能が向上する方向に変
動し，さらに IOS による最適制御による効
果が得られたためだと考えられる．図
4.10.12 に示す PID 制御の場合の結果は IOS

のような補償がないため，制御精度が悪化
する方向に結果が分散している． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
図 4.10.9  制御精度 

 
 
 
 
 
 
 
 

 
図 4.10.10  Agility 
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(a)  姿勢角 

 

(b)  出力トルク 

 

(c)  ジンバル角 
図 4.10.7 シミュレーション結果 (PID) 

 
図 4.10.8 ジンバルのステップ応答 
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4.9.7 モータの選定 
 CMG に用いるモータの選定を行う．1 基
の CMG にはホイールとジンバルを駆動す
るモータがそれぞれ一つずつ必要となる．
それらのモータに要求されるのは，制御性
の良さや寿命の長さである．この 2 つのモ
ータにはブラシレスDCモータを採用する．
ブラシレス DC モータは機械的な接点がな
いためブラシレスノイズもなく長寿命が期
待できる． 

 ブラシレス DC モータの中でも，要求仕
様に収まる寸法・重量を満たし，ホイール部
に関しては最大回転数が最も大きいもの，
ジンバル部に関しては最大角速度が最も大
きいものをそれぞれ選定した．その結果，ホ
イール部には Faulhaber 製ブラシレスフラ
ット DC マイクロモータ 1509T006B を，ジ
ンバル部には Faulhaber 製ブラシレスDC サ
ーボモータ 2232S012BX4SC を用いること
とする．それぞれのモータの諸元を表
4.10.2，表 4.10.3 に示す． 

4.9.8 ホイールの設計 

 ホイールに求められるのは，角運動量h𝑐
の大きさである．角運動量は次式で表され
る．[18] 

h𝑐 = 𝐽𝜔𝑐 

𝐽 : 慣性モーメント 

𝜔𝑐 : 角速度 

モータの角速度𝜔𝑐は上限が決まっているた
め，角運動量h𝑐を大きくするには，ホイール
の慣性モーメント𝐽を大きくすれば良い． 

 そこで，ホイールの材質を黄銅にした．黄
銅は密度が高く，慣性モーメントを大きく
とることができ，非磁性体であるためモー
タに電磁気的な擾乱を与えないという性質
や，展延性がありモータ軸に組み付けやす
いといった性質を持つ．選定したモータへ
取り付け可能な最大のサイズでホイールの
サイジングを行った結果，直径 13.3 mm，厚
さ 5 mm が最大サイズとなった．設計した
ホイールの慣性モーメントは 0.134 ×
10−6𝑘𝑔/𝑚2である．ここから，式を用いて
ホイール回転数，ジンバル角速度と出力ト
ルクの関係を示したものが，図 4.10.13 であ
る．これより，ホイール，ジンバル共に最大
回転数で回転させれば最大発生トルクは
0.4 Nm となることがわかるが，そのような
運用を行うことは，モータの消耗が早まり
ホイールの偏心による振動も起きやすいた
め望ましくない．そこで，より回転数の高い
ホイール側を 10000 rpm を上限として運用
を行う．ジンバル角速度を 700 rad/s にする
ことで最大トルク 0.1 Nm となる．実際のホ
イール回転数はシステム全体のトレードオ 

フにより調整できる設計パラメータの一つ
とする． 

 

図 4.10.11IOS + 2 段階制御における 
ロバスト性 

 

図 4.10.12 PID 制御におけるロバスト性 
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表 4.10.2 ブラシレスフラット DC 
マイクロモータ(1509T006B)[16] 

名称 値 単位 

質量 6.9 g 
サイズ ∅1.5 × 9 mm 
定格電圧 6 V 
出力電力 1.5 W 
最大回転数 40000 rpm 
動作温度範囲 -25~+80 ℃ 

 

表 4.10.3 ブラシレス DC 
サーボモータ(2232S012BX4SC)[17] 

名称 値 単位 

質量 77 g 
サイズ ∅22 × 49.6 mm 
定格電圧 12 V 
出力電力 10.5 W 
平均回転数 4100 rpm 
動作温度範囲 -40~+85 ℃ 

 

 

図 4.9.13 モータの回転速度と出力トル

クの関係 
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4.11 熱設計 

衛星に搭載される機器には，その機能，性

能を満足して正常に動作するための適切な

温度範囲がある.それを機器の許容温度範

囲と呼び，通常，動作時の許容温度範囲と，

非動作時の許容温度範囲がある. 

 

4.11.1熱設計要求条件 

本衛星において，搭載される機器の温度

範囲を以下の表4.11.1に示す.衛星の運用時

には，この温度範囲内でなければならな

い. 

表4.11.1 搭載機器の温度範囲 

 

4.11.2外部熱入力 

 衛星の打上げから軌道上に到達するま

で，あるいは軌道上では，つぎのような外

部熱入力が考えられる. 

(1)太陽放射 

(2)太陽光の地球からの反射（アルベド） 

(3)地球の赤外放射 

① 太陽放射 

 地球周辺の太陽エネルギーS は，単位面

積，単位時間あたり次のように示される. 

𝑄＝𝑆𝐴𝜇 

𝑄＝1324 × 1.4 × 0.05/0.14 = 662 

・Q：太陽光入射エネルギー 

・A：衛星表面積 

・𝜇：太陽入射係数＝実効入射面積/A 

この値は近日点で 1339[W/m2]，遠日点で

1309[W/m2]の値をとる.また，この値は地球

周回衛星の場合は軌道高度に依らず一定で

ある.太陽光は衛星表面に入射する並行光

線と見なしてよいので，衛星表面への入射

エネルギーは以下のようになる. 

𝑄＝𝑆𝐴𝜇 

・Q：太陽光入射エネルギー 

・A：衛星表面積 

・𝜇：太陽入射係数＝実効入射面積/A 

②アルベド 

 アルベドは，太陽光が大気で散乱したり，

雲の表面に入射して反射されてくるもの

である.その強度 Saは次のようになる. 

𝑆𝑎 = 𝑎𝑆 

a はアルベド係数といい，衛星の熱設計で

は，局所的，季節的変動を無視して，地球

全体の平均値として以下の値を使う.光の

波長スペクトラムは太陽光と同じである. 

𝑎 = 0.30 + (+30，− 15) 

このとき衛星の表面 A に入射するアルベド

Qaは以下の様になる. 

𝑄𝑎 = 𝑎𝑆𝐴𝐹 

𝑄𝑎 = 0.30 × 1421 × 0.14 × 0.686 = 19.07 

③地球の赤外放射 

 地球からの熱放射（等価黒体温度 254[K]）

は，年平均値として次のようになり波長は

系 機器名 動作[℃] 

温度範囲 

ミッション系 CMG×4基 

S帯通信機 

-25〜+85 

-20〜+ 50 

通信系 UHF通信機 -30〜+60 

姿勢制御系 磁気トルカ 

太陽センサ 

-5〜+70 

-40〜+90 

電源 OBC 

GPS 

-30〜+80 

-20〜+60 

バス系 太陽電池セル 

Li-ion電池 

充電回路 

コンバータ 

 

0〜+40 

-30〜+80 

-45〜+85 
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赤外域である. 

𝑆𝑒 = 237 + (+27，− 97)[𝑊/𝑚2] 

衛星の表面に入射する地球赤外放射は次

のように計算される. 

𝑄𝑒 = 𝑆𝑒𝐴𝐹 

ここで F は地球と衛星表面との形態係数で

ある.形態係数とは，ある面から放射され

る拡散放射が別の面に入射する割合を示

す.その値は空間座標に関する多重積分と

なるので，任意形状の表面と別な任意形状

の表面との間の形態係数は，通常計算機を

用いた数値積分が必要になる.球体と球体

の様な単純な形状については解析的な式が

与えられている.たとえば，衛星と地球を

それぞれ球と仮定した場合の形態係数は以

下の様になる. 

𝐹1,2 = 0.5 {1 − (
1 − 𝑅𝑒2

(𝑅 + 𝐻)2
)

0.5

}
 

ここで， 

・Re：地球の半径(6371[km]) 

・H：軌道高度(400[km]) 

とすると形態係数は 0.685 と求まる.よっ

て， 

𝑄𝑒 = 234 × 0.14 × 0.685 = 22.44 

4.11.3 内部発熱量 

内部発熱量とは衛星に搭載された機器の

発熱量である.機器の発熱量は衛星の運用

によって変化する.したがって外部熱入力

と内部発熱量の組み合わせによって，衛星

熱制御系の設計および熱解析の高温および

低温の最悪ケースを定義する. 

本衛星の搭載機器の内部発熱量の一覧を

以下の表4.11.2に示す. 

表4.11.2 内部発熱量 

系 機器名 発熱[W] 

ミッション系 CMG×4基 

S帯通信機 

1[W]×4基 

1.8[W] 

通信系 UHF通信機 1[W] 

姿勢制御系 磁気トルカ 

太陽センサ 

1[W] 

 

電源 OBC 

GPS 

1.5[W] 

0.5[W] 

バス系 太陽電池セル 

Li-ion電池 

充電回路 

コンバータ 

 

 

0.5[W] 

0.5[W] 

 

 

4.11.4熱解析 

衛星の設計に使用する熱数学モデルは，衛

星を多数の有限な要素に分割し，それぞれ

の要素に熱平衡方程式を立て温度分布を求

めていく.この熱解析のための解析モデル

を熱数学モデルとよぶ.要素内では熱的に

均一であると想定し，要素を節点で代表す

る.衛星がn 個の節点から構成されるとす

ると，節点i についてつぎのような熱平衡

方程式が成り立つ.n 個の節点には宇宙空

間の節点を含む.宇宙空間はこの場合， 

境界節点となる. 

 

𝑪𝒊

𝒅𝑻

𝒅𝒕
= 𝑸𝒊 − ∑ 𝑪𝒊𝒋(𝑻𝒊 − 𝑻𝒋) − ∑ 𝑹𝒊𝒋𝝈(𝑻𝒊

𝟒 − 𝑻𝒋
𝟒)

 

ここで， 

 ・Ci：接点iの熱容量[W・s/k] 

 ・Ti, Tj：接点i.jの温度[K] 

 ・Qi：接点iの熱入力[W] 
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 ・Cij：接点i.jの伝導係数[W/K] 

 ・Rij：接点i,jの放射係数[m2] 

 本衛星ではFusion360を用いて高温及び低

温の最悪ケースの熱解析を行なった. 

 以下の図4.11.1に高温ケース，以下の図

4.11.2に低温ケースのシミュレーション結

果を示す. 

 

4.11.5熱解析 

 熱解析結果より各機器の温度を以下の表

4.11.3に示す. 

表4.11.3 各機器の熱解析結果 

系 機器名 温度範囲[℃] 

ミッショ

ン系 

CMG×4基 

S帯通信機 

19~22 

21~31 

通信系 UHF通信機 36~41 

姿勢制御

系 

磁気トルカ 

太陽センサ 

17~32 

36~41 

電源 OBC 

GPS 

36~41 

36~41 

バス系 太陽電池セル 

Li-ion電池 

充電回路 

コンバータ 

 

 

36~41 

36~41 

 

 解析結果より，全ての搭載機器がマージ

ンを持って，動作範囲の温度内に収まって

いることがわかった. 

 

図4.11.1 高温ケース 

 

 

図4.11.2 低温ケース 
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4.11 軌道設計 

本衛星は H-IIA ロケットによる軌道投入を

行い，S&F ミッションにおいては地上から

の微弱な出力で送信されるミッションデー

タの受信，HK データ，高速通信系ミッシ

ョンにおける安定した回線の供給，地球の

撮像ミッションを行う.よって，衛星高度

は地上から 400 km の軌道とした. 

表 4.11.1 軌道要素 

軌道傾斜角  51.6  

昇交点赤径  156.35  

離心率  0.00120  

近地点離角  295.04  

平均近点角  318.61  

平均運動  15.507  
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