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第２９回衛星設計コンテスト 

概要書（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） 

ワイヤレス電力伝送実証衛星「Wi SAT」 

 

副題（自由記入） 

 

学校名 

大阪府立大学 

 

 

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。） 

 本衛星は軌道上での磁界共鳴方式によるワイヤレス電力伝送の技術実証を目的として設計された

CubeSat である．数十 cm のギャップや位置ずれに強いと言われる本方式による電力伝送を軌道上で

行い，軌道上における距離や位置の変化に対する伝送効率の変化とロバスト性の高さを検証する．ミ

ッションで取得したデータを用いて，本方式の軌道上での有効性とロバスト性の高さを示す．本ミッ

ションは太陽光パネルとバス部間の新たな電力伝送手段を提案することと，展開構造物ミッション

を多様化することにつながる． 

 

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) 磁界共鳴方式によるワイヤレス電力伝送を軌道上で実証する 

(2) 受信・送信コイル間におけるギャップの変化に送電システムが追従できることを示す 

(3) 受信・送信コイルの位置ずれに対して，送電システムが追従できることを示す 

(4) 本方式の応用例の一つである，太陽光パネルで発電した電力をバス部にワイヤレス電力伝送する実

験を行う  

(5) 実験時の衛星の状態(バッテリ電圧・異常発生履歴等)を監視し，軌道上での本方式の利点・欠点を

検討する 

 

(b)重要性・技術的意義等 

(b.1) 重要性 

 太陽光パネルからハーネスにより電力を伝送することには，ハーネスの破断や短絡などの潜在的な危

険性がある．加えて，破断や短絡は衛星システム全体の喪失に直結する．さらに，近年盛んに行われて

いる展開構造物ミッションにとって，ハーネスは展開の妨げになりうる．こうした問題は電力伝送ライ

ンを無線化することで解消できる．展開物への電力伝送無線化の手段としては，比較的長距離(数十 cm

～数 m)の伝送が可能で，位置ずれにも強い磁界共鳴方式によるものが最適である．しかし，軌道上で同

方式による電力伝送はこれまでに実証されておらず，本衛星は軌道上でのワイヤレス電力伝送の実現に

向けた試金石となりうる． 

(b.2) 技術的意義 

 本衛星で磁界共鳴方式によるワイヤレス電力伝送を実証し，軌道上での実験データを取得すること

で，同方式の軌道上での有効性を示し，軌道上でのワイヤレス電力の実現に寄与できる．特に本衛星で

は軌道上で共振コンデンサの静電容量を変化させることで，位置ずれやコイルのギャップ変化により生

じる共振周波数の変化に追従する制御を行う．この制御法の有効性が示されれば，大きな位置ずれや距

離変化を生じるシステムに対する本方式の実用性が示されることとなる． 
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４．得られる成果 

(1) 磁界共鳴方式による電力伝送が位置ずれに対して高いロバスト性を有することを軌道上で実証す

る． 

(2) 本方式による電力伝送がコイル間ギャップの変化に対して高いロバスト性を有することを軌道上

で実証する． 

(3) 軌道上で本方式を用いる際の利点・欠点を明らかにする． 

(4) 軌道上での電力伝送に本方式が有効であることを示す． 

(5) 本方式を組み込んだ衛星システムが軌道上で成立することを示す． 

 

５．主張したい独創性や社会的効果 

 本衛星は軌道上で磁界共鳴方式によるワイヤレス電力伝送実証を目的とした初の CubeSatであり，社

会で普及しているワイヤレス電力伝送を宇宙で行うことを目指す挑戦的な衛星である．軌道上で本方式

による電力伝送の有効性が示されれば，今後の人工衛星の電力伝送においてワイヤレスという選択肢を

増やすことにつながる．さらに，近年展開構造物ミッションが盛んに行われている CubeSatにおいてワ

イヤレス電力伝送が行えることを示すことで，電力伝送ラインの無線化による展開構造物ミッションの

多様化に貢献できる．多様な展開構造物ミッションが行われることで，宇宙における展開構造物に関す

る知見の蓄積に貢献でき，活発化する宇宙開発の一助になりうる．このような展望を鑑みるに，本衛星

のミッションは宇宙開発の加速に寄与し，衛星システムにおける新たな電力伝送手段を提案するという

点において社会に貢献できる． 

 

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） 

 本衛星の機器配置を図 1に，ミッション部の機器配置を図 2に示す． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

     図 1 衛星全体の機器配置        図 2 ミッション部の機器配置 

 

 本衛星はコンテスト規定の質量50kg，寸法50cm× 50cm× 50cm以下を満たしている．本衛星は ISS 

きぼう実験棟の J-SSODから放出されるため，運用軌道は軌道傾斜角51.6°，軌道高度約420kmの地球周

回軌道となる．本ミッションは電力を多く必要とするため，太陽光パネルで最も発電できることを目標

とした太陽指向制御を行う．図 2に示した実験系においてワイヤレス電力伝送試験を行い，放出から約

1年後に軌道寿命を迎え，大気圏突入により焼却処分される． 

(b)地上系を含む実験系 

 J-SSODからの放出後，衛星の電源投入・アンテナ展開が自動で行われる．衛星搭載機器の動作確認を

行った後，図 2に示すミッション系においてワイヤレス電力伝送ミッションを行い，送信・受信回路の

電流・電圧・電流の周波数からなるミッションデータを取得する． 

 ミッションを行うためのコマンドアップリンクには 430MHz の UHF 帯を使用し，ミッションデータや

ADデータのダウンリンクには 145MHzの UHF帯を利用する．アップリンク・ダウンリンクはともに大阪

府立大学 UHF局で行われる． 

(c)データ取得を含む実験運用手順 

 本衛星では，送信・受信コイルのギャップを変化した状態での電力伝送ミッションと位置ずれが生じ

ている状態での電力伝送ミッションを行い，それぞれにおいて送信・受信回路の電流・電圧・電流の周
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波数を取得する．加えて，実験中のバッテリ電圧・電流，異常発生履歴など衛星の健全性に関するデー

タも取得する．取得したデータは複数でまとめてダウンリンクする．ダウンリンクする際はチェックサ

ムを用いてデータが正しくダウンリンクできたことを確認する． 

７．具体的な実現方法、製作する範囲並びに費用 

 開発・製作費は過去に弊大学にて打ち上げた超小型人工衛星を参考に見積もった．開発・製作費を極

力削減するため，過去に打ち上げた衛星で使用されていた機器や構造を流用する．また，EMや BBM作成

時に生じた予備品の使用を検討するなど，開発においては常にコスト削減を行う．開発・製作費につい

て，表 1にまとめる． 

 ミッション系の研究開発費に関しては，学生主体で開発するため人件費がかからないこと，部品の多

くを 3Dプリンタで作成することを考慮して，200万円と見積もる．衛星試験費に関しては，学内の熱真

空チャンバーや加振設備を活用して削減を図る．また，本衛星は H-ⅡAロケットによる相乗り衛星とし

て打ち上げられ，2U衛星の場合，その打上げ費用は約 500万円である． 

表 1 開発・製作費 

項目 開発・製作費 [万円] 

ミッション機器開発・製作 200 

構体作成 250 

姿勢制御 80 

電源 220 

熱 2 

C&DH 20 

通信機器(衛星・地上局) 50 

組立・試験 150 

打上げ 500 

計 1472 
 

 

８．開発・製造・打上スケジュール 

本衛星の開発スケジュールを図３に示す．本プロジェクトでは開発期間を 3年に設定し， BBM，

EM，FMをそれぞれ約 1年の期間をかけて製作する．ミッション部の開発に限定すると，予備設計フェ

ーズでは回路及びコイルを試作し，伝送システムの検討を行う．詳細設計フェーズにて，熱真空チャ

ンバー内で電力伝送ミッションを行い，宇宙空間でも問題なく動作するかを検討する． 

 また，本衛星は ISS のきぼう実験棟に搭載された小型衛星放出機構(J-SSOD)より放出するため，

JAXA,NASAによる安全審査を受ける必要がある．そのため，安全審査に関するスケジュールについても

記載する． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 3 開発スケジュール 

 

以上 
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(*3 大阪府立大学 工学域 電気電子系学類 情報工学課程 3 年) 

(*4 大阪府立大学 工学域 物質科学系学類 化学工学課程 3 年) 
1. ミッション概要 
1.1 ミッション背景 

1970 年の人工衛星「おおすみ」の打上げを端緒と
して現在までに日本では多くの人工衛星が打ち上げ
られ運用されている．ここで，既存の人工衛星にお
いては機器を駆動するための電力や太陽光パネルで
発生させた電力はハーネスにより伝送させることが
一般的である．ハーネスは長年用いられてきた電力
伝送方式であり，衛星内部での電力伝送に対しては
信頼性の高い伝送方式であるが，可動部を有する構
造間においては断線の危険性がある，断線の具体例
としては，環境観測技術衛星「みどりⅡ」の不具合
があげられる．  

「みどりⅡ」は平成 14 年 12 月に種子島宇宙セ
ンターより打ち上げられた衛星で，片側に 3m×
24m の一翼式太陽電池を有する衛星である[1]．打上
げから 10 ヶ月経過した平成 15 年 10 月 25 日午前 7
時頃，観測データが受信できないという不具合が生
じ，同日午後 8 時頃には「みどりⅡ」からの通信が
途絶えた．この異常が生じる以前に，「みどりⅡ」で
は太陽電池の発生電力が 5 分の 1 程度に低下すると
いう不具合が生じていた．その後，テレメトリデー
タを用いた FTA 解析の結果，太陽電池パドルハー
ネスの断熱被膜の溶融がこの異常の直接の原因であ
り，オーロラ帯を通過した際の放電によりその溶融
したハーネスが炭化し，その結果回路が短絡もしく
は開放したと推測されている[1]． 

以上のように，可動部においては，ハーネスによ
る電力伝送は回路の短絡や開放という衛星システム
に致死的なダメージを与えうる要因になりうる．そ
のため，可動部に対してはハーネスを無線化するこ
とが信頼性の向上に有効であると言える． 

また，近年では CubeSat 級衛星において展開物構
造に関するミッションが盛んに行われており，2016
年以降6機のCubeSat が展開構造物の展開をミッシ
ョンに据えている[2]．今後の展開として，展開構造
物の宇宙実証から展開構造物上に電子機器を配置し
たミッションが行われていくと考えられる．ここで
問題となるのが，展開構造物と衛星バス部との電力
伝送方式である．具体的な問題としては，バス部と
展開構造物の距離が大きく変化するため，有線ハー
ネスによる電力伝送では構造に絡まって断線するな
どしてミッションに影響を及ぼしてしまう危険性が
高い．加えて，設計段階で構造に干渉しないような
ハーネスの取り回しについて実機試験を行う必要が

あるなど開発の障害にもなりうる．電力伝送を無線
化すれば，こうした問題はなくなるとともに展開構
造物の自由度の制限も少なくなると考えられる． 

以上の背景より，可動部において無線電力伝送を
採用することは信頼性の向上に寄与し，とりわけ展
開構造物ミッションを行うCubeSatでは信頼性の向
上だけでなくミッションの幅を広げることにもつな
がる． 
1.2 ワイヤレス電力伝送の種類と活用例 
 ワイヤレス電力伝送には，電磁誘導方式，電波受
信方式，磁界共鳴方式という 3 種類の伝送方式があ
る．本節ではこの 3 種類の送電方式の概要と実用例
を示す． 
 電磁誘導方式とは，コイルを通過する磁束が変化
すると起電力が発生するというファラデーの法則を
原理とする無線電力伝送方式である．具体的には十
分近接させた二つのコイルにおいて，送信側コイル
に数十 kHz の交流電流を流して生じさせた磁束に
よって，受信側コイルに電流が誘導される．電磁誘
導方式は iPhone の無線充電に用いられるなど，社
会で最も広く使われている無線電力伝送方式でもあ
り，「Qi 規格」という共通規格も策定されている．
回路構造の簡潔さと伝送安定性がある一方で，伝送
距離は数 cm 程度と小さく，送受信コイルの位置が
ずれると伝送効率が大きく低下するというデメリッ
トが存在する．[3] 
 電波受信方式とは，電流を電波あるいはマイクロ
波に変換して電力をやり取りする方法である．本方
式は大電力かつ長距離の電力伝送が実現でき，活用
例としては宇宙太陽光発電システム(SSPS)が挙げ
られる．SSPS では，宇宙空間に浮かぶ巨大太陽電池
で発電した電力をマイクロ波によって地上に送信し，
エネルギー源として用いることを目指しており，
1968 年の提唱後，日本でも検討が進められている．
[4]このように電波受信方式は大規模かつ大電力・数
万 km の長距離の電力伝送において優位性がある． 
 磁界共鳴方式とは，送信コイルと受信コイルの間
で磁界を共鳴させることでワイヤレス電力伝送を行
う伝送方式である．送信側回路と受信側回路にはコ
イルとコンデンサが含まれており，それぞれ固有の
共振周波数を持つ．送信側と受信側で共振周波数を
一致させると，送信コイルで生じた磁界が受信コイ
ルにも共有され，ファラデーの法則により受信側に
電流が流れる．本方式は 2007 年に発表されたマサ
チューセッツ工科大学の論文で提唱された比較的新
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しい，研究段階の伝送方式である．本方式の特徴と
しては，高効率で中距離(数 cm~数 m)の電力伝送が
実現できること，コイルの位置ずれに対して伝送効
率が変化しにくい事が挙げられる．なお，磁界共鳴
方式の別の呼び名として「磁界共振方式」があるが，
本解析書では「磁界共鳴方式」を呼び名として採用
する． 
 ここで数 W 程度の少電力で駆動するという制限
を持つ衛星システムにおいて，3 方式のなかで電磁
誘導方式と磁界共鳴方式が利用可能である．電磁誘
導方式は少電力をワイヤレス電力伝送する方法とし
て最も普及しており，技術の蓄積も進んでいるが，
数 cm 間の電力伝送にしか利用できず，衛星システ
ムにおいては応用の幅が制限される．一方で，磁界
共鳴方式による電力伝送は数 cm~数 m と伝送距離
の可変性が大きく，バス部と展開構造物間の距離に
おいては最適であることに加え，さらに位置ずれに
対しても強いため，展開構造物とバス部のように位
置関係が外乱により変化した場合でも安定した電力
伝送を実現可能である．よって，展開構造物とバス
部間での無線電力伝送には磁界共鳴方式によるもの
が最適である．しかしながら宇宙で本方式はこれま
でに実証されていない．磁界共鳴方式によるワイヤ
レス電力伝送については第二章でより詳細に検討す
る． 
1.3 本電力伝送方式の応用例 
  本衛星で実証する磁界共鳴方式によるワイヤレ
ス電力伝送の応用例としては，主に以下の２つが考
えられる． 
 一つ目の応用例は，衛星本体から展開される太陽
光パネルから衛星バス部への電力伝送手段である．
1.1 節で述べたように，従来のハーネスによる電力
伝送を本電力伝送に置き換えれば，断線による衛星
の故障という事態が避けられる．2010 年 5 月に打
ち上げられた小型ソーラー電力セイル実証機
「IKAROS」を例にとって，詳しく述べる． 
 「IKAROS」は打ち上げ後，その機体を回転させ
ることで得られる遠心力によって，機体に巻かれた
14m 四方のセイルを展開する．セイルには薄膜太陽
光パネルが貼り付けられており，図 1.1 左図のよう
に発電した電力はテザーを介して，バス部へ供給さ
れる．[26]この際考えられる破局的な故障事象として
は，何らかの原因で回転速度が規定値を上回ること
で，テザーに許容値以上の引張応力がかかり，テザ
ーが破断してしまう事がある．テザーによる電力伝
送を図 1.1 右図のように磁界共鳴方式による電力伝
送のおきかえることで，この破局的故障を防ぐこと
ができる．さらに，磁界共鳴方式は位置ずれに強い
ため，テザーがはためき，バス部とセイルのコイル
相対位置がズレたとしても，安定して電力を供給で
きると考えられる． 
 さらに，超小型衛星の展開構造物ミッションにお
ける応用も考えられる．大阪府立大学・室蘭工業大
学が共同で開発した超小型人工衛星「ひろがり」は，
図 1.2 に示すミウラ折り展開構造物を軌道上で展開
するミッションを有している．本展開構造物の今後
の展開としては，展開構造物上に太陽光パネルを貼
り付けることが考えられるが，その際の問題として，
バス部とミウラ折り展開構造物間でのハーネスの取

り回しが煩雑になることが挙げられる．ハーネスを
磁界共鳴方式による電力伝送に置き換えれば，こう
した障害はなくなるとともに，展開の自由度も向上
する． 
 二つ目の応用例は，バス部から機体外部への電力
伝送手段である．例えば，「ひろがり」において，ミ
ウラ折り展開構造物上に搭載した機器への電力伝送
を磁界共鳴方式による電力伝送に置き換える．こう
することで，一つ目の応用例同様，ハーネスがなく
なるため，展開時の想定外の引張力によるハーネス
の破断を防ぐことができる．さらに，ハーネスがな
くなることで展開後の構造やバス部との位置関係の
自由度が増す．展開構造物上で動作させる機器とし
ては，第 2 章で述べるように，カメラや画像保存用
の FIFO メモリなどが想定される．  
 次に，二つの応用例において懸念される問題点に
ついて述べる．両方に共通する問題として，送信コ
イルによる磁場の影響が挙げられる．磁界共鳴型の
伝送方式では，高い周波数帯の交流電流を用いるた
め，高速で向きの変化する磁場が発生する．その発
生磁場によって，バス部の電気機器類に誤作動が引
き起こされることが危惧される．よって，本方式を
利用する上では，EMC 設計を徹底することが重要
であると言える．前者の応用例に特有な問題として
は，本ワイヤレス電力伝送では発生させた磁束の全
てを利用できないため，原理的に損失が生じる．ゆ
えに，ハーネスと比較したとき，得られる電力が少
なくなる恐れがある．後者の応用例に特有な問題と
して，展開構造物上に受信用のコイルを取り付ける
方法を考える必要があることがある．特にミウラ折
りのような薄膜展開物においては，展開前は折りた
たまれているため，コイルをいかに収納しておくか
が問題となる． 

 

図 1.1 「IKAROS」と電力伝送方式の置換模式図 

 

図 1.2 太陽光パネルからバス部での電力伝送例 
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1.4 ミッション目的 
 本衛星におけるミッション目的としては，以下の
4 つが挙げられる．なお，これ以降「コイルの位置
ずれ」とは図 1.3 のように送信コイルと受信コイル
の中心軸がなす角度が変化することを意味する． 
(1) コイル間距離の変化またはコイルの位置ずれ

が生じたときの結合係数𝑘と受信側で得られる
電力を測定すること． 

(2) コイル間距離が数 mm 程度の微小変化したこ
とによる共振周波数の変化に追従する電力伝
送システムが衛星システム上で動作すること
を確認する． 

(3) コイルが数度程度の微小な位置ずれを起こす
ことによる共振周波数の変化に追従する電力
伝送システムが衛星システム上で動作するこ
とを確認する． 

(4) 数十 mm 程度のコイル間距離変化・数十度程度
のコイルの位置ずれが生じても，共振周波数を
自由に変化させることで十分な電力を伝送で
きる方法を検証すること． 

(5) 太陽光パネルで発電した電力をバス部へワイ
ヤレス電力伝送できるか検証する． 

目的(1)における結合係数𝑘とは，2 つのコイル間
の結合度を表す無次元数であり，0 から 1 の間の値
をとる．定性的には，結合係数𝑘は「送信コイルで発
生した磁束のうちの何割が受信コイルを貫くか」を
表す．目的(2),(3)は目的(1)の成果を利用して，受信
側の電流位相を送信側に帰還させることで送信効率
を改善するシステムの実証を目的とする．このシス
テムについては第 2 章 2.4 節「電装系の設計」で述
べる．目的(4)は，目的(2)(3)のシステムの微小位置
変化に対するロバスト性を更に改善する方法を検証
するために設定する．目的(5)は 1.3 節で述べた磁界
共鳴方式の応用例について軌道上で検証するために
設定する． 

 

図 1.3 コイルの位置のずれ 

1.5 ミッション意義 
本衛星におけるミッション意義としては以下の 3

点が挙げられる． 
(1) 磁界共鳴方式によるワイヤレス電力伝送を組

み込んだ衛星システムの軌道上実証 
(2) 展開構造物へのハーネスに代わる新たな電源

供給手段を提案する 
(3) 今後行われる展開構造物ミッションへの貢献 
 意義(1)に関して，本ミッションが成功すれば，磁
界共鳴方式によるワイヤレス電力伝送技術を組み込
んだ衛星システムが軌道上で成立することを示すこ
とができ，宇宙空間での本方式を用いた電力供給へ

の試金石となりうる．また，本方式を軌道上で用い
る際に発生しうる問題を蓄積し，今後の研究開発に
向けた知見を得ることもできる．意義(2)に関して，
従来の衛星では電源の供給手段としてはハーネスに
よるものが一般的であるが，新たな供給手段が加わ
ることで多様な機器配置や構造設計への可能性が生
まれる．さらに，電力供給ラインの無線化によって，
ハーネスの取り回しや可動部との干渉について検討
する必要がなくなることで，開発期間の短縮や開発
コストの削減にもつながる．意義(3)に関しては，ハ
ーネスでは干渉等の問題から実現の難しい，電力を
必要とする機器を展開構造物上で動作させるような
ミッションを行えるようにするという意義がある．
また，ハーネスによる展開後の形状に対する制約が
なくなるため，展開後の構造の多様化にも貢献でき
る． 
1.6 ミッション要求 

ミッションにおいては以下の 4 つの要求がある. 
(1) 電力伝送に必要な電力を生み出し，受信側で必

要な電力が得られること 
(2) コイル間距離を変化させられること・コイルの

位置ずれ(コイル軸のなす角度を変化)させられ
ること 

(3) 地上から電力伝送の条件を変更できること 
(4) 計測したデータ(電流量，電圧，周波数)を地上

にダウンリンクできること 

2. ミッション設計 
2.1 ミッション要求分析  
 本節では，1.5 節であげたミッション要求を定量
的に定義する． 
2.1.1 要求(1)の定量化 
 要求(1)について，受信側で要求される電力量を最
初に決定し，送信側で必要な電力量を見積もる．本
ミッションの意義(3)から，展開構造物上の機器に対
して電力を供給できるようなシステムである必要が
ある．ここで，展開構造物上に搭載する可能性の高
い機器とその消費電力を表2.1 に示す．表 2.1 より，
大多数の機器は 500mW で駆動していることが分か
る．また，駆動電圧も 4.1V 程度あれば十分である．
ゆえに，「受信側で 500mW，4.1V が得られること」
をミッション要求とする．送信側で必要とされる電
力はこの要求を満たせるようにする． 

表 2.1 展開構造物上に搭載されうる機器・センサ 

機器名(型番) 電流 

[V] 

電圧 

[mA] 

電 力 

[mW] 

カメラ(NCM-13J) 1.8 95 170 

FIFO メモリ(AL440B) 4.1 61 250 

ZigBee モジュール 

(TWE-Lite-Dip-WA) 

3.3 17 420 

Bluetooth モジュール 

(RN4020-

V/RMBEC133) 

3.3 16 53 

磁気センサ(AMI305) 3.3 2.3 8 
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ジ ャ イ ロ セ ン サ

(L3GD20) 

3.3 6.1 20 

GPS モジュール(IGPS-

1) 

5.0 200 1000 

2.1.2 要求(2)の定量化 
 本衛星は 2U サイズ(10cm×10cm×20cm)の
CubeSat として設計を行い，2U のうち 1U(10cm×
10cm×10cm)をミッション領域として確保する．こ
のサイズの制限から要求(2)を定量化する． 
 コイル間距離の変更に関しては，受信コイルを伸
展機構により衛星構造外部へ進展させることで，衛
星構体側につけられた送信コイルとの距離を変化さ
せる．コイル間の距離については，大阪府立大学と
室蘭工業大学が作成した CubeSat「OPUSAT-II」に
搭載されたミウラ折り展開構造物が 100mm 程度進
展することと，ミッション部に割り当てられたサイ
ズが 1U であることを加味して，コイル間距離は
0~80mm の間で可変させることとする． 
 コイルの位置関係は，送信コイルと受信コイルの
中心軸がなす角度を変化させることにより変化させ
る．本衛星は技術実証衛星であるため，相対角度を
最大限大きくとり，多様なデータを取得することが
必要であるが，構体と干渉せずに回転させられる角
度には制限がある．この兼ね合いのもと，本ミッシ
ョンでは図1.1 に示す回転角度を−30~30°の間で変
化させることとする． 
2.1.3 要求(3)の定量化 
 技術実証衛星である本衛星では，ミッション実施
条件を地上からのコマンドにより変化させられるこ
とが必要である．可変させるミッション条件は以下
の 6 つである． 
(1) 送信部に供給する電流値 
(2) ミッションを実施する時刻 
(3) コイルの回転角(−30~30°) 
(4) コイルの繰り出し長さ(0~80mm) 
(5) ミッション実施時間 
(6) 最終回転・繰り出し位置への遷移時間 

条件(1)は，要求(1)より受信側で最大約120mAの
電流が得られるように最大電流値を設定する．条件
(2)から，任意の時刻にミッションを行えることが要
求される．条件(3)は 5mm を最小単位として繰り出
し長さを指定できることを要求とする．条件(4)は
2.5°を最小単位として回転角を指定できることを要
求とする．条件(5)はミッション実施時間を最大 30
秒に設定し，条件(6)は 1 秒を最小単位として，0~30
秒の間でミッション実施時間を設定できるようにす
る． 
2.1.4 要求(4)の定量化 

送信側と受信側で電流量，電圧，周波数を測定し，
地上にダウンリンクする．要求(1)より，受信側では，
電流量は−100~150mA，電圧は0~4.5Vの間で測定
できるようにする． 
2.2 理論  

図 2.1 に磁界共鳴方式のワイヤレス電力伝送の等
価回路を示す．この回路では並列共振周波数𝑓𝑝と直
列共振周波数𝑓𝑠が存在し，磁界共鳴方式では直列共
振周波数を利用している． 

 まず並列共振について，これは 2 次側の共振コン
デンサ𝐶2と(𝐿𝑒2 + 𝑀)との共振である．ここで(𝐿𝑒2 +
𝑀)とは，2 次側コイルのインダクタンス𝐿2であるか
ら，𝑓𝑝は以下のように書ける． 

𝑓𝑝 =
1

2𝜋√𝐿2𝐶2

(2.1) 

 次に直列共振について，これは 1 次側を短絡した
場合を考える．このとき，𝐿𝑒1と𝑀が並列合成され，
そこに 2 次側の𝐿𝑒2が直列合成されたインダクタン
ス𝐿𝑠𝑐と共振コンデンサ𝐶2との共振を考えることが
でき，その周波数が直列共振周波数𝑓𝑠となる． 
以下では，𝑓𝑠を求める．𝐿𝑒1 = 𝐿𝑒2 = 𝐿𝑒としてインダ
クタンスを並列/直列合成すると， 

𝐿𝑠𝑐 =
1

1
𝐿𝑒

+
1
𝑀

+ 𝐿𝑒  (2.2)
 

となる．ここで結合係数を𝑘とすると， 
𝐿𝑒 = (1 − 𝑘)𝐿2，𝑀 = 𝑘𝐿2とかけるから，（2.2）に代
入して整理すると， 

𝐿𝑠𝑐 =
1

1
(1 − 𝑘)𝐿2

+
1

𝑀𝑘𝐿2

+ (1 − 𝑘)𝐿2 

= (1 − 𝑘2)𝐿2 

この𝐿𝑠𝑐と共振コンデンサ𝐶2とが共振するので直列
共振周波数𝑓𝑠は以下のようにかける． 

𝑓𝑠 =
1

2𝜋√(1 − 𝑘2)𝐿2𝐶2

(2.3) 

 

図 2.1 ワイヤレス給電等価回路[5] 

2.3 ミッションシーケンス  
本衛星では，「コイル間距離を変化させるワイヤ

レス電力伝送」と「コイル間で位置ずれが生じさせ
るワイヤレス電力伝送」，「発電ミッション」の 3 つ
のミッション系統がある．本節以降，第一つ目を
「Variable Distance Mission」の頭文字をとって，
VDM(またはVDミッション)，第二つ目を「Variable 
Angle Mission」の頭文字をとって VAM(または VA
ミッション)，第三つ目を「Power Generation 
Mission」の頭文字をとって PGM(または PG ミッ
ション)と呼称し，各呼び名の末尾に通し番号を付け
てミッションを区別する．なお，VA ミッションで
は 2 つあるコイルセットのうち，一つのみを用い，
もう一つは冗長系及びエクストラミッション用であ
る． 



  5  

 

1.3 節のミッション目的に沿って検討したミッシ
ョンシーケンスを以下に示す．なお，全ミッション
において，ミッション中のバッテリ電圧・電流，構
体内の温度，及び異常発生履歴を記録し，軌道上に
おける本伝送方式を用いた際の衛星状態を監視する． 
2.3.1 [ VDM-1 ] 結合係数𝒌の測定 
 VDM-1 では，軌道上での結合係数𝑘の値を測定す
る．0~80mm の間で 1mm ごとに測定点を設定し，
軌道上の熱真空環境を再現したチャンバーで事前に
結合係数𝑘を測定しておく．続いて，軌道上にて地上
で測定した結合係数𝑘を用いて送信回路の駆動周波
数を設定しワイヤレス電力伝送を行い，軌道上での
結合係数𝑘を測定する．結合係数𝑘は，送信側回路で
測定した共振周波数と既知の𝐿2, 𝐶2を(2.4)式に代入
し求める．これ以降の VD ミッションでは，軌道上
で測定した測定点ごとの結合係数𝑘を用いて送信回
路の駆動周波数を設定する． 
2.3.2 [ VDM-2 ] 距離の変化に対する送信回路の追
従性の検証試験 
 VDM-2 では，コイル間距離の変化に送信回路が
追従できるかを検証する．0~80mm の間で 5mm 毎
に距離遷移開始点を設ける．受信コイルをその開始
点に移動したあと，受信コイルを 5mm だけ距離が
大きくなる方にゆっくり遷移させつつ，ワイヤレス
電力伝送を行い，送信・受信回路における電流や電
圧，周波数を測定する．測定したデータから送信効
率の時間変化を調べ，送信回路の共振周波数の変化
に対する追従性を検証する．ただし，VDM-2 では
ワイヤレス電力中に送信回路のコンデンサの静電容
量を変化させ，共振周波数を変化させることは行わ
ない．なお，送信回路が距離の変化に追従する仕組
みについては，2.4.1 項において述べる． 
 距離を変化させる幅𝐷𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛については 5mm
での検証が終わった後，𝐷𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 10mm, 15mm
と大きくした場合についても検証を行う． 
2.3.3 [ VDM-3 ] 距離変化に対して高効率かつ高い
ロバスト性を持った電力伝送方法の検証 
 VDM-3 では，VDM-1,2 で測定したデータを用い
て，VDM-2 より距離変化に対して高効率かつ高い
ロバスト性を持った電力伝送方式について検証する．
VDM-2 と同様に，0~80mm の間で距離遷移開始点
を設け，受信コイルを開始点から 5mm だけ距離が
大きくなる方向に遷移させる．このとき，VDM-2 と
は異なり，送信回路のコンデンサの静電容量も変化
させることで共振周波数の変化にも追従する．
VDM-2 同様に測定したデータから送信効率の時間
変化を調べることで，共振周波数も追従させる電力
伝送システムが VDM-2 より高効率・高いロバスト
性を持つことを示す．  距離を変化させる幅
𝐷𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛については 5mm での検証が終わった後，
𝐷𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 10mm, 15mmと大きくしていった場
合についても検証を行う 
 コンデンサの静電容量の制御のシーケンスについ
て以下に示す． 
1. 受信コイルの位置の変化率を計算する． 
2. 計算した変化率から微小時間後のコイルの位

置を算出する． 
3. VDM-1 の測定データより，2．で計算したコイ

ルの位置と対応する結合係数𝑘から，最適な静

電容量を計算する． 
4. 送信回路のコンデンサの静電容量を 3.で計算

した値に変更する． 
2.3.4 [ PGM ] 発電ミッション 
 PG ミッションでは，図 2.2 に示すように太陽光
パネルで発電した電力を磁界共鳴方式によりバス部
へ伝送する．本ミッションは図 2.3 に示すように，
軌道上に存在する電気的に独立した二つのシステム
において，一方で発電した電力をもう一方にワイヤ
レス電力伝送することを想定したのものである． 

太陽光パネルに太陽光が当たるように姿勢の制
御を行う．コイル間の距離は VDM 同様 0~80mm
の間で 5mm 毎に変化させて，送受信を行うととも
に，受信側では電流と電圧を測定する． 

 

図 2.2 PGM 概要 

 

図 2.3 PGM で想定する状況 

2.3.5 [ VAM-1 ] 結合係数𝒌の測定 
 軌道上での結合係数𝑘の値を測定する．−30~30°
の間で2.5°ごとに測定点を設定し，軌道上の熱真空
環境を再現したチャンバーで事前に結合係数𝑘を測
定しておく．続いて，軌道上にて地上で測定した結
合係数𝑘を用いて送信回路の駆動周波数を設定しワ
イヤレス電力伝送を行い，軌道上での結合係数𝑘を
測定する．結合係数𝑘は，送信側回路で測定した共振
周波数と既知の𝐿2, 𝐶2を(2.4)式に代入し求める．こ
れ以降の VA ミッションでは，軌道上で測定した測
定点ごとの結合係数𝑘を用いて送信回路の駆動周波
数を設定する． 
2.3.6 [ VAM-2 ] 位置ずれに対する送信回路の追従
性の検証試験 
 VAM-2 では，コイルの位置ずれに送信回路が追
従できるかを検証する．−30~30°の間で2.5°毎に回
転開始点を設ける．受信コイルをその開始点に移動
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させたあと，受信コイルを2.5°だけ送信コイルと受
信コイルの中心軸がなす角度が大きくなるように遷
移させる．その間にワイヤレス電力伝送も行い，送
信・受信回路における電流や電圧，周波数を測定す
る．測定したデータから送信効率の時間変化を調べ，
送信回路の共振周波数の変化に対する追従性を検証
する．ただし，VAM-2 ではワイヤレス電力中に送信
回路のコンデンサの静電容量を変化させ，共振周波
数を変化させることは行わない．角度を変化させる
幅𝐴𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛については，2.5°での検証が終わった後
に，𝐴𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 5°, 10°と幅を大きくしていった場
合についても検証を行う． 
2.3.7 [ VAM-3 ] 位置ずれに対して高効率かつ高い
ロバスト性を持った電力伝送方法の検証 
 VAM-3 では，VAM-1,2 で測定したデータを用い
て，VAM-2 より位置ずれに対して高効率かつ高い
ロバスト性を持った電力伝送方式について検証する．
−30~30°の間で2.5°毎に回転開始点を設ける．受信
コイルをその開始点に移動させたあと，受信コイル
を2.5°だけ送信コイルと受信コイルの中心軸がなす
角度が大きくなるように遷移させる．このとき，
VAM-2 とは異なり，送信回路のコンデンサの静電
容量も変化させることで共振周波数の変化にも追従
する．VAM-2 同様に測定したデータから送信効率
の時間変化を調べることで，共振周波数も追従させ
る電力伝送システムが VDM-3 より高効率・高いロ
バスト性を持つことを示す． 角度を変化させる幅
𝐴𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛については，2.5°での検証が終わった後に，
𝐴𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 5°, 10°と幅を大きくしていった場合に
ついても検証を行う．コンデンサの静電容量の制御
のシーケンスについては VDM-3 同様である． 
2.3.8 エクストラミッション 
 VDM-1,2,3 及び VAM-1,2,3 がすべて完了し，衛
星廃棄まで猶予がある場合はエクストラミッション
として，VA ミッション用の 2 つのコイル系統を同
時に駆動させ，そのときの受信電力を測定する．同
軸上にある複数のコイルを同時に駆動すると，駆動
コイル間でも磁界が共鳴するクロスカップリングが
生じる可能性がある．本衛星でもこのようなクロス
カップリングが生じる可能性があり，クロスカップ
リングが生じた時の送信効率や受信電力の変化につ
いて検証するとともに，効率をできるだけ改善する
ような電力伝送の設定方法を考える． 
2.3.9 総ミッション数 
 表 2.2 に以上のミッションを各一回ずつ実施した
場合の回数を示す．表 2.2 より，各ミッションを一
回ずつ行う場合の総ミッション数は 380 回になる．
再現性を確認するため，各ミッションを 3 回ずつ行
うとすれば総ミッション数は 1140 回となる． 

表 2.2 ミッション実施回数 
ミッション名 回数 

VDM-1  81 
VDM-2 for 𝐷𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 5mm 16 
VDM-2 for 𝐷𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 10mm 15 
VDM-2 for 𝐷𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 15mm 14 
VDM-3 for 𝐷𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 5mm 16 
VDM-3 for 𝐷𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 10mm 15 
VDM-3 for 𝐷𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 15mm 14 

PGM 16 
VAM-1 61 
VAM-2 for 𝐴𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 2.5° 23 
VAM-2 for 𝐴𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 5° 22 
VAM-2 for 𝐴𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 10° 21 
VAM-3 for 𝐴𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 2.5° 23 
VAM-3 for 𝐴𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 5° 22 
VAM-3 for 𝐴𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑖𝑡𝑖𝑜𝑛 = 10° 21 
エクストラミッション 任意 

総合計 380 
2.4 電装系の設計 
2.4.1 電力伝送回路と諸量測定回路のブロック図  
 本衛星のミッション部を構成する電力伝送回路お
よび測定回路のブロック図を図 2.4（章末に記載）に
示した．以下では，電力伝送回路の動作原理につい
て説明する． 
 送信側は，受光部，トリガ回路，インバータ・共
振回路から構成され，バス電圧系統の直流４V をハ
ーフブリッジインバータによって交流の矩形波にし，
送電コイル𝑇𝑋201を駆動している． 

受信側は，共振回路，位相検出部，保護回路，負
荷から構成され，受信コイル𝑅𝑋201で受け取った交
流電力の周波数を計測し，二次側負荷に加わる電圧
と流れる電流を計測することで受信できた電力を算
出する． 

本回路の特徴として，受信側の位相を送信側に帰
還して，位置の変化による共振周波数の変化に追従
していることが挙げられる．受信側の共振コンデン
サ𝐶401に流れる電流の位相を赤外線 LED の𝐷401で
送信側のフォトトランジスタ𝑄101に帰還している．
𝑄101によって伝えられた位相波形は𝐶201を通してロ
ジック IC の𝑈201を駆動する．この際，𝑈201はシュ
ミットトリガインバータとして働き，ゲートドライ
バ𝑈202に受信側と同相の矩形波を出力する． 

なお，𝑄101に受信側の位相の入力がない場合には，
フォトトランジスタ𝑈201，𝐶201，𝑅201によって共振
周波数よりもかなり低い周波数で反転する矩形波を
生成し，消費電流を抑える工夫がしてある． 
2.4.2 コイル設計 

磁界共振において，電力伝送の効率を上げるため
にはコイル間の結合を高める必要がある. そこで有
効なのが 2 次側のコイルに強い共振を起こさせ，調
相結合を起こすことである[5]. 調相結合が起こると
き，電源の周波数は直列共振周波数に等しく，送受
信側のインダクタンスおよび静電容量をそれぞれ
𝐿1, 𝐿2, 𝐶1, 𝐶2, 共振周波数を𝑓とすると以下の式が成
り立つ. [5] 

𝑓 =
1

2𝜋√𝐿1𝐶1

=
1

2𝜋√(1 − 𝑘2)𝐿2𝐶2

(2.4) 

これが成り立つようにインダクタンス，キャパシタ
ンス，共振周波数を設定する. 

また，電力伝送の効率は結合係数𝑘と共振回路に
おける共振のピークの鋭さを表す値である𝑄値との
積で決まり，𝑘𝑄積の値が同じならばコイル間効率は
同じである[7]. コイルのインダクタンス𝐿, 共振回路
のキャパシタンス𝐶, 損失抵抗𝑅とするとき，𝑄値は
以下の式(2.5)で表される[6]. 
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𝑄 =
1

𝑅
√

𝐿

𝐶
=

𝜔𝐿

𝑅
(2.5) 

この式より，コイルのインダクタンスを大きくする, 
キャパシタンスを小さくする，コイルの損失抵抗を
小さくすることで𝑄値が大きくなることがわかる. 
また，共振周波数を高くすることも有効である.  
 コイルの形状は，薄型で製作の容易な蚊取り線香
状の単層平巻きコイルとした. このコイルのインダ
クタンス𝐿[𝜇H]は以下の式で表される[6].  
コイル外径：𝐷0[mm] 
コイル線径：𝑊[mm] 
コイル間隙間：𝑆[mm] 
コイル巻き数：𝑁 
として， 

𝐴 =
𝐷0 − (𝑁𝑊 + (𝑁 − 1)𝑆)

2
(2.6) 

𝐿 =
𝑁2𝐴2

279.4𝐷0 − 355.6𝐴
(2.7) 

これよりコイル線径が大きくなるほどインダク
タンスが小さくなることがわかる. サイズの制限上，
コイルの直径は 6cm 以下である必要があるため，イ
ンダクタンスの値と損失抵抗の値の兼ね合いが必要
である.  
 以上を踏まえ，コイルを以下の表 2.3 のように設
計した. なお，送信側と受信側のコイルは同じもの
とし，コイルの材料には銅を用いた. また，受信側
コンデンサ𝐶2は0.1[𝜇𝐹]とし，このときの送信側コン
デンサのキャパシタンスおよび共振周波数を表 2.3
に示す.  

表 2.3 送受信コイル 諸元 
コイル外径[mm] 59 
コイル線径[mm] 0.5 
コイル間隙間[mm] 0.5 
コイル巻き数 30 
インダクタンス[H] 1.47 × 10−5 

表 2.4 送信側のキャパシタンスと共振周波数 
結合係数𝑘 0.2 0.4 0.6 0.8 
𝐶1[μF] 0.0096 0.0084 0.0064 0.0036 
𝑓[MHz] 0.389 0.416 0.477 0.636 

2.4.3 測定データ 
ミッションモードにおいて最大 30 秒間電力伝送

を行い，データを計測する．この時に，ミッション
部においてミッションごとに測定するデータは以下
の通りである．ただし，測定の際データ取得周期は
10Hz,つまり 0.1 秒ごとに測定する． 
・ 電流(送信部・受信部) 
・ 電圧(送信部・受信部) 
・ 周波数(送信部・受信部) 
・ 繰り出し量 
・ コイルの回転角 

電流について，電流が逆流してしまうことも想定
して，測定範囲は送信側で-1[A]～2[A]，受信側では
電流量は−100[mA]~150[mA]とする．また，電圧に
ついては測定範囲を 0[V]～4.5[V]とする．そして，

周波数の測定範囲は 0.5[MHz]～1.5[MHz]とする． 
また，繰り出し量は電力伝送受信部と送信部との距
離を見るために使用し，測定範囲は 0[mm]～
80[mm]とする．また，コイルの回転角はコイルを回
転させる際に受信コイルの中心軸と送信コイルとの
中心軸がなす角度を示す．この測定範囲は-30[deg]
～30[deg]とする． 

これらの測定データを取得し，解析を行う． 
2.4.4 LTspice による回路解析 

2.4.2 節において述べたようなコイル及び周波数
に つ い て ， LTspice 上 で 回 路 解 析 を 行 っ た .  
LTspice 上で作成した回路を図 2.5 に示す. また，例
として𝑘 = 0.6のときの送信側電源・受信側抵抗の電
流・電圧の時間変化を図 2.6 に示す． 

LTspice 上でのコイル間の送信効率𝜂は，送信側電
源における電力に対する受信側抵抗部分の電力の比
をとることによって算出した. なお，実際のミッシ
ョン時は, 以下のように送信効率𝜂を算出する.  
・受信側：全波整流したあとの電流・電圧を測定し 

受信側電力𝑊𝑟𝑒𝑐𝑒𝑖𝑣𝑒を算出. 
・送信側：バッテリ（もしくは太陽電池+𝑦パネル） 

から供給される直流電圧，電流を測定し，
送信側電力𝑊𝑠𝑒𝑛𝑑を算出. 

・以上の比を送信効率として算出する. 

𝜂 =
𝑊𝑟𝑒𝑐𝑒𝑖𝑣𝑒

𝑊𝑠𝑒𝑛𝑑

(2.8) 

LTspice での解析における送信効率を以下の表 2.5
に示す.  

表 2.5 を見ると，結合係数が大きくなるにつれて
送信効率は大きく下がっており，予想とは大きく違
う結果が得られた. 交流解析において周波数特性を
観測したところ，結合係数𝑘が大きくなるにつれて
今回式(2.4)で設定した共振周波数と LTspice 上の
回路における共振周波数との差が大きくなっている
ことが分かった.  

そこで，交流解析によって得られた共振周波数を
用いたときの送信効率を算出した. その時の共振周
波数及び送信効率を表 2.6 に示す．表 2.6 より，結
合係数𝑘が大きい範囲において送信効率が大幅に改
善されている. しかし，この場合においても結合係
数が大きくなるにつれて送信効率は低下しているこ
とがわかる.  

 

図 2.5  LTspice 上で作成した回路 
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図 2.6 電流・電圧の時間変化 

 
表 2.5 送信効率 

結合係数𝑘 0.2 0.4 0.6 0.8 
共 振 周 波 数
𝑓𝑠[kHz] 

389 416 477 636 

送信効率[%] 93.7 83.6 65.2 30.2 
表 2.6 送信効率 

結合係数𝑘 0.2 0.4 0.6 0.8 
共 振 周 波 数
𝑓𝑠[kHz] 

398 477 665 1165 

送信効率[%] 97.9 97.0 95.0 93.1 
2.4.5 実験計画と BBM 
 設計した電装系は地上にて送電試験などの各種試
験を行う．VD ミッションにおける試験においては，
図 2.7 のような実験装置を作り，コイル間距離を変
化させたときの受信側電力を測定する．VA ミッシ
ョンにおける試験においては，コイルが位置ずれを
起こしたときの受信側電力は図 2.8 のような実験装
置を作り，測定する．なお，BBM 初期は常温大気下
で行い，BBM 後期は軌道上の熱真空環境をチャン
バーで再現し，チャンバー内で実験を行う．以上の
地上実験を行い，結合係数 k，受信側コイルの電力
及び送信効率，ロバスト性の検証を行う． 
 地上における各種試験を行うために，図 2.9 に示
すような伝送回路の BBM を作成した．図 2.9 右下
の送信コイルから右上の受信コイルにワイヤレス電
力伝送を行い，動作素子（青色 LED）に電力を供給
するといった構成になっており，電力の伝達状態を
LED の発光強度によって確認できるようになって
いる． 

BBM を用いた簡易的な地上試験の様子を図 2.10
に示した．まず，２つのコイルが平行に十分近く配
置されている場合について実験を行い，青色LEDが
点灯して電力伝送が行えていることが確認できた．
次に，その状態からコイル同士を平行に保ったまま
距離を大きくしていくと，コイル間の距離が 60mm
程度までは LED が点灯し，距離の増加に伴って送
電側の消費電流が増加することが分かった．なお，
図2.10 はコイル間距離が30mm 程度の場合であり，
電力伝送によって青色 LED が点灯していることが
確認できる．また，受信側のコイルを傾けていくと，
コイル同士が垂直になるあたりまで LED が点灯す
ることが確認でき，この場合も，コイル同士の角度
が大きくなるほど，送電側の消費電流が大きくなっ
た．今回の試験は簡易的なものであり，受信側電力
等の定量的な値については測定できていないが，コ

イル間距離 60mm 程度，コイルで受信側回路に取り
付けた青色 LED を点灯させることに成功し，提案
した回路が実際に動作することを確認できた．今後
はコイル間距離や位置ずれの程度を変更したときの
送信・受信側の電力，共振周波数などの基礎的な値
の計測を行う予定である． 

 

図 2.7 VD ミッションの地上試験系 

 

図 2.8 VA ミッションの地上試験系 

 

図 2.9 電力伝送回路 BBM 
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図 2.10 BBM を用いた伝送試験 

2.5 ミッション部構造設計 
2.5.1 構造設計概要と座標軸定義 
 ミッション系の機器を収める領域としては，2Uの
衛星構体のうち，1U(10cm × 10cm × 10cm)の領域
が割り当てられている．ミッション部の外観を図
2.11 に示す．図 2.11 に示したように，ミッション系
における座標系𝑋𝑚𝑌𝑚𝑍𝑚 を定義する．なお，
𝑋𝑚, 𝑌𝑚, 𝑍𝑚の方向はそれぞれ衛星構体における座標
軸𝑋, 𝑌, 𝑍と同じ向きである．ミッション系の大きさ
は𝑋𝑚方向の幅が88mm，𝑌𝑚方向の幅が75mm，𝑍𝑚

方向の幅が87mmであり，1U の領域内に収まって
いる．ミッション部の質量は411.8gである． 

 

図 2.11 ミッション部外観と座標軸 

2.5.2 機器・パネル配置 
 ミッション部における機器配置を図 2.12 に示す．
図 2.12(b),(c)では，内部を見やすくするために一部
モデルを非表示にしている．VDM ワイヤ巻取りモ
ータ1,2 は既製品であり，支柱と中心支柱はSUS304
で作成する．これら以外の部品は全て PLA 樹脂製
であり，3D プリンタを用いて製作する．送信回路は
Inner±Xパネルと upper-middleZm パネル，及び
middleZmパネルで囲まれた領域に格納する．なお，
図 2.12(a),(b)ではミッション機器である VAM 受信
コイルが取り付けられている構体パネルも表示して
いる． 

 

図 2.12(a) 機器・パネル配置 

 

図 2.12(b) 機器・パネル配置 

 

図 2.12(c) 機器・パネル配置 

2.5.3 VDM 受信コイル繰出し機構の動作原理 
 VDM 受信コイル繰出し機構は 3 本の繰出し棒か
らなる部材であり，これらが進展することで VDM
受信コイルを伸び縮みさせる．その繰出し原理の概
念図を図 2.13 に示す．本機構の繰出しの原理は消
防車の梯子を伸び縮みさせる原理と類似している．
図 2.13 に赤色で示したワイヤ系統(繰上げ系統)は
繰出し棒を+𝑍𝑚方向に伸展させるためのものであ
り，VDM ワイヤ巻取りモータによって，VDM ワ
イヤ巻取り機構を反時計回りに回転させる．すると，
ワイヤ W1,W2 が引っ張られるため，繰出し棒 S1,S2
が+𝑍𝑚方向に進展する．青色で示した繰下げ系統も
同様の原理で繰出し棒 S1,S2 を−𝑍𝑚方向に移動(繰
下げ)させる． 
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また，VDM ワイヤ巻取り機構には図 2.14 のよう
に一方向のみ回転させる機構をつけており，図の矢
印とは逆の回転をすると空回りする．この機構を二
つつけることで，繰上げ(繰下げ)をしているときは，
繰下げ(繰上げ)が起こらないようにしているととも
に，一つのモータで繰出し・繰下げの動作が実現で
きるようにしている．なお，繰出し量はコマンドに
より指定する．VDM 繰出し棒が繰出し機構によっ
て，80cm だけ繰出された時の 3D モデルを図 2.15
に示す． 

 

図 2.13 繰出し原理の概念図 

 

 

図 2.14 VDM ワイヤ巻取り機構空回り機構概念図 

 

図 2.15 VDM 受信コイルを 80cm 繰出したミッション部 

2.5.4 VAM 送信コイルの回転機構 
 VAM 送信コイルを回転させることで，コイルの
位置ずれを引き起こす．VAM モータと小歯車，大
歯車の𝑋𝑚𝑌𝑚平面上での位置関係を図 2.16 に示す．
VAM モータを回転させると，小歯車を介して大歯
車上に搭載されたVAM送信コイルが−30~30°の間
で回転する．大歯車と小歯車の半径比は3.5: 1であり，
これらの組み合わせによりモータの回転速度を減速
させる． 

 

図 2. 16 VAM モータ，小歯車，大歯車の位置関係 

2.5.5 VAM 送信コイルの伸展機構 
 VAM 送信コイルを図 2.6 の状態のまま回転させ
ると，構体パネルと接触してしまうため，コイルを
±𝑋𝑚方向に進展させる必要がある．図 2.17 に示す
ように，伸展機構は 2 段からなり，ばねによって青
矢印方向に進展する．伸展機構により VAM 送信コ
イルは30mmだけ VAM 受信コイルに近づく．この
伸展機構により，他構造との干渉が解消される．図
2.18 に VAM 送信コイル伸展後のミッション部と
VAM 受信コイルの位置関係を示す． 
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図 2.17 伸展機構断面図 

 

図 2.18 VAM 送信コイル伸展後の位置関係 

2.5.6 モータの選定 
 ミッション部には，VDM 用繰出しモータとして
2 つ，VAM 用回転モータとして 1 つの計 2 つのモ
ータが必要である．これらのモータとして，VDM 用
に MaxonMotor の DCX 16 S を，VAM 用に
MaxonMotor の DCX 10 L を使用する．これらは，
厳しい熱環境にある軌道上でも動作できるよう動作
温度範囲が広く，ミッション部領域内に収まるとい
う条件を満たすものである． 
 さらに，モータの出力トルクを増加させ，遅い回
転数で駆動させるために，モータに減速機を装備さ
せる．減速機には，VDM 用に MaxonMotor の
GPX19A を，VAM 用に MaxonMotor の GPX10 A
を使用する．減速機をつけることで，歯車や VDM
繰出し機構を動作させるために必要な動力を生み出
すとともに，精緻な位置調整が可能になる．表 2.7 
から表 2.8 にモータと減速機の諸元を示す． 

表 2.7 DCX 16 S と GPX19A 諸元 
DCX 16 S 公称電圧 3V 

無負荷回転数 6290min−1 
無負荷電流 56mA 
最大連続トルク 5.1mNm 
動作温度範囲 −40~85℃ 

GPX19 A 減速比 243:1 
段数 4 
動作温度範囲 −40~100℃ 

結合時 回転数 12min−1 
トルク 0.32Nm 

 

表 2.8 DCX 10 S と GPX10 A の諸元 
DCX 10 S 公称電圧 3V 

無負荷回転数 13000min−1 
無負荷電流 45.9mA 
最大連続トルク 0.946mNm 
動作温度範囲 −40~85℃ 

GPX10 A 減速比 256:1 
段数 4 
動作温度範囲 −40~80℃ 

結合時 回転数 30min−1 
トルク 0.06Nm 

2.5.7 渦電流の発生防止策 
 本ミッションにおいては，非常に高周波の電流を
コイルに流すため，コイルから短い周期で向きが変
化する磁界が発生する．その磁界が金属片にあたる
と渦電流が発生し，発熱するうえに送電効率が落ち
るため，渦電流発生防止策を講じる必要がある． 
 本衛星ではその対策として，磁性シートを全ての
コイルの導線が露出していない面と−𝑍𝑚パネルの
±𝑍𝑚面に貼付する．磁性シートは日立金属株式会社
の「ファインメット®」を用いる．この磁性シートを
選んだ理由は，使用温度範囲が−80~95℃と広く，
宇宙空間に露出することになるコイルやミッション
部パネルに最適であるからである． 
2.6 軌道設計 

本衛星は，H-IIA による軌道上におけるワイヤレ
ス電力伝送の実証及び電力伝送の際の影響を検証す
る要求から，宇宙環境であれば良いため，ISS の
JSSOD からの放出を用いる軌道傾斜角約 51.6 度の
高度約 420km の軌道を選定した．今回の衛星では
電力を用いるので，上記軌道で十分な電力が得られ
るかに関して日照率などを加味して考える必要があ
る．日照率は放出から図 2.19 に示すとおりに変化す
る．上記軌道でミッション遂行に必要な電力が得ら
れることは第 8 章電源系にて詳しく述べている．な
お，電源の設計では日照率の最悪値を用いている． 

 

図 2.19 放出日からの日照率変化 

 

表 2.9 軌道諸元 
高度𝐻[km] 420 
軌道傾斜角[deg] 51.6 
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2.7 衛星運用 
 本衛星は，ISS の J-SSOD からの放出後，クリテ
ィカルフェーズ，チェックアウトフェーズ，定常運
用フェーズの順で運用を行う．以下の図 2.20 に各運
用フェーズについて記述する． 

 

図 2.20 運用フェーズ 

・ クリティカルフェーズ 
本衛星は，ISS から放出後，ディプロイメントス

イッチが開放され，電源が ON になる．電源が入っ
た後，自動アンテナ展開処理を繰り返し，アンテナ
展開を行う．ここまでのシーケンスのフローチャー
トを図 2.20 に示す．また，太陽センサを用いて太陽
を捕捉する．地上局において，TLE により衛星の位
置を特定，追尾を実行し CW，機能性能 DL により，
衛星の生存確認を行う．軌道放出後，1 日から一週
間にて実行する． 

 

図 2.20 自動アンテナ展開フローチャート 
・ チェックアウトフェーズ 

センサ，アクチュエータ，ミッション機器の動作
確認を行う．また，展開パドルを展開させる．展開
後は，モード移行の動作確認を実行し，VAM，VDM，
姿勢計測，データ送信モードに問題なく移行できる
ことを確認する．クリティカルフェーズが終了後，
２週間から１ヶ月ほど行う． 
・ 定常運用フェーズ 

チェックアウトフェーズ終了後，運用終了までの
１年間において，ミッション運用を行う．各パスに
て CW にて健全性を確認し，機能性能データを 1 日

に約 1 回 DL を行い，ミッションはパスごとにコマ
ンドを送り実行する．ミッションデータの DL も 1
日ごとに行う．ここでミッション運用中は以下の運
用モードを状況に応じて適切に使用し運用を行う． 
 セーフモード 

実験を行わず，必要最低限の機器を動かす．太陽
光発電により充電を行う．また，CW を常に送信し
続ける． 
 電力伝送モード 
ミッション機器により電力伝送を行い，実験データ

を保存する． 
 姿勢計測モード 

一定時間，姿勢計測センサのデータを保存する． 
 データ送信モード 

機能性能データや，電力伝送の実験データ，姿勢
計測データを DL するコマンドを受け取り，保存し
たデータを送信する． 
・ ミッション期間 

打ち上げ後，運用終了まで１年間，継続的に本ミ
ッションを行う．運用終了後には，停波コマンドを
送り，停波を行い，大気圏再突入により消滅し，衛
星廃棄を行う． 
・ 廃棄運用 

軌道寿命を計算した結果，0.9 年以上 1.5 年以下で
ある．全ミッションは１年以内に行うことを想定し
ているため，全てのミッションを行う時間は確保で
きる．さらに，ミッション終了後１年以内には大気
圏に突入するため，廃棄するための姿勢制御は行う
必要がないと考える． 
2.8 サクセスクライテリア 

本衛星のサクセスクライテリアを第 2 章末尾の表
2.10 に示す． 2.1 節のミッションシーケンスの順に
ミニマムサクセス，フルサクセス，エクストラサク
セスを作成する．なお，サクセスクライテリアにお
ける「データセット」とは，各ミッションで測定し
た送信部・受信部で測定した電流値・電圧・周波数，
及びコイル間距離(コイル回転量)を意味する． 
2.9 システム要求 

本衛星がミッションを行うための各サブシステ
ムに対する要求を以下にまとめる． 
2.9.1 構体系 
 本衛星はH-IIA ロケットでのピギーバックを想定
しており，打ち上げ時の振動環境に耐える衛星構造
を設計する必要がある．また，本衛星は受信コイル
を構体外部に進展させるため，最外殻パネルの一部
を展開させる必要があることに加え，その展開構造
を保持する機構を有する必要がある． 
2.9.2 姿勢制御系 
 本衛星では，電力を大量に使う電力伝送ミッショ
ンを行うため，太陽光パネルによる発電量を最大化
するような姿勢制御が必要である．さらに，実験で
取得したデータをダウンリンクできるような姿勢制
御が必要である．  
2.9.3 熱制御系 
 本衛星に搭載する機器にはそれぞれ許容温度範囲
が存在する．衛星は軌道上で厳しい熱環境にさらさ
れるため，各機器の温度が許容温度を逸脱する恐れ
がある．よって，熱制御系では，全ての搭載機器の
温度が許容温度内におさまるように温度制御やヒー
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タの選定を行う必要がある． 
2.9.4 電源系 
 本衛星のミッションでは，大量の電力を必要とす
るので，ミッション遂行に十分な電力量を貯蔵し，
供給できるような電源設計が必要である．また，ミ
ッション部以外の BOBC や磁気トルカに対しても
動作に十分な電力を供給できる設計が必要である．
さらに，太陽光パネルの経年劣化の影響を加味して，
衛星寿命末期でも衛星運用に必要な電力を賄える設
計が必要である． 
2.9.5 C&DH 系 
 本衛星では，地上からのコマンドデータ，ミッシ
ョンで測定するデータ， HK データ(AD データ，機
能性能データ，姿勢データ)を扱う．衛星システムの
監視と制御には，AD データとコマンドデータを用

いる．地球周回軌道をまわる本衛星が地上局から見
られる時間は限られるため， 
 テレメトリデータを保存し，可視時間中にコマ

ンドでダウンリンクできること 
 可使時間外の時刻でもミッションを実施でき

ること 
 衛星内部で異常が発生した時はセーフホール

ドに自動移行し，衛星を保護すること 
が必要である． 
2.9.6 通信系 
 可視時間中に衛星と通信できるようなアンテナ設
計と地上局設計が必要である．また，可視時間中に
コマンドを受信できること，ミッションデータと
HK データをダウンリンクできることも必要である． 

 

 

図 2.4 電力伝送回路と諸量測定回路のブロック図 
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表 2.10 サクセスクライテリア 

ミニマムサクセス フルサクセス エクストラサクセス 

VDM-1 において，結合係数𝑘の全

測定，要求(1)を全ミッション中の

7 割以上で達成する 

VDM-2 において，9 割以上のデ

ータセットを取得し，ダウンリン

クできる 

VDM-2 より VDM-3 のシステム

が高伝送効率であることを示す 

VAM-1 において，結合係数𝑘の全

測定，要求(1)を全ミッション中の

7 割以上で達成する  

VAM-2 において，9 割以上のデー

タセットを取得し，ダウンリンク

できる 

クロスカップリングが生じた時

の受信電力の変化を測定するこ

と 

 VDM-3 において，9 割以上のデ

ータセットを取得し，ダウンリン

クできる 

 

 VAM-3 において，9 割以上のデー

タセットを取得し，ダウンリンク

できる 

 

 PGM において，受信側で 250mW

以上の電力が得られる・ 

 

3. 構体系 
3.1 構体系の概要 
 本衛星は国際宇宙ステーションの日本実験棟「き
ぼう」から放出される 2U サイズ(100[mm]×
100[mm]×200[mm])の超小型衛星と想定して設計
を行う．そのため，JAXA の規定であるペイロード
アコモデーションハンドブック[8]に記載されている
要求を守る必要がある．よって，本章では衛星の機
構とペイロードアコモデーションハンドブックの要
求を満たし，安全性に問題がないことを示す． 
 本解析書 1 章の第 3 節で前述したように，コイル
の位置ずれを再現する必要がある．よって，コイル
を伸展する空間が必要となるが，構体内部の空間は
限られるため，展開構造を設けることで衛星外部を
利用する． 
3.2 座標軸と各パネル名称の定義 
  座標軸と各パネルの名称を図 3.1，3.2 に示す．

図 3.1 に示したパネルの材質は全て A5052-O で
ある． 

 

図 3.1 座標軸・パネル定義 1 

 

図 3.2 座標軸・パネル定義 2 

3.3 機器配置 
  図 3.3, 図 3.4 に機器配置と機器名称を示す．第

二章でも述べたように，2U のうち，+𝑍方向の 1U
部分はミッション領域であり，図 3.3, 図 3.4 では
非表示にしている． 機器配置にあたってはミッ
ション部への電力伝送時のロスを最小限にする
ため，バッテリーコンポーネントをできる限りミ
ッション部に近い位置に配置している．バスOBC
基板および電源基盤はスペーサーにより繋がれ
ておりタワー上にすることで，組み立てしやすい
ようにしている． 
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図 3.3 機器配置図 1 

 

図 3.4 機器配置図 2 

3.4 質量特性 
  本衛星の質量は1840gであり，JAXA の規定[8]及

びコンテストの規定を満たしている．また，本衛
星の質量特性(質量中心，慣性モーメント)を表 3.1
に示す．本衛星の原点は−𝑍パネルの幾何中心にあ
る．また，重心の位置に関しても JAXA の規定[8]

を満たしている． 
表 3.1 質量特性 

質 量 中 心
[mm] 

𝑋方向 0.223 
𝑌方向 −0.0450 
𝑍方向 100.5 

慣性モーメン
ト [gmm2] 

𝐼𝑋𝑋 8.81 × 106 
𝐼𝑌𝑌 8.61 × 106 
𝐼𝑍𝑍 3.91 × 106 

3.5 パドルの展開・保持機構 
 展開パドルは展開−𝑌パネルと展開パドルパネル
1，展開+𝑌パネルと展開パドルパネル 2 の組み合わ
せからなる L 字状の構造であり，展開すると図 3.5
のようになる．展開前の展開パドルはワイヤによっ
て閉じられており，ワイヤをテグスにより溶断する
ことで展開パドルを展開させる．展開にはねじりば
ねの復元力を用いる． 

 

図 3.5 展開後の展開パドル 
3.5.1 パドル展開・保持機構 
 図 3.1 において展開パドルは閉じられているが，
後述するパドル溶断機構により固定が解かれると，
図 3.6 右図に示す回転機構に取り付けられたねじり
ばねの復元力により図 3.5 のように展開する．図 3.6
左図に回転機構の𝑋方向断面図を示す．図 3.6 右図
の展開保持機構により展開状態が保持されている． 

 

図 3.6 パドル展開機構・保持機構 

3.5.2 パドル溶断機構 
 ワイヤを溶断するための溶断機構を図 3. 7 に示す．
溶断機構は冗長系として 2 つのニクロム線を有し，
パドル展開モードにてニクロム線を熱することで，
テグスを溶断する．テグスの結び方は A の糸結び部
でテグスを結んだ後，テグスをニクロム線内，B の
糸結び部に開けられた貫通穴の順に通し，C でテグ
スを結ぶ．その後，B を緑矢印方向に締め上げるこ
とで，テグスをピンと張ることができる． 

 
図 3.7 パドル溶断部 

3.6 アンテナ展開機構・アンテナガイド 
  本衛星は通信用にモノポールアンテナとダイポ

ールアンテナを+𝑌パネル上に有し，これらのアン
テナは図3.8 に示すアンテナガイドに巻き付けら
れている．ダイポールアンテナの上に覆いかぶさ
るようにモノポールアンテナが巻かれており，モ
ノポールアンテナはテグスにより固定される． 
ISS からの放出後にニクロム線が熱せられ，テグ
スが溶断されることでアンテナが展開される．な
お，ニクロム線は冗長系として二つ用意している．
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また，アンテナを展開すると図 3.9 のようになる．
なお，アンテナ設計は第 7 章通信系で詳しく述べ
る． 

 

図 3.8 アンテナ展開機構・アンテナガイド 

 

図 3.9 アンテナ展開後の様子 

3.7 ディプロイメントスイッチ 
 本衛星は電源投入の手段としてディプロイメント
スイッチを図 3.10 の位置に搭載する．J-SSOD 格納
時，本スイッチは押し下げられているが，J-SSOD か
らの放出に伴い解放されることで衛星の電源が投入
されるようになっている．なお，本スイッチの具体
的な挙動については第八章で述べる． 

 

図 3.10 ディプロイメントスイッチの位置 

3.8 ロケット打ち上げ時の解析 
3.8.1 解析条件 
 ロケット打ち上げ時にかかる力及び振動の条件は
本コンテストの要求[9]を参照し，表3.2にまとめる．
許容応力σallowは，パネルに使われる A5052-O にお
ける値を用い，解析で利用した Autodesk 社の 

Fusion360 の降伏応力の値を参照して計算する． 
表 3.2 衛星設計コンテストにおける要求 

解析 
項目 

設計要求 

準静的 
加速度 

機軸方向 
機軸直交方向 

+5.0/-6.0G 
±5.0G 

剛性 
要求 

機軸方向 
機軸直交方向 

120Hz 以上 
60Hz 以上 

正弦波 
振動 

機軸方向 
 
機軸直交方向 

2.5 Go-p（5～100Hz） 
2.0 Go-p（5～100Hz） 

ランダ
ム振動 

20~200 Hz 
200~2000 Hz 

+3 dB/oct 
0.032 G2/Hz 

3.8.2 準静的加速度 
 本コンテストでは機軸方向は Z 軸であるので，±
X，±Y，±Z の各 6 方向にそれぞれ加速度+5.0G，
-5.0G，+5.0G，-5.0G，+5.0G，-6.0G(G=9.8m/s2と
する)を入力して解析を行う．その結果の中でも最も
厳しい結果の出た-Y 方向に関して最大のフォンミ
ーゼス応力が発生し，その値は 9.14MPa であり，そ
の様子は図 3.11 に示す．その結果から安全率を考慮
して安全余裕𝑀𝑠を求めると(3.1)のようになる． 

 

𝑀𝑠 =

89.631
1.5

9.141
= 5.537 (3.1) 

 

図 3. 11 準静的加速度解析結果(-Y 方向) 
3.8.3 剛性要求 
 表 3.2 に示した条件から固有振動数解析を行い，
ロケットの打ち上げ時に加わる振動により機体が共
振を起こさないかを検討する．解析の結果，機軸方
向(Z 軸方向)の固有振動数は 185Hz (＞120Hz)で，
機軸直交方向 X 軸に関しては固有振動数 120Hz(＞
60Hz)，Y 軸に関して固有振動数 92.3 Hz(＞60Hz)
となった．ゆえに，本衛星は剛性要求を満たす． 
3.8.4 正弦波振動レベル 
 表 3.2 に示した条件を用いて，ロケット打ち上げ
時の正弦波振動に本衛星が耐えうるかを検討する．
このとき，入力レベルに共振倍率 Q をかけた値を
等価静加速度として解析を行う． 

共振倍率𝑄 = 20 とすると，設計荷重 𝐹𝑠, 𝑖 (𝑖 = X, 
Y, Z) はそれぞれ式(3.2)~(3.4)で表される． 

 𝐹𝑆,𝑋 = 40𝐺 (3.2) 

 𝐹𝑆,𝑌 = 40𝐺 (3.3) 

 𝐹𝑆,𝑍 = 50𝐺 (3.4) 
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これらの設計荷重を各軸に加えると最大のフォ
ンミーゼス応力が発生するのは Y 軸方向で，その値
は 73.24MPa であり，その様子を図 3.12 に表す．そ
して，最大フォンミーゼス応力から安全余裕𝑀𝑠を式
(3.5)で計算する． 

 

𝑀𝑠 =

89.631
1.5

73.24
= 0.816 (3.5) 

すなわち，本衛星は正弦波振動に対して要求を
満たす． 

 
図 3.12 正弦波振動解析(Y 方向) 

3.8.5 ランダム振動 
表 3.2 に示した条件を用いて，ロケット打ち上げ

に加わるランダム振動に耐えうるかを検討する．こ
の 時 ， 各 固 有 振 動 方 向 の 応 答 加 速 度 
𝐺 𝑟𝑚𝑠,𝑗(𝑗 =X,Y,Z) を Miles の式により計算し，それ
を 3 倍した値 (3σ 荷重) をかけた値を等価静加
速度として解析を行う．共振倍率を𝑄，各軸の固有振
動数を𝑓𝑖(𝑖 =X,Y,Z)，固有振動数における加速度パワ
ースペクトル密度を𝑃𝑆𝐷𝑖(𝑖 =X,Y,Z)とおくと，固有
値解析から 

𝑃𝑆𝐷𝑋 = 0.0192[G2/Hz] 
𝑃𝑆𝐷𝑌 = 0.0148[G2/Hz] 
𝑃𝑆𝐷𝑍 = 0.0296[G2 Hz⁄ ] 

とおけ，設計荷重𝐹𝑟,𝑖(𝑖 =X,Y,Z)は式(3.6)から計算可
能である． 

 
𝐹𝑟,𝑖 = 3 × √

𝜋

2
× Q × 𝑓𝑖 × 𝑃𝑆𝐷𝑖 (3.6) 

共振倍率𝑄 = 20 とすると 
𝐹𝑟,𝑋 = 25.46[𝑁/𝑚2] 
𝐹𝑟,𝑌 = 19.67[𝑁/𝑚2] 
𝐹𝑟,𝑍 = 39.35[𝑁/𝑚2] 

となる．各軸にこの荷重を加えると最大フォンミー
ゼス応力が発生するのはY 軸方向で3.597MPa であ
りそのときの解析結果の様子を図 3.13 に示す．し
て，最大フォンミーゼス応力から安全余裕𝑀𝑠を式
(3.7)で計算する． 

 

𝑀𝑠 =

89.631
1.5

3.597
= 15.61 (3.7) 

よってランダム振動に対し，本衛星は要求を 
満たす． 

 

図 3.13 ランダム振動解析(Y 方向) 

4. 熱制御系 
4.1 熱系の概要 
 衛星に搭載されるすべての機器は，全ミッション
期間にわたって正常に動作する適切な温度に維持す
る必要がある．本章では，搭載される機器が適切な
動作温度範囲にあることを熱解析によって示す． 
4.2 外部熱入力 
 軌道上の衛星の温度にとって支配的となる次の外
部熱入力を考える． 
1. 太陽放射 
2. アルベド 
3. 地球赤外放射 
4.2.1 太陽放射 
 地球周辺での太陽放射による衛星表面への入射エ
ネルギー𝑄𝑆は次式で表される．  

𝑄𝑆 = 𝑆𝐴𝜇 (4.1) 
𝑆  : 太陽光強度[W/m2] 
𝐴  : 表面積[m2] 
𝜇  : 太陽入射係数 

 なお，単位面積当たりの太陽光入射エネルギーは
最大値1399[W/m2]，最小値1309[W/m2]をとる． 
4.2.2 アルベド 
 アルベド𝑄𝑎は太陽光が他の物質に当たり反射さ
れてくるものである．アルベド係数𝑎を用いて次式
で表される． 

𝑄𝑎 = 𝑎𝑆𝐴𝐹 (4.2) 
 なお，Fは地球と衛星表面の形態係数を示す．形態
係数は RadCAD を用いて計算する．そして，アルベ
ド係数𝑎は地球全体の平均をとり次式で表す． 

𝑎 =  0.30 + (+0.3, −0.15) (4.3) 
4.2.3 地球赤外放射 
 地球による熱放射であり，地球赤外放射𝑄𝑒は次式
で表される． 

𝑄𝑒 = 𝑆𝑒𝐴𝐹 (4.4) 
 地球赤外強度𝑆𝑒は次式で表す． 

𝑆𝑒 = 237 + (+27, −97) (4.5) 

4.3 β角（軌道面太陽角）について 

衛星への熱入力の強度，方向を求めるためには，
β角及び，その年変化を求める必要がある．β角は
次式で求められる． 
𝛽 = sin−1(cos 𝛿𝑠 sin 𝑖 sin(𝛺 − 𝛺𝑠) + sin 𝛿𝑠 cos 𝑖) (4.6) 
𝛿𝑠 ：太陽の赤緯[deg] 
𝑖 ：軌道傾斜角[deg] 
𝛺 ：昇交点赤経[deg] 
𝛺𝑠 ：太陽の赤経[deg] 
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ISS の 2021 年 6 月 19 日における TLE を用いて
β角を計算した後に昇交点赤経，太陽の赤緯と赤経
を変化させて，絶対値の最大値と最小値を解析に用
いた． 

4.4 内部発熱 

 内部発熱は衛星に搭載される機器の発熱である．
この値は衛星の 6.4 節に示す運用モードによって変
わる．今回の解析では高温最悪条件として，「電力伝
送(VDM)ミッションモード」，低温最悪条件として
「セーフモード」にて解析を行った．各機器の消費
電力は表 8.1, 表 8.2 に示す通りである． 
 バッテリにはヒータを取り付け，その温度が動作
温度範囲を下回ると作動するようにする． 
4.5 熱制御素子 
 衛星に搭載される熱制御素子の太陽光吸収率𝛼と
赤外放射率𝜀を表 4.1 に示す．ミッション期間が短い
ため劣化は無視した． 

表 4.1 熱光学特性 
素子名 𝛼 𝜀 
黒色ペイント 0.95 0.86 
銀蒸着テフロン 0.10 0.80 
太陽電池 0.91 0.88 
MLI 0.15 0.05 

4.6 熱数学モデル 
 熱解析を行う上で，衛星のミッションや衛星に搭
載される機器の大きさなどを考慮して，衛星を必要
な数に分割した形状熱数学モデルを作成した．解析
に用いた形状熱数学モデルを図 4.1 に示す．示す図
では衛星を囲うパネルを一部取り除き内部が見える
状態にしてある．なお，ジャイロセンサ，磁気セン
サはバス基盤に取りつけられているため，バス基盤
と等温とした． 

 

図 4.1 形状熱数学モデル 

 熱数学モデルを構成する各要素に熱平衡方程式を
立て，非定常温度分布を求める．各要素内では熱的
に均一と仮定する．そして，要素の総数をnとすると，
i番目の要素において熱平衡方程式は式(4.7)で与え
られる[10]． 

𝐶𝑖

𝑑𝑇𝑖

𝑑𝑡
= 𝛼𝑖𝑄𝑠 + 𝛼𝑖𝑄𝑎 + 𝜀𝑄𝑖 + 𝑄𝑒𝑞

+ ∑ 𝐾𝑖𝑗(𝑇𝑖 − 𝑇𝑗) −

𝑛

𝑗=1

∑ 𝑅𝑖𝑗(𝑇𝑖
4 − 𝑇𝑗

4)

𝑛

𝑗=1

(4.7) 

 
𝐶𝑖 ：要素iの熱容量[J/K] 
𝑇𝑖  , 𝑇𝑗 ：要素i, jの温度[K] 
𝛼𝑖 ：要素iの太陽光吸収率 
𝜀𝑖 ：要素iの赤外放射率 
𝑡 ：時間[s] 
𝑄𝑒𝑞 ：要素iの内部熱入力[W] 
𝐾𝑖𝑗 ：要素i, j間の熱伝導結合係数[W/K] 
𝑅𝑖𝑗 ：要素i, j間の熱放射結合係数[W/K4] 

4.7 熱コンダクタンス 

 物体間の熱伝導結合係数は接触熱伝導率を用いて
次式で表せる． 

𝐾𝑖𝑗 = 𝜆𝑖𝑗𝑆𝑖𝑗 (4.8) 
𝜆𝑖𝑗 ：要素i, j間の接触熱伝導率[W/m2/K] 
𝑆𝑖𝑗 ：要素i, j間の接触面積[m2] 
 接触熱伝導率は接触圧や物体表面の状態に依存す
るものである．そのため，実験的あるいは経験的に
定めるものである，今回はその値を 200[W/m2/K]
とし，その値による不確定性を動作温度範囲に付与
するマージンで補うものとする． 
 放射結合係数は物体間の位置関係によって定まる．
今回は，図 4.1 に示すモデルと RadCAD を用いて各
要素間の熱放射結合係数を求めた． 
 太陽光パネルと衛星構体のパネルの間には断熱ス
ペーサーをいれて断熱した． 
4.8 熱解析条件 
 ミッション部展開後の最悪高温条件と最悪低温条
件にて熱解析を行った．熱解析は軌道 2 周期分の非
定常解析を行い，その中で衛星に搭載される機器が
その動作温度範囲を逸脱することがないか確認した．
熱制御素子は，-Z 面を放熱面として，銀蒸着テフロ
ンと MLI を 2:8 の比率で用いた．他のパネルについ
ては MLI を用いた．そして，内部機器に関しては熱
の偏りを防ぐために黒色ペイントを用いた．ただし，
ミッション部のサーボモータ１を囲う部分は MLI
を用いた．これはミッション期間で未展開の期間が
短いことと，その期間のミッション部の発熱量が小
さいことによる．表 4.2 にその他の条件を示す． 

表 4.2 熱解析条件 
項目 高温条件 低温条件 
軌道高度[km] 418 200 
β角[deg] 73.3 0 
衛星姿勢 +X 太陽指向 

※1 
+Y 地球指向 
※1 

太 陽 光 強 度
[W/m2] 

1399 1309 

アルベド係数 0.60 0.15 
地球赤外強度 
[W/m2] 

264 140 

内部発熱 ※2 ※3 
※1：詳細は第 5 章姿勢系 5.11 節にて述べる． 
※2：「電力伝送(VDM)ミッションモード」時の動作
機器の発熱量 
※3：「セーフモード」時の動作機器の発熱量 
4.9 熱解析結果 
 熱解析で得られた各機器の最高温度と最低温度，
および，その動作温度範囲を表 4.3 に示す．ただし，
動作温度範囲は最低温度と最高温度に 10℃ずつマ
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ージンを設けた．また，磁気トルカとサーボモータ
１は複数個のうちで最も高温あるいは低温のものの

温度を示す．この結果によるとすべての機器が要求
温度範囲内となっている． 

 
表 4.3 熱解析結果 

要素名 許容温度範囲[℃] 最低温度[℃] 最高温度[℃] 
ジャイロセンサ  -30~+75 -6.13 30.5 
磁気センサ  -30~+75 -6.13 30.5 
太陽センサ  -10~+40 -8.33 31.2 
磁気トルカ  -10~+60 -6.29 31.0 
ミッション基盤 -30~+75 -22.4 10.1 
バス基盤 -30~+75 -6.13 30.5 
サーボモータ１  -30~+90 -24.4 7.82 
サーボモータ２  -30~+140 -22.5 10.1 
バッテリ +10~+35 10.1 20.4 
通信機 -20~+75 -6.24 28.6 

5. 姿勢制御系 
5.1 姿勢制御系の概要 
 衛星には地球，太陽や月からの引力，空気抵抗，
太陽放射圧，地磁気などの外力がつねに働いており，
このような環境下でミッションや通信を行うために
姿勢を維持しなければならない．本章では衛星が求
める姿勢を保てることを解析によって示す． 
5.2 姿勢決定方式 
 本衛星の姿勢安定方式には 3 軸安定のゼロモーメ
ンタム方式を採用した．アクチュエータには磁気ト
ルカを採用しており，諸センサにより取得した姿勢
の値を用いて太陽指向制御を行うことでソーラーパ
ネルが最大効率での発電を行えることを目指す． 
5.3 センサ選定 
 本衛星は姿勢決定のために磁気センサ，ジャイロ
センサ，太陽センサを搭載する． 
 磁気センサは地磁気の３軸を測定するために用い
ており，OPUSAT で使用実績のある AICHI MI 社
の AMI306R を採用している.[5-1] 

 ジャイロセンサは 3 軸周りの角速度を測定するた
めに用いており，ST マイクロ社の L3GD20 を採用
している．[11] 

 太陽センサは太陽の位置を検出し太陽指向制御を
行うために用いており，NewSpace Systems 社の
NSS CubeSat Sun Sensor を採用している．[12] 

 本衛星は姿勢決定のため，磁気センサ，ジャイロ
センサ，太陽センサを搭載する． 
 ジャイロセンサは 3 軸周りの角速度を測定するた
めに用いており，OPUSAT で使用実績のある ST マ
イクロエレクトロニクス社の L3GD20 を搭載する． 
 太陽センサは現在姿勢を測定して太陽指向制御を
可能とするために用いており，NewSpace Systems
社の NCSS-SA5 を搭載する． 
 搭載するセンサの諸元は以下の表5.1～5.3のよう
になる． 

表 5.1 磁気センサの諸元 
項目 値 
磁気感度[LSB/gauss] 600 
測定時期範囲[mT] -1.2~1.2 
消費電流[μA] 150 
動作温度[℃] -40~85 

 

表 5.2 ジャイロセンサの諸元 
項目 値 
検出レンジ[dps] ±250/±500/±2000 
分解能[bit] 16 
消費電力[mA] 6.1 

表 5.3 太陽センサの諸元 
項目 値 
画角[度] 114 
消費電流[mA] 10 
動作温度[℃] -20~50 

5.4 外乱トルクの見積もり 
 姿勢制御を行うにあたって衛星に作用すると想定
される重力傾斜トルク，空力トルク，太陽光輻射圧
トルク，残留磁気トルクについて考える． 
5.4.1 重力傾斜トルク 
 衛星の各部に働く重力は地球からの距離により変
化するので，距離差による重力差が質量中心周りに
トルクを発生させる．重力傾斜トルクTGは以下の式
(5.1)のようになる． 

𝑇𝐺 =
3𝜇

𝑅3
|𝐼𝑧 − 𝐼𝑦|𝜃 ≅ 1.85 × 10−8[Nm] (5.1) 

ここで重力定数をμ = 398600[m3/s2]，地球から衛
星の質量中心までの距離をR = 6771[km]，ｚ軸の
中心方向ベクトルからのずれ角をθ = 1，各軸の慣
性 モ ー メ ン ト を I(Ix = 8.85 × 10−3, Iy = 8.66 ×
10−3, Iz = 3.86 × 10−3[kgm2])とおいた． 
5.4.2 空力トルク 
軌道上を運動する衛星に働く空気抵抗力𝐹𝑎[N]は以
下のように表せる． 

𝐹𝑎 =
1

2
𝜌𝑣2𝐶𝑑𝑆 ≅ 2.87 × 10−9[N] (5.2) 

また，空力トルク𝑇𝑎[Nm]は以下のように表される． 
𝑇𝑎 = 𝑟 × 𝐹𝑎 ≅ 2.87 × 10−10[Nm] (5.3) 

𝜌 = 2.0 × 10−8[kg/m3]が大気密度[kg/m3]，𝑣 =
7.905[km/s]が衛星の速度を，𝐶𝑑=1.15 が抵抗係数
を，𝑆 = 0.004[m2]が衛星の表面積を，𝑟 = 0.1[m]が
幾何中心から質量中心へのベクトルを表す． 
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5.4.3 太陽光輻射圧トルク 
太陽光輻射により，本衛星に太陽光輻射圧トルク𝑇𝑠

が働く．太陽輻射圧トルクは以下のように表わされ
る． 

𝑇𝑠 = 𝑃𝑠(1 + 𝑞) cos 𝑖𝒓 × 𝑺 ≅ 𝟐. 𝟗𝟓 × 10−8 (5.4) 
𝑃𝑠 = 4.6 × 10−7[W/m2]が太陽放射エネルギーを，
𝑞 = 0.6が反射係数を，𝑖 = 0[deg]が太陽光入射角[を，
𝑆 = 0.004[m2]が本衛星の表面積ベクトルを表す． 
5.4.4 残留磁気トルク 
 地磁場と衛星内残留磁気との干渉により発生する
トルクが残留磁気トルクである．ここで地球の磁気
ダイポールをMe = 7.96 × 1015[Tm3]とすると磁束
密度Bは以下のように表される． 

𝐵 =
2𝑀𝑒

𝑅3
≅ 5.13 × 10−5[Nm] (5.5) 

ここで本衛星の残留磁気モーメントを同形状の衛星
「ひろがり」での計測値から𝑀 = 0.1[Am2]とおくと，
残留磁気トルクは以下のように表される． 

𝑇𝑚 = 𝑀𝐵 ≅ 5.13 × 10−6[Nm] (5.6) 
5.4.5 外乱トルクの合計 
 姿勢を維持するために，すべてのトルクが同一方
向にかかる場合を考えると外乱トルクの合計値は以
下のようになる． 

𝑇𝑑 ≅ 5.18 × 10−6 (5.7) 
5.5 軌道寿命計算 
NASA の 軌 道 寿 命 計 算 ソ フ ト DAS(Debri 
Assessment Software)により，ISS の 2021 年 6 月 19
日における TLE を用いて，計算した結果，軌道寿命
は展開前で最短 2.3 年，展開後は最短 0.9 年から最
長 1.5 年であった．軌道寿命に関しては，ミッショ
ンを十分に行える期間である． 
5.6 磁気トルカの選定 
 本衛星では CUBE SPACE 社の CubeTorquer 
small を採用しており，各軸にひとつずつ設置してい
る．磁気トルカの諸元は以下の表 5.4 のようになる．
[14] 

表 5.4 磁気トルカの諸元 
項目 値 
動作温度[℃] -20~70 
消費電流[mA] 150 
発生磁気モーメント[Am2] 0.24 

ここで(5.2)より高度 400km における磁束密度が
𝐵 ≅ 5.13 × 10−5[Nm]であるので，電磁トルカによ
り発生可能なトルクTは以下のようになる． 

𝑇 = 𝑀𝐵 ≅ 1.23 × 10−5 (5.8) 
これは（5.4）で求めた本衛星に働く最大トルクを大
きく上回っており，姿勢制御を行うための要求を満
たしているといえる． 
5.7 姿勢制御方式 
 本衛星では制御システムに PD 制御を採用する．
理由としては衛星が角速度を持つことで生まれる地
上局との通信への影響をなるべく減らしたく，また
本衛星は超小型衛星であるため姿勢の多少のずれが
ミッションや充電に及ぼす影響がそれほど大きくな
いと考えているためである． 
5.8 姿勢解析 

制御トルクをτとすると衛星の運動方程式は以下
のようになる． 

𝐼𝑥�̈� = 𝑇𝑑𝑥 − 𝜏𝑥 
𝐼𝑦�̈� = 𝑇𝑑𝑦 − 𝜏𝑦 (5.9) 
𝐼𝑥�̈� = 𝑇𝑑𝑧 − 𝜏𝑧 

コントローラの比例ゲインをKP，微分ゲインをKD

とすると制御入力トルクは以下のようになる． 
𝜏𝑥 = 𝐾𝑃𝑥𝜃 + 𝐾𝐷𝑥�̇� 
𝜏𝑦 = 𝐾𝑃𝑦𝜙 + 𝐾𝐷𝑦�̇� (5.10) 
𝜏𝑧 = 𝐾𝑃𝑧𝜓 + 𝐾𝐷𝑧�̇� 

(5.6)，(5.7)より運動方程式は以下の様に変形できる． 
 

𝐼𝑥�̈� + 𝐾𝐷𝑥�̇� + 𝐾𝑃𝑥𝜃 = 𝑇𝑑𝑥 
𝐼𝑥�̈� + 𝐾𝐷𝑥�̇� + 𝐾𝑃𝑥𝜃 = 𝑇𝑑𝑥 (5.11) 
𝐼𝑥�̈� + 𝐾𝐷𝑥�̇� + 𝐾𝑃𝑥𝜃 = 𝑇𝑑𝑥 

ここで国際宇宙ステーションからの放出時の角速度
を同形状で同じく国際宇宙ステーションから放出さ
れた「ひろがり」での計測結果を基に各軸 0.50rad/s
と仮定してレートダンピングを行い過渡応答になら
ないような制御ゲインを定めると以下の表 5.5 の様
になった． 

また，姿勢解析の結果は図 5.1 の様になった． 
これより約 50 秒で制御を終え，安定な姿勢になっ
ていることが分かる． 

表 5.5 各軸の制御ゲイン 
制御ゲイン ｘ軸 ｙ軸 ｚ軸 
KP 0.0010 0.010 0.0006 
KD 0.0200 0.0200 0.0125 

 

 

図 5.1 姿勢の解析結果 

5.9 姿勢決定方法 

本衛星で+X 面を太陽指向する姿勢制御を実現す
る姿勢決定方法として TRIAD 法を採用する． 
TRIAD 法とは，２つの基準方向ベクトル𝑣1, 𝑣2に対
して，この衛星座標系における観測値𝑤1, 𝑤2が得ら
れた時に， 

𝑤1 = 𝐴𝑣1, 𝑤2 = 𝐴𝑣2 
を満たす直行行列𝐴を求める方法であり，この行列𝐴
を用いて，２つの基準方向ベクトルを観測ベクトル
に変換できる．本衛星において，日照時には地磁場
ベクトルを𝑣1に，太陽方向ベクトルを𝑣2に使用する． 
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5.10 磁気による外乱の見積もりと姿勢の回復につ

いての解析結果 

電力伝送時において，電力送信コイルに磁界が発
生する．この磁界について，コイルにかかる電流は
交流であるため磁束は高速で反転する．したがって，
電力伝送の磁界による力は発生するが，高速で力の
方向が反転するため，この力は相殺される． 
5.11 各モード・各フェーズにおける姿勢 
5.11.1 座標系の設定 

図 5.2 のように原点を地球中心，春分点方向を𝑥𝐼

軸，地北方向を𝑧𝐼軸とした慣性座標系を取る．また，
構体座標系𝑥𝑏軸，𝑦𝑏軸，𝑧𝑏軸を解析書第 3 章の構体
座標系と一致するように取る．また，慣性座標系に
おける太陽光入射ベクトルを𝑆とする． 
5.11.2 日照時の設定 

図 5.3 のように，𝑥𝑏軸を太陽光入射ベクトルに向
けたうえで，𝑧𝑏軸ができるだけ𝑧𝐼軸に近づく姿勢を
取る． 
5.11.3 日陰時の設定 

図 5.4 のように，𝑧𝑏軸を𝑧𝐼に一致，𝑦𝑏軸を慣性座
標系の原点(地心)に向ける姿勢を取る． 
5.11.4 日陰時の設定 

図 5.5 のように，日照時に𝑥𝑏，𝑧𝑏面を 45 度傾けた
状態で太陽指向制御を行う．すなわち，太陽光は図
5.6 のように入射する． 

 

図 5.2 慣性座標系と構体座標 

 

図 5.3 日照時の座標設定 

 

図 5.4 日陰時の座標設定 

 

図 5.5 ミッション時の座標設定 

 

図 5.6 構体に入射する太陽光 

 

 

𝑆 
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6. C&DH 系  

6.1 C&DH 系の概要 
衛星において，軌道上でミッションの実施をする

ために，自律した動作制御が必要である．各種セン
サから得られた情報をテレメトリとして地上へと通
信を行う他，地上から指令をコマンドとして受け取
り，処理をすることで動作制御をすることになる．
本章ではテレメトリ・コマンド関係の要求及びバス
部分が満たす設計を考える． 
6.2 要求及び機器選定 

バス部分の要求として以下の内容が考えられる． 
 搭載された各種センサの情報の受理，処理する． 
 アップリンクされるコマンドの指示内容通り

に衛星の状態を変更する． 
これらの要求を満たすものとして，バス部分のオ

ンボードコンピュータ(BOBC)として PIC16F877
を選定した．また，ミッション部のオンボードコン
ピュータ(MOBC)として，LPC1768 を選定し，
MOBC の生存信号を BOBC に送るための WDT と
して SA555 を選定した． 

以下に PIC16F877[16]，LPC1768[17]の諸元を示す． 
 また，ミッション部計測データの保存機能として
SD カード(2GB)を使用し，MOBC で扱えるように
する．  
ここで，6.6 データ保存の項目の要求を考慮すると

BOBC 搭 載 基 板 に お い て ， 記 憶 領 域 と し て
24LC1025 の EEPROM を 2 つ選出した．この
EEPROM は 1 つを BOBC 単体で扱えるもの，もう
一つは BOBC，MOBC 双方で扱えるものとした．  
なお，通信及び情報処理関連のシステムブロック図

について以下の図 6.1 に示す． 

表 6.1 BOBC の MPU の諸元 

品番 PIC16F877 
最大動作クロック数 20MHz 
フラッシュメモリ 14kB 
ROM 256B 
RAM 368B 

表 6.2 MOBC の MPU の諸元 

品番 LPC1768 
最大動作クロック数 100MHz 
フラッシュメモリ 512kB 
RAM 64kB 

表 6.3 EEPROM の諸元 

品番 24LC1025 
最大動作クロック数 400kHz 
メモリサイズ 1MB 
メモリフォーマット EEPROM 
メモリインターフェース I2C 

 

図 6.1 通信周りのシステムブロック図 
 
6.3 機能性能計測について 

衛星の状態を知ることは運用を行うにあたり大
切な事項である．このため，衛星の機能性能を常時
計測し保存する必要がある． 
 具体的には AD コンバータで出力されたデータを
60 秒周期で保存させる．AD データの内訳について
表 6.4 に示す．この計測はどのようなモードであっ
ても継続して行う．なお，データは一定量を超過す
ると上書きを行うとする． 

表 6.4 AD コンバータの割り当て 
ADC 割り当て バイト番号 AD 値 
BOBC 内部 
コンバータ 

0 バッテリ電圧 
1 バッテリ電流 
2 バッテリ温度 

ADC1 3-8 太陽電池電流 
9 無線機温度 
10 基板温度 

ADC2 11-16 パネル部温度 
17-18 回路温度 

ADC3 19 送信機電流 

20 受信機電流 

21-25 ミッション部電流 

26 バス部分電圧 

6.4 モード説明 
衛星のモードについて以下に示す．  
・ アンテナ展開モード 

➢ アンテナの展開を行うモード 
ニクロム線の過熱でテグスを切りアンテ
ナを展開させる．その後 CW を送信し続け
る．地上局がアンテナ展開確認コマンドを
送るまでこのモードを継続させる． 

・ セーフモード 
➢ 待機時のモード．姿勢制御や通信を行うこ

とが出来る． 
・ 省電力モード 

➢ セーフモードよりもバッテリ電圧が低い
場合に，充電させるために姿勢制御機器を
駆動させずに，通信も最低限にして衛星を
稼働させるモード． 

・ セーフホールド 
➢ 衛星のバッテリ電圧がかなり低いなどの

状態で，衛星が瀕死状態であるときに衛星
の通信を CW 送信だけに限らせて，また姿
勢制御を行わないことで衛星を充電させ
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て回復させるモード．  
・ ミッションモード 

セーフモードからコマンドにより移動する．ミ
ッションモード内の各モード内容を以下に示
す． 
➢ パドル展開モード 

 パドル展開を行うモード． 
コマンドで指定された時間にパドル
を展開させる． 

➢ 機能性能データ DL モード 
 計測した機能性能をダウンリンクさ

せるモード．コマンドで指定したパケ
ット間のデータをダウンリンクさせ
る． 

➢ 電力伝送・発電ミッションモード(VDM) 
 距離を変化させ電力伝送の様子を計

測するモード．コマンドで指定した繰
り出し量の範囲において計測を行い，
指定したファイルに保存する． 

➢ 電力伝送(VAM)ミッションモード 
 コイルの角度を変化させて電力伝送

の様子を計測するモード．コマンドで
指定した回転範囲のなかで計測を行
い，指定したファイルに保存する． 

➢ 実験データ DL モード 
 ミッション計測で計測保存したファ

イルをダウンリンクするモード．コマ
ンドでそれぞれのファイルを下すか
否かを設定し，そのファイルをダウン
リンクさせる． 

➢ 姿勢計測モード 
 姿勢情報を計測するモード． 

指定した開始時間から磁気センサ，ジ
ャイロセンサ，太陽センサそれぞれの
計測データを 10 秒ごとに 10 分間取
得していく機能． 

➢ 姿勢計測データ DL モード 
 姿勢計測モードで取得したデータを

ダウンリンクしていくモード． 
・ ヒータテストモード 

➢ ヒータを駆動させるモード．通常地上での
試験でのみ行う． 

6.5 コマンド 
今回コマンドを送信する際に，AX.25 プロトコル

を使用してアップリンクを行う．このプロトコルは
アマチュア無線帯ではよく使用されているプロトコ
ルである．詳細は 7.3 プロトコルで示す． 

ここで地上局から衛星局にコマンドを送る際の
コマンドの種類を考えると以下の通りとなる． なお，
それぞれについての概略を示す． 
 リセットコマンド 

➢ 衛星の状態をリセットする． 
ビット反転による機能のずれを正すため
に行う． 

 パラメータ変更コマンド 
➢ 衛星のパラメータを変更するコマンド 

バッテリ電圧閾値やヒューズ復帰，停波な
どを行う． 

 モード変更コマンド 

➢ 衛星のモードを変更するコマンド 
ミッション開始時などに使用し，各モード
へと移行する． 

 データフォーマットコマンド 
➢ 衛星の EEPROM，SD カード内のデータ

を初期化する． 
地上での試験でのみ使用する． 

また，モード変更コマンドの内訳を示す． 
 アンテナ展開確認 

➢ アンテナの展開を確認した際に送信する
コマンド． 
コマンドが送られるまで，衛星はアンテナ
の展開を定期的に実行していくが，このコ
マンドが送られると展開の実行をやめ，運
用状態へと移る． 

 セーフホールド 
➢ 衛星を緊急状態へと移行させるコマンド． 

衛星の電力が危機的状況である場合，姿勢
制御やアップリンクを行わずに発電によ
り電力を貯蓄する． 

 パドル展開 
➢ パドルを展開させるコマンド． 

ミッションを行うために展開を行う． 
初期運用が終了し，衛星の電力状態が確認
でき展開が可能であると運用者が確認し
た後に行う． 

 姿勢データ計測 
➢ 姿勢を計測させデータをとるコマンド． 

運用者が指定した時間に姿勢データを 10
秒間隔で 10 分間計測していく． 

 姿勢データ DL 
➢ 保存した姿勢データをダウンリンクさせ

るコマンド． 
ファイルを指定し，その中の姿勢データを
ダウンリンクさせる． 

 衛星機能性能データダウンリンク 
➢ 衛星の状態のデータをダウンリンクさせ

るコマンド． 
開始パケット数を設定させることで機能
性能データのダウンリンク開始時刻を設
定する．また，パケット数を設定すること
で，どれだけの期間のデータを下すかを設
定させる． 

 電力伝送・発電ミッション(VDM・PGM) 
➢ ミッションの計測を行うコマンド．伝送距

離を変更させる． 
ミッション開始する時間，初期位置，距離
の繰り出し量，送信側コイルの最大電流値，
ミッションを行う時間，保存ファイル先を
指定する． 
なお，太陽光に対して，+X 面および+Z 面
を向けて発電を行いその発電を伝送する
ミッションを発電ミッションとし，コマン
ドの姿勢遷移時間を入力することで遷移
する． 

 電力伝送ミッション(VAM) 
➢ ミッションの計測を行うコマンド．回転量

を変更させる． 
ミッション開始する時間，初期回転位置，
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回転量，送信側コイルの最大電流値，ミッ
ションを行う時間，保存ファイル先を指定
する． 

 ミッションデータ DL 
➢ ミッション(VDM，VAM)を行った際に取

得したデータを下すコマンド． 
ダウンリンクするファイルを指定して，再
送回数を指定して降ろす． 

 ヒータテスト 
➢ ヒータを駆動させるコマンド． 

基本的に地上における試験を行うときに
使用するコマンド． 

これらのコマンドについて，具体的なコマンドリ
ストを 6 章末尾の表 6.6 に示す．ただし，表中の X，
Y は未定義のものであり，何を入力しても良い．そ
れ以外は文字に対応したパラメータが入力される．   
ここで必要なコマンドの変更要素を考慮した結果，
プロトコルのフレームワークも考慮して 31byte の
コマンド長を送信する必要があると分かった．送信
秒数を 0.25 秒と仮定したとしても必要な通信速度
は 0.99kbps であった．このことから，アップリンク
は，マージンを取って 1.2kbps 以上の速度が必要で
あると考える．今回の通信速度を考えるとコマンド
の送信は可能であると判断できる． 
6.6 データ保存 
今回の衛星において，取得されるデータは以下の表 

6.5 の通りである． 
表 6.5 データ種類と保存先 

データ種類 蓄積期間 ファイル数 必要 

バイト数 

保存先 

ミッション 

データ 

― 16 46112 Mission 

DR 

機能性能 

データ 

172800s ― 106560 Bus 

EEPROM 

姿勢データ 600s ― 182 Common 

EEPROM 

ここで，要求で挙げた EEPROM 及び SD カード
(2GB)を比較した場合，必要バイト数以下となり，
要求をみたすことが分かる． 
6.7 テレメトリ 
テレメトリとして降ろすデータは以下の通りである． 
 衛星機能性能データダウンリンク(FM) 
 衛星機能性能データ(CW) 
 ミッションデータダウンリンク 
 姿勢データダウンリンク 
このテレメトリそれぞれについて考える． 

初めに機能性能データダウンリンクについてだ
が，これは，衛星各点における温度などの機能性能
及び衛星を動かしていく中での状態異常の回数を記
録するものである．このことを考慮するとテレメト
リ長は BOBC 時刻毎に 37Byte 必要であることが分
かる．また，CW で流すデータは，リアルタイムで
とってきた各機能性能データを CW 変換させて降
ろしていく．FM および CW における各 HK データ

を章末尾の表 6.7，6.8 で示す．なお，AD データの
内訳は 6.3 機能性能計測についての項で示してい
る． 
 次にミッションデータダウンリンクについてであ
る．今回のミッションデータは 1 度の計測で
2700Byte のデータ量を使用すると算出されている． 
 このデータ量を 128Byte ごとに区切り，それぞれ
にファイル ID，データ種類 ID，データ分割 ID を
設定してテレメトリを作成する．これにより，分割
数は 

2700 ÷ 128 = 21.09 (6.1) 
であり，分割数 22 で行えばよい．ダウンリンクした
実験データのテレメトリ内容は章末尾の表 6.9 で示
す． 
 また，姿勢データダウンリンクについてだが，姿
勢計測により獲得したデータを降ろしていく．ダウ
ンリンクした姿勢データのテレメトリ内容は章末尾
の表 6.10 で示す． 
ここで，通信速度について計算した結果を末尾の表
6.11 に示す．ただし，Byte 長はテレメトリ毎の Byte
数を，テレメトリ量は 1 ファイルのテレメトリ量を，
送信ファイル数はまとめて 1 回で降ろせるファイル
数を示している．ここで，データが欠損していた場
合を踏まえて 1 回のダウンリンクにおいてデータの
再送回数を増やしてまとめて送信することで欠損の
冗長となる．今回最大再送回数は 3 回と設定した．
(ただし，再送せず送信を行う場合の再送回数を 0 と
している)．送信秒数はそのダウンリンクでの送信秒
数を示す． 
6.8 放射線対策 

衛星は宇宙空間において強い放射線環境下にさ
らされることになる．このことにより，衛星本体及
び搭載機器において一時的な誤動作や恒久的な故障
が発生する可能性がある．[18]ここで，放射線の影響
として以下の 2 つが挙げられる． 
 シングルイベント効果 
 トータルドーズ効果 

ここでシングルイベント効果は半導体デバイス
に重イオンなどの電離放射線が入射することにより
メモリが反転する現象である．また，IC 内の寄生サ
イリスタ構造部分に電荷が発生した場合，電極間が
導通状態になり大電流が流れ，損傷するラッチアッ
プもこのシングルイベント効果が原因である． 

この対策として，MPU において，エラー訂正機
能を用いて，また定期リセットをかけてメモリの反
転を元に戻すことで対処する．リセットは地上局で
もコマンドとして送信する． 

また，トータルドーズ効果は大量の放射線が入射
し，電離作用により引き起こされるものであり，電
子回路などが劣化する現象である．対策として，放
射線耐性のある機器を使用すること，そしてポッテ
ィングを行い，機器の露出を最低限にとどめること
が挙げられる．放射線耐性が強いか否かは地上にお
いて放射線実験を行う必要がある． 
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表 6.6 コマンドリスト 

 

 

表 6.7 機能性能データ(FM)の内容 

Byte 番号 データ内容 値の範囲 意味 
0-2 CW ヘッダ それぞれ A~Z ユーザ定義の CW ヘッダ 
3 テレメトリ番号 0~F データのテレメトリ 
4 モード番号 0~F 衛星のモード 

5-12 BOBC 時刻 000000~FFFFFF BOBC 時刻 
13-14 異常ステータス 00~FF 異常状態を示す 
15-68 AD データ それぞれ 00~FF 機能性能を示す 
69-70 RSSI 00~FF 受信したコマンドの電波強度 
71-72 チェックサム 00~FF チェックサム 

 

表 6.8 機能性能データ(CW)の内容 

Byte 番号 データ内容 値の範囲 意味 
0-1 呼び出し符号 DE ~から送信します 
2-4 CW ヘッダ A~Z ユーザ定義の CW ヘッダ 
5 テレメトリ番号 0~F データのテレメトリ 
6 モード番号 0~F 衛星のモード 

7-8 バッテリ電圧 00~FF AD データのバッテリ電圧 
9-10 バッテリ電流 00~FF AD データのバッテリ電流 

11-12 バッテリ温度 00~FF AD データのバッテリ温度 
13-20 RTCTIME 000000~FFFFFF BOBC 時刻 
21-22 異常ステータス 00~FF 異常状態を示す 
23-24 異常発生回数 00~FF BOBC が検知した異常回数 
25-26 チェックサム 00~FF 5~24 の 20byte の排他的論理和 

 

 

byte番号 1st

bit番号 7-0 7 6 5 4 3 2 1 0 7 6 5 4 3 2 1 0 7 6 5 4 3 2 1 0 7 6 5 4 3 2 1 0 7 6 5 4 3 2 1 0

リセット

コマンド
0

パラメータ変更

コマンド
1 X X X 停波 X X ヒューズ復帰 X X X X X X

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

データフォーマット

コマンド
12 データフォーマット Y Y Y Y Y

ヒータテスト Y Y Y Y Y

実験データDL Y Y Y 実験ファイル指定番号

電力伝送(VAM) Y 待機時間 Y 初期回転量 回転量

電力伝送(VDM) Y 待機時間 姿勢遷移時間 初期繰り出し量 繰り出し量

機能性能データDL Y Y Y 開始パケット番号

パドル展開 Y 開始時刻 Y Y Y

姿勢計測DL Y Y Y Y Y

姿勢計測 Y 開始時刻 Y Y Y

セーフホールド

(緊急時)
Y Y Y Y Y

モード変更

コマンド

アンテナ展開確認 Y Y Y Y Y

Y

バッテリ電圧閾値

リセット

コマンド

コマンドID

Y Y Y Y

パラメータ変更

コマンド
Y Y

バッテリ電圧

閾値種類

5th 6th
コマンド概要

モード

番号
モード内容

2nd 3rd 4th

byte番号

bit番号

リセット

コマンド
0

パラメータ変更

コマンド
1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

データフォーマット

コマンド
12 データフォーマット

ヒータテスト

実験データDL

電力伝送(VAM)

電力伝送(VDM)

機能性能データDL

パドル展開

姿勢計測DL

姿勢計測

セーフホールド

(緊急時)

モード変更

コマンド

アンテナ展開確認

リセット

コマンド

パラメータ変更

コマンド

コマンド概要
モード

番号
モード内容

11th

7 6 5 4 3 2 1 0 7 6 5 4 3 2 1 0 7 6 5 4 3 2 1 0 7 6 5 4 3 2 1 0 7-0

X X X X X

X X

X X X X X X

X X

X X

X X X X X X

Y Y Y

Y Y Y

Y

Y Y 再送回数

Y

最大電流値 電力送信時間 送信ファイル指定 X

Y

電力送信時間 送信ファイル指定 X

遷移時間

Y 再送回数

遷移時間 最大電流値

Y Y Y

パケット数 Y

Y 送信ファイル指定 再送回数

Y

Y 姿勢保存ID

Y Y

Y Y

遷移時間 計測ID

Y Y

Y Y

Y

Y Y

Y Y Y Y

Y

Y Y Y

7th 8th 9th 10th
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表 6.9 ミッションデータの内容 

Byte 番号 データ番号 値の範囲 意味 
0 テレメトリ番号 10 テレメトリの番号 
1 ファイル番号 0~15 ファイル 1 つで 1 つの計測，16 個保存可能 
2 データ種類 0~2 どの部位のデータかを示す 

0:VDM，1:VAM(+Y 側)，2:VAM(-Y 側) 
3 データ分割番号 0~21 データを分割して何個目の部分かを示す 

4-131 データ内容  128byte のデータ量を示す 

表 6.10 姿勢データの内容 

Byte 番号 データ番号 値の範囲 意味 
0 テレメトリ番号 5 テレメトリの番号 
1 ファイル番号 0~15 ファイル 1 つで 1 つの計測，16 個保存可能 

2~31 データ内容  センサデータ内容 

表 6.11 各データの必要ダウンリンク速度 

 Byte 長 テレメトリ量 ファイル数 再送回数 送信秒数 kbps 
機能性能 DL(FM) 57 1440 1 3 300 8.76 

ミッションデータ DL 152 22 2 3 120 1.78 
姿勢データ DL 82 1 3 3 5 1.57 

 

7. 通信系 

7.1 通信系の概要  
本衛星では運用のためのアップリンク回線と，

HK データとミッションデータを地上局に送信する
ためのダウンリンク回線を用意する．いずれの回線
も共に UHF 帯を使用する．アップリンクは
430MHz 帯，ダウンリンクは 145MHz 帯とした．
送受信には，衛星側に搭載されたモノポールアンテ
ナとダイポールアンテナを用いる． 
地上局の構成を図 7.1 に示す． 

 

図 7.1 地上局の構成 

7.2 機器選定  

7.2.1 RF-TX 
今 回 ， 通 信 機 器 と し て ( 株 ) 西 無 線 研 究 所 の
145MHzFM/CW送信機TXE145MFMCW-302Aを
用いる．無線機の諸元を 表 7.1 に示す．RF-TX に
は制御装置として Microchip 社の PIC16F690 が用

いられており，また，トランシーバーIC として
ANALOG DEVICES 社の ADF7021-N が用いられ
ている．この送信機は宇宙での実績があるため採択
した．また先例のように無音時間時に電源供給を遮
断することにより SEL，SEU 対策を行う． 

表 7.1 TXE145MFMCW-302A 諸元 
寸法[mm] 83×60×10.5 

質量[g] 48 

周波数範囲[MHz] 145～146 

周波数安定度[ppm] ±2.5/(－30～＋60℃) 

 周波数偏移[kHz] 

AFSK 1200 bps ±3.5 

GMSK 9600 bps ±4.8 

GMSK 13600 bps ±7.2 

4FSK 19200 bps 1.2kHz 3.6kHz 

電源電圧 5.0V DC 

送信時消費電流[mA] 
CW 100(max 120) 

AFSK/GMSK/4FSK 500(max 700) 

送信出力[mW] 
CW 100 

AFSK/GMSK/4FSK 800 

送信待機電流[mA] 6 

7.2.2 RF-RX 
 本衛星の受信機には（株）西無線研究所の 430MHz 
FM 受信機 RXE430M-301A を用いる．受信機の諸
元を表 7.2 に示す．RXE430M-301A は，2018 年 12
月に東京大学中須賀研究室で放射線試験が行われて
いる．実験結果では，放射線量 16 年分相当で FM 受
信機が動作を停止したと報告されている．また，本
受信機は OPUSAT を含めた多くの大学衛星で搭載
された実績があり，放射線耐性は備わっていると考
えられる． 

表 7.2 RXE430M-301A 諸元 

寸法[mm] 60×50×10.5 

質量[g] 38 
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受信周 波数範囲
[MHz] 

435～438 

受信感度[dBm] －121 

受信周波数安定度 ±2.5ppm/(－30～＋60℃) 

電源電圧[V] 4.0～6.0 

消費電流[mA] 26 

7.2.3 AFSK Modem 
AFSK modem は CML 社の FX614 を用いる．本

モデムは 1200bps の AFSK 変復調機能を有する．受
信機同様に OPUSAT を含めて多くの大学衛星で搭
載された実績があり，放射線耐性が備わっていると
考えられる． 
7.3 プロトコル 
 アップリンクおよびダウンリンクする際にプロト
コルを使用することにより衛星-地上局間の情報通
信規則が決定される．今回プロトコルとして AX.25
プロトコルを使用する．このプロトコルは超小型衛
星の通信において幅広く使用されている．プロトコ
ルのフレームフォーマットを図 7.2 に示す．なお，
フラグはフレームの開始・終了を示し，アドレスは
送信先および送信元のアドレスを示しそれぞれコー
ルサインと SSID からなる．制御部分はフレームの
種類，PID はプロトコルの種類，FCS は受信データ
と送信データの一致の評価に使用される． 

 

図 7.2 AX.25 フレームワーク 

7.4 回線計算  
通信系において，アップリンク及びダウンリンク

が行われているか否かを評価するのに回線計算を用
いる．以下に回線計算で用いた式を示す．なお，最
終的な回線計算値は本章末尾に表 7.6 として示した． 
7.4.1 要求 Eb/N0  
満たすべき BER(ビットエラーレート)から要求
Eb/N0を算出する．この際に以下の式を用いた． 

Eb

N0
=

1

2
𝑒𝑟𝑓𝑐 (√0.68

𝐸𝑏

𝑁0
) (7.1) 

本衛星ではアップリンクの BER を 1.0×10-6，ダウ
ンリンクの BER を 1.0×10-5 とした． 
7.4.2 受信 C/N0 
受信 C/N0は次式で表される． 

C

N0
=  EIRP –  L +

G

T
+  228.6 (7.2) 

EIRP : 等価等方輻射電力[dBW] 
L : 伝播損失[dB] 
G/T : アンテナ利得対雑音比[dBK] 
7.4.2.1 EIRP 
EIRP(等価等方輻射電力)は，送信機がある方向への

放射と同じレベルで全方向に放射したと仮定した場
合に必要な総電力である． 
7.4.2.2 L (伝播損失) 
大気中を伝播する際の損失である．大気吸収損失，
自由空間損失，降雨損失，偏波損失を考慮する． 
7.4.2.3 G/T 

G/T(アンテナ利得対雑音比)は，アンテナと受信
機全体の性能を総合評価する指標である．アンテナ
利得，給電線損失，アンテナポインティング損失，
システム雑音温度を考慮する． 
7.5 アンテナパターン計測 

アンテナの選定において，今回の衛星の姿勢制御
は通信優先とは限らず，どの方向に対しても通信を
成立させる目的で，指向性が弱く，シンプルな構成
のアンテナであるモノポールとダイポールの方式を
選定した． 

素材についてだが，ばね性リン青銅C5210-Hは，
OPUSAT，OPUSAT-KIT で十分に検討および使用
実績があり選定した．OPUSAT では宇宙での使用
履歴があり，信頼性が十分である. 
表 7.3, 表 7.4 にそれぞれのアンテナの諸元を，図
7.3(a)~(f)にアンテナパターンを示す． 

(a) :X 軸回転モノポールアンテナ 
(b) :Y 軸回転モノポールアンテナ 
(c) :Z 軸回転モノポールアンテナ 
(d) :X 軸回転ダイポールアンテナ 
(e) :Y 軸回転ダイポールアンテナ 
(f) :Z 軸回転ダイポールアンテナ 

表 7.3 衛星局送信アンテナ諸元 

アンテナの種類 モノポールアンテナ 

素材 ばね性リン青銅 C5210-H 

周波数帯[MHz] 145.9 

利得[dBi] 2.01 

定在波比(VSWR) 1.14 

エレメント長[mm] 512 

表 7.4 衛星局受信アンテナ諸元 

アンテナの種類 ダイポールアンテナ 

素材 ばね性リン青銅 C5210-H 

周波数帯[MHz] 436.5 

利得[dBi] 2.09 

定在波比(VSWR) 1.76 

エレメント長[mm] 174 

 

 

(a) 

 

(b) 



  28  

 

 

(c) 

 

(d) 

 

(e) 

 

(f) 

        図 7.3 アンテナパターン図 

7.6 通信時間 
 今回の衛星を運用する際に地上局上空を衛星が通
過する必要がある．また，衛星が低仰角に位置する
場合，衛星との通信強度が弱くなる．このことを踏
まえて衛星との仰角がマージン含め 10 度以上の場
合を衛星通信可能範囲とし，衛星との通信可能時間
を計算した．ただし， ISS から投下する想定である
ことを踏まえて TLE を ISS のものとし，大阪府立
大学中百舌鳥キャンパス上空を通過するものについ
て考える．その結果を表 7.5 に示す．ここで通信可
能時間が 5 分を超えるものが 2～3 回存在するが，
その際に機能性能データをダウンリンクするものと
する． 
 
 
 
 
 
 
 
 

表 7.5 地上局位置および通信時間 
地上局位置 緯度 北緯 34.5486 

経度 東経 135.5043 
ISS 高度 408km 
通信可能 
最大時間 

通信可能時間 6:30 
視認時間 10:40 

通信可能時間 5 分以上平均 2.2 回/日 
 
7.7 ミッション部の干渉について 

今回，通信機器がミッション部からの磁場の影響
を受けることを防ぐ目的で磁気シールドを使用する．
磁気シールドは飽和磁束密度と比透磁率が高い日立
金属株式会社のナノ結晶軟磁性素材 ファインメッ
ト®を採用した．表 7.5 にファインメット®の諸元を
示す[19]．また，比透磁率の周波数特性を図 7.5 に示
す．ミッション部から発生する電磁波は最大 1.13 
MHz であり，干渉を防ぐことが十分可能である.な
お，具体的な設計に関しては第 9 章 EMC 設計にお
いて述べる． 

 

図 7.5 比透磁率の周波数特性 

 

表 7.5 磁気シールドの諸元 

名称 ファインメット® 

製造元  日立金属株式会社 

型番 FT-3M 

磁束密度 1.23T 

最大比透磁率 70,000 

使用温度範囲 -40～+80℃ 
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表 7.6 回線計算表 
No 項目 単位 Up Link Down Link 

  変調方式   AFSK OOK GMSK 

1 ビットレート kbps 1.20 0.02 9.60 

2 搬送波周波数 MHz 436.50 145.90 145.90 

3 送信電力 dBW 16.99 -10.00 -0.97 

4 送信給電系損失 dB 2.00 0.01 0.01 

5 送信アンテナ利得 dBi 20.50 2.45 2.45 

6 送信 EIRP dBW 35.49 -7.56 1.47 

7 送信側ポインティン
グ損失 

dB 3.01 8.00 8.00 

8 衛星高度 km 400.00 400.00 400.00 

9 仰角 deg 0.00 10.00 10.00 

10 最大通信距離 km 2294.02 1439.84 1439.84 

11 自由空間損失 dB 152.46 138.90 138.90 

12 大気吸収損失 dB 0.35 0.35 0.35 

13 降雨損失 dB 0.00 0.00 0.00 

14 偏波損失 dB 3.00 3.00 3.00 

15 受信側ポインティン
グ損失 

dB 8.00 1.34 1.34 

16 受信アンテナ利得 dB 3.00 18.00 18.00 

17 受信給電系損失 dB 0.61 1.74 1.74 

18 システム雑音温度 dBK 28.72 30.85 30.89 

19 アンテナ雑音温度 K 202.60 1200.00 1200.00 

20 給電線雑音温度 K 313.00 333.00 333.00 

21 受信機雑音温度 K 527.33 300.95 313.46 

22 受信 G/T dB/K -26.33 -14.58 -14.63 

23 ボルツマン定数 dB[W/(K・Hz)] -228.60 -228.60 -228.60 

24 受信 C/No dBHz 70.93 54.86 63.85 

25 受信 C/N dB 28.89 21.25 22.09 

26 通過帯域幅 kHz 16.00 2.30 15.00 

27 受信信号電力 dBm -98.95 -112.89 -103.86 

28 BER   0.00001 0.000001 0.000001 

29 要求 Eb/No dB 12.20 11.26 11.26 

30 ビットレート(dB)(復
調帯域) 

dBHz 30.79 13.01 39.82 

31 ハードウエア劣化量 dB 2.50 2.50 2.50 

32 変調損失 dB 3.50 3.50 3.50 

33 要求 C/No dBHz 48.99 30.27 57.08 

34 要求 C/N dB 7.89 13.28 16.82 

35 占有帯域幅 kHz 12.88 0.05 10.63 

36 回線マージン dB 20.99 7.97 5.27 
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8. 電源系 
8.1 電源系の概要 
 システム要求を満たすように，バッテリと太陽光
パネルの選定とサイジングを行った．運用モードご
との必要な消費電力を算出し，日照・日陰によらず，
各搭載機器に必要な電力が安定的に供給されるよう
に電源システムを検討，設計した．  
8.2 電源系の構成 
 電源系は大まかに分けて，太陽電池パネル，制御
部，充電部，分配部から構成されている．本衛星の
電力生成・分配に係る電源系のシステムブロック図
を図 8.1 に示した．以降これらの構成・仕様につい
て検討する． 
 バス方式について，衛星においてはバッテリの放
電深度や太陽電池での発電有無などによって供給さ
れる電圧が変化する．岐部公一(2011)によると，電
力供給方式には，バッテリの電圧をそのまま出力す
る非安定化（フローティング）バス方式とコンバー
タで既定の電圧範囲に変化させて供給する安定化バ
ス方式があるとされている[20]．今回の衛星では，機
器の配置スペースが限られている，大電流が流れる
機器をバス電圧系統に搭載しているなどの理由から，
損失と部品点数が少ない非安定化バス方式をとる． 

また，EOL（End Of Life）の発生電力を基準に設
計を行うため，BOL（Beginning Of Life）では余剰
電力が発生する．そこで太陽電池とバッテリの後段
にシャントを入れ，余剰電力を消費することとした． 

バス電圧に関して，配線抵抗・内部抵抗などによ
る電力損失を抑えるため，機器の電圧よりも高い電
圧に設定するのが一般的であるが，8.5 節で述べる
リチウムイオン電池が3.7~4.2Vであることや，5.0V
系統にある機器の消費電流が大きくないことなどを
踏まえ，バス電圧をバッテリと同じ 3.7~4.2V と設
定した． 

電力分配について，動作電圧および重要度の観点
から，5.0V，3.3V，バス電圧 1，バス電圧 2 の 4 系
統に機器を分割し，それぞれを電子ヒューズによっ
て管理する．電流センサで既定値以上の電流が流れ
た場合には，図 8.1 に示された同色の電子ヒューズ
により電力供給が遮断され，衛星全体が動作不能に
なるのを防いでいる．  
 電力遮断に関して，ロケットに搭載されてから軌
道上に放出されるまで衛星の電源を OFF の状態に
保つ必要があるため，放出時に導通するディプロイ
メントスイッチを配置する．宇宙航空研究開発機構
（2020）によると，衛星搭載ケースへの収納状態に
おける衛星の稼働を防止するために，3 個以上のデ
ィプロイメントスイッチ，または 2 個のディプロイ
メントスイッチ+1 個の RBF ピンの設置が要求され
ており，そのうち 1 つはリターン側に設置するとさ
れている[21]．そのため，本衛星ではディプロイメン
トスイッチを図 8.1 の「物理スイッチ」で示された
3 ヶ所に配置した． 
8.3 各モードにおける要求電力 

本節では，各運用モードにおける消費電力を検討
する．まず，本衛星で使用する機器の消費電力を表
8.1 に示す．5.0V 系統と 3.3V 系統では DCDC コン
バータの効率を 0.85 とし，これを考慮して消費電力
を計算する．表 8.1 を用いて各運用モードにおける

消費電力をまとめたものを表 8.2 に示す．消費電力
は，各機器の消費電力に 10%の余剰電力を考慮して
計算している．セーフモードとヒータテストモード
は状況により実施時間が変動するため，実施時間を
設定していない．日照時は，+X 面に太陽光が垂直に
入射する太陽指向制御であるが，PG ミッションの
際は，+Z 面に 45°の入射角で太陽光が入射する姿
勢を取る．したがって，PG ミッション時には，+X
面での太陽光パネルの発電量は低下する．しかし，
PG ミッションは 30 秒と短いため，後述の太陽光パ
ネルのサイジング(8.4 節)では考慮に含めていない．
また，PG ミッション時に使用する送信コイルは，
+Z 面における太陽光パネルのみの発電により電力
供給を行う．つぎに，C&DH 系では説明されていな
いモードを説明する． 
・ミッション待機モードとは，センサ類が標準通り
の値を得るために調整するモードであり，所要時間
は 5 秒としている． 
8.4 太陽光パネル 

本衛星では，先端技術研究所の宇宙用3接合GaAs
太陽電池を採用する．その諸元を表 8.3 に示す．選
定理由は，以下の 3 点である．①宇宙での使用実績
がある．②宇宙空間における放射線耐性があるため，
放射線による劣化や発電効率の低下が少ない．③
GaAs を使用しているので，発電効率が高い． 

表 8.3 太陽電池セルの諸元 
平均解放電圧 2690mV 
平均短絡電流 519.6mA 

最大電力時の電圧 2409mV 
最大電力時の電流 502.9mA 

平均変換効率 29.3% 
次に太陽光パネルの直列枚数を決定する．パドル

の電圧がバス電圧よりも高くなればよいので，直列
枚数は次式で決定される． 

𝑁𝑐𝑒𝑙𝑙 ≥
𝑉𝑏𝑢𝑠

𝑉𝑐𝑒𝑙𝑙
=

4.2

2.690
= 1.561 … (8.1) 

𝑁𝑐𝑒𝑙𝑙 ：太陽光パネルの直列枚数[枚] 
𝑉𝑏𝑢𝑠 ：バス電圧(4.2V) 

 𝑉𝑐𝑒𝑙𝑙 ：太陽光パネル 1 枚の解放電圧(2.690V) 
本衛星で使用するバッテリの電圧はデータシー

トによると，満充電時で 4.2V であり，バッテリ電圧
をバス電圧とするため，𝑉𝑏𝑢𝑠を 4.2V とした．また，
太陽光パネル 1 枚あたりの電圧は諸元より，平均解
放電圧 2.690V とした．したがって，太陽光パネル
の直列枚数𝑁𝑐𝑒𝑙𝑙は 2 枚とした． 

最後に，太陽パネルの合計枚数の決定を行う．ま
ず，衛星の寿命初期における，太陽光パネル 1 枚当
たりの平均発生電力は， 

𝑃𝐵𝑂𝐿(𝑐𝑒𝑙𝑙) = 𝐼𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 ∙ 𝑆𝑐𝑒𝑙𝑙 ∙ 𝐸𝑐𝑒𝑙𝑙 ∙ 𝐸𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 ∙ 103 (8.2) 
𝑃𝐵𝑂𝐿(𝑐𝑒𝑙𝑙)：太陽光パネル 1 枚当たりの発生電力

[mW] 
𝐼𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 ：太陽光強度(1350W/m2) 
𝑆𝑐𝑒𝑙𝑙 ：太陽光パネル 1 枚当たりの面積 

(3.018 × 10−3m2) 
𝐸𝑐𝑒𝑙𝑙 ：太陽光パネルの平均変換効率(0.2930) 

 𝐸𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 ：日照率(0.5787) 
により，求められる．ここで，日照率は，冗長とし
て高度約 200km のとき最悪値を用いている．した
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がって， 
𝑃𝐵𝑂𝐿(𝑐𝑒𝑙𝑙) = 690.8[mW] 

である．次に，衛星の寿命末期における太陽光パネ
ル 1 枚当たりの平均発生電力は， 

𝑃𝐸𝑂𝐿(𝑐𝑒𝑙𝑙) = 𝑃𝑐𝑒𝑙𝑙 ∙ 𝜂𝐸𝑂𝐿 ∙ (𝑐𝑜𝑠𝜃)2 (8.3) 
𝑃𝐸𝑂𝐿(𝑐𝑒𝑙𝑙)：衛星の寿命末期における太陽光パネル 

1 枚当たりの発生電力[mW] 
𝜃  ：太陽光パネルへの太陽光の入射角 

より求められる．ただし，cos2𝜃はカバーガラスによ
る光の反射を模擬している．+X 面を太陽方向に向
け太陽指向制御であるので，理論上は𝜃は 0°である
が，太陽センサの誤差範囲が 0.5°であるので，𝜃 を
0.5°とした．また，太陽光パネルの寿命による劣化
率を考える．多接合 GaAs セルを 10 年使用した場
合，動作電圧劣化率が 0.869，動作電流劣化率が
0.963 であるので，衛星の寿命末期における劣化率
は，次式のように求められる．ただし，衛星のミッ
ション期間は 1 年とする． 

𝜂𝐸𝑂𝐿 = (0.869 × 0.963)0.1 = 0.9823 (8.4) 
したがって，(8.3)式と(8.4)式より， 

𝑃𝐸𝑂𝐿(𝑐𝑒𝑙𝑙) = 678.6[mW] 
である．ここで，本衛星のセーフモードにおける 1
周期あたりの消費電力は， 

𝑃𝑐𝑜𝑛 =
𝑃𝐶𝑊 ∙ 𝑇𝐶𝑊 + 𝑃𝑤𝑎𝑖𝑡 ∙ 𝑇𝑤𝑎𝑖𝑡

𝑇
(8.5) 

𝑃𝑐𝑜𝑛 ：1 周期あたりの消費電力[mW] 
𝑃𝐶𝑊 ：セーフモード(CW 送信時)の消費電力 

(2499mW) 
𝑇𝐶𝑊  ：1 周期のうちセーフモード(CW 送信時) 

の時間(4238 秒) 
𝑃𝑤𝑎𝑖𝑡 ：セーフモード(待機時)の消費電力 

(1891mW) 
𝑇𝑤𝑎𝑖𝑡 ：1 周期の内セーフモード(待機時)の時間 

(1308 秒) 
𝑇 ：1 周期の時間(5546 秒) 

によって求められる．ただし，CW の速度は，80cpm
のときよりも，40cpm のときの消費電力の方が大き
くなるため，40cpm とした．これより， 

𝑃𝑐𝑜𝑛 = 2356[mW] 
である．消費電力よりも，太陽光パネルの発生電力
が十分に上回る必要があるので，太陽電池の合計枚
数は次のように定められる． 

𝑁𝑎𝑙𝑙 ≥
𝑃𝑐𝑜𝑛

𝑃𝐸𝑂𝐿(𝑐𝑒𝑙𝑙)
= 3.4719 … (8.6) 

したがって，+X 面に貼り付ける太陽電池は，4 枚と
した．+X 面に太陽光パネルを 4 枚と貼り付けると
仮定したとき，衛星の寿命末期における平均発生電
力𝑃𝑎𝑙𝑙は， 

𝑃𝑎𝑙𝑙 = 𝑃𝐸𝑂𝐿(𝑐𝑒𝑙𝑙) ∙ 4 = 2714[mW] 
である． また，+X 面に太陽光パネルを貼り付ける
ほか，+Z 面には，PG ミッションの送信コイルへ電
力を供給するために 2 枚，冗長設計として，-X，-Y
面に 4 枚ずつ，+Y，-Z 面に 2 枚ずつ太陽光パネル
を貼り付ける．これらはすべて，2 枚 1 組で直列つ
なぎとする． 

8.5 バッテリ 

8.5.1 バッテリ選定 

 バッテリには，Panasonic 製のリチウムイオン電
池，UF103450P を用いる．選定理由としては，次の
様の理由が挙げられる．①自己放電が少なく，メモ
リー効果がない．②高密度・高電圧である．③
OPUSAT-Ⅲでの使用実績がある． 

以下の表 8.4 に，UF103450P の諸元をまとめた． 
表 8.4 UF10345P 諸元 

項目 パラメータ 

定格容量[mAh] 1880 

定格電圧[V] 3.7 

満充電電圧[V] 4.2 

充電温度[℃] 0 - 45 

重量[g] 38.5 

寸法[mm] 48.80×33.80×10.5 

8.5.2 バッテリサイジング 
 ここでは，ミッション遂行に必要なバッテリの直
列数及び並列数を決定する． 

まずは直列数について，8.2 節の電源系構成にお
いて，本衛星では非安定化バス方式を採用し，バス
電圧はバッテリ電圧と同じとすると決定したので，
バッテリの直列数は 1 と決まる． 

次に並列数について，放電深度（DOD：Depth Of 
Discharge）と充放電サイクル回数の観点から検討す
る． ミッション検討より本衛星の運用期間は最長で
1 年である．本衛星の周期が 5546.5s であるから，
運用終了時までの充放電サイクルは， 

365 × 24 × 3600 ÷ 5546.5 = 5685[cycle]  
となり，展開前の充放電や，マージンを考慮して約
6,000 回とする．ここで，許容サイクル回数と放電
深度の関係を図 8.2 に示す．この図において，サイ
クル回数約 6,000 回に対応する放電深度を調べると，
約 65％であることが分かる．そこで，許容放電深度
を 65％とし，必要な電池容量を逆算する．定常運用
（セーフモード）時にＤＯＤが最大となる瞬間を考
えると，日陰時は発電ができないので，日陰が終わ
る瞬間にＤＯＤが最大となる．1 周期のうち日陰の
時間は 2133.9s，セーフモードにおける消費電力は
8.4 節より𝑃𝑐𝑜𝑛 = 2356mWであるから，日照終了時
に満充電されていたとすると，日陰終了時までに消
費された電力量は， 

2356 × 2133.9

3600
= 1481.5[mWh] 

となる．これが 65%DOD となるように，電池容量
を逆算すると， 

1481.5

0.65
= 2279.2[mWh] 

となり，バッテリの定格電圧 3.7V で割って mAh に
換算すると， 

2279.2

3.7
= 616[mAh] 

となる．よって必要バッテリ容量は約 620mAh とな
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り，UF103450P 単体の容量が 1880mAh であったこ
とから，並列数は 1 で十分とわかった． 
 以上より，バッテリは 1 直列，1 並列の計 1 個を
搭載することとする． 

 

図 8.2 サイクル回数と放電深度の関係[22] 

 

 

 

 

図 8.1 電源系システムブロック図 
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表 8.1 各機器の消費電力 

実機 効率 消費電流 [mA]個数 合計消費電流  [mA] 電圧[V]消費電力 [mW]消費電力(DCDC考慮)[mW]

シャント回路用リファレンスIC 0.6 2 1.2 4 4.8 4.8

電子ヒューズ用コンパレータ 0.6 9 5.4 4 21.6 21.6

電流センスアンプLT6106 0.06 7 0.42 4 1.68 1.68

スイッチングレギュレータLT1308B 2.501 2 5.002 4 20.008 20.008

合計 13.358 48.088 48.088

DCDCコンバータ(LT1308B) 0.85

BOBC(pic16f877) 7 1 7 5 35 41.176

外部WDT(SA555) 2 2 4 5 20 23.529

RTC 0.3 1 0.3 5 1.5 1.765

サーミスタ 0.05 1 0.05 5 0.25 0.294

受信機(RXE430M-301A) 26 1 26 5 130 152.941

RXモデム（FX614D4） 1.7 1 1.7 5 8.5 10.000

EEPROM(24LC1025) 0.005 2 0.01 5 0.05 0.059

ADC（ADS7830） 0.15 4 0.6 5 3 3.529

リファレンスIC 0.035 2 0.07 5 0.35 0.412

ボルテージフォロワー用OPアンプ 0.58 15 8.7 5 43.5 51.176

電流センスアンプ（バッテリ） 0.06 1 0.06 5 0.3 0.353

サーミスタ 0.025 9 0.225 2.5 0.5625 0.662

太陽電池電流計測用OPアンプ 0.33 3 0.99 5 4.95 5.824

合計 49.705 247.963 291.721

送信機 TXE145MFMCW-302A(CW送信時) 100 1 100 5 500 588.235

送信機 TXE145MFMCW-302A(FM送信時) 500 1 500 5 2500 2941.176

送信機 TXE145MFMCW-302A(待機時) 6 1 6 5 30 35.294

DCDCコンバータ(LT8610) 0.85
MOBC(LPC1768) 42 1 42 3.3 138.6 163.059

SDカード(RP-SDP02GSMA) 218 1 218 3.3 719.4 846.353

ジャイロセンサ(L3GD20) 6.1 1 6.1 3.3 20.13 23.682

地磁気センサ(AMI306) 2.3 1 2.3 3.3 7.59 8.929

アンテナ展開ニクロム線 2000 1 2000 4 8000 8000

ヒーター(HK5592R26.3L12A) 152.091 1 152.091 4 608.365 608.365

パドル展開ニクロム線 2000 1 2000 4 8000 8000

磁気トルカ 100 3 300 4 1200 1200

ミッション部コイル電源 833 1 833 4 3332 3332

ミッション部展開・回転用モータ(DCX10S+GPX10) 468.085 1 468.085 4 1872.340 1872.340

ミッション部展開・回転用モータ(DCX16S+GPX19A) 1035.533 2 2071.066 4 8284.264 8284.264

EPS内機器

5.0V系統

3.3V系統

バス電圧系統1

4.0V

バス電圧系統2

4.0V
 

 

表 8.2 各モード別における消費電力 

アンテナ展開 CW OFF OFF ON ON OFF OFF ON OFF OFF 10272.189 11299.408 10 31.387

セーフモード(待機時) 待機 OFF OFF ON OFF OFF OFF ON OFF OFF 1719.248 1891.173

セーフモード(CW送信時) CW OFF OFF ON OFF OFF OFF ON OFF OFF 2272.189 2499.408

CWモード CW OFF OFF ON OFF OFF OFF ON OFF OFF 2272.189 2499.408 100 69.428

ミッション待機 待機 ON OFF ON OFF OFF OFF ON OFF OFF 1882.307 2070.538 5 2.876

ミッション待機(CW送信時) CW ON OFF ON OFF OFF OFF ON OFF OFF 2435.248 2678.773 5 3.721

姿勢計測 待機 ON ON ON OFF OFF OFF ON OFF OFF 2728.660 3001.526 600 500.254

姿勢計測(CW送信時) CW ON ON ON OFF OFF OFF ON OFF OFF 3281.601 3609.761 600 601.627

姿勢計測DL FM ON ON ON OFF OFF OFF ON OFF OFF 5634.542 6197.996 5 8.608

パドル展開 待機 ON ON ON OFF OFF ON ON OFF OFF 10728.660 11801.526 10 32.782

パドル展開(CW送信時) CW ON ON ON OFF OFF ON ON OFF OFF 11281.601 12409.761 10 34.472

機能性能データDL FM ON ON ON OFF OFF OFF ON OFF OFF 5634.542 6197.996 180 309.900

VDM 待機 ON ON ON OFF OFF OFF ON ON ON 14344.924 15779.416 30 131.495

VAM 待機 ON ON ON OFF OFF OFF ON ON ON 7933.000 8726.300 30 72.719

ミッションデータDL FM ON ON ON OFF OFF OFF ON OFF OFF 5634.542 6197.996 120 206.600

ヒータテスト 待機 OFF OFF OFF OFF ON OFF OFF OFF OFF 608.365 669.202

ミッション

部モーター
磁気トルカ

消費電力(m )

ON

ON

実施時間( ) 消費電力量(m h)
  %余剰込

(mW)

ON

ON

ON

ON

ON

ヒータ

ON

ON

パドル展開

ON

ON

ON

送信機バス部

ON

ON

アンテナ展

開

OFF

MOBC SDカード
ジャイロ/

地磁気

ON

モード

5V 系統

受信機/RX

モデム

バス電圧系統

送信コイル

電源

3.3V 系統
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9.EMC 設計 
本衛星では，ミッション部のコイルが電磁波を発

生させるため，バス部の諸機器がこの電磁波の影響
を受けて誤作動を起こさないことを検討・検証する
必要がある．本章では，本衛星における EMC の検
証について示す． 
9.1 ミッション部からの影響が想定される機器 

EMC を考える上で，ミッション部からの影響を
受けやすい機器として送信機・磁気トルカが考えら
れる. 使用する送信機 TXE145MFMCW-302A は, 
クロック信号を発生させる高性能狭帯域トランシー
バーIC ADF7021-N を搭載しており, これは強い電
磁波を感受すると性能劣化や機能低下が起こる可能
性がある.  
9.2 EMC の検証方法 

放射される電磁強度への耐性を検証する試験方
法として, EMI 測定用受信機を用いる方法が考えら
れる．以下に無線機の電磁強度耐性試験の方法を示
す.[27] 

9.2.1 使用機器 
本試験で使用する機器はEMI用受信機, 送信用コ

イル 3 つ, 41 インチロッドアンテナ，送信機または
磁気トルカである．コイルの諸元は以下の表 9.1 の
とおりである. 

表 9.1 コイルの諸元 
コイル外径[mm] 29 
コイル線径[mm] 0.5 
巻数［回］ 30 
コイル間[mm] 0.5 
インダクタンス［μH］ 2.02 

 
9.2.2 試験手順 
1. 図9.1 のように, 構体中でEMI 測定用受信機が

無線機に対して幾何学的に類似した位置に設
置する. 

2. コイル 1,コイル 2 を表 9.2 で示す条件で動作さ
せ, 測定を行う. コイルは最大出力条件とする. 

3. (a)通信機の場合 
コイルの動作を止め, 通信機が出力する周波

数をスペクトラムアナライザで確認する． 
(b)磁気トルカの場合  

ミッション部のコイルによる磁場が磁気ト
ルカ周辺の磁場に与える磁界強度を測定する． 

4. コイル 1, コイル 2 の回転角度を 10 度，20 度，
30 度に変更し, 他の条件は変更せずに同様の
試験を行う. 

5. コイル 3 を z 軸方向に伸展させずに表 9.2 の
条件で動作させ, 試験を行う. 

表 9.2 コイルの動作条件 
回転角度[°] 0 
電圧[Ｖ] 4.5 
結合係数[-] 0.6 
周波数[MHz] 0.477 
インピーダンス［μH］ 2.02 

 

 

図 9.1 試験装置の概略図 

9.2.3 評価基準 

通信機の場合は中心周波数が所定の周波数範囲
（中心周波数 145~146MHz)に収まっていること, 
磁気トルカの場合は 0.021Am2 以下となることを評
価基準とする． 
9.3 FEKO による EMC 検証 

今回, EMC の解析に電磁解析ソフト FEKO を使
用した. FEKO を用いてミッション部のコイルによ
る磁界強度をシュミレーションし, バス部にどの程
度影響を及ぼしているか検証する. 
9.3.1 FEKO による解析結果 

FEKO による解析では，CADFEKO 上で構体モ
デルを作成し, コイル周辺の磁界強度を図示した.
シミュレーションは， 

(1)±Y 面のコイル（30 度回転） 
(2)Z 面のコイル（伸展なし） 

の条件で 2 回行った. 設定したコイルの条件は表
9.1, 9.2 の通りである. 

±Y，+Z 面に設置したコイルを使用した結果，無
線機, 磁気トルカの座標における磁界強度の分布を
以下の図 9.2 の(a)~(h)に示す. 
(a): コイルを 30 度回転した際の通信機周辺での磁
界強度分布 
(b): コイルを 30 度回転させた際の x 軸磁気トルカ
周辺での磁界強度分布 
(c): コイルを 30 度回転させた際のｙ軸磁気トルカ
周辺での磁界強度分布 
(d): コイルを 30 度回転させた際のｚ軸磁気トルカ
周辺での磁界強度分布 
(e): z 軸方向のコイルを動作させた際の通信機周辺
での磁界強度分布 
(f): z 軸方向のコイルを動作させた際の x 軸磁気ト
ルカ周辺での磁界強度分布 
(g):, z 軸方向のコイルを動作させた際のｙ軸磁気ト
ルカ周辺での磁界強度分布 
(h): ｚ軸方向のコイルを動作させた際のz軸磁気ト
ルカ周辺での磁界強度分布 

 

(a) 

 

(b) 
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        (c) 

 

        (d) 

 

(e) 

 

        (f) 

 

(g) (h) 

      図 9.2 磁界強度分布 
 

図 9.2 の(a)~(h)より, 通信機周辺または磁気トル
カ周辺でのミッション部のコイルによる磁界強度は
ほぼ 0 である. すなわち, コイルの磁界は通信機や
磁気トルカに影響を及ぼさないといえる． 

なお冗長のため, 7 章に示したとおり通信機の外
殻に磁気シールドを取り付ける． 
10. 開発スケジュール  
 本衛星の開発スケジュールを図 10.1 に示す．本開
発計画は人工衛星の開発におけるタスク管理手法で
ある，Phased Project Planning(PPP)に基づいてい
る．[23]本プロジェクトでは開発期間を 3 年に設定し
た．ミッション部の開発に限定すると，予備設計フ
ェーズでは回路及びコイルを試作し，伝送システム
の検討を行う．詳細設計フェーズにて，熱真空チャ
ンバー内で電力伝送ミッションを行い，宇宙空間で
も問題なく動作するかを検討するとともに，結合係
数𝑘を測定する． 
 本衛星は ISS の「きぼう」に搭載された小型衛星
放出機構(J-SSOD)より放出するため，JAXA,NASA
による安全審査を受ける必要がある．そのため，安
全審査に関するスケジュールについても記載した．
[23] [24] 

 

図 10.1 開発スケジュール 

 

11. まとめ 
本解析書では，軌道上で磁界共鳴型ワイヤレス電

力伝送を実現するための衛星システムを設計し，そ
の実現可能性を示した．今後の展開としては，太陽
光パネル上で発生させた電力を本方式によりバス部
へワイヤレス電力伝送をすることが考えられる． 

本衛星によってワイヤレス電力伝送が宇宙でも
普及し，ハーネスの破断・短絡という憂き目にあう
衛星が減ること，及び様々な形状をした展開構造物
の可能性が「広がる」ことを祈念する． 
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