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第３０回衛星設計コンテスト 

概要書 

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） 

水資源探査のための月周回衛星“Izumi” 

副題（自由記入） 

月から漏れ出す中性子の観測による水資源探査と中性子寿命の測定 

学校名 

早稲田大学，青山学院大学，総合研究大学院大学，東京大学，横浜国立大学，京都大学 

 

２．ミッションの概要 

月以遠への有人探査につながるアルテミス計画は月の水資源を重要視しており，掘削点の特定のた

めに高い空間分解能での探査が期待される．本ミッションでは，地中の水分量の情報を持ち月面から

漏出する中性子に着目し，高い空間分解能と十分な統計的信頼性を両立できる熱中性子の撮像系を開

発し，安定な極凍結軌道から観測する月周回機を提案する．また同衛星を活用し，物理学の未解決問

題である中性子寿命を新しい方法で測定する． 

 

３.ミッション要求（衛星の目的）と意義 

(a/b)ミッション要求（衛星の目的）/ 重要性・技術的意義等 

月面に降り注ぐ銀河宇宙線は，月面の表層下で高速中性子を発生させる．この中性子は，表層に含

まれる水にぶつかるとエネルギーを失い，熱・熱外中性子として表層から漏出するため，軌道上で熱

中性子のフラックスを測定すれば，水資源を探査することができる． 

月の水分布を観測できる電磁波（赤外線など）を用いた手法では表層（数 mm ほど)の情報しか得ら

れないのに対し，中性子ではより深い地中（1 m)の情報を得ることができるメリットがある．しか

し，電磁波では数百 m の空間分解能が実現されているのに対し，中性子では，最も良い結果でも空間

分解能は 10 km ほどであるという問題があった．将来の月面での水資源の掘削を行うローバーは，航

続距離が数十 km であり，水資源が貯蔵されると期待されるクレーター内の永久影も数十 km2 ほどであ

ることを考えると，数 kmオーダーの空間分解能を中性子の測定でも実現する必要がある． 

これまでの探査で用いられてきたコリメータ検出器では，高い空間分解能を実現するためには，よ

り低高度から観測するか，高度を保ち視野を狭めるしか手法がなかった．軌道の観点から低高度化に

は限界がある他，軌道上で検出できる限られた中性子フラックスを遮蔽するのは，検出個数を減らし

統計的信頼性を落とす結果となる．そこで本衛星では，高い空間分解能と十分な統計的な信頼性を両

立するために，視野を広く保ったまま到来方向を特定できる撮像系に着目した． 

本ミッションは，ローバーなどで今後探査される予定の南極域に焦点を絞り，検出器・軌道・衛星

システムを最適化し，統計的信頼性のある 5 km の高い空間分解能で水資源をマッピングする．まず，

衛星に搭載可能な軽量小型な光学系や中性子を反射させるミラーといった最新技術により中性子の撮

像系を実現する．さらに，南極上空で長楕円軌道の近月点高度を低く保ち，かつ長期間軌道上に滞在

できる極凍結軌道を選択する．さらに，軌道維持のための推進系を保持しミッション期間を長く確保

する．これらの最適化により，これまでは統計的な信頼性が足りていなかった，自転軸から少し離れ

た南極近傍(南緯 85～88 度)での緯度帯での観測も可能になる．これらの広い視野を持つ撮像系と低高

度の軌道の最適化にあたり，漏出中性子の運動を解き，月近傍の中性子フラックスを自ら計算した． 

さらに，水資源探査の観測軌道は中性子寿命の測定にも活用できる．地上において中性子寿命は，

主にボトル法とビーム法という 2 つの地上実験を通して測定されてきた．それぞれの測定値は 888.0

秒と 879.4 秒であり，その間の 8.6 秒の系統誤差の理由は長年の間解明されていない．本衛星は中性

子寿命の地上実験での系統的な測定値の違いを，第 3 の手法として月から漏出する中性子により区別
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する．以下に 2つのミッションの要求を簡単にまとめる． 
 

水資源探査の要求: 
月周回機に搭載した熱中性子の撮像系を用いて，1 年間の軌道滞在により南

極近傍での水資源分布を 5 kmの高い空間分解能でマッピングする． 

寿命測定の要求: 
高度ごとの中性子フラックスを測定することで，中性子寿命を区別する手法

を実証する． 

 

４．得られる成果 

得られる成果は以下の 3点ある. 

(1)中性子の撮像の実証: 新規手法である熱中性子の撮像系(中性子の多層膜ミラー・シンチレー

タ)を開発し，月周回軌道で月面からの中性子の撮像を実証する． 

(2)水資源の正確な分布: 観測時間が十分な南極域(南緯 88～90 度)と不十分な南極近傍(南緯 85～

88度)でそれぞれ 5 kmと 10 kmの空間分解能の水資源分布が得られる． 

(3)中性子寿命の測定値: 2 種類の地上実験での 8.6 秒の系統的な測定値の違いを見分けるため

に，第 3の手法である宇宙実験により 8秒の誤差での測定を実施する． 
 

 

５．主張したい独創性や社会的効果 

(1) 開発したシミュレーションを用いて月近傍での中性子フラックスを解析し，周回軌道からの

高分解能な水資源探査の実現には撮像系の検出器が必要であると解明した． 

(2) 新規手法である熱中性子の撮像系が，最新技術である X 線望遠鏡の光学系や，中性子の多層

膜技術，中性子に感度のある検出器の技術の組み合わせにより実現できる可能性を示した． 

(3) 月周回軌道での中性子観測を，有人探査に必要な水資源探査に加えて，中性子寿命の測定と

いう基礎科学にも繋げ，探査機会の最大化を目指した． 

(4) 高分解能な水資源探査が，資源利用や拠点建設などの月面産業の創出に繋がる． 
 

 

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） 

本衛星は月の南極域の水資源を観測する．月の南極上空を飛行し，軌道上での滞在時間を 1 年間

保つことがミッションからの要求であり，最終的な運用軌道は安定な極凍結軌道(20 km x 2000 km)

を選択する(図 1)．月周回軌道までの輸送サービスとして，JAXA の計画している月周回軌道輸送プ

ログラム等により 200 km x 3000 kmの極軌道に投入後，軌道遷移することを想定する． 

システム要求では，1 年間の軌道を維持する推進系と，大面積を要するミッション系の 2 つを同

時に実現することが重要である．これらは質量と空間の配分が大きく，合計 47 kg の衛星システム

の中で，推進系で約 14 kg，ミッション系で約 13 kg を占める(図 2～4)．衛星の中心に推進剤タン

クを配置し，その両側にミッション系とその他のバス系を配置する． 

新規手法である撮像系には，マイクロマシン(MEMS)技術により実現される軽量小型の斜入射型光

学系と，反射エネルギー帯域の大きい多層膜を組み合わせる．また，鏡面から焦点距離だけ離して

中性子に感度があるピクセル状シンチレータ検出器を設置して，熱中性子を検出する(図 5)．本衛

星のひとつの面を最大限に活用し，4台の口径 180 mmの望遠鏡でミッション要求を実現する． 
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(b)地上系を含む実験系 

地上系には JAXA の臼田宇宙空間観測所の 64 m 級アンテナを採用する．周波数帯についてはアッ

プリンクでは 2077.4 MHz(S 帯)，ダウンリンクでは 2256 MHz(S 帯)を使用する．また，軌道決定

には RARR 法を採用し，地上局と衛星間で測距信号の送受信を行う．回線マージンはアップリンクで

は 33.9 dB，ダウンリンクでは 2.6 dBであり，安定した通信が可能と判断した． 

(c)データ取得を含む実験運用手順 

本衛星の運用は，月周回軌道上にて以下の 4 つのモードで行う．(1)観測機器を月面に向けて中性

子の観測を行う「観測モード」(2)ミッションデータと HK データ，コマンドを送受信する「通信モ

ード」(3)軌道変更のために推進系を使用する「軌道遷移・軌道維持モード」(4)太陽電池パドルを

常に太陽に向けた状態にある「通常モード」 

 

７．具体的な実現方法，製作する範囲並びに費用 

ミッション機器の開発と製造を担当し，バスシステムの開発

は委託することを考える．また打上げ機会は，JAXAの LEAD プロ

グラムへの搭載を念頭に置くが，民間の輸送サービスも検討す

る.開発費のまとめを表 1にまとめる． 

ミッション機器の開発には，機器の購買と開発，必要な人件

費を，プロジェクト期間合計で 4 億円と見積もる．衛星バスの

製造/開発には計 5 億円を見積もる．衛星の試験にかかる費用も

含むとする．地上局の運営や外部設備利用費は，それぞれ 0.5

億円程度を見込む.地上局の運営には人件費や機器の費用がかか

ることや，地上局を利用する際の予算を考慮した． 

LEAD プログラムではなく民間での輸送を考える場合には，

19.5 億円の輸送費が必要となる．Astrobotics 社の月周回軌道

輸送サービスを利用した場合の価格である($0.3M/kg)． 

 表 1 開発予算の見積り 

 項目 予算 [億円] 

 ミッション機器 

開発製造 
4.0 

 バス開発製造 5.0 

 地上局運営 0.5 

 外部設備利用費 0.5 

 打上げ費 19.5 

 合計 29.5 

 

８．開発・製造・打上スケジュール 

表 2 の通り，不確実性の高いミッション機器の開発を先行して進めるほか，順を追って打上げ機会

の確保と各サブシステムの開発を行う．その後は LEAD の打上げ予定年度から逆算して，各フェーズの

開発を進めていく．具体的には，2023 年までに概念設計やキー技術を実証し，2024 年から基本設計と

詳細設計に入る．その後は打上げスケジュールに合わせて，製作と試験のフェーズを進める． 

 

表 2 開発スケジュール 

2022 / 2023 2024 2025 2026 2027 2028 

概念設計 

フェーズ A 

キー技術の

先行開発 

基本設計 

フェーズ B 

詳細設計 

フェーズ C 

製作・試験 

フェーズ D 

打上・運用 

フェーズ E 

後期運用 

フェーズ F 

 

以上 
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1 水資源探査ミッションの概要
1.1 水資源探査ミッションの意義
2019年にアルテミス計画が発表されてから 3年
がたち，約 50年ぶりの有人月探査に向けた開発が
実際に進んでいる．アルテミス計画では月への着
陸だけではなく，月以遠の深宇宙有人宇宙探査を見
据えて，月面での有人拠点の建設を目指している．
その有人探査の前段階として，商業輸送サービスや
それを活用した無人探査が計画されている．今年
2022 年からの無人機の打上げで，いよいよアルテ
ミス計画が開始されようとしており，今後の月利用
に向けた各国の動向に期待が集まっている．
アルテミス計画 [1]の目標である月面拠点は以下
の３つの理由で必要とされ，水資源はそのすべての
役割に貢献する．月拠点は，(1)火星以遠への探査
に向けた中継地点，(2)長期宇宙滞在を実現する技
術実証の場，(3)月に対する科学的な理解を深める
場，の 3 つの場として期待されている．水資源は
(1) 推進薬の製造などに繋がり，(2) 人類の生命維
持にも活用できるほか，水資源マップは (3)水の移
動・濃集プロセスの解明と理解に貢献する．
1.2 水資源の観測手法の選択
実際の水資源利用では “水平方向と深さ方向の
存在分布”，“水の存在状態”，“統計的に裏付けさ
れた水の存在量” を知る必要がある．水資源の主
な観測方法には，中性子と電磁波 (近赤外/赤外線，
Synthetic Aperture Radar(SAR)，レーダー)があ
る．ここでは空間分解能や観測できる深さ，判別で
きる水の存在状態に関して手法を比較し，“Izumi”

で採用する観測手法を選択する．
水資源が存在すると期待されている場所として，

極域のクレータ内部にある永久影がある．図 1 に
示す通り，月の自転軸の影響で極域には太陽光が真
横から入射する．そのためクレータの底には，永久
影と呼ばれる太陽光が当たらない場所が存在する．
諸説あるが，月面に供給された水は低温な場所に向
かって月面を移動すると考えられており，永久影は
極低温に保たれていることから水の最終的な貯蔵
地点として期待されている．代表的なクレータと
して南緯 90度に位置するシャックルトンクレータ
がある．シャックルトンクレータは直径が 20 km

程度であり，直径 6.6 km程度の底部分に永久影が
あるとかぐやの探査からわかっている [2]．この永
久影を選択的に探査するためには，5 km程度の空
間分解能を持った観測手法で探査する必要がある．

6.6 km

21 km

4.2 km太陽 月
88.5°

図 1 (左)太陽と極域の位置関係と (右)シャック
ルトンクレータの地形

電磁波による観測と比べて中性子による観測で
は空間分解能のオーダーが 1 桁程度悪くなり，こ
れまでに 5 km の空間分解能は実現されていない．
図 2 に観測手法による空間分解能の違いを示す
[3][4][5][6]．これまで報告されている探査手法であ
る，近赤外線や赤外線，SAR，レーダーなどでは，
いずれもが数百 m 以下の分解能に収まっている
[7]．一方で，中性子による観測では初期の探査では
50 km であり，最も良い空間分解能でも 10 km[8]

である．2022 年に打上げ予定のミッションでも，
15 km程度となる見込みであり [9]，空間分解能の
向上が見られないことから，中性子による探査手法
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そのものに固有の難しさがあると見られる．
横方向の空間分解能

深
さ
方
向
の
情
報

10 km

1 mm

10 mm

100 mm

1 m

中
性
子

SAR

テラヘ
ルツ

近赤外線,
赤外線

1 km100 m1 m 10 m

図 2 空間分解能と深さ方向の探査能力の比較

しかし，探査手法により観測できる水資源の深さ
方向の情報も異なり，地中の探査の観点で中性子に
よる探査は重要である．近赤外線では月表面の放
射率から露出した水資源を探査でき，赤外線では地
表から数 mm の範囲でスペクトルピークから水の
存在形態 (化学種) が同定できる．しかし，地中の
水資源はこれらの手法では探査できず，レーダーを
用いた SARやテラヘルツ波，そして中性子による
探査が必要になる．SAR やテラヘルツ波による探
査では，直接的に水の存在を観測しているわけでは
なく，土壌内の異なる誘電率の層構造を考慮して，
データを解釈する必要がある．一方で中性子では
水を構成する水素原子の存在量を，地中 1 m 程度
までの平均的な組成として観測できる．
“Izumi”では，クレータ内部にある永久影の地中
探査のために，5 kmの空間分解能での中性子によ
る探査手法を確立する．これまでの赤外線やレー
ダーによる探査では，水の存在が期待されるシャッ
クルトンクレータ内部の永久影が探査されてきた．
その結果から，表層部には水資源が存在しないこと
がわかっている．しかし，極低温に保たれた環境で
あることから地中に水資源が存在する可能性もまだ
残されている．周回機探査では地表面での粗さや
水氷の存在形態など不確定性の高い条件に影響を受
けやすい SAR による観測と比べて，たとえ 0.1%

と微量の水であっても地中での平均存在量をより
敏感に観測できる中性子による観測で，永久影を分
解するための 5 kmの空間分解能が必要となる．
シャックルトンクレータ以外の同規模のクレー

タへの，中性子とその他の手法を合わせた探査の拡
大も期待される．Flahautら [10]は，複数の手法を
合わせて水資源の可能性を評価し月面探査の候補
地を提案している．“Izumi”の成果である 5 km分
解能の中性子観測と，数十 m 分解能の赤外線観測
の両方が水の存在を示す範囲を，有力な水資源の存
在箇所として示せるようになると期待される．

1.3 中性子による水資源観測の原理
月面から漏出する中性子を検出することで，水資

源の存在量を推定することができる．図 3 に示す
ように，月面に降り注ぐ銀河宇宙線を入力として，
月面表層では土層中の物質との反応で中性子が生
成される．生成された中性子は，地中 1 m 程度ま
でに存在する原子核との間で散乱を繰り返し，その
一部が地表から漏出する．中性子は質量がほぼ等
しい水素原子が存在することで効果的に減速され
る．したがって，エネルギー帯ごとに飛来した中性
子を観測することで，減速に寄与した水素原子の存
在量を推定することができる．水資源の量に換算
する際には，観測された水素がすべて水 (H2O) の
形態で存在すると仮定して，水素濃度を 9分の 1に
した水等価水素を用いる．

銀河宇宙線

⾼速中性⼦

熱中性⼦

核破砕反応

減速 ⽔or氷

⽉⾯

図 3 銀河宇宙線を入力とした月面での中性子生
成と水資源探査 ([5]を参考に作成)

エネルギー帯ごとの中性子フラックスは，水
素の存在量に応じて差が生じる．図 4 は，複
数の水素濃度 (単位は ppm: particle per mil-

lion) に対する中性子フラックスのエネルギー
スペクトル [counts/s/cm2] を示す．中性子の
エネルギー帯は，熱中性子 (TN: ∼0.5 eV)，熱
外中性子 (EN: 0.5 eV∼0.5 MeV)，高速中性子
(FN: 0.5 MeV∼)の 3つに分けることができ，それ
ぞれのエネルギー帯で水素濃度に対する感度が異な
る．熱外中性子は減速されることでフラックスが
少なくなり，熱中性子はフラックスが大きくなる．
図 5では，中性子の 3つのエネルギー帯ごとに，横
軸の水素濃度に対して縦軸に中性子の相対フラッ
クスを示す．相対フラックスの基準は，水素濃度が
0 ppmの時とする．一般に水素濃度が高いほど，フ
ラックスに生じる差が大きく，その変化量が検出個
数の差になってあらわれる．例えば熱中性子では，
0.05のフラックスの差からは 100 ppm，0.20の差
からは 500 ppm と濃度を推定することができる．
これらのフラックスの差を，検出器の総検出個数と
総観測時間から逆算して見積もる．検出個数 N に
応じて

√
N の統計誤差が生じることから，細かい

濃度の違いを十分な統計的信頼性をもって見分け
るためには，より多くの検出個数が必要である．
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図 4 漏出中性子のエネルギースペクトル
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図 5 漏出中性子の水存在量に対する減衰率

1.4 過去の探査事例の分析とモデル化
これまでに計 2 機の月探査機に中性子検出器が
搭載されて，水資源探査が行われてきた．そして，
今年打上げのキューブサットでも中性子検出器に
よる水資源探査が行われる．それらの検出器では，
空間分解能を良くするために，“低高度からの観測”

と “視野を狭めた観測”の 2つの手法が取られてき
た．本節では，それらの手法を軌道上での中性子フ
ラックスを表す簡単なモデルを通して統計の面から
評価する．過去の探査結果とモデルの評価から考
えると，それらの手法の応用で高分解能を目指すこ
とが難しいことがわかった．その難しさを解決す
ることを目指して本衛星のミッションを提案する．
1.4.1 中性子による水資源探査の始まり
初めて中性子検出器が月周回軌道で観測を行った
のは，NASAが 1998年に打ち上げた探査機 Lunar

Prospector(LP) である．LP に搭載された Lunar

Prospector Neutron Spectrometer(LPNS)は，観
測した中性子の到来方向を区別することはできず，
全方位から飛来した中性子を検出した．その時の
空間分解能は，高度 30 kmからの観測で 45 kmで
あった [11]．一般に中性子やガンマ線などの放射線
の観測の空間分解能は，高度の 1∼1.5 倍程度とな
ることが知られている [12]．近年は，画像修復によ

り解析的に空間分解能を向上させる研究も見られ
ている [13] が，依然として空間分解能は十分では
なく，観測時の空間分解能を上げることが求めら
れる．
1.4.2 分解能向上のための二つの手法と事例
LPでの観測を始まりに，それ以降の探査機では

空間分解能を上げるための検出器に関する工夫が
とられてきた．“同じ視野で高度を下げる”方法と，
“高度が同じで視野を狭める” 方法の 2 つを以下の
図 6に概念的に示す．

視野同じ,高度下げる 高度同じ,視野狭める

空間分解能の大きさ
を持ったスポット

図 6 分解能を向上させる二つの手法

NASA が 2008 年に打ち上げた Lunar Recon-

naissance Orbiter(LRO)に搭載された Lunar Ex-

ploration Neutron Detector(LEND)が水資源探査
に使用された．LENDはコリメータ検出器であり，
検出器を遮蔽材で覆うことで到来方向を絞った．そ
の結果高度 50 kmからの空間分解能が 10 kmまで
向上した．
また，2022年に打ち上げ予定の 6Uキューブサッ

ト Luna H Map(LHM)は，視野を狭めることなく
衛星の高度を下げることで，LEND と同じ程度の
空間分解能を実現する計画である [9]．南極域での
水資源探査に特化した，南極上空で超低高度となる
長楕円軌道を選択することで低高度化による高分
解能を実現することを目指している．
1.4.3 軌道上からの中性子観測のモデル化
空間分解能を下げた上で統計的に優位な探査結

果が得られるかが重要であり，統計が過去の探査の
成否を分けた．軌道上での中性子のフラックス量
の制限の中でも，より小さな濃度差を見分けるた
めには多くの中性子を検出して統計誤差を小さく
する必要がある．ここでは軌道上で観測されるフ
ラックスを簡単なモデルで表し，2つの観測手法を
中性子の検出個数の観点から比較する．空間分解
能の大きさを持つ月面上のスポットから漏出し，軌
道上の検出器で観測される中性子の個数 Nsignal は
以下のように表される*1．

Nsignal = F0θ
2
FOV εSdettobs (1)

*1 以下の 3点を仮定する:月面からの中性子フラックスの拡
散が等方的である．軌道上からみてスポットを平面とし
て扱う．スポットと比べて検出器が十分に小さい．
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Nsignal ：中性子の検出個数 [個]

F0 ：月面での中性子フラックス [counts/cm2/s]

θFOV ：スポットに対する検出器の視野 [degree]

εSdet ：検出効率を含んだ検出器の有効面積 [cm2]

tobs ：観測時間 [s]

ここで簡単のために有効面積と観測時間を固定
して考えると，このフラックスは高度には依存せず
に検出器の視野角のみに依存する．したがって視
野を固定したまま高度を下げることで，フラックス
を減らすことなく分解能を向上することができる．
また高度が同じまま視野を狭めることで高い分解
能を実現しようとするとフラックスが減ってしま
う．したがって遮蔽材により分解能を向上させる
手法ではフラックスが足りなくなり，統計的信頼性
が不十分になる可能性が高くなることになる．
実際には，良い統計を目指して検出個数を稼ぐた
めには，検出器の大面積化，観測時間の長期化も効
果的である．LP や LRO は軌道維持のための推進
系を備えた大型探査機であり，観測時間を長く保つ
ことができている．LROでは軌道上のミッション
時間は 1年間を想定して設計されていたが，結果と
して 2年以上 [14]の観測を実施した．一方で LHM

は 6Uのキューブサットであり，軌道制御用の推進
システムは十分に保持していないものの，凍結軌道
と呼ばれる安定的な軌道を利用してミッション期
間を 3 カ月程度確保できると見込んでいる．有効
面積や観測時間は軌道維持などの軌道制御能力や
ペイロードへ割り当てられた質量や空間に大きく
依存するために，大型の衛星ミッションの方が有利
である．一方でキューブサットはミッションに特
化した軌道をとることができるために，その欠点を
補うことも可能である．
1.5 中性子による水資源探査の難しさ
中性子の軌道上での観測の難しさは “求められる
空間分解能” を達成するだけではなく，“統計的に
求められる中性子カウント数”を同時に満たす必要
がある点である．軌道上からの中性子検出による
水資源探査では，視野内から飛来した中性子を検出
し，観測期間を通した検出個数から水の存在量を推
定する．広い視野や長い観測期間により検出個数
が多い方が観測の統計的な信頼性は向上し，結果と
して水資源の存在量の細かな違いを見分けること
ができる．
遮蔽材により高い空間分解能を目指した LEND

は観測期間が長かったものの，視野内からの検出個
数が小さかったことが統計的な問題に繋がった．検
出器を開発した Mitrofanov ら [8] は十分な統計的
信頼性があると主張しているが，Lawrenceら [15]

はカウント数が統計的に不十分であると反論して
いる．LEND の成果の統計的な信頼性に関しては
両者の合意には至っていない．以上から，遮蔽材に
より視野を狭める際には統計的に十分な検出個数を
稼げる視野を適切に設計する必要がある．LEND

の結果から 10 km の高分解能と適切な視野の設計
とが両立しないことを考慮すると従来の手法には
限界があるといえる．
過去の探査の事例を軌道上でのフラックスのモ

デルに当てはめた関係性を図 7 に示す．なお有効
面積と観測時間は固定している．LPによる探査を
基準に LHMのように低高度化すると統計的な問題
はない．しかし低高度化に限界がある以上，向上で
きる分解能にも限界がある．一方で LENDのよう
に視野を狭めると統計的に必要なフラックスを稼
げない．そこで，“Izumi”では新しい技術である中
性子の撮像系で探査をすることで，このボトルネッ
クを解消する．

分解能

LP
(高度30 km)

LHM
(高度~15 km)

LRO
高度50 km

Izumi
高度20km

視野は保ち
低高度化

検出個数
≒統計の良さ

高度50kmを保ち
遮蔽材で視野を狭める

50 km 10 km 5 km
(目標)

高度10kmを保ち
遮蔽材で視野を狭める

統計的に必要な
フラックス

図 7 過去ミッションと “Izumi”のミッション比較

1.6 “Izumi”のミッション要求
“Izumi” では，LEND を上回る 5 km の分解能

を実現し，実用的な水資源探査に貢献することを目
指す．その手段として従来の中性子検出器と同様
に “楕円凍結軌道を活用した長期間の低高度観測”

と “遮蔽材による狭い視野”による高分解能化を目
指す．しかし図 7に示したように，従来の手法では
LEND と同様に統計的に必要なカウント数を両立
させることはできない．そこで “Izumi” では空間
分解能を維持したまま視野を広く保つために，中性
子望遠鏡による視野内の撮像を目指す．

2

2

1

2

LROの標高データ(LOLA)
紫:低い ↔ 黄:高い

黒: 永久影

LENDの中性子減衰領域
(NSR: Neutron suppression region)

薄い青:-2.5%の減衰
↔ 濃い青:-5.0%の減衰

85°𝑆
85°𝑆

図 8 “Izumi”の観測目標である南緯 85度以南の (左)
中性子減衰領域 [16]，(右)クレータ位置 (1:南緯 88度

∼南緯 90度, 2:南緯 85度 ∼南緯 88度)[17]
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本ミッションでは 2つの観測目標を設定する．1

つ目は南緯 90 度付近に位置するクレータ (Shack-

leton) である．図 8 に月の南極の地図とクレータ
の名前を示す．南緯 90度付近のクレータは月の自
転の影響を受けないために，観測時間を長くとるこ
とができる．過去の LENDによる探査では，南緯
90 度付近のクレータが 10 km の高分解能で観測
されていた．本ミッションでは，LEND を上回る
5 km分解能で観測することを目指し，LENDと同
等 [8]の 100 ppmの細かい濃度差を ±3σ を見分け
ることを目標とする．
観測目標の 2つ目は極から少し離れた南緯 85度
から 88度の間のクレータ (Nobileや Cabeusなど)

とする．ISECG(国際宇宙探査協同グループ)では，
これらの緯度帯のクレータは，日照や通信の観点か
らも水資源探査に最適であるとしており，実際に
NASAによるローバー探査も計画されている [18]．
しかしこれらの緯度帯では，極軌道からの観測時間
が短くなってしまうことから，統計的な信頼性を
持った探査は実現してこなかった．しかし LEND

による探査の結果，統計的な信頼性は十分ではな
いが，図 8 のように南緯 85 度から 88 度の間のク
レータに水資源が存在する可能性が示されており，
後続の探査が期待されている．計画中のローバー
探査により詳細に分かるであろう実地データと照
らし合わせるためにも，これらの緯度帯の高分解能
なマッピングは必要だと考える．
南緯 85 度 ∼88 度の緯度帯のクレータに対する
統計的な目標として，観測可能な時間の兼ね合いか
ら，空間分解能を 10 kmに落として，見分けたい水
素濃度の差を 500 ppmに設定する．観測の目標と
した南緯 85 度 ∼88 度の緯度帯が挑戦的であるの
は，軌道と月の自転の関係から観測時間が取りにく
いからであり，今までに統計的に信頼に足る高分解
能な観測結果は出ていない．そのために “Izumi”

でも観測時間の制約が厳しいことを考慮し，マッピ
ングの空間分解能を 10 km に落として十分な統計
を満たすことを目指す．さらには南緯 90度付近で
目標とした 100 ppmという細かな数値は実現でき
ないものの，JAXA が経済的な観点から水資源探
査の目標として示している 500 ppmという数字を
±3σ で目指す [19]．この数字は，地球から燃料を
輸送するよりも月面で燃料を生成した方が経済的
に有利になると試算された数値である．高い濃度
分解能は保持していないが，水資源探査において最
も重要な濃集箇所を十分な統計で観測することを
目指す．これまでの要求を表 1にまとめる．
“Izumi”はこれらの要求を達成するために，新し

表 1 水資源探査ミッションの要求
要求 1 新規手法である中性子の撮像系を開発し，月周

回軌道から 5 kmの高い分解能での撮像を実証
する

要求 2 南極域（南緯 88∼90 度）の水素濃度を空間分
解能 5 kmでマッピングし，100 ppmの濃度
差を 3σの統計的信頼性で判別する

要求 3 南極近傍（南緯 85∼88 度）の水素濃度を空間
分解能 10 kmでマッピングし，500 ppmの濃
度差を 3σの統計的信頼性で判別する

い手法である中性子の撮像系を搭載して，安定かつ
低高度を実現できる極凍結軌道に，軌道制御用の推
進系を有して長時間滞在する．大型探査機に搭載
された LENDでは中性子のすべてのエネルギー帯
の検出器が搭載され，軌道維持のコストが高い円
軌道で月全域が高空間分解能で観測された．超小
型衛星の “Izumi” では，観測するエネルギー帯を
水資源に感度のあるエネルギー帯の一部に特化し，
観測箇所は長楕円軌道の近月点に絞ることとする．
しかし，LHMのようなキューブサットと比較する
と質量や空間に余裕があるため，軌道維持のための
推進システムを搭載して長いミッション期間を確
保することを目指す．類似の過去の衛星ミッショ
ンと “Izumi” を高度や分解能，軌道制御の有無な
どの観点から比較した結果を表 2に示す．
1.7 中性子寿命の測定とサブミッション要求
水資源探査のメインミッションを軸に文献調査

をするにあたり，水資源探査に活用される軌道が，
中性子寿命の測定にも活用できることがわかった．
検討の結果，中性子寿命の測定をサブミッションと
して採用し，軽量小型な検出器を追加で搭載する．
中性子の寿命は物理学の重要なパラメータであ

るが，ビーム法とボトル法という 2種類の地上実験
の間で依然として系統誤差により 8.6秒の差が見ら
れている．中性子の寿命は宇宙初期の元素合成時
の陽子と中性子の比を決めるなど，宇宙物理学や素
粒子物理学における未解決問題を解く鍵とされて
いる．観測手法による違いとしては，中性子ビーム
中の中性子数とそのうちの崩壊数を計測するビー
ム法では 879.4±0.6秒 [20]，容器内に閉じ込められ
た中性子が崩壊してなくなった数から中性子寿命
を導出するボトル法では 888.0±2.0 秒 [21] とされ
ている．これらの系統誤差の原因は未解明であり，
長年の課題とされている．
上記の 2 つの手法とは別に，本衛星のような惑

星周回機を活用した第 3 の実験手法が提案され
ている．月周回衛星 LP に搭載された中性子検出
器 (LP-NS) の観測結果を活用して，中性子寿命は
900±17秒と導出された [22]．この手法は実験環境
が異なることから，2つの手法間での系統誤差の謎
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表 2 類似ミッションと “Izumi”のミッション比較
Luna Prospector Lunar Reconnaissance Orbiter Lunar H Map Izumi

軌道最低高度 [km] 30 50 10-15 20
軌道近月点 ×遠月点 [km] 45 × 45 (円軌道) 50 × 50 (円軌道) 10 × 3150 20 × 2000

分解能 [km] 45 10 15 5
コリメータ有無 無 有 無 有
軌道制御有無 有 有 無 有
軌道滞在時間 6 months 1 year 3 months 1 year

を解明できると期待されている．LP-NS の結果で
は，測定時間と検出器の大きさの制約から統計誤差
が悪くなっており，ビーム法とボトル法のどちらに
近い結果であるか判別がつかない．“Izumi” では，
表 3の要求の通り，ボトル法とビーム法の判別をつ
けるために 8 秒 (5σ)の誤差での観測を目指す．

表 3 中性子寿命測定のミッション要求
要求 4 月から漏出する中性子を用いた第 3 の測定手

法を実証し，中性子寿命を 8秒 (5σ)の誤差で
観測する．

2 メインミッションの詳細解析
中性子を用いた水資源探査では，月面から漏出し
た中性子を軌道上で観測する．本章ではミッショ
ン解析を 3段階でまとめる: (1)銀河宇宙線を入力
とする月面からの中性子漏出，(2)月面から軌道上
への中性子伝播，(3)宇宙機搭載の中性子検出器で
の検出である．それぞれの段階について解析手法
や結果をまとめる．
2.1 月面からの中性子漏出
本節では，銀河宇宙線から生成される月面での中
性子フラックスについてまとめる．月面における
漏出中性子フラックスは，エネルギーと放出方向に
のみ依存する．ここで，中性子の放出される方向に
ついて天頂角と方位角をそれぞれ θ，ϕ とし，特に
天頂角の方向余弦を µ = cos θ と表現する．簡単の
ために月面を球対称として考え，中性子の漏出は方
位角 ϕに依存しないこととして議論する．Eke[23]

らによるとその中性子のフラックスと漏出角度は
(cos θ)η でフィッティングすることができる．その
値 ηはエネルギー帯ごとに異なっているので，ある
方向から来る単位立体角あたりの中性子のフラッ
クス f は運動エネルギー K と天頂からの角度 θ の
みの関数となり，f = f(θ,K)＝ A(K)(cos θ)η(K)

と表せる．ここで，A, η は解析から得られる運動
エネルギー K に依存する関数である．Aはエネル
ギーが 1 MeVまで上がるにつれて大きくなってい
き，η は熱外中性子までのエネルギー帯域において
主に 1.1∼1.4 程度である．そして，漏出中性子フ

ラックスの角度依存性は図 9のようになる*2．
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図 9 漏出中性子フラックスの角度依存性

2.2 軌道上への中性子の伝播
本節では，漏出した中性子の軌道上でのフラック

スを求め，衛星からの水資源探査の実現性の検討に
繋げる．まず，月表面から漏出する中性子は，エネ
ルギーと放出角度に応じて古典力学に従う軌道を
伝搬する．ここで，軌道上のフラックスは，観測高
度と中性子のエネルギー，そして中性子の到来方向
と中性子寿命の関数である．月の中心からの距離
Rにおいて，角度 θR から到来するエネルギー KR

を持った中性子のフラックス fR を本節で求める．
2.2.1 軌道力学による飛行軌跡解析 [24]

ここで月の中心からの距離 R における中性子の
運動エネルギー，位置エネルギー，速度，到来方向
の天頂角，天頂角の方向余弦，フラックスをそれぞ
れKR，VR，vR，θR，µR，fR とする．また月の半径
を RM，月の質量をM，中性子の質量をmn，万有
引力定数を G とする．まず軌道上と月面のエネル
ギー保存則と角運動量保存則から，

KRM = KR − GmnM

R
+

GmnM

RM
(2)

µ2
RM

= 1−
(
1− µ2

R

)( R

RM

)2 (
KR

KRM

)
(3)

という関係が求められる．
軌道上での中性子のエネルギーと到来方向から，

それらの中性子の月面でのエネルギーと漏出角度
が決定される．次に月近傍の中性子場が定常であ

*2 月面からの漏出中性子フラックスに関するデータは，量
子科学技術研究開発機構の草野広樹氏より．
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ると仮定すると，中性子密度は同一軌道上で一定な
ので
N(θR,KR) =

fR(θR,KR)

vR(KR)
=

fRM (θRM ,KRM )

vRM (KRM )
(4)

と書くことができ，月面でのフラックスは
fRM (θRM ,KRM ) = A(KRM )(cos θRM )η(KRM

) (5)

と書けるので，月面でのエネルギーと漏出角度から
月面でのフラックスが求まり，速度の比ひいては運
動エネルギーの比から軌道上でのフラックス値が
決定される．
また，軌道上でのエネルギーと角運動量から二次
元軌道は一意に決定するために，軌道までの飛行時
間を解析することができる．長い飛行時間がかか
るほど寿命により崩壊する中性子数は大きくなり，
軌道上に到達するフラックスが小さくなる．ここ
では中性子寿命のフラックスへの影響を評価する
ために漏出中性子の伝搬にかかる時間の見積を行
う．まずは中性子の軌道を決定する．軌道の方程
式から，半径 Rにおける真近点離角 θt は，

θt = arccos

(
1

e

( p

R
− 1

))
(6)

と求められる．ここで，離心率 eと半長弦 pは中性
子の運動エネルギー K，位置エネルギー V，到来
方向 θ の関数である．
次に，天体表面から周回軌道までの飛行時間を決

定する．式 (6)は，軌道が楕円軌道の場合も双曲線
軌道の際も当てはまるが，以降の計算は軌道の形状
(すなわち，K と |V | の大小関係) により異なるた
め分けて考える．

1. 楕円軌道の場合の飛行時間
K/|V | < 1 である場合に中性子は月の重力圏
を脱出できず楕円軌道となる．真近点離角 θt
から楕円軌道の平均近点離角 Me を求めるこ
とができ，これを用いると離角に対応した時
刻 tは，

t =
Me

n
， n =

2π

T
(7)

となる．ここで n は平均運動であり，周期 T

を用いて表される．したがって，任意の 2つの
平均近点離角から，それらの 2点の間の飛行時
間 ∆tは次のようになる．

∆t =
Me2 −Me1

n
(8)

2. 双曲線軌道の場合の飛行時間
K/|V | > 1 である場合に中性子は月の重力圏
を脱出する双曲線軌道となる．真近点離角 θt
から双曲線軌道の場合の平均近点離角 Me を

求めることができ，これを用いると離角に対応
した時刻 tは，

t =
h3

(GM)2
1

(e2 − 1)3/2
Me (9)

となる．任意の 2 つの平均近点離角から，そ
れらの 2 点の間の飛行時間 ∆t は次のように
なる．

∆t =
h3

(GM)2
1

(e2 − 1)3/2
(Me2 −Me1) (10)

ここで求めた時間に対して軌道上に到達する中
性子寿命を考慮した中性子のフラックス f ′

R は，考
慮しない中性子のフラックス fR と中性子寿命 τn
を用いて式 (11) のように減衰して表される．飛行
する中性子の軌道は，楕円軌道の場合は図 10，双
曲線軌道の場合は図 11のようになる．軌道上での
到来方向により異なる軌道で飛行してくることが
わかる．水平に飛来する中性子ほど，またより上方
から飛来する中性子ほどに飛行時間が長くなり，飛
行途中で寿命を迎える可能性が高くなる．

f ′
R(θR，KR) = fR(θR，KR) exp

(
−∆t

τn

)
(11)

図 10 中性子飛行が楕円軌道の例

図 11 中性子飛行が双曲線軌道の例
2.2.2 軌道上での中性子フラックス
本項では，軌道上での中性子フラックスの解析結

果について述べる．これまでの計算によって軌道
上での中性子フラックスについて計算することが
でき，例えば高度 20 km でのフラックスの角度依
存性は次の図 12 のように求められる．ここでは，
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エネルギーは熱中性子 (TN)/熱外中性子 (EN)/高
速中性子 (FN)領域で分けて計算した．どのエネル
ギー帯においても，直下からのフラックスが最も大
きく，水平から到来するフラックスは小さいことが
わかる．また熱中性子のエネルギー帯では，上方か
ら飛来するフラックスも見られる．
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図 12 高度 20kmでの中性子フラックスの角度依存性

2.3 中性子フラックスの水資源依存性
前節までで扱ったのは月表層に水素が含まれて
いない場合である．水資源 (水素濃度) に対するフ
ラックスの依存性を確認するためには，複数の水素
濃度に対する軌道上での解析が必要である．この
比較には，図 12で求めた角度ごとのフラックスを
全方位で積分して得られる，エネルギーごとの全方
位フラックスを使用する．水素濃度が 0 ppmから
1000 ppm までの場合を，水素が 0 ppm の時のフ
ラックスに対する相対フラックスにより比較をす
る．例えば月面からの高度 20 km 地点での水素濃
度に対する中性子フラックスの増減率を示す解析
結果は図 5 のようになる．以上のような水素濃度
による中性子フラックスの変化を利用することに
よって，土壌に含まれる水素濃度，ひいては水の濃
度を推定することが可能となる．
2.4 検出器有効面積の見積もり
表 1 のミッション要求を満たすために必要とさ
れる中性子のカウント数を計算し，必要な検出器
パラメータを見積もる．式 (14) に条件式を示す．
検出器で検出される中性子のカウント数 Ntotal は，
Nbgd と Nsignal の合計であり，その統計的な揺ら
ぎ σ は √

Ntotal と表せる．観測したい差分は，減
衰率 δ を用いて δNsignal と表せる．3σの統計的な
精度で減衰率 δ を観測する場合は，観測したい差
分が統計的な揺らぎ以上である必要がある．この
条件から，ミッション要求を満たすために必要とさ
れる中性子のカウント数を算出することができる．
ここで k は検出対象である中性子カウント数に対
するバックグラウンドの比 (k = Nbgd/Nsignal) で

ある．
δNsignal > 3

√
Ntotal (12)

= 3
√

Nsignal

√
1 + k (13)

Nsignal >
X2

δ2
(1 + k) (14)

また，Nsignal は観測高度での中性子フラックス
F，検出効率 ε，検出器の有効面積 Sdet，月面の 10

km分解能の大きさを持つスポットの観測時間 tobs
を用いて表すことができ，式 (14)は式 (16)のよう
になる．
本ミッションの要求は 3 つあるが，そのうち最

も条件が厳しい要求 3 に合わせて検出器パラメー
タを算出する．要求 3 は南緯 85 度 ∼88 度の水素
濃度を 10 km 分解能で 500 ppm(3σ) の濃度差を
見分けるために必要な中性子の検出個数を満たす
ことである．後述するが，“Izumi”の撮像系として
導入する望遠鏡は，反射できる中性子のエネルギー
帯域が限られているため，本ミッションで観測する
エネルギー帯は 0.5 eV以下の熱中性子とする．図
5より，0 ppmに対する 500 ppmの熱中性子の相
対フラックスの増加量 δは 0.2と読み取れる．南極
近傍 (85度～88度)に位置する Nobileクレーター
のミッション期間中の観測時間 tobs は，軌道解析
から 243 秒である．また高度 20 km での月面 10

km 四方からの熱中性子のフラックス F は 0.0467

count/s/cm2 である．以上より，必要な検出器パ
ラメータへの要求は εSdet/(1 + k) > 20となる．

　 Nsignal = FεSdettobs >
X2

δ2
(1 + k) (15)

εSdet

1 + k
>

X2

δ2
1

Ftobs
(16)

=
32

0.22
1

(0.0467)(243)
(17)

∼ 20 (18)

次章で述べるミッション検出機の詳細設計の結
果から次式のように条件を満たすことがわかった．

　 εSdet

1 + k
=

(0.95)(204)

1 + 3.65
(19)

　 = 41.7 > 20 (20)

3 メインミッション検出器設計
検出器への要求は，月面の 5 kmを分解するのに

十分な精度で中性子の到来方向を観測することが
でき，2.4節で導いた必要な検出器のパラメータ条
件を満たすことである．本章では，到来方向の区
別，バックグラウンド比，有効面積，検出効率の 4

つの観点について検討を行い，検出器の実現性をま
とめる．
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3.1 中性子の撮像系の検討
中性子の到来方向を区別する手法として，撮像系
の導入を検討する．宇宙観測で使用される撮像系
としては，レンズ，コーデッドマスク，望遠鏡が上
げられる．
観測対象が可視光であれば，レンズを用いて光を
曲げ，焦点面に集光することで撮像できる．しかし
中性子をレンズで集光することはではできない．
コーデッドマスクは，検出器に入ってくる光や
中性子をランダムなパターンの穴をあけたフィル
ターを通して撮影する手法である．複数の穴を通
して検出器で取得されたデータは穴の数だけ画像
が写っていると考えることができ，それを逆解きす
ることで元の像を再構成する．反射や散乱などを
介して光や中性子の到来方向を曲げる必要がない
ため，ある程度の視野を確保することができる．
望遠鏡はミラーによる反射によって光や中性子
の到来方向を曲げることで焦点面に集光・結像する
手法である．高いエネルギーの粒子ほど反射する
角度が微小になっていくが，集光することで視野に
対する検出面が小さくなるため，バックグラウンド
比を効果的に減少させることができる．
本ミッションでは，視野を保ちながら，空間分解
能を高めることができ，かつバックグラウンド比を
効果的に小さくすることのできる中性子望遠鏡を
選択する．望遠鏡では反射できる中性子のエネル
ギー帯域が限られるため，本ミッションでは熱中
性子帯域の望遠鏡を設計する．到来方向の区別に
よって視野内を分割することで高分解能を保ちつ
つ，中性子の検出個数を稼ぐために出来るだけ広視
野を目指す.

3.2 中性子の望遠鏡
中性子望遠鏡の検討要素は大きく分けて，中性子
ミラーの反射材と光学系，中性子検出器に分類でき
る．図 13に中性子望遠鏡のイメージ図を示す．

49

中性⼦望遠鏡は中性⼦ミラーと
ピクセル状シンチレータ検出器で構成されている。

中性⼦望遠鏡

ピクセル状

シンチレータ検出器

光学系
斜⼊射型Wolter I型

⽉⾯

中性⼦反射材

空間分解能(15 deg, 5 km)

視野(30 deg, 10 km)

中性⼦

⽉⾯

中性⼦ミラー

⾼度20 km

8.5 cm

18 cm

図 13 中性子望遠鏡のイメージ図

3.3 中性子ミラー
3.3.1 反射材
中性子ミラーの反射材には，中性子多層膜スー

パーミラーを用いる．図 14 に多層膜スーパーミ
ラーのイメージ図を示す．中性子は「ブラッグ反
射」の性質を利用して反射させることができる．こ
れは，臨界角よりも大きな角度で入射した中性子が
物質の内部に存在する周期的な構造の各層で反射さ
れ，ある角度で干渉して強め合うことで発生する．
中性子はエネルギーが高いほど波長が短いため，反
射する層の膜厚は小さくなり，また物質への侵入の
深さは深くなる．多層膜スーパーミラーは下に行
くほど多層膜の周期を短くなっており，深いところ
ではより短い波長，すなわちより高いエネルギーの
中性子でブラッグ反射が起きやすい設計となって
いる．これにより，高い反射率を得るエネルギー帯
域を大きくすることが可能となる．
本ミッションでは，中性子の反射材として理化

学研究所/京都大学で開発が進められている中性
子スーパーミラー [25] の技術を応用する．これは
NiC/Ti多層膜を周期長を変えて成膜している．図
15 に反射率プロファイルを示す．反射率は中性子
の移行運動量によって決まっており，0.63 nm−1の
臨界移行運動量以下では安定して 86%の反射率を
保っている．移行運動量 q は中性子の波長 λ と入
射角 θ を用いて次のように表せる．

q =
4π sin θ

λ
(21)

図 16に中性子のエネルギーごとの移行運動量と
入射角の関係を示す．例えば，0.005 eV の中性子
は，1.2 degよりも小さい入射角では高い反射率を
持つ．以上より，入射角とエネルギーが小さい中性
子の方が臨界移行運動量が小さく反射率が高いこ
とが分かる．
表 4に多層膜の諸元を示す．

全反射ミラー

多層膜ミラー

臨界⾓)'以下の⼊射⾓

臨界⾓)'以上の⼊射⾓

屈折率 : n
屈折率 : 1! < !!

! > !!

⾼エネルギー
低エネルギー

膜厚:d

屈折率 : n1
屈折率 : n2

膜厚の周期
を⼩さく

図 14 多層膜スーパーミラーのイメージ

表 4 多層膜の諸元
材料 NiC/Ti

層数 210

膜厚 (NiC)[nm] 5.08 - 60

膜厚 (Ti)[nm] 4.76 - 13.1

成膜条件 基盤の平坦精度 0.1 nm
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中性⼦反射材の検討
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Fig. 9. Geometry for the neutron reflectivity measurement of the supermirror. The vertical
and horizontal slit widths are denoted by V and H, respectively.

pure nickel. Thus, the reflectivity curve indicates that the supermirror is an m = 2.9 supermirror.
In the same graph, the reflectivity of the supermirror on a silicon wafer, sputtered in the same
batch as the focusing supermirror, is shown for comparison. The reflectivity curves are identical
indicating that the polished metal substrates have equivalent surface roughness as the silicon
wafer. The reflectivity was measured at 40 di�erent locations on the mirror, and the reflectivity at
the critical momentum transfer (qc) for each location is depicted in Fig. 10(b). The reflectivity at
the critical condition is 86.2 ± 2.5(�) % for all the locations; thus, the two supermirror segments
can be considered to have identical and position-independent neutron reflectivity.
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Fig. 10. Neutron reflectivity of the focusing supermirror: (a) reflectivity curve at (x, y) =
(200,�10) mm and (b) reflectivity at the critical momentum transfer qc . The reflectivity
curve of the supermirror on a silicon wafer is also shown for comparison. Note that qc is
0.628 ± 0.007(�) nm�1 for all the positions.

in the surface roughness. However, the focusing performance of the assembled supermirror was
inferior to the case with a single supermirror segment, which has an FWHM of 0.08 mm. This
indicates that the present neutron-focusing supermirror has a room for improvement with respect
to the assembly precision.

5. Discussion

The results of this work suggest two points of practical importance for future developers of
neutron-focusing optics. First is that the focusing performance of a neutron supermirror can be
precisely predicted before the actual neutron experiments, based on the slope error measured
using laser interferometers. Moreover, this implies that the level to which the waviness should
be reduced is known, in order to satisfy the requirement of the neutron instrument. Next, for
the supermirror to have uniform neutron reflectivity, the substrate should be polished to an
extent where the surface roughness approaches the measurable limit of white-light scanning
interferometers. This criterion is not physically essential but is practically useful because
atomic force microscopes that gauge the roughness with higher spatial resolution are often
inapplicable to large substrates which are required for focusing supermirrors. Thus, although the
neutron-focusing supermirror in this work is developed for a specific neutron reflectometer, the
knowledge obtained during development has universal value.

The precise assembly of the supermirror is a challenge for future. As previously mentioned,
the trade-o� between the precision and robustness of the optical assembly complicates the design
problem of realizing focusing supermirrors with large area. For finer focusing, a simple but
expensive solution is to actively control the relative positions and angles of each supermirror
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図 15 中性子スーパーミラーの反射率 [25]
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図 16 中性子のエネルギーごとの移行運動量と
入射角の関係

3.3.2 光学系
中性子望遠鏡は X 線望遠鏡で多く用いられて
いる斜入射型光学系の Wolter I 型で設計を行う．
Wolter I 型は回転放物面と回転双曲面の二つの反
射鏡で 2 回反射させることで焦点に光や中性子を
集光することができる．ミラーにはマイクロマシ
ン (MEMS)技術を用いて都立大学で開発が進めら
れている MEMS X 線望遠鏡の製造技術 [26] を用
いる．これは軽量小型をコンセプトに開発され，小
型衛星への搭載も予定されており，本ミッションに
適している光学系技術であると考える．
中性子望遠鏡の光学系の諸元を表 5 に示す．両
側視野 30 deg の望遠鏡で高度 20 km から月面を
観測をすることにより一度に 10 km 四方の観測を
行い，さらに 7.5 degの角度分解能を持たせること
で，視野内を 16 ピクセルに分割し 2.5 km 分解能
で観測を行う．これにより，ミッション要求である
5 km分解能でのマッピングを達成できる．焦点面
には 4×4ピクセル (4 cm ×4 cm)のシンチレータ
検出器を設置する．

表 5 光学系の諸元 (望遠鏡 1台あたり)

項目　 値
エネルギー帯域 [eV] <0.5

中性子入射角度 [deg] 0.1-3

視野 [deg] 30

角度分解能 [deg] 7.5

焦点距離 [mm] 85

口径 [mm] 180

有効面積 [cm2] 50

検出面サイズ [cm2] 4× 4

MEMS X線望遠鏡を参考に “Izumi”中性子望遠
鏡の制作プロセスを図 17に簡単に示す．厚さ 300

µm，直径 180 mmの 2枚のシリコン基板に多数の
微細穴を形成し，その壁側を鏡面にするため高温ア
ニールで平滑化する．表 4 の成膜条件を満たすた
め，この作業で平坦精度 0.1 nmを目指す．次に高
温塑性によって，それぞれのシリコン基板の曲率
が 339 mm，113 mmになるように変形を行う．さ
らに中性子を効率よく反射するためにシリコン基
板上に NiC/Ti 多層膜を成膜する．このように制
作された異なる曲率のシリコン基板を 2 枚重ねて
Wolter I型に配置することで，焦点距離 85 mmの
中性子望遠鏡が完成する．望遠鏡製造過程

30

➀Si基板に微細⽳を形成 ②側壁を平滑化 ③⾼温塑性変形

④NiC/Ti多層膜を成膜 ⑤Walter I型に配置

R=339,113 mm

18 mm

平坦精度1 nmを⽬指す

図 17 “Izumi”中性子望遠鏡の製造過程

熱中性子は 0.1–3 degでのみ反射するため，望遠
鏡の幾何学的な面積のうち，実際反射する面積であ
る有効面積を見積もる必要がある．幾何学的な面
積と有効面積の比を開口効率という．“Izumi” 中
性子望遠鏡は視野が広く，ある角度で入射した中性
子に対して高い反射率を持つ鏡の枚数が少ないと
考えられるため，初期段階の検討では開口効率は
0.2程度であると見込む．以上より，望遠鏡 1台あ
たりの有効面積は 50 cm2 であると見込まれる．本
ミッションでは必要な統計量を稼ぐため，望遠鏡を
4台搭載し，200 cm2 の有効面積を確保する．
3.3.3 中性子ミラーの実現性
中性子ミラーの実現性の議論では，中性子多層膜

スーパーミラーを MEMS X 線望遠鏡の光学系に
成膜出来るかどうかが重要になる．反射材に採用
した理化学研究所/京都大学で開発されている中性
子多層膜スーパーミラーは，イオンビームスパッ
タ法と呼ばれる成膜方法を用いて製造されている．
これはイオンビームによって物質から成膜する粒
子を飛び出させ，基板の上に薄膜として堆積させる
方法である．しかし，物理的に粒子を当てるため，
MEMS X線望遠鏡の光学系のような微細穴の幅と
高さのアスペクト比が高い構造に成膜することは
一般的に難しい．
一方で，MEMS X 線望遠鏡の光学系のような

微細構造への成膜には，原子堆積法 (ALD:Atomic

Layer Deposition)と呼ばれる成膜技術が用いられ
る．原子堆積法とは原子の自己制御の性質を利用
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した成膜技術で，原子レベルの大きさで膜厚をコン
トロールすることができるため，極薄の膜を微細穴
構造にも成膜することが可能である．また，様々な
原子や化合物を成膜している実績があり，NiC 層
と Ti層を成膜している先行例も存在する [27]．今
後，NiC/Ti多層膜を原子堆積法で成膜する技術開
発は必要であるが，原理的には可能であると考えら
れる．
原子堆積法では原子の層を 1 層ごとに成膜する
手法であるため，基板の表面形状がミラーによく反
映されるという特徴がある．中性子の反射率はミ
ラーの滑らかさに依存するため，高い反射率を保つ
ためには成膜前のシリコン基板の表面を滑らかに
する必要がある．これは光学系の製造過程の平滑
化作業である高温アニールの時間を長くすること
で対応する．以上よりMEMSX線望遠鏡の光学系
に NiC/Ti多層膜スーパーミラーを成膜し，中性子
望遠鏡を製造することは可能である．
3.4 シンチレータ検出器
望遠鏡の焦点面には，中性子を検出するための検
出面サイズ 4 cm ×4 cm のシンチレータ検出器を
設置する．望遠鏡で反射された中性子をピクセルで
分割して検出するため，検出面には 1 cm×1 cm×2

cm厚のシンチレータを 4×4の計 16個敷きつめて
ピクセル状にする．それぞれのシンチレータは遮
光剤で遮断し，信号がピクセルごとに弁別されるよ
うにする．またバックグラウンドである銀河宇宙
線を反同時係数法によって判別するため，16 個の
シンチレータの上に 4 cm×4 cm×5 mm 厚のシン
チレータを 1つ設置する．図 18にシンチレータの
簡単な配置を示す．

GS20ver

4 cm

4 cm

1.5 cm

1 cm
上段︓反同時係数⽤シンチレータ (EJ270)
下段︓ピクセル状シンチレータ (GS20)

EJ270

GS20

0.5 cm

(かぐやも5 mm厚 kobayashi et al.2009)

10 cm

4 cm

1.5 cm

1 cm

10.5 cm

4.5 cm

⼿前 : 熱中性⼦カウント⽤シンチレータ
奥 : 反同時係数⽤シンチレータ

図 18 シンチレータのサイズと配置のイメージ

シンチレータには熱中性子に感度のあるガラスシ
ンチレータの GS20 とプラスチックシンチレータ
の EJ270 を採用する．ピクセル状のシンチレータ
には，熱中性子に対する検出効率が高い GS20[28]，
反同時係数用のシンチレータには質量が比較的軽
い EJ270[29]を用いて検出器設計を行う．図 19と
図 20 に GS20 と EJ270 の検出効率をそれぞれ示

す*3．シンチレータの厚さが増えるほど検出効率も
大きくなるが，それに伴って検出するバックグラウ
ンドも大きくなる．本ミッションでは必要な中性
子のカウント数を稼ぎつつバックグラウンドを適
度に小さくするため，ピクセル状のシンチレータの
厚さは 15 mm に決定した．厚さ 15 mm の GS20

シンチレータの 0.5 eV以下の熱中性子に対する検
出効率は 0.95 である．また，反同時係数用のシン
チレータ EJ270 の厚さは，同手法で荷電粒子バッ
クグラウンドを減算していたかぐやの検出器を参
考に 5 mmに決定した [30]．
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図 19 GS20の厚さごとの検出効率
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図 20 EJ270の厚さごとの検出効率

シンチレータには搭載実績のある光検出器の
MPPC(S13360-6025CS:浜松ホトニクス社 [31])を
装着して信号を読み出す．MPPC はピクセル状シ
ンチレータに 1つずつ，反同時係数用シンチレータ
に 4つ装着する．シンチレータ検出器の諸元を表 6

にまとめる．
表 6 シンチレータ検出器の諸元

サイズ [cm] 個数 質量 [g]

GS20 1× 1× 2 16 80

EJ270 4× 4× 0.5 1 9

MPPC 1× 1 20 10

回路基板 4× 4× 0.2 1 30

合計　 129

*3 EJ270 の検出効率に関するデータは，量子科学技術研究
開発機構の草野広樹氏より．
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3.4.1 回路設計
検出器の回路設計についてまとめる．回路は，シ
ンチレータに装着された光検出器の MPPC と温
度センサーから構成されるフロントエンドカード
(FEC)，アナログ信号処理部分，データ処理部分の
３つに大別される．回路の構成を図 21に示す．
フロントエンドカードでは，放射線がシンチレー
タ内に入射することで発生するシンチレーション
光を MPPC によって電気信号に変換し増幅する．
MPPC はピクセル上のシンチレータに 1 つずつ，
反同時係数用のシンチレータに 4つ装着し，MPPC

からの信号はシンチレータごとに 1 つのチャンネ
ルにまとめて，計 17チャンネルとする．変換した
電気信号はアナログ信号処理回路で電流から電圧
に変換し波形処理を行い，データ処理回路に送られ
る．データ処理回路部分ではまず ADCでアナログ
信号をデジタル信号に変換する．FPGA 内ではデ
ジタル信号の波形サンプリングを行い，波高値の
ピークと PSD値を計算して，熱・熱外中性子のみ
を取得する．また 10ミリ秒でカウントアップする
時刻カウンターも搭載し，イベントファイルや検
出器 HK データファイルの生成時を初期時刻とし
て時刻づけを行う．MCU では FPGA を通して取
り出された熱・熱外中性子のデータを収集して衛星
バスシステムに記録するとともに，MPPC の温度
センサーを読み取ってバイアス電源の制御も行う．
回路基板一つあたりの駆動電圧は 5 V，駆動電力は
2 Wである．検出器(回路設計)
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図 21 回路ブロック図

3.5 想定バックグラウンド
検出器のバックグラウンドの種類と減算方法を検
討した上で，バックグラウンド比を見積もる．バッ
クグラウンドとなりうる粒子の種類とその減算方
法を表 7にまとめる．

表 7 バックグラウンドの種類と減算方法
粒子種類 到来方向範囲 減算方法
銀河宇宙線 全方位 反同時計数法
ガンマ線 全方位 波高値弁別法
アルベド陽子 全方位 反同時計数法
電子 全方位 アルミ遮蔽
熱中性子 視野外 B4Cシート遮蔽
熱外中性子 全方位 ×
高速中性子 全方位 ×

シンチレータ検出器に搭載するピクセル状シンチ

レータの GS20 は中性子だけでなく荷電粒子や光
子とも相互作用をする．そのため，月周回軌道に到
来する銀河宇宙線，ガンマ線，アルベド陽子，電子
は中性子観測を行う上でバックグラウンドとなる．
荷電粒子である銀河宇宙線とアルベド陽子は，反

同時計数法によって落とす．荷電粒子が 2 つ以上
のシンチレータを通過すると，通過した複数のシン
チレータでほぼ同時に信号が検出される．この原
理を用いて荷電粒子を判別することができる．本
ミッションの検出器のシンチレータは図 18のよう
な配置になっており，上下方向からくる荷電粒子は
ピクセルシンチレータと反同時計数用の薄いシン
チレータ，横方向からの荷電粒子はピクセルシンチ
レータ同士の信号の反同時計数を取ることによっ
て，全方位から飛来する荷電粒子をカウントし減算
することができる．信号処理は回路上の FPGA内
で行う．
ガンマ線は，「波高値弁別法」を用いて落とすこ

とができる．これは入射した粒子のシンチレータ
内の反応によって生じるシンチレーションパルス
の波高値の違いから，入射粒子を見分ける方法であ
る．GS20シンチレータは中性子と反応する 6Liが
添加されているため，この手法を使って中性子，ガ
ンマ線を識別することができる．図 22に入射粒子
ごとのシンチレータ内の反応の違いと波高値の違
いを示す．

GS20

波⾼値

ガンマ線
熱・熱外中性⼦

GS20

コンプトン散乱

電⼦

6Li

α線

トリチウム

(n,α)反応

ガンマ線

熱・熱外中性⼦

図 22 GS20内での反応と波高値の違い

電子は衛星や望遠鏡の構造のアルミニウムで遮
蔽され，検出器では検出されないと考えられる．
また，図 19より，高速中性子に対する検出効率

は 0.001程度と低く, ほとんど観測されないと考え
られる．よって，バックグラウンドとして観測さ
れるのは視野外からの熱・熱外中性子と，視野内か
らの熱外中性子である．視野外からの熱中性子は，
B4Cシート [32]を用いて遮蔽する．表 8に遮蔽材
の諸元，図 23に Geant4でシミュレーションした
5 mm と 10 mm の B4C シートのエネルギーごと
の透過率を示す．10 mmの B4Cシートで，0.5 eV

以下の熱中性子の透過率を 1%以下にすることがで
きる．
以上よりシグナルは視野 30 deg内から到来する
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表 8 遮蔽材の諸元
メーカー Mirrotron

品名 Neutron Shielding

材質 B4C

厚さ [mm] 10

密度 [g/cm3] 1.36

29

2 eV0.4 eV

透過率1%

図 23 B4Cシートシミュレーション

0.5 eVまでの熱中性子，バックグラウンドは全方位
から到来する熱外中性子となる．シグナルとバッ
クグラウンドのカウント数を表 9 にまとめる．図
19より，厚さ 15 mmの EJ270の検出効率は熱中
性子が 0.95，熱外中性子は 0 .49である．望遠鏡 1

つあたりのの有効面積は 50 cm2，検出面の面積は
16 cm2 である．これよりバックグラウンド比 kは
3.65と見積もられる．

表 9 1回の観測当たりの中性子カウント数
Signal Background

TN(視野内) EN(全方位)

F 0.18 4.05

ε 0.95 0.49

Sdet 50 16

Ncounts 8.7 31.7

3.6 構造設計
望遠鏡を構成する要素は，MEMS 光学系，シン
チレータ検出器，遮蔽材である．それらの構造を検
討する．最終的な設計結果を図 24に示す．
MEMS 光学系は，都立大で開発されている

MEMS X 線望遠鏡 [26] を参考にして，1 枚目と
2枚目の鏡を同時に，鏡面の端の四か所で筐体とピ
ン固定する．この固定方法は GEO-X などのミッ
ションに向けて都立大で開発されたものであり，振
動試験なども実施されていることから，確立された
技術であると見込まれる．
シンチレータ検出器は，鏡から焦点距離分だけ離
した箇所に固定する構造を考える．光軸方向から
みて背面に読み出し基板を取り付ける．また遮蔽
材は，10 mm厚の B4Cシートを外部筐体の内側に
貼り付ける．
3.7 姿勢誤差
5 kmの高分解能マッピングを行うために，軌道
決定誤差と姿勢決定誤差に対する要求を示す．観
測されたデータは，衛星の位置決定の誤差と衛星の

図 24 望遠鏡の構造案

姿勢決定の誤差により，実際とずれてしまうことが
想定される．位置決定と姿勢決定の誤差を合計し
た際に，5 km分解能の 10%である 500 mを要求
とする．姿勢の誤差は，測位の誤差と比較すると小
さくなると推定されることから，姿勢制御系への要
求は合計の誤差よりも 1つオーダーの低い 50 mと
する．高度 20 km からの観測で 50 m の姿勢制御
誤差を実現するために，0.1 degの姿勢指向誤差を
要求する．
3.8 データフォーマットとデータ量
ミッションデータのファイルのフォーマットを

示し，測位用のカメラと合わせてデータ量を見積も
る．ファイルはイベントデータファイルと検出器
HKデータファイルの 2種類を取得する．
イベントデータは中性子の検出ごとに，時刻，シ

ンチレータの位置 (ピクセル ID)，パルスの波高
値 (ADCチャンネル)，波形 (PSD値)が保存され
る．観測 1回 15分間のデータを 1ファイルに保存
する．
検出器 HKデータには 5分ごとのMPPC温度，

MCU温度，バイアス電圧値を記録する．観測時間
以外も常時取得し，1日で 1ファイルを生成する．
ファイル名は望遠鏡 ID と観測の初期時刻

で構成する．例えばイベントファイルの場合，
1 20270101 1212 1212 は，望遠鏡 ID1 の 2027 年
1月 1日 12時 12分 12.12秒から開始された 15分
間の観測データのファイルであることを示す．初
期時刻は衛星バスシステムから取得する．データ
ファイル内の時刻はファイル名に記載された初期時
刻からの時間を，イベントデータは 0.01秒単位，検
出器 HK データは 1 秒単位で 0 からカウントアッ
プする．表 10，11にデータフォーマットと bit数
を示す．
1ファイルのデータ量は，イベントファイルが 10

KB程度，検出器 HKデータが 10 KB程度である．
また，測位用のカメラは，観測 1回 15分で 10枚

撮影する．1枚あたりのデータ量は 6.72KBで，観
測 1回あたりのデータ量は 70KBである．
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表 10 イベントデータのフォーマット
保存項目 　 bit数 [bit]

初期時刻からの時間 [10 ms]　 17

ピクセル ID 5

ADCチャンネル [channel] 10

PSD値 10

合計 41

表 11 検出器 HKデータのフォーマット
保存項目 bit数 [bit]

初期時刻からの時間 [s]　 17

MPPC 1∼17温度 [℃] 7×17

バイアス電圧値 1∼17 [V] 7×17

MCU温度 [℃] 7

合計 262

4 サブミッションの詳細解析と設計
本章では，サブミッションとして実施する中性子
寿命の測定について，期待される科学的な成果をシ
ミュレーションから見積り，検出器の設計や観測計
画をまとめる．
4.1 中性子寿命の月近傍の中性子場への影響
軌道上に漏出して飛行する中性子は，時間が経過
し寿命を迎えた際に陽子にβ崩壊する．中性子の
寿命は，中性子が崩壊する前後の高度で変化するフ
ラックスを検出することで測定することができる．
中性子が崩壊する高度帯は，エネルギー帯に応じて
異なる．高速中性子や熱外中性子は速度が大きく，
寿命を迎えるまでに飛行する距離が衛星高度と比
べてはるかに長くなる．月低軌道を飛行する本衛
星から，中性子の崩壊により変動するフラックスを
観測するためには，エネルギーの小さい熱中性子を
観測対象として選択する必要がある．
中性子寿命の測定の要求は，8 秒の誤差 (±5σ)

での観測であり，これはビーム法 (888.0 s)とボト
ル法 (879.4 s)の差分に対応している．シミュレー
ションをもとに，これらの寿命の違いがフラックス
に及ぼす差を検討する．ビーム法とボトル法の異な
る 2つの寿命の場合に見込まれる，熱中性子フラッ
クスの高度プロファイルを以下の図 25(上)に示す．
低高度から高度が高くなるにつれてフラックスが
減少するが，寿命によるフラックスの差は見えない
ほどに小さく，図 25(中) のように両フラックスの
差分をとることで微小な差が初めてわかる．高度
500 km程度で差分がピークを迎えて，その後高度
が高くなるにつれて差が小さくなる．フラックス
に生じる差は微小であり水資源探査には影響しない
が，大面積で視野を制限しない検出器を搭載して観
測をすることでこの微小な差を十分に検出できる．
寿命差により生じるフラックスの差が，その場で観
測されるフラックスの統計的なゆらぎに対して小

さいほうが，寿命の測定には適している．この観点
を考えるために，図 25(下) に基準とするボトル法
のフラックスの平方根に対する，寿命による差分プ
ロットの比を示した．その結果，高度 1000 km あ
たりが最も適していることがわかった．
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図 25 (上) 熱中性子フラックスの高度プロファ
イル (中)2つの寿命の場合の差分フラックス (下)
平均フラックスに対する差分フラックスの平方根
の比

4.2 観測対象となる場所
観測の場所は，水や表面の元素組成の影響の受け

にくい，月の裏側の高地上空を選択する．中性子寿
命の測定では，シミュレーションモデル上での検出
個数と実際の観測での検出個数を比較し，最も近い
モデルの中性子寿命を測定値とする．月面から漏
出する熱中性子は，含水量や鉄などの土壌の組成に
よって変化する．モデルでは中性子寿命を変数と
しており，その他の変数は系統誤差の要因とならな
いように固定したい．よって，鉄や水などの組成に
よってフラックスの変動を受けない観測地点を選
ぶ必要がある．組成の変動が大きい月の表側や，水
資源の存在の可能性が高い極域を候補から外して，
観測場所は月の裏側の高地を採用した．
4.3 軌道上検出個数の見積もり
水資源探査をメインミッションとして行う本衛

星で，ミッション目標を達成する観測を実現できる
かを検討する．観測は「月の裏側の高地の上空」か
つ「高度 1000 km 前後」で行う．本ミッションの
軌道は，南極上空で近地点を迎える楕円軌道であ
る．条件を満たす観測箇所は，図 26に示した高度
が 700 km から 1600 km までとし，その間で合計
34分間観測を行う．
実際に軌道上で検出される個数を見積もるために

は，高度ごとのフラックスに対して，高度ごとの滞
在時間を掛ける必要がある．図 27(上) には，左軸
に 2 つの中性子寿命の差分フラックス (青) を，右
軸に基準とするボトル法のフラックス (赤)を示す．
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図 26 中性子寿命の測定計画

図 27(中) には，本衛星の軌道 (20 km×2000 km)

の，高度ごとの異なる滞在時間 (20 km binあたり
の滞在時間)を示す．上図と中図を高度ごとにかけ
合わせることで図 27(下) のような高度ごとの想定
検出個数を示すプロットが得られる．700 kmから
1600 km までの間の 1 回の観測で検出される個数
は，高度ごとの検出個数を 700 km から 1600 km

まで積分することで得られる．
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図 27 衛星高度に対する (上) 差分フラックスと
基準フラックス (Bottle)(中)本衛星軌道の滞在時
間 (下)差分検出個数と基準検出個数

図 27(下) に示す検出個数を 700 km から
1600 km まで積分した値を表 12 に示す．熱中性
子帯域だけではなく，検出器設計に必要な 100 keV

までの熱外中性子帯域までを計算している．
表 12 1回の観測での検出個数 [counts/cm2]

888.0 s 879.4 s

TN

検出個数 270.8 271.8

平均検出個数 271.2

検出個数の差分 1.078

EN
検出個数 2730 2730.4

平均検出個数 2730.2

4.4 必要な検出器面積の見積もり
ミッション要求である，ビーム法とボトル法
の 8 秒程度の差を見分けるためには，平均的に

271 counts/cm2 が 1 回の観測で検出される中で，
中性子寿命の差により生じる 0.397%の差分を検出
する必要がある．観測時間は，水資源探査のミッ
ション期間から，ミッション観測以外のモードとの
重複などを考慮して見積もる．1 年 (=8760 時間)

の期間では軌道周期が約 3.5 時間の軌道を約 2500

回周回することができる．そのうち日照時の発電
モードと地球との通信モード，そして軌道制御モー
ドを避けて観測することを考慮して，全期間の 6分
の 1程度を観測に充てることができると仮定する．
その時合計の観測回数は，約 410(∼2500/6)回とな
る．以上のパラメータを勘定して，必要な検出器パ
ラメータへの要求は，εSdet/(1+k) > 14.3である．

NXσ = FεSdettobs >
X2

δ2
(1 + k) (22)

εSdet

1 + k
>

X2

δ2
1

Ftobs
(23)

　 =
52

0.003972
1

(271)(410)
∼ 14.3 (24)

次節で述べるサブミッション検出機の詳細設計
の結果から次式のように条件を満たすことがわ
かった．

　 εSdet

1 + k
=

(0.95)(80)

1 + 2
∼ 25 > 14.3 (25)

4.5 検出器設計
メインミッションのシンチレータ検出器を応用

して，サブミッションの検出器を設計する．衛星の
月面側に，100 mm×40 mm×10 mm の測定用シ
ンチレータとその周辺の 3 面を反同時係数用の 5

mm 厚のシンチレータで囲ったものを 2 つ設置す
る．熱中性子カウント用のシンチレータにはメイン
ミッション検出器と同じくプラスチックシンチレー
タ GS20を使用し，反同時係数用のシンチレータに
は EJ270を使用する．それぞれにMPPC(S13360-

6025CS: 浜松ホトニクス社) を 4 つずつ装着する．
図 28にシンチレータの簡単な配置図を示す．

GS20ver

4 cm

4 cm

1.5 cm

1 cm
上段︓反同時係数⽤シンチレータ (EJ270)
下段︓ピクセル状シンチレータ (GS20)

EJ270

GS20

0.5 cm

(かぐやも5 mm厚 kobayashi et al.2009)

10 cm

4 cm

1.5 cm

1 cm

10.5 cm

4.5 cm

⼿前 : 熱中性⼦カウント⽤シンチレータ (GS20)
奥 : 反同時係数⽤シンチレータ (EJ270)

EJ270

GS20

図 28 サブミッション検出器の EJ270 シンチ
レータのサイズと配置のイメージ

データ処理回路はメインミッションと同じもの
を使用し，2つのシンチレータの信号を 2チャンネ
ルで読み出す．回路上の FPGA内で波形弁別や反
同時係数の処理を行い，熱・熱外中性子のみのカウ
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ント数を取得する．
想定されるバックグラウンドは，銀河宇宙線，ガ
ンマ線，アルベド陽子，電子，高速中性子，熱外中
性子であり，それぞれメインミッションと同じ手
法で減算する．よって，検出されるバックグラウ
ンドは全方位から飛来する 100 keV 以下の熱外中
性子である．表 13にシグナルとバックグラウンド
のカウント数をまとめる．厚さ 1 cmの GS20シン
チレータに対する検出効率は，図 19より熱中性子
は 0.93，熱外中性子は 0.47である．検出器の面積
は 80 cm2 である．フラックスは表 12 の値を用い
る．これよりバックグラウンド比 k は 2 と見積も
られる．

表 13 1回の観測当たりのカウント数
Signal(TN) Bgd(EN)

F 271 2730

ε 0.95 0.47

Sdet 80 80

Ncounts 20596 10189

データファイルのフォーマットはメインミッショ
ンと同じにする．イベントファイルは初期時刻か
らの時間，ID，ADC チャンネル，PSD 値の 4 項
目を記録する．観測 1 回 34 分で 1 ファイルとし，
データ量は観測 1回あたり 60 KB程度である．ま
た検出器 HKデータファイルは 5分ごとのMPPC

温度，MCU温度，バイアス電圧値を記録する．観
測時間以外も常時取得し，1日で 1ファイルを生成
する．データ量は 1日で 2 KBである.

サブミッション検出器の諸元を表 14に示す．
表 14 サブミッション検出器の諸元

サイズ [cm] 個数 質量 [g]

EJ270 10.5× 4.5× 1.5(井戸型) 1 35

GS20 10× 4× 1 1 100

MPPC 1× 1 8 8

回路基板 4× 4× 0.2 1 30

合計　 173

5 メイン/サブミッションのまとめ
5.1 ミッション系からシステムへの要求
メインミッションとサブミッションからシステ
ムへの要求を合わせて表 15にまとめる．サブミッ
ションを含むことで，質量，空間と電力の観点で要
求が厳しくなる．しかし得られる科学的成果と照
らし合わせて，サブミッションを含んだ衛星システ
ムを設計する．
5.2 サクセスクライテリア
本ミッションのサクセスクライテリアの詳細を
図 29に示す．本ミッションでは，ミッション軌道
投入後に月周回軌道上から月面から漏出する中性

表 15 “Izumi”ミッション検出器のまとめ
水資源探査 中性子寿命測定

軌道 近地点 20km 高度 700∼1600km
大きさ [mm] 180×180×120 120×50×20
数量 [個] 4 2
質量 [kg] 13 1

最大消費電力 [W] 11 4

子を観測することで，水資源探査や中性子寿命の測
定を行う．ミニマムサクセスとして，機器の正常な
動作や撮像系の機能の確認をあげる．ミッション
要求の達成をフルサクセスとし，定められた空間分
解能で，統計的に信頼性のある水資源マップを作
成することとする．エクストラサクセスでは，ミッ
ション期間が 1 年間延長した場合に達成できる空
間分解能と見分けたい水素濃度の差を設定する．

水資源探査 中性子寿命の測定

ミニマム
サクセス

• 中性子検出器の動作を確認し,宇宙環境の放射線バックグラウンドを測定する.
• 高度3000 kmで月由来の中性子を観測することで,中性子望遠鏡の撮像能力を確認する.

フル
サクセス

• 5 km空間分解能で水素濃度分布を測定する.
• 3か月間の測定を通し,シャックルトンクレータで500ppm(), 

• ミッション期間を通して,±4secの統計誤差
での中性子寿命の観測を行う.

エクストラ
サクセス

• ミッション期間を延長して, 南緯85度~南緯88度で5km空間
分解能で500 ppm (3σ)を見分ける.

• ミッション期間を延長して,±2secの統計誤
差での中性子寿命の観測を行う.

水資源探査 中性子寿命の測定

ミニマム
サクセス

• 熱中性子撮像系の動作実証をし、
フラックスの角度依存性を観測す
る。

• 中性子検出器の動作実証を
し、月近傍での環境放射線
を観測する.

フル
サクセス

ミッション期間の1年を通して,
• 南緯88~90度で5 km空間分解能

で100 ppm (3σ)を見分ける.
• 南緯85~88度で10 km空間分解

能で500 ppm (3σ)を見分ける.

ミッション期間の1年を通して,
• 8秒の誤差での中性子寿命

の観測を行う.

エクストラ
サクセス

ミッション期間を1年延長して,
• 南緯88~90度で2.5 km空間分解

能で200 ppm (3σ)を見分ける.
• 南緯85度~88度で5 km空間分解

能で500 ppm (3σ)を見分ける.

ミッション期間を1年延長して,
• 4秒の誤差での中性子寿命

の観測を行う.

図 29 サクセスクライテリア

5.3 主張したい独創性または社会的効果
主張したい独創性が 3 つ，社会的効果が 1 つあ

る．独創性の 1つとして，既存の手法では不可能な
中性子による高分解能な水資源マップの作成を実
現するためには，中性子の撮像という新規手法が必
要なことを明らかにした．我々が開発した軌道上
での中性子フラックスのシミュレーションをもと
に過去の探査で使用された検出器を評価し，今後必
要となる検出器のパラメータを検討した．その結
果，既存の手法では「十分な統計的信頼性」と「高
い空間分解能」の両立が不可能であり，中性子の撮
像系が不可欠であることを解明した．
高分解能な月面観測のために必要な中性子の撮

像系は，最新技術を応用することで実現できること
がわかった．本ミッションの撮像系では，光学系に
小型かつ軽量なMEMS X線望遠鏡の技術，反射材
に中性子の反射エネルギー帯域の大きい中性子スー
パーミラーの多層膜の技術，中性子検出器に低いエ
ネルギーの中性子も観測可能なプラスチックシン
チレータの検出技術を用いる．これらの最先端の
技術を組み合わせることで，これまでは行われてこ
なかった新規手法である中性子望遠鏡を開発し，そ
の実現性の検討を行なった．
月周回軌道での中性子観測が水資源探査だけで
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はなく中性子寿命の測定という基礎科学にも繋が
ることに注目し，月周回軌道という貴重なミッショ
ン機会の最大化を目指した．中性子の寿命の正確
な測定は，宇宙初期の元素合成時の陽子と中性子の
比を決めるなど，宇宙物理学や素粒子物理学におけ
る未解決問題の解明につながる．しかし月周回軌
道での長期間滞在や大面積の検出器が必要である
ために，アルテミス相乗りなどで現状提供されてい
るキューブサットでの探査機会では実現が難しい．
超小型衛星などによる探査機会が拡充される見込
みのある 2020年代後半に，水資源探査と合わせて
成果創出を狙うことの実現性が本ミッションで示
された．
高分解能な水資源探査の結果として，資源利用や
基地建設などの月面産業の創出が期待される．近
年のアルテミス計画の流れでは，測位や通信，有人
拠点などの月周回軌道でのインフラの整備が非常
に早いペースで進められている．これらのインフ
ラが整備された上で，月面産業が盛んになるために
は月面資源や有人拠点などの月に行く目的が必要
となると考える．水資源はその筆頭候補であると
考え，本衛星で解明された高分解能な水資源マップ
が，月面産業の拡大の一端を担うことを期待する．

6 衛星運用
本章では衛星運用の流れについて述べる．運用
は，初期運用フェーズ，軌道遷移フェーズ，ミッ
ションフェーズの 3 つのフェーズに分けられる．
この 3つのフェーズを用いた運用の流れを図 30に
示す．輸送機による月周回軌道への投入から運用
終了までの期間は約 1年間とする．

約1年

軌道投入

軌道遷移モード

通信モード

通常運用モード

初期運用フェーズ

軌道維持モード

通信モード

通常運用モード

観測モード

軌道遷移フェーズ

ミッション
フェーズ

図 30 運用の流れ

6.1 月周回軌道までの輸送サービス
本衛星では，JAXAが 2027年度に打上げを予定
している月周回軌道輸送サービス (LOTS)[33]を利
用することを仮定する．このプログラムでは，超小
型衛星の搭載も検討されており本衛星も該当する．

LOTSが使用できない場合には，Astrobotics社な
どの月周回軌道輸送サービスを検討する．
6.2 初期運用フェーズ
本フェーズは，衛星が輸送機により月周回軌道へ

投入されてから，軌道遷移フェーズに移るまでの期
間を表す．衛星に電源が投入されると，ヒーター，
通信機，データ処理装置が動作を開始し，ミッショ
ン機器類は待機状態となる．太陽光パドルを展開
し供給電力を十分に確保したのち，リアクションホ
イールによる姿勢制御と，コールドガススラスタの
動作確認，および姿勢決定系センサ類によるデータ
取得を開始する．取得したデータは，バス電圧値や
バッテリ出力電圧値などのシステム情報と共に通
信機で送信する．この送信データを地上局で受信
し，衛星のバスシステムが正常に動作しているかを
確認する．
6.3 軌道遷移フェーズ
本フェーズでは，月周回軌道からミッション軌道

へ遷移する．初期運用フェーズでバスシステムの
動作を確認した後，推進系機器類の電源を投入し，
ホールスラスタによるミッション軌道への軌道遷
移を行う．通信系では，初期運用フェーズと同様の
取得データに加えて，推進系の圧力値やステータス
情報などのデータを地上局へ送信する．
6.4 ミッションフェーズ
本フェーズは，軌道遷移が終了しミッションの実

行が可能な月低軌道に入った後の期間を表す．ミッ
ション機器類を待機モードから観測モードへ移行
させ，ミッション HKデータの常時取得と，1周期
につき 15分間の観測データ取得，および誤差補正
カメラによる月面撮影を開始する．バス機器類か
らはバス HK データを常時取得し，地上局との通
信が可能なタイミングでミッションデータと併せ
て送信を行う．
さらに，軌道遷移フェーズとミッションフェーズ

では，次の 5つのモード (1)HKデータとミッショ
ンデータの送信，コマンドの受信を行う「通信モー
ド」，(2)/(3)ホールスラスタを用いた軌道遷移/軌
道維持を行う「軌道遷移/軌道維持モード」，(3)ミッ
ションである中性子観測を行う「観測モード」，(4)

上記 4つ以外の期間の「通常運用モード」に分けて
運用する．

7 システム要求
本章では，以上のミッションを実現するために，

各サブシステムが満たす要求をまとめる．これら
の要求をもとに衛星システムを設計する．
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7.1 軌道系の要求
南極上空で 20 km の高度を飛行する．ミッショ
ン期間である 1 年間軌道を維持するための ∆V を
見積もる．極低軌道なので摂動を考慮した運動方
程式をもとに軌道設計を行う．
7.2 電源系の要求
本衛星では，消費電力の大きい電気推進を使用す
る．また，本衛星は月低軌道を周回するため，太陽
光の当たらない期間が発生する．必要な電力を発電
できるだけの太陽光パネルの面積と，日陰時に十分
な電力を供給できるバッテリー容量が要求される．
7.3 構造系の要求
主な要求として，打上げ時の機械的な環境に耐え
ることと，各機器の質量と空間を衛星の設計範囲内
に収めることがある．特に，大面積が必要な望遠鏡
や推進剤タンクを以上の要求を満たして保持する．
7.4 熱制御系の要求
各機器が許容温度範囲内に収まるように機器配
置及び放熱面の調整を行う．特に日照時と日陰時
で熱環境が大きく異なる太陽光パネルと作動時の
発熱量が大きい電気推進機をそれぞれ衛星本体か
ら断熱し独立熱制御にする点に注意して設計する．
7.5 姿勢制御系の要求
ミッション系からの要求である姿勢精度 0.1 deg

を満たすように設計する．外乱トルクの影響を吸
収する必要がある．
7.6 推進系の要求
軌道遷移や軌道維持に必要な軌道変更能力を保
持する．また，姿勢制御系のアンローディングのた
めの制御能力を保持する．
7.7 C&DH系の要求
ミッションデータや HK データを処理する．各
機器の制御を行うためのシステム設計を行う．
7.8 通信系の要求
ミッションデータと HK データを地上に送信す
る通信のための姿勢変更が不要になるよう，視野を
広く保つように設計する．
7.9 測位系の要求
ミッションからの要求として，500 m以下に測位
誤差を収める．通常の軌道決定で使われる RARR

という電波航法に，光学カメラによる誤差補正を組
み合わせることにより，要求を達成する．

8 軌道設計
本章では，ロケット切り離しからミッション終了
までの軌道遷移及び軌道維持について述べる．本
衛星は月周回軌道利用プログラム [33] を利用する
ため，月周回軌道から目的のミッションを行う軌道

(以下，ミッション軌道)まで軌道遷移をした後に，
ミッション期間である 1 年の軌道維持を行う．ま
た，質量の制約から推進機は電気推進を使用する．
8.1 軌道設計への要求
8.1.1 軌道遷移
本衛星は，輸送サービスにより，ロケットにて月

の極軌道まで遷移し，切り離しを行う．その後に，
目標の軌道へ衛星の推進器を用いて軌道遷移を行
う．ここでは，200× 3000 kmにて切り離しを行う
ことを想定する．
8.1.2 軌道維持
ミッションを達成するために，観測対象としてい

る南極域を極低高度で通過することが要求されて
いる．また，ミッション達成に必要な中性子の観測
量を確保するためにミッション期間は 1 年程度が
要求される．本衛星は，月の南極域を極低高度で通
過するため，摂動の影響を強く受けることになる．
そのため，ミッション達成のために軌道維持マヌー
バは重要な要素であり，主要な摂動力をモデル化し
て，運動方程式を考える必要がある．
近月点高度は，観測機器の分解能の観点から

20 km が要求されている．また，観測時間を確
保するために，近月点通過速度を小さくする要求も
ある．そのために，遠月点高度を小さくすることで
近月点通過速度を小さくする．しかし，遠月点高度
を小さくすると月の摂動により軌道の振れが大き
くなる傾向にあり，トレードオフが生じる．積分時
間を確保しつつ，軌道の振れがある程度小さくなる
2000 kmを遠月点高度として設計する．
8.2 ミッション軌道における摂動
ミッション軌道では，二次の球面調和関数で表せ

る J2(Zonal 項),C22(Tesseral 項) が主な摂動とし
て働く．また，軌道が大きくなると地球の三体効
果も無視できない．さらに，月ではマスコン (mass

concentration) と呼ばれる局所的な重力場の偏り
による摂動も作用する．
まずは，マスコンを除く摂動を考慮して軌道設計

を行う．
次に，設計した軌道に対してマスコンを考慮する

ために，月の球面調和関数を 50次まで展開し，エ
フェメリスで軌道伝播を行い妥当性を検証する．
8.2.1 摂動を含む運動方程式
J2, C22 および，地球の三体効果による摂動を含

む，短時間の変動を無視した平均化された軌道要素
(ā, ē, ī, Ω̄, ω̄, M̄)による運動方程式は以下のように
表せる [34]．

˙̄a = 0 (26)
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ただし，k, n3, µ, J2, RM ,はそれぞれ質量比，月
の公転速度，月の重力定数，J2項，月の半径とする．
8.2.2 凍結軌道
ミッション軌道を長期間維持するために，凍結
軌道に投入することを考える．凍結軌道とは，軌
道要素 ē, ω̄ の時間変化をほぼ一定にする軌道であ
る．また，本ミッションの観測要求から，ī ≃ 90◦

を維持するために ˙̄i = 0 となることが望ましい．
しかし，式 (26)-(31)において，解析的に ˙̄e, ˙̄i, ˙̄ω の
全てを同時に 0 にすることはできない．そこで，
ω̄ = (0, 90◦, 180◦, 270◦)とすると，{ ˙̄e, ˙̄i} = {0, 0}
となり ēとīを凍結できる．また，̄i = 90◦とすると，
˙̄Ω = 0となる．これらの条件の中から，ミッション
に適したものを選ぶと，{ω̄, ī} = {270◦, 90◦}を得
る．このように選ぶと，南極域を低高度で通過する
ためミッション目的に適した軌道を得ることがで
きる．
8.3 ミッション軌道における軌道要素の導出
まず，軌道に対するミッション要求を数式を用い
て表現する．南極域を低高度で通過し，近月点高
度 (=20 km) と遠月点高度 (=2000 km) の要求か
ら以下の条件が必要である．また，8.2.2 項で示し
たように平均近月点引数 ω̄ と平均軌道傾斜角 ī を
270◦, 90◦ とする．

ī = 90◦ (32)

ω̄ = 270◦ (33)

Rp = ā(1− ē) = 1758 km (34)

Ra = ā(1 + ē) = 3738 km (35)

また Ωについては，Systems Tool Kit (STK)など
を用いて軌道伝播した時に目標とするクレータの
観測可能時間が大きくなるように選ぶ．以上から
求められる軌道要素は表 16に示す．

表 16 ミッションからの軌道要素要求
軌道要素 値 [単位]

ā 2748 [km]

ē 0.3602

ī 90 [◦]

Ω̄ 90 [◦]

ω̄ 270 [◦]

これらはミッション要求から来る軌道要素であ
り，次に軌道の安定性を確認する．8.2.2 項より式
(26)-(29)の右辺は 0となるため ā, ē, ī, Ω̄は変化せ
ず， ˙̄ω は以上の条件を用いて式 (36) のように書き
直すことができる．

˙̄ω = − 3J2µ
1
2R2

M

4ā
7
2 (1− ē2)2

− 9kn2
3ā

3
2

4µ
1
2

√
1− ē2

(1− ē2) (36)

したがって， ˙̄ω は ēの関数であり，ēによってどの
程度変化するかを図 31に示す．

e[-]

 
[
°
]

図 31 30 日間の軌道伝播をした時の ē に対する
ω̄ のずれ

今回の軌道設計では，e = 0.3602 であり，最小
値をとる e = 0.5に近く比較的安定していると言え
る．30日の軌道伝播で ω̄ が 10◦ 振れるので適宜軌
道維持マヌーバを行う必要がある．
8.4 設計した軌道の妥当性の検証
表 16 で与えた軌道要素をもとに，太陽，地球，

月のエフェメリスを用いて 30日間の軌道伝播をす
ると図 32のようになる．なお，マスコンを考慮す
るために，月の球面調和関数を 50次まで展開して
いる．
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図 32 エフェメリスを用いた際の軌道の様子

8.5 ∆V の見積もり
本節では，軌道遷移および軌道維持に必要な∆V

を見積もる．本衛星の推進器は電気推進器なので
低推力にて解析する必要があるが，簡単のためにイ
ンパルス的に遷移する際の ∆V にマージンを設け
て考える．
8.5.1 軌道遷移に必要な ∆VTr

図 33に軌道遷移の概念図を示す．概念図に示す
ように初期軌道，遷移軌道における近月点と遠月
点でインパルス的に軌道遷移することを仮定する．
このとき，∆VTr は以下のように求められる．

∆V1 =

√
µ

(
2

rP
− 1

ai

)
−

√
µ

(
2

rP
− 1

at

)
(37)

∆V2 =

√
µ

(
2

rQ
− 1

at

)
−

√
µ

(
2

rQ
− 1

am

)
(38)

∆VTr = |∆V1|+ |∆V2| (39)

ただし，rP , ai, rQ, at, am はそれぞれ初期軌道
における近月点距離，軌道長半径，遷移軌道におけ
る遠月点距離，軌道長半径，ミッション軌道におけ
る軌道長半径とする．上式を用いて ∆VTr を求め
ると，

∆VTr = 30 + 70 = 100m/sec (40)

𝑄𝑃

ΔV%

ΔV&

𝑟(

𝑟)

Initial
Transfer

Mission

図 33 軌道遷移の概念図

8.5.2 軌道維持に必要な ∆VSK

8.3節で導出したように 30日間で ω̄ が 10◦ 振れ
るので，これを元の ω̄(= 270◦) に修正するマヌー
バを考える．軌道維持マヌーバの概念図を図 34に
示す．軌道の大きさと形状は一定で，初期軌道と最
終軌道が交差するため，軌道の平面内で角度∆ω̄回
転せるために必要な ∆VSK は以下の式で与えられ
る．[35]

∆VSK = 2ē sin
∆ω̄

2

√
µ

ā(1− ē2)
(41)

これを用いて計算すると，
∆VSK = 89.9 m/sec/month (42)

となり，ミッション期間 1年を通して軌道維持に必
要な ∆VSK は，∆VSK = 1079 m/sec と見積もる
ことができる．

∆𝜔

∆𝑉$%
図 34 軌道維持の概念図

8.5.3 全期間を通して必要な ∆VT

本衛星は，電気推進による低推力推進である．し
かし現在の解析は，インパルス近似をして ∆V を
見積もっているため本来の値とは異なる可能性が
ある．そのため現状では，式 (40)および式 (42)で
得られた値に 1.5倍のマージンを設け，その値を元
に推進系の設計を行う．

∆VT = 1.5× (∆VTr +∆VSK) = 1768 m/sec (43)

9 電源システム
9.1 フェーズ・モードごとの要求電力
本ミッションは消費電力の大きい電気推進を用

いるため，特に電気推進を使用する際の電力バラン
スに注意する必要がある．要求電力計算では計算
簡易化のため，6章で説明したフェーズ・モードご
とに要求電力を計算する．その際には，各機器の要
求電力に 10%の余剰電力を考慮して計算する．各
フェーズの各運用モードにおける要求電力をまと
めたものを表 17に示す．
9.2 太陽電池パドルのサイジング
各軌道フェーズによって要求電力が異なるため，

要求電力が最大となるフェーズを基準として，太陽
電池パドルのサイジングを行う．日陰時間と日照
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表 17 電力モードごとの使用機器状況
系 機器 動作電圧

[V]

消費電力
[W]

初期運用 軌道遷移フェーズ ミッション観測フェーズ
軌道遷移 通常運用 通信 観測 軌道維持 通信 通常運用

水探査
DAQ(4個)

5
8.0 〇

(待機時) 8.0 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇
誤差補正カメラ 5 2.6 〇

寿命測定 DAQ(2個)
5

4.0 〇
(待機時) 4.0 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇

姿勢制御

スターセンサ 5.2 - 5.4 1.2 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇
ジャイロセンサ 3.3 0.016 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇
太陽センサー 3.3/5 0.040 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇

RW 28 6.6*1 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇
スラスタ (CGT)

28
10.5 〇 *2 〇*2

(待機時) 1.3 〇 〇 〇 〇 〇 〇
熱制御 ヒーター 28 5.0 〇 〇 〇 〇 〇 〇
電源 電力制御装置 28 4.0 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇

通信 トランスポンダ (RARR)
28

7.9*3 〇 〇 〇 〇 〇 〇
(ミッション・HK) 23.6 〇 〇

C&DH CPU 5 5.0 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇 〇
推進 電気推進 200 115.0 〇 〇

合計要求電力 [W] 43.0 151.7 43.0 58.7 45.6 151.7 58.7 43.0

10%余剰 [W] 47.3 166.9 47.3 64.6 50.1 166.9 64.6 47.3

表 18 軌道 1周の電力消費 (軌道遷移フェーズ)
運用モード 消費電力 [W] 時間 [min] 電力伝達効率

日照時 軌道遷移 166.9 60.0 0.9

通常運用 47.3 140.0 0.9

通信 64.6 10.0 0.9

日陰時 軌道遷移 166.9 45.0 0.9

通常運用 47.3 0.0 0.9

通信 64.6 0.0 0.9

太陽電池パドルの所要発電量 137.7 255.0

時間を考慮した寿命末期 (EOL)における最大要求
電力は次の式 (44)に従う．

Psa(EOL) =

PeTe

Xe
+

PdTd

Xd

Td
(44)

Pe:日陰時消費電力 [W]
Pd:日照時消費電力 [W]
Te:日陰時間 [min]
Td:日照時間 (発電時間)[min]
Xe:バッテリから負荷までの電力伝達効率
Xd:太陽電池パドルから負荷までの電力伝達効率
軌道遷移フェーズで最も電力を使用する 1 周回
におけるモードの組み合わせを考える．軌道遷移
の時間短縮と電力バランスを考慮し，周回の半分の
時間である 105 分を軌道推進モードに用いること
とする．残りの時間を発電と通信に用いた結果が
表 18となる．

*1 RW は主に姿勢を大きく変更する際に用いる．図 42 よ
り，1度の姿勢変更に用いる時間は最大 1分以下である．
本来の RWの消費電力は 23.4 Wであるが，計算簡易化
のため本来の RWの電力を 1周分に換算し直した．

*2 スラスタはアンローディング (UL) に用いる．使用時間
がわずかであるので，計算簡易化のため，電力計算から
外すことにする．

*3 トランスポンダの消費電力は 23.6Wであるが，臼田地上
局の可使時間が全体の 1/3 以下であることから，1 周回
の平均使用電力も 1/3になると仮定する．

表 19 軌道 1周の電力消費 (ミッションフェーズ)
運用モード 消費電力 [W] 時間 [min] 電力伝達効率

日照時 観測 50.1 7.5 0.9

軌道維持 166.9 67.5 0.9

通信 64.6 10.0 0.9

通常運用 47.3 80.0 0.9

日陰時 観測 50.1 7.5 0.9

軌道維持 166.9 37.5 0.9

通信 64.6 0.0 0.9

通常運用 47.3 0.0 0.9

太陽電池パドルの所要発電量 171.0 210.0

ミッションフェーズで最も電力消費が大きいモー
ドの組み合わせを考える．消費電力が最大となる
のは，1カ月に 1度の頻度で訪れる軌道維持モード
の時である．その時には，周回の半分の時間を軌道
推進モードに用いる．残りの時間のうち，水探査の
ための極域での中性子観測を行うことを考え 15分
を観測モードに使う．また，通信には 10分の時間
を用いるとし，残りの時間を発電に使う．日照・日
陰も考慮したモードの組み合わせを表 19に示す．
以上より，ミッションフェーズの表 19 のモー

ドの組み合わせが最も消費電力が大きくなったた
め，以降は寿命末期 (EOL)における最大要求電力
Psa(EOL) = 171.0 Wとして計算を行う．
人工衛星の寿命末期における太陽電池パドルの

所要発電力 P(EOL) は 式 (45) で求められる．な
お，太陽入射角は太陽センサの精度から 0.3 deg の
ずれが生じると考えられるが余裕をもって 5.0 deg

とした．

P (EOL) =
Psa(EOL)

cosθ
(45)

θ: 太陽入射角 (= 5.0 deg)

以上より，P(EOL)=171.6 Wとなった． 次に，太
陽電池パドルの寿命初期 (BOL) における所要発電

24



表 20 太陽電池セル・アレイの諸元
項目 値

太陽光セル 初期効率 [%] 27.9

出力電圧 [V] 2.3

温度係数 [%/℃] -0.284

面積 [cmˆ2] 59.6

太陽光吸収率 0.92

放射線劣化率 0.93

厚さ [mm] 12

単位面積当たり質量 [mg/cmˆ2] 84

太陽光アレイ 発電量 (BOL) [W] 235

発電量質量比 [W/Kg] 133

力 P(BOL) は，式 (46)で与えられる．

P (BOL) =
P (EOL)

(ϵradηlifeγ)
(46)

ϵrad:放射線による劣化率
ηlife:寿命による劣化
γ:温度劣化率
太陽電池パドルの放射線による劣化率は，表 20

より ϵrad = 0.93である．
熱解析の結果から発電時の太陽電池パドルの平均
動作温度は 75℃となるため，太陽電池パドルの温
度劣化率は式 (47)より求めると，γ = 0.87となる．

γ = 1 +
(τo－τi)Ctemp

100
(47)

τo:動作温度 (75 ℃)
τi:初期効率温度 (28 ℃)
Ctmp:温度係数 (-0.284 %/℃)

最後に，寿命による劣化を考える． [36] より，
典型的な多接合 GaAs セルを 10 年間使用した場
合の動作電圧劣化率，動作電流劣化率はそれぞれ
0.869，0.963 である．したがって，10 年後の劣化
率は 0.869× 0.963 = 0.836となる． 本衛星のミッ
ション期間は 365 日を想定しているので，寿命に
よる劣化率 ηlife は以下の式 (48)で与えられる．

ηlife = 0.836
365

365×10 = 0.982 (48)

以上の結果を式 (46)に代入すると，P(BOL) は
217.1 W と求まった．この結果に基づき，小型衛
星での打ち上げ実績があり展開機構を持つ MMA

Design 社の HaWK シリーズの，HaWK38A-235

を太陽電池アレイとして選定した [37]．また，太
陽電池セルの諸元は，SPECTROLAB 社の Ultra

Triple Junction (UTJ) Solar Cell を用いた [38]．
表 20に太陽電池セル・アレイの諸元を示す．
9.3 バッテリのサイジング
本衛星で用いるバッテリセルの諸元を表 21 に
示す．バッテリには打ち上げ実績のある，GOM

Space社の NanoPower Battery 2600mAh を用い
た [39]．

表 21 バッテリセルの諸元
項目 値

容量 [mAh] 2600

公称電圧 [V] 3.6

温度範囲 [℃] -20 – 20

質量 [g](1パック分) 500

寸法 [mm](1パック分) 93× 86× 41

消費電力が最も大きいミッションフェーズにお
いて必要なバッテリ容量 Cr を，式 (49) より見積
もる．その結果，Cr = 6.91 Ahが求まった．

Cr =
PeTe

CdNseriesVdXe
(49)

Pe:日陰時消費電力 (163 W)
Te:日陰時間 (0.75 h)
Cd:許容放電深度 (0.65)
Nseries:バッテリセルの直列段数
Vd:バッテリセルの平均放電電圧 [V]
Xe:バッテリから負荷への電力伝達効
本衛星の 1周回時間は 210分であり，ミッション
期間は 1年間であるため，バッテリの充放電サイク
ルは約 2500回である．[40]より，リチウムイオン
電池のサイクル寿命をミッション期間のサイクル
数の 2倍に見積もって 5000回としたときの放電深
度は約 65%であるため，ここでは放電深度を 65%

と設定する．バッテリの電圧はバス電圧より大き
い必要がある．バス電圧が 28 Vであり，バッテリ
セル一つ当たりの電圧が 3.6 V であるため，バッ
テリセルの直列段数は 8 列とする．また，表より
セル一つ当たりの容量は表 21 より 2.6 Ah である
ため，セルの並列段数は，3 列とした．以上より，
必要なバッテリセル数は 24 個である．表 21 にあ
るように，NanoPower Battery 2600mAh を 8 個
まとめたバッテリパック NanoPower BPX の重さ
が 500 g であることから，バッテリ全体の重さは
1500 gとなる．
9.4 電力システム
電力システムに要求される役割は大きく分けて

3つある．1つ目は，日照時に太陽電池パドルが発
生した電力を，安定した電圧で機器やバッテリに
供給することである．電力を外に逃がすシャント
方式と，アレイの動作点を最大電力に追従させる
PPT(Peak Power Plot)方式がある．本衛星では，
電気推進で大きな電力を必要とするため，消費可能
電力が大きくなる PPT方式を採用する．
2つ目は，日蝕時のバッテリ放電による電圧の変

化の制御である．バッテリ電圧を制御せず，直接バ
ス機器に供給する非安定化バス方式と，電圧を一定
に制御して供給する安定化バス方式があるが，本衛
星では，電力伝達効率を高くし，電力を無駄なく使
いたいという要求から，非安定化バス方式を採用
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表 22 電力制御装置・電力分配制御装置の諸元
メーカー BST SETS

型番 PCU-110 PPU-200

入力電圧 [V] 28 28

出力電圧 [V] 5，3.3 200

電力変換効率 [%] 90 91(250V， 180W動作時)

出力電力 [W] 80 – 180

保証温度範囲 (動作時)[℃] -20 – 40 -35 – 80

保証温度範囲 (待機時) -30 – -50 -50 – 100

重量 [kg] 0.96 1.9

寸法 [mm] 236× 105× 87 218× 120× 103

する．
3 つ目は，各機器に電力を分配するために電圧
を変換することである．本衛星では，28 V，5 V，
3.3 V，200 Vの機器を使用する．バス電圧は 28 V

であるため，28 V-5 V， 28 V-3.3 V， 28 V-200 V

の DC/DCコンバータが必要である．
以上を踏まえて，電源システムに用いる機器を
決定した．表 22 にその諸元を示す．Berlin Space

Technologies(BST) の PCU-110[41]は，太陽電池
パドルの発電電力の安定化やバッテリを制御する
役割を持つ電力制御装置 (PCU) としての機能と，
電圧を変換し各機器に電力を分配する電力分配制
御装置 (PDCU) としての機能をあわせもつ．電力
伝達効率についてはデータシートに記載がなかっ
たため，参考文献 [36]をもとに，バッテリから負荷
までの変換効率，太陽電池パドルから負荷までの変
換効率をともに 90% とした．PCU-110 は，28V-

200Vの電圧変換機能を持ち合わせていない．そこ
で，電気推進用に電圧を制御することを目的とし
て，Space Electric Thruster Systems (SETS) 社
の PPU-200を採用する [42]．

10 構造系
10.1 構造系への要求
構造系では，質量や形状，搭載機器に関する要求
を満たすように設計する．

1. 質量が 50 kg以下であること
2. 衛星構造が 500×500×500 mmに収まること
3. 各系の機器を指定された条件で搭載できること

また，打上げ時の機械的環境として表 23に示す
H2Aの環境を仮定する．本衛星で仮定する LOTS

の利用ではイプシロンでの打上げも考えられる．し
かし，打上げ時の機械的環境として H2Aの機械的
環境を仮定することは，イプシロンの機械的環境よ
りも剛性やランダム振動などの観点で厳しいこと
から，問題ないと考える [43]．
10.2 主構造
6面すべての外面をハニカムパネルにより構成す
る．内部では 2 枚のハニカムパネルにより中央に

表 23 H2Aロケットによる打ち上げ時の機械的環境
項目 要求

準静的加速度 機軸方向 +5.0 G/-6.0 G

機軸直交方向 ± 5.0 G

剛性要求 機軸方向 120 Hz以上
機軸直交方向 60 Hz以上

正弦波振動 機軸方向 2.5 G0−p(5-100 Hz)

機軸直交方向 2.0 G0−p (5-100 Hz)

ランダム振動 20∼200 Hz +3 db/oct

200∼2000 Hz 0.032 G2/Hz

配置する推進剤タンクを囲い，それら 2枚のパネル
の外側を機器の搭載にも使用する．使用するハニ
カムパネルは，コア材を AL3/16-5052-.002 とし，
表面板を A2024-T3 とする．コア材の厚さは，底
面のパネルを 20 mm，そのほかのパネルを 10 mm

とする．表面板の厚みは 0.3 mmとした．
10.3 詳細構造
本節では，本衛星の座標系と，詳細な機器配置の

設計方針，配置結果としての質量特性をまとめる．
10.3.1 本衛星の座標系
本衛星の座標は，原点をロケット I/F の下面の

真ん中にとり，太陽光パネル搭載面に向けて X 軸
を，中性子望遠鏡の指向方向に向けて Z軸をとり，
右手系として Y軸を設定する．
10.3.2 搭載機器と質量バランス
構造系への要求として，搭載が求められる機器の

質量と大きさを以下の表 25に示す．
10.3.3 機器配置の結果
機器配置方針の説明に先立ち，機器配置の結

果をまとめる．使用するすべての機器を搭載し
た詳細構造を，図 35 に示す．また，図 36 と図
37 に本衛星の外観を示す．“Izumi” の構造は，
500×500×500 mm に収まっており，また質量も
50 kg 以内に収まっていることが確認され，要求
1∼3を満たすことがわかった．
また太陽光パドル展開前後の，本衛星の重心と慣

性モーメントを以下の表 24に示す．重心位置に対
する要求はないが，イプシロンロケットにおける小
型衛星打上げの打上げ時の基準 (xy 方向± 5 mm)

を満たしている [43] ことから，重心位置は十分に
中心に位置すると言える．
10.3.4 機器配置の方針
機器の搭載場所は底面と内部パネルの側面，そし

て外部パネルの 3 つに大別される．基本的な方針
として，大きくて重い搭載機器は低い位置に置き，
重心を低くし固有振動数を抑えることを目指す．さ
らにはできるだけ底面に置くことで内部のハニカ
ムパネルに大きな応力がかかるのを避けることがで
きる．これらの大きな機器を配置したあとに，小さ
くて軽い機器を配置していく．その際には各系か
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図 35 衛星内部の機器配置 図 36 衛星外観 1/2 図 37 衛星外観 2/2

表 24 衛星の質量特性
項目 展開前 展開後

重心
[mm]

x 267 278

y 0.592 0.592

z -3.27 -3.27

慣性モーメント
[kgm2]

xx 1.56 2.26

xy 0.00923 0.00951

xz 0.0130 0.0114

yy 1.30 1.42

yz -0.0786 -0.0786

zz 1.42 2.16

らの配置位置などの要求を満たすように注意する．
大きくて重い推進剤タンクを中心部に 3 台配置
する．その際に重心位置と固定に注意を払う．推
進剤タンクは推進器を使用するごとに質量が変化
することから，ミッション中の重心の変化を小さく
するために中心部に配置する．また推進剤タンク
は重心が高くなりやすくかつ質量も大きいために，
固定方法に注意が必要である．今回は周囲のハニ
カムパネルと剛に固定し，それらを両方向からイン
ナーパネルで締結した．これにより強固な仕切り
ができるため衛星構造全体の剛性も上がり，かつ荷
重を周囲のパネルに分散させることができる．
リアクションホイールは，冗長性のために 4機搭
載し 4 スキュー配置とする．空間的な節約を考え
て，4 機のリアクションホイールを向きを 90 度ず
つ変えながらまとめて配置する．
ミッション機器はスペースが確保できる箇所に
まとめて搭載し，南極上空で月面を見ることのでき
る+Z面に搭載する．ミッション機器では中性子望
遠鏡を 2台縦積みを 1つのモジュールとして，2つ
のモジュールを搭載する．2台を縦に積み上げるこ
とで効率的に望遠鏡の面積を増やすことができる．
また，中性子寿命測定用の検出器は望遠鏡モジュー
ルの上面の空間を活用して配置する．
電気推進は-Z 面のパネルに固定し，ノズルの位
置に合わせてパネルに穴を空ける他，推進器の高い

発熱に対応する必要がある．電気推進はプラズマ
を放出することから，太陽光パネルと被らない +Z

面に配置するのが望ましい．また電気推進は高い
電力を必要とし，それに伴い発熱量も大きくなる．
そのために熱制御の観点から，電気推進機を搭載し
たパネルを，周囲のハニカムパネルと低熱伝導率の
スペーサーなどで断熱し，それらを放熱するための
可逆展開ラジエータと熱的に接続させる．
最後に，機器の固定のためのブラケットやハー

ネスのために，システム全体のマージンとは別に，
構造の質量マージンを置く．システムのマージン
と重複する可能性はあるが，構造系として搭載が
確実に必要な分であり，構造系が全体の乾燥質量
(∼40 kg)の 15%になるようにあらかじめ 2 kg程
度を確保しておく [44]．さらには機器間の配線や配
管のルーティングに応じて，適宜ハニカムパネルに
穴をあけることを検討する．
10.4 構造解析
本節で簡略化したモデルで構造解析を行い，本衛

星の構造が打上げ環境に対する要求を満たすかど
うかを確認する．
10.4.1 解析モデル
簡略化モデルでは，パネル同士や機器と構造を剛

に接合するほか，各機器を直方体で，推進剤タンク
を円柱で近似する．質量が等しくなるよう密度を
調整し，解析モデル上では A5052 を割り当てた．
近似した各機器は衛星構造に剛に接合する．
ハニカムパネルは，実際のパネルと等価な特性を

もつシェル要素と近似した．具体的には，曲げ剛
性，伸び剛性，そして密度を等価に保った，スキン
材と同じ材料のシェルと近似することとする．ハ
ニカムパネルの曲げ剛性や伸び剛性の導出につい
て以下の式 (50)から式 (51)に示す [45]．ここでは
t を両面の表面シートの厚さ，d をコアの厚さ，E

を表面シートのヤング率，ν をポアソン率，K をハ
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表 25 衛星搭載品の質量と大きさ
系 小項目 数量 質量 [g] 合計質量 [g] 幅 [mm] 奥行 [mm] 高さ [mm]

水探査 EJ270 4 62.7 251 35 35 50

望遠鏡筐体 4 2500 10000 180 180 12

FEC 68 10 700

DAQ 4 100 500 95 95 1.6

位置補正カメラ 1 400 400 100 100 65

寿命測定 EJ270 1 80 80 100 40 10

筐体 1 170 170 120 50 20

FEC 1 10 10

DAQ 1 100 100 95 95 1.6

電源 太陽光モジュール 1 1155 1155 400 200 10.9

PCU 1 960 960 236 105 87

PPU 1 1900 1900 218 120 103

バッテリー 3 500 1500 93 86 41

通信/TT&C S帯送受信機 1 1130 1130 102 107 102

S帯アンテナ 2 132 264 79.8 79.8 12.1

MCU 1 62 62 90.2 95.5 16.8

推進 BHT-100 1 3300 3300 80 80 55

推進剤 1 9000 9000

タンク 3 660 1980 112 112 362

CGT 8 115 920 Φ 24 53

熱制御 ヒーター 1 10 10 25.4 50.8 0.2

展開ラジエータ 1 600 600 240 240 2

姿勢制御/測位 スターセンサ 1 108 108 40 40 83

ジャイロセンサ 1 10 10 24 24 10

太陽センサー 4 25 100 40 30 12

RW 4 226 904 77 65 38

制御基板 1 56 56 90 96 1.6

構造 上面プレート 1 404 404 450 450 10

下面プレート 1 630 630 450 450 20

側面プレート 4 465 1860 450 450 10

内部プレート 1 465 465 450 430 10

内部プレート 1 320 320 335 430 10

ロケット I/F 1 511 511 Φ 255 53.3

構造マージン 2000

システムマージン 7600

総計 50.0 [kg]

ニカムパネルの伸び剛性，I ′ をハニカムパネルの断
面二次モーメント，D をハニカムパネルの曲げ剛
性としている．

K =
Et

1− ν2
，D =

EI ′

1− ν2
(50)

I ′ =
2

3

(
d

2
+

t

2

)3

− d3

12
(51)

シェル近似のもとでは，ハニカムコアの諸元の中で
密度と厚さのみを考慮した解析にとどまり，強度
などを用いた破壊モードの検討などは考慮しない．
密度の参考として選定したコア材の諸元を以下の
表 26 に示す [46]．スキン材は Collins Aerospace

社の製品を参考に A2024-T3 を選定した [47]．解
析に使用した材料の諸元を表 27に示す．

表 26 アルミニウムハニカムコアの諸元
項目 AL3/16-5052-.002

密度 [kg/m3] 91

製造元 昭和飛行機工業株式会社
TRL 9 (搭載実績あり)

表 27 アルミニウムの諸元
項目 A2024-T3 A5052

密度 [kg/m3] 2810 2680

引張耐力 [MPa] 289.6 193.0

引張強さ [MPa] 434.4 228.0

縦弾性係数 [GPa] 72.4 70.3

せん断弾性係数 [GPa] 27.6 25.9

10.4.2 強度解析
機軸方向と機軸垂直方向における，静荷重解析の

結果を示す．式 (52) をもとに構造の破壊に対する
安全余裕 (Margin of safety:MS)を評価する．ここ
で引張強さに対する安全率は 1.5，引張耐力に対す
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る安全率は 1.25 として [48]，解析モデルの不確定
性を考慮するために不確定係数 1.2を導入する．引
張強さよりも引張耐力に対する MS のが厳しいた
め，以降では耐力に対するMSを考える．要求に対
する静荷重解析の結果を表 28に示す．

MS =
引張耐力

解析応力×安全率×不確定係数 − 1 (52)

表 28 静荷重解析の結果
静荷重 [G] 最大応力 [MPa] 安全余裕

x −6.0 9.9 14.8

y ±5.0 17.4 8.0

z ±5.0 12.4 11.8

10.4.3 固有振動解析
ロケットインターフェースを剛に結合したと仮
定したときの，固有振動解析を実施する．各軸方向
の 1次の固有振動数を表 29にまとめる．パネル同
士や機器と構造を剛に接合していることから，実
際よりも剛性が高くシミュレーションされている．
それに対しては解析モデルの不確定性を組み込んで
いるマージンにより，十分に吸収されると考える．

表 29 各軸の 1次固有振動数
x y z

固有振動数 [Hz] 237 126 113

10.4.4 正弦波振動とランダム振動
正弦波振動の見積もりでは，入力レベルに対して
共振倍率 Q をかけることで，等価静加速度を仮定
する．固有振動数はすべての軸方向で 100 Hzを超
えており，現段階の構造設計では共振はしない見
込である．しかし今後の設計において固有振動数
が 100 Hzを下回り，正弦波振動において共振する
可能性を考えて，以下の検討を行う．共振倍率を
Q=20と仮定したときに，正弦波振動入力に対する
等価な静荷重は，以下の表 30のように求められる．

表 30 正弦波振動による各軸の等価静荷重
入力レベル [G] 設計荷重 [G]

x 2.5 50

y 2.0 40

z 2.0 40

各軸の固有振動数においてランダム振動と共振
する場合を，等価静荷重の解析で評価する．各固有
振動方向の応答加速度 GをMilesの式 (53)より計
算し，それを 3倍した値 (3σ 荷重)を等価静加速度
として評価する．各軸で想定する設計荷重は以下の
式 (53)から求められ，表 31に示す．ここで，Qを
共振倍率，f を各軸の固有振動数，PSD を各固有
振動数における加速度のパワースペクトルとする．

F = 3G = 3

√
π

2
×Q× f × PSD (53)

表 31 ランダム振動による各軸の等価静荷重
固有振動数 [Hz] PSD[G2/Hz] 設計荷重 [G]

x 237 0.032 ∼50

y 126 0.021 ∼30

z 113 0.019 ∼25

正弦波振動とランダム振動で各軸に想定された
等価静荷重により，本衛星構造が十分に安全余裕を
保っているかを検討する．各軸に想定される最大
の等価静荷重とその際の最大応力を以下の表 32に
まとめる．安全率は，静荷重解析のときと同様に式
(52)を用いて評価している．
表 32 正弦波/ランダム振動による各軸の等価静
荷重解析

最大荷重 [G] 最大応力 [MPa] 安全余裕
x 50 82.5 1.34

y 40 138 0.39

z 40 98.9 0.95

安全マージンが最小になる，y軸方向に 40Gを加
えた場合に最大の応力が発生する箇所を図 38に示
す最大応力は，内部のハニカムパネル (IP2)の下部
に生じる．以上の結果より，本衛星の構造は，打ち
上げ時の機械的環境に耐えうることが確認された．

図 38 最大応力のかかる内部ハニカムパネル

11 熱制御
11.1 システム要求
熱制御系への要求は衛星搭載機器の温度が常に

許容温度範囲内に収まるように搭載機器及び断熱・
放熱面を配置することである．本衛星は近月点距
離 20 km，遠月点距離 2000 km の楕円軌道であ
り，太陽傾斜角は β = 0◦ ∼ 90◦ の値をとる．そこ
で本衛星の置かれる熱環境が最悪条件となりうる
β = 0◦, 90◦ において解析を行う．
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11.2 外部熱入力
本衛星への外部熱入力は，太陽放射，地球アルベ
ド，地球赤外放射，月アルベド，月赤外放射の 5つ
である．これらのうち支配的な熱入力は太陽放射
と月赤外放射であり，ここではこの 2つについて詳
細に述べる．

1. 太陽放射
太陽放射による熱入力は式 (54)で表される．

Qs = αsAsEs [W] (54)

αs: 太陽光吸収率
As: 太陽の投影面積

[
m2

]
Es: 太陽光放射照度

[
W/m2

]
2. 月赤外放射月赤外放射による熱入力は式 (55)
で表される．

Qe = ϵHAeEe (55)

ϵH :全半球放射率
Ae:月の投影面積

[
m2

]
Ee:月赤外放射照度

[
W/m2

]
11.3 熱数学モデル
離散化した各ノードに対して外部熱入力量や機
器発熱による熱流とノード間の熱コンダクタンス
によって決まる熱平衡方程式を解くことで解析を行
う．宇宙機を n 個のノードに分割したときのノー
ド iに対する熱平衡方程式は式 (56)で表される．

Ci
dTi

dt
= Qi +Qgi −

n∑
j=1

Kij(Ti −Tj)−
n∑

j=1

Rij(T
4
i −T 4

j )

(56)

Ci: ノード i の熱容量 [J/K]

Ti, Tj : ノード i , j の温度 [K]

Qi: ノード i への熱入力 [W]

Qgi: ノード i の機器発熱 [W]

Kij : ノード i , j 間の熱伝導コンダクタンス [W/K]

Rij : ノード i , j 間のふく射コンダクタンス [
W/K4

]
また，熱数学モデルの構築及び計算にはThermal

Desktop(プリポスト操作)，RadCAD(ふく射熱結
合計算)，SINDA/FLUINT(ソルバー)を使用した．
各パネルのノード数は表 33の通りである．

表 33 ノード数
パネル名　 ノード数 　

+X外部パネル 1

その他外部パネル 各 36

内部パネル 各 36

太陽電池パネル 各 9

可逆展開ラジエータ (RTP) 86

11.4 熱解析条件
高温最悪条件，低温最悪条件のそれぞれについて
熱解析を行い，各機器の温度が許容温度範囲内に収

まることを確認する必要がある．しかし， β = 90◦

では太陽光が常に入射する一方，β = 0◦ では月赤
外放射による熱入力が大きいため高温/低温最悪条
件を一概に定義できない．また電気推進作動時と
非作動時で機器発熱が大きく異なることも考慮す
る必要がある．そこで，高温/低温最悪条件になり
うる β = 0◦, 90◦ のそれぞれについて電気推進作動
時と非作動時に分けて解析を行う．また，電気推進
機以外の各機器からの発熱量は表 17に示した消費
電力 (RW・トランスポンダは実効値，CGTは待機
時) の 0.95 倍とし，電気推進機からの発熱量につ
いては後述する．なお，アルミニウムの熱伝導率は
137 W/m/K とする．
11.5 熱設計
機器の予測温度範囲が許容温度範囲内に収まる

ように熱設計を行う．熱設計は以下の手順で行う．
作動時の発熱量が大きい電気推進機および，月面か
らの赤外放射の影響が β 角によって大きく変わる
太陽光パネルについては衛星本体と断熱し，独立熱
制御とする．したがって上記の 2 つの系と衛星本
体の合計で 3つの系に分けて設計を行う．

(i)衛星本体
軌道上での衛星の姿勢は太陽光パネルがついてい
る +X 面が常に太陽方向に拘束されており，定常
運用において +X 面以外の面が長時間太陽方向を
向くことはない．したがって +X 面をすべて断熱
し，その他の面については構造系の機器配置をもと
に適切な面積の放熱部を設置する．
IP2面にはリアクションホイール，トランスポン

ダなどが取り付けられており，これらの発熱量に
合わせて IP2面と± Y面の結合部付近にそれぞれ
0.15 m2 の放熱部を設置する．作動時の発熱量が大
きい PPU は-Y 面の放熱部の内側に設置する．ま
たバッテリーの許容温度範囲が高温側，低温側とも
に厳しいため，バッテリーは熱的に安定な-X 面の
内側に設置する．望遠鏡及び中性子寿命測定機器
は構造上は-X 面に固定されているが，機器が +X

近くまで伸びているため-X 面からでは効率よく排
熱できない．したがってサーマルストラップによ
り機器を +Z面と熱的に結合し，+Z面から排熱を
行う．これらの機器の発熱に合わせて +Z 面の放
熱面積は 0.05 m2 とする．なお機体の内部は温度
の偏りを防ぐために黒色塗装する．

(ii)電気推進機
電気推進機による発熱は推進効率，ビーム効率，
電力利用効率などから 54 W と算出される．作動
時の高温側動作限界に合わせて放熱面を設けると
非作動時に低温側の許容温度を下回らないように
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するために大きなヒーター熱負荷が必要になり電
力消費が大きくなってしまう．そこで本ミッショ
ンには電気推進機用の放熱面として可逆展開ラジ
エータ (RTP) を使用する．RTP はアクチュエー
タに形状記憶合金を使用しており，高温になると
自動的に展開し，低温になると閉じることで放熱
面積を制御できる先進的デバイスである [49]．本
ミッションでは RTP によってフィン収納時には
電気推進機および中和器が取り付けられている
0.16× 0.10 m 以外の部分がすべて覆われ，フィン
展開時には 0.10 m2 の放熱面が確保できるように
設計した．なお RTPの表面物性については表側を
OSR，裏側をMLIとした．RTPの模式図を図 39

に示す．ただし図中の青色部分は裏側のMLIで覆
われた部分である．なお電気推進非作動時 (フィン
収納時) にも推進機の部分からの放熱は起きるた
め，ORBITAL ENGINEERING社製の 5 Wヒー
ター OH1-2525/157[50] を用いる．ただし，ヒー
ターは推進機の温度が −10◦C まで下がった時に起
動させ −5◦C まで上がると動作を停止する．

24cm

48cm

24cm

24cm

低温時 高温時

図 39 RTPの模式図
　

(iii)太陽光パネル
太陽光パネルは表面からの入熱に対して裏面から
放熱する．熱入力を低減するために表面には発電
に寄与しない波長を反射する BRR(Blue and Red

Reflective)コーティング [51]を施す.また，放熱を
促進するため，裏面には吸収率が低く放射率の高い
導電性 Z-93[52]の白色塗装を施す．
11.6 熱制御素子
各熱制御素子の熱光学特性を表 34 に示す．ま
た，MLIの実効放射率は 0.03とした．

表 34 熱光学特性 [53],[52]

項目 吸収率 赤外放射率
黒色塗料 (CHEMGLAZE Z306) 0.92 0.83

白色塗料 (導電性 Z-93) 0.14 0.94

OSR 0.15 　 0.80

太陽電池素子 (GaAs) 0.82 0.74

11.7 解析結果
β = 90◦ ，電気推進作動時の解析結果を図 40に，

全 4 ケースの各機器動作温度範囲と許容温度範囲
を図 41に示す．

図 40 熱解析結果 ( β = 90◦ )

　

動作温度許容温度範囲外
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スタートラッカ

ジャイロセンサ
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CPU
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図 41 動作温度範囲
　

12 姿勢制御系
12.1 姿勢安定方式
ミッション要求から，観測時には観測機器を搭載

した面を月面に指向させ続ける必要があり，この際
衛星の姿勢は静定させる必要がある．高分解能での
観測を実現するための姿勢指向精度要求は 0.1 deg

である．したがって，本衛星では姿勢安定方式とし
て 3 軸ゼロモーメンタム方式を採用する．姿勢制
御のアクチュエータには，推進剤を必要とせず，数
多くの小型衛星に搭載されてきたリアクションホ
イール (RW)を用いる．
12.2 姿勢決定
本衛星には，スタートラッカ，太陽センサ，慣性

センサ（IMU）を搭載する．これらの機器を用い
るのは，本衛星が月周回軌道にあり，磁気センサや
地球センサの使用が困難なためである．スタート
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ラッカは NanoAvionics社の ST-1 [54] を，太陽セ
ンサは Solar MEMS 社の SSOC-A60 [55] を，慣
性センサは Epson 社の M-G370 [56] を選定した．
すべての機器で宇宙機への搭載実績がある．各セ
ンサの諸元を表 35 - 37に示す．

表 35 スタートラッカの諸元
項目 値

精度 [◦] (3σ，2axes) 8

視野角 [◦] Φ21

表 36 太陽センサの諸元
項目 値

正確度 [◦] (3σ) 0.3

精度 [◦] 0.05

視野角 [◦] ± 60

表 37 慣性センサの諸元
項目 値

計測範囲 (角速度)[◦/s] ± 450

ジャイロバイアス安定性 [◦/hr] 0.8

アングルランダムウォーク [◦/
√
hr] 0.06

センサから得られるデータには誤差があるため，
スタートラッカを搭載した衛星の姿勢推定によく
用いられる乗法的クォータニオン拡張カルマンフィ
ルタ (MEKF) を用いて，誤差修正を行う．[57]

12.3 姿勢制御
姿勢制御のアクチュエータには，リアクションホ
イール (RW)を用いる．選定した RWは，Rocket

Lab 社の RW-0.06 [58] であり，諸元を表 38 に示
す．冗長性を確保するため RW は 4 機搭載し，正
四面体型に配置する (4スキュー配置)．スキュー角
は，βs = 35.26 degとした．

表 38 RWの諸元
項目 値

飽和角運動量 [Nms] 0.18

定格トルク [Nm] 0.02

慣性モーメント [kgm2] 1.19× 10−4

衛星の姿勢は基準となる座標系からの回転で表せ
る．回転の表現にはオイラーパラメータを用いる．
機体固定座標系が，基準となる座標系から，単位ベ
クトル　 λ = [λ1 λ2 λ3]

T で表される軸周りに θs
だけ回転しているとき，衛星の姿勢を表すオイラー
パラメータはクォータニオンにより式 (57) で表現
される．

q =

 q1
q2
q3
q4

 =


λ1 sin

θs
2

λ2 sin
θs
2

λ3 sin
θs
2

cos θs
2

 (57)

ここで q はベクトル部 q̄ = [q1, q2, q3]
T とスカ

ラー部 q4 から構成される．本ミッションでは，姿
勢を静定させる必要があるため，rest-to-rest の姿

勢変更を考える．RW 搭載衛星の機体固定座標系
における運動方程式は式 (58)で表せる．

ḢB + ωB ×HB = Tout (58)

ここでHB は衛星全体の角運動量，ωB は衛星の
角速度を表している．外乱トルクを Tout = 0 と仮
定すると，姿勢変更に必要なトルク τ は，PD制御
の一種であるクォータニオンフィードバックによ
り，式 (59)で求められる．qe は誤差クォータニオ
ンであり，目標姿勢と現在の姿勢から求められる．

τ = kpq̄e − kdωB (59)

kp = 50, kd = 75

このトルクを発生させるように，式 (60) の駆動
則を用いて各RWに入力するトルク uを決定する．
また，姿勢変更終了時に各 RWの角運動量 hRW が
ノミナル値 h0 = [h0 h0 h0 h0]

T に戻るような制御
を行う．

u = W † (−τ − ω × h)− kh (h− h0) (60)

kh = 0.2, h0 = 0.06 Nms

ここで，W は式 (61)を満たし，W , W † はそれ
ぞれ式 (62), (63)で定義される．

HB = W × hRW (61)

W =

 cβs/
√
2 −cβs/

√
2 −cβs/

√
2 cβs/

√
2

cβs/
√
2 cβs/

√
2 −cβs/

√
2 −cβs/

√
2

−sβs sβs −sβs sβs


(62)

(cβs = cos βs, sβs = sin βs)

W † = W T
(
WW T

)−1

(63)

観測モードへの姿勢変更の最悪ケースは，λ =

[1 0 0]
T の軸周りに 180°衛星を回転させる場合で

ある．この場合のシミュレーション結果を図 42に
示す．最悪ケースでも，各 RW の角運動量が飽和
することなく，約 1分で目標姿勢に到達し衛星を静
定させることが可能である．
12.4 外乱トルク
一般に人工衛星にはたらく環境外乱トルクには，

(i)太陽光輻射圧トルク，(ii)重力傾斜トルク，(iii)

大気抵抗トルク，(iv)磁場トルクが存在する．本衛
星は月を周回するため，(i), (ii)のみを考慮する．
(i)重力傾斜トルク

Tg =
3µ

r3
r̂ × Jr̂ (64)

µ ：月重力定数 (= 4.902× 103 km3/s2 )
r ：月心から衛星までの距離 [km]
r̂ ：月心から衛星中心への単位ベクトル
(=

[
1/

√
3 1/

√
3 1/

√
3
]T で検討)
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図 42 姿勢変更時の衛星角速度 (上)，衛星姿勢
(中)，搭載 RWの角運動量 (下)

　
(ii)太陽輻射圧トルク

Tsp = Psp (1 + qsp) cos isp As × rs (65)

Psp ：太陽光輻射定数 ( = 4.62× 10−6 N/m2 )
qsp ：反射係数 ( = 0.6 )
isp ：太陽光入射角 ( 最大値の 0 radで検討 )
As ：衛星の表面積ベクトル
rs ：衛星の質量中心から幾何中心へのベクトル
衛星に外乱トルクが働くことで，角運動量が蓄積
する．本衛星は高度 20 × 2000 km の楕円軌道を
周回するため，軌道上の位置によって重力傾斜トル
クの値は大きく異なる．したがって，蓄積される角
運動量を軌道 1周にわたって積分すると，結果は式
(66)のようになった．

hcycle = [2.67 1.50 − 4.17]T [mNms] (66)

ここで，搭載する RW の飽和角運動量は 1 機あ
たり 0.18 Nms であり，スキュー配置を考慮する
と，各機体軸方向の飽和角運動量は 0.416 Nms と
なる．軌道 1 周で蓄積される角運動量は飽和角運
動量よりも十分に小さい．また，本衛星のミッショ
ン期間 (1年)の間に蓄積される総角運動量は，

|htotal| = 13.0 Nms (67)

となる．4 機の RW のうち，いずれか 1 機に RW

の飽和角運動量の半分が蓄積した場合，可及的速や
かにコールドガススラスタ (CGT)を用いて，アン
ローディング (UL)を行う．

13 推進系
13.1 役割および要求
本衛星で，推進系は以下の 3つの役割を担う．

1. 月の凍結軌道への軌道遷移

2. 凍結軌道における軌道維持（近月点引数の維持）
3. 蓄積角運動量のアンローディング（UL）

まず 1 と 2 について検討する．これらに必要な
速度増分 ∆V の合計は 8.5.3 項で求めたように
1768 m/s である．化学推進を用いた場合，代表的
な比推力 Isp として 300 sを仮定すると推進剤消費
量はツィオルコフスキーの式

∆V = gIsp ln
M0

M0 −mt
(68)

から 22.58 kg となるが，本衛星の場合は各サブシ
ステムへの質量配分の観点から難しい．そこで比
推力の大きい電気推進を用いる．また役割の 2 の
制約として，1か月毎に 134.9 m/sの速度増分を発
生させなければならない．よって，噴射時間 tの間
の噴射推進剤質量が機体質量に比べて十分小さい
と仮定したときに成り立つ以下の式

∆V =
Ft

M0
tt (69)

より最低でも 2.6 mN程度の推力が求められ，さら
に実際の運用において全ての期間で推進を優先す
ることはできないため，現実的には 5 mN以上の推
力が必要である．本衛星では推進系に割ける電力
が 100W 程度であることからおよそ 50 mN /kW

の推力電力比が求められる．これらを満たす推進
機として Busek社のホールスラスタ（HET）であ
る BHT-100[59]を選定した．
HETは化学推進より数倍大きい比推力と，電気

推進の中では最高レベルの推力を両立するバラン
スの良いスラスタである．小型宇宙機においても
利用が広がりつつあり，同様に小型化に成功してい
るイオンスラスタと比べて高い電力推力比を持つ．
BHT-100については Busek社から，地上試験を

もとにした作動点に関するデータが提供されてお
り [60]，それをもとに本ミッションにおけるノミナ
ルの作動点を表 39のように設定した．同機は推進
剤としてヨウ素及びキセノンに対応している．ヨ
ウ素は推進剤供給系の質量や体積を抑えることが
できる一方，キセノンはスラスタの応答性や許容温
度，地上試験のしやすさ，使用実績で利点がある．
本ミッションにおいては後者を重視し，キセノンを
推進剤とした．
次に 3 については推進剤のキセノンを前述の

HETと共有することを想定し，コールドガスジェッ
トスラスタ（CGT）を採用した．高圧ガスを加熱
やプラズマ化せずにそのまま噴き出すという原理
上，比推力は小さいが比較的簡易な構造で実現で
きる．キセノンを用いる CGT として Moog 社の
58E163A[61] を採用し，その諸元を表 40 に示す．
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表 39 本ミッションにおける BHT-100の作動点
項目 値
推進剤 キセノン

放電電圧 [V] 200

放電電流 [A] 0.51

総電力 [W] 115

推力 [mN] 7.25

比推力 [s] 1067

推力電力比 [mN/kW] 63.3

これを 8台搭載する．
表 40 CGTの諸元

項目 値
推力 [N] (90 bar下) 1.3

比推力 [s] 21

応答性 [ms] 0.01

この ULで必要となるキセノンの質量を求める．
CGTの回転中心からの距離を Lとおくと，12.4節
より 1 年のミッション期間で蓄積する総角運動量
htotal は

htotal = [6.69 3.75 − 10.44]T [N m s] (70)

であり，必要な噴射推進剤質量に関しては
m3 =

htotal

LgIsp
(71)

で求められるから，m3 = [75.0 42.0 − 117.0]
T
g

と分かる．CGTの配置より，実際に必要な推進剤
質量は各軸についての値の絶対値を足し合わせた
ものになるから，234 gと求まる．各役割ごとの要
求および使用推進機を表 41にまとめた．

表 41 各役割の要求および使用推進機
役割 推進機 ∆V [m/s] 推進剤量 [kg]

1 HET(BHT-100) 150 0.71

2 HET(BHT-100) 1618 7.06

3 CGT(58E163A) 0.23

13.2 設計概要
推進系の構成を図 43に示す．

図 43 推進系の構成

13.3 タンク諸元
ホールスラスタと CGT の推進剤であるキセノ

ンは共通の高圧タンクにて貯蔵する．タンク内の
最大予想使用圧力（MEOP）が 10 MPa 以下とな
るよう設定する．必要なキセノンの質量は表 41の
合計である 8.00 kgにマージンを加えて 9.00 kgと
し，まずは圧力が最も大きくなるタンク温度の上限
50 ℃において 10 MPaを超えないようなタンク体
積を求める．なお超臨界時のキセノンの体積は以
下に示すファンデルワールスの状態方程式を用い
て近似できる．

(pt +
n2
tαt

V 2
t

)(Vt − ntβt) = ntRTt (72)

なお各定数は αt = 4.192 × 1011 Pa cm6 mol−2，
βt = 51.6 cm3 mol−1，R = 8.31 J K−1 mol−1 で
ある．よってタンクの合計体積 Vt が 8300 cm3 以
上であれば上記の条件を満たすと分かり，これは
NIST Chemistry WebBook[62]の値と概ね一致す
る．以上の圧力条件の他，周囲のコンポーネント
との空間的な制約も考慮し，同形状のタンクを 3

つ並べる形式を選択した．タンクの諸元を表 42に
示す．

表 42 タンク諸元
項目 値
材料 Ti-6Ar-4V

全長 Ltank [mm] 362.4

円筒部長さ ltank [mm] 250

球部内径 rtank [mm] 55

厚さ ttank [mm] 1.2

数量 [個] 3

タンク合計容積 [cm3] 9220

タンク合計質量 [kg] 1.98

板厚 ttank については以下の通り求めた．合計容
積を 9220 cm3 としたとき，式 (72) より MEOP

は 9.22 [MPa]と求まる．これに安全率 2.0を乗じ
ることで，設計破壊圧力 pmax は 18.44 MPa と求
まる．円筒型容器の応力は以下の式で求められる.

σr1 と σr2 については薄膜近似より 0とした．
σθ1 =

rtank
ttank

pt， σz =
rtank
2ttank

pt (73)

σθ2 = σϕ =
rtank
2ttank

pt (74)

よって最大引張応力 σmax と最大剪断応力 τmax は
σmax = σθ1 =

rtank
ttank

pt (75)

τmax =
σθ1 − σz

2
=

rtank
2ttank

pt (76)

と求められる．材料として用いるチタン合金 Ti-

6Ar-4V の許容応力特性は以下の表 43 に示す．引
張強さの 2.0倍の安全率を確保する板厚は 1.06 mm

以上であり，1.2 mmと設計した．
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表 43 チタン合金 Ti-6Al-4Vの特性
項目 値

密度 [g /cm3] 4.43

降伏応力 [MPa] 888

引張強さ [MPa] 957

なお，実際の小型衛星開発においては高圧ガス保
安法に基づき検査や手続きが数多く必要であるた
め，宇宙もしくは地上での一定以上の使用実績があ
る既製品を選定して使用することが望ましい．そ
の場合，本ミッションに最適化したタンクではない
ため，質量や形状の面で他のコンポーネントに影響
が出る可能性がある．
13.4 バルブ等諸元
バルブをはじめとした，高圧タンク以外のガス系
について，諸元を表 44に示す．これらの合計質量
は 1210 gと見積もられる．

表 44 ガス系諸元（高圧タンク除く）
項目 使用製品 質量 [g] 個数

HDV・MR・RV 51E186 (Moog) 200 各 1

LDV・HTV M series (Predyne) 50 各 1

COV 10 4

CTV 10 8

副タンク 100 1

圧力計 30 3

配管等 Swagelok他 200 -

14 C&DH系
14.1 衛星のシステム構成
衛星のシステムブロック図を図 44に示す．
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図 44 衛星のシステムブロック図

姿勢系や電源系，推進系，ミッション系には，
それぞれ集中制御用の処理装置を設ける．メイ
ンのデータ処理には宇宙機での利用実績がある
NanoAvionics社の SatBus 3C2 OBC[63]を用い，
各バスシステムから取得する HK データやミッ
ションデータの処理と保存，および地上局から受信
するコマンドデータの処理を行う．取得データの
保存は OBC スロット内の microSD（32 GB）で

行う．また，これらのデータをパケットとして処理
し，通信機に伝送する．推進系の電力制御装置では
スラスタに供給する電力の調整や制御を行う．
14.2 通信データ量
本節では，衛星と地上局の間で送受信を行う通信

データ量について述べる．検討すべきデータは，コ
マンドデータ，HKデータ，ミッションデータの 3

つである．
14.2.1 コマンドデータ
本衛星の重量が 50 kgであることから，図 45よ

りコマンド項目数は 50 項目とする．1 項目に与え
られる bit 数を 8 bit とすると，1 フレームのデー
タ量は 400 bitとなる．

9. 1 - 19

また，コマンド項目と衛星質量の一般的な関係を図9. 7示す。なお，グラフ上の
実線は，近似線を示す。

表 9. 3 典型的なコマンド項目の内訳*2

サブシステム シリアルマグニチュード
コマンド

ディスクリート
コマンド 備　考

姿勢制御系 158 86 ・ SMCはアドレスを付加する
ことで、4ch 以下で対応す
る。

TT&C　データ処理系 16 32 同上
電源系 5 50
推進系 0 24
通信系 6 12
熱制御系 0 10
構造系 0 12
ペイロード 124 4 ・ SMCはアドレスを付加する

ことで、4ch 以下で対応す
る。

・ペイロードはON/OFF のみ
にDCを使用し、その他は、
基本的に SMCで対応する。

合　計 309 226

10

100

1,000

10 100 1,000 10,000
衛星重量（㎏）

コ
マ
ン
ド
項
目

(注)

1. シリアルマグニチュード、ディスクリートの各コマンドを識別せず、各 1項目としてカウントしている。
2. 標準コマンド項目数としては、5㎏の衛星では、70項目が最大

図 9. 5 コマンド項目と衛星質量の関係*3

                                                
*2 ：平成 4年度 小型衛星研究会報告書、1993より抜粋

図 45 コマンド項目と衛星質量の関係 [36]

14.2.2 HKデータ
HK データは，衛星のシステム状況や姿勢情報，

電源系のバッテリ・発電状況，推進系の推進力・燃
料残量などを含む．その内訳を表 45に示す．表よ
り，1フレームのデータ量は 560 bitとなる．これ
をサンプリング周波数 1 Hzで取得し，衛星に搭載
された microSDに蓄積する．
14.2.3 ミッションデータ
ミッションデータ量は，3.8節より軌道 1周あた

り 346,667 bitである．取得したデータは HKデー
タと同様，衛星に搭載されたmicroSDに蓄積する．

15 通信系
15.1 通信系の構成
通信系の構成図を図 46に示す．

図 46 通信系の構成図
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表 45 HKデータの内訳
系 内容 数量 bit/個 合計 bit

姿勢

スターセンサ 1 16 16

ジャイロセンサ 1 24 24

太陽センサ 4 16 64

RW 回転数 4 8 32

姿勢角 1 24 24

姿勢角速度 1 24 24

制御トルク 1 24 24

CGT推進力 8 8 64

電源

太陽電池発電量 2 16 32

供給電流値 2 8 16

供給電圧値 2 8 16

バッテリ出力電流値 1 8 8

バッテリ出力電圧値 1 8 8

バス電流値 3 8 24

バス電圧値 3 8 24

温度

ミッションMPPC 1 8 8

ミッションMCU 1 8 8

バッテリー 1 8 8

太陽電池 2 8 16

推進剤タンク 1 8 8

推進機アノード 1 8 8

推進機カソード 1 8 8

推進

メインタンク圧力 1 8 8

サブタンク圧力 1 8 8

CGT圧力 1 8 8

バルブ 12 1 12

推進系ステータス情報 1 12 12

その他 時刻情報 1 32 32

エラーチェック 1 16 16

合計 560

15.2 通信機
衛星に搭載する通信機は，L3HARRIS社の Sバ
ンドトランスポンダ [64] を選定した．コマンドの
アップリンク回線には 2,077.4 MHz を，HK デー
タおよびミッションデータのダウンリンク回線には
2,256 MHzを使用する．RARR法による軌道決定
用の測距データの送受信を行うため，レンジング運
用の搬送波周波数基準よりアップリンク/ダウンリ
ンクの周波数比を 221/240 とした．通信機の諸元
を表 46に示す．

表 46 通信機の諸元
名称 Sバンドトランスポンダ
型番 CXS-1000

製作元 L3HARRIS

送信周波数 2,256 MHz

送信電力 2 W （3.01 dBW）
データレート 2 kbps – 128 kbps

変調方式 BPSK

符号化 畳み込み符号 (R=1/2,K=7)

15.3 アンテナ
衛星に搭載するアンテナは，ANYWAVES 社の

Sバンドアンテナ [65]を選定した．本アンテナは，
ビーム視野角が半球状であることから，運用モード

や衛星の姿勢制限に関わらず地上局可視時間であ
れば通信が行えるよう，これを衛星の対 2面に貼る
ことで球状のカバレッジエリアを確保することが
できる．アンテナの諸元を表 47に示す．

表 47 アンテナの諸元
名称 Sバンドアンテナ
製作元 ANYWAVES

利得

> 6.5 dBi (θ = 0◦)

> 4.5 dBi (−30◦ < θ < +30◦)

> 0 dBi(−60◦ < θ < +60◦)

> -6 dBi (−90◦ < θ < +90◦)

送信信号偏波 右旋円偏波

15.4 地上局
衛星との通信を行う地上局は，64 m級パラボラ

アンテナのある臼田宇宙空間観測所（UDSC）の地
上局設備を使用する．Sバンドを用いた TT&Cの
通信と探査機・科学衛星の観測データ受信に対応し
ており，本衛星とのコマンドのアップリンク，およ
びミッション・HKデータのダウンリンクを実施で
きる．地上局の諸元を表 48に示す．

表 48 地上局の諸元
名称 臼田宇宙空間観測所（UDSC）

アンテナ直径 64 m

送信周波数 2,077.4 MHz

送信電力 200 W （23.01 dBW）

アンテナ利得 送信 61.4 dBi

受信 61.6 dBi（S-band）
システム雑音温度 75 K

15.5 通信要求
15.5.1 通信可能時間
本項では，地上局との通信が可能な時間について

述べる．通信可能時間を求めるために，Analytical

Graphics, Inc. の System Tool Kit（STK）を用
いたシミュレーションを行った．その結果を表 49

に示す．
表 49 通信可能時間のシミュレーション結果

項目 内容
地上局 臼田宇宙空間観測所 (UDSC)

軌道 20× 2000 km

凍結軌道
期間 1ヶ月間

通信可能時間 最大 : 913.2 min

最小 : 9.1 min

非通信可能時間 最大 : 942.1 min

最小 : 9.0 min

15.5.2 所要通信時間
本項では，コマンドデータ，HK データ，ミッ

ションデータの送受信に対する所要通信時間を算
出する．本衛星は，運用モードや衛星の姿勢制限に
関わらず地上局可視時間であれば通信を行う．表
49の最大非通信時間が 942.1 min = 15.7 h である

36



ことから，HKデータやミッションデータの蓄積量
は 16 h分が最大であるとし計算を行う．
■コマンドデータ 14.2節より，コマンドデータの
1 フレームのデータ量は 400 bit である．ここで，
10フレームの送信を 1 kbps のデータレートで行う
とすると，所要通信時間は式 (77)のように求まる．

400 bit× 10

1000 bps
= 4.0 s (77)

■HKデータ 14.2節より，HKデータの 1フレー
ムのデータ量は 560 bitである．ここで，サンプリ
ング周波数 1 Hz で取得した 16 h 分の蓄積データ
の送信を 33 kbps のデータレートで行うとすると，
所要通信時間は式 (78)のように求まる．

560 bit× 1 Hz× 16 h

33, 000 bps
= 977.5 s (78)

■ミッションデータ 14.2 節より，16 h 分（軌
道約 7 周分）のミッションデータ量の蓄積量は
7,316,000 bitである．この蓄積データの送信を 33

kbps のデータレートで行うとすると，所要通信時
間は式 (79)のように求まる.

7, 316, 000 bit

33, 000 bps
= 221.7 s (79)

したがって，コマンドデータ 10フレームの受信，
24 h分蓄積した HKデータとミッションデータの
送信に必要な総所要通信時間は，1,203.2 s ≒ 20.1

min である．
地球可視のタイミングは (1)最小 9.4h，最大 15.7

hの間で常に通信可能な場合と (2)月に遮られ断続
的に通信可能となる場合の 2パターン考えられる．
(1)，(2)の通信時間をプロットした図をそれぞれ図
47 の (上) と (下) に示す．ここで，紫色の線は通
信可能時間を，緑色の線は所要通信時間である．ど
ちらにおいても，所要通信時間が通信可能時間に収
まっていることがわかる．したがって，どのタイミ
ングにおいても通信は十分に実施可能である．

12�00 14�00 16�00 18�00 20�00 22�00 00�00 02�00

Time

2022/05/19	12�00	:	2022/05/20	03�00

Visible
Communication

00�00 02�00 04�00 06�00 08�00 10�00 12�00 14�00 16�00

Time

2022/06/05	23�00	:	2022/06/06	17�00

Visible
Communication

図 47 通信時間のプロット（上:(1)，下:(2)）

15.6 回線設計
15.6.1 回線設計の方針
本項では，アップリンクとダウンリンクそれぞれ

に対して通信機やアンテナ，地上局の諸元を考慮
し回線設計を行う．設計基準は，RF回線設計標準
[66]に記載された評価基準を使用する．また搭載ア
ンテナの利得の条件は，ビーム角 ± 90◦ での最低
値-6 dBiを適用する．回線マージンは，アップリン
クでは 10 dB以上，ダウンリンクでは 1 dB以上確
保し， 電力束密度（PFD）の規定についても十分
に満足する設計を行う.

15.6.2 回線設計の結果
回線設計の結果を表 50に示す．回線マージンは

アップリンクでは 33.9，ダウンリンクでは 2.6とな
り十分に確保できている．また，PFD についても
規定を下回り問題のない結果となった．

16 測位系
16.1 軌道決定
宇宙機の軌道決定のために追跡管制局と宇宙機

間の距離 (Range)または距離の時間変化率 (Range

Rate)を測定する.この方法を RARR(Range And

Range Rate) と呼ぶ. RARR では，追跡局のアン
テナより発せられた電波を宇宙機のトランスポン
ダにより送り返す．この電波の往復に要した時間
から式 (80) により距離が求められる．距離変化率
は，式 (81) より，宇宙機より送り返された電波に
含まれるドップラー偏移周波数を測定することに
より求められる．

Range =
c

2τ
(80)

c:光の速度 [m/s]
τ :電波の往復時間 [sec]

fd’= {1− 2(
vr1 − vt1

c
)}fu (81)

fu:上り回線での送信周波数 [Hz]
f ′
d:下り回線での受信周波数 [Hz]
vt1:送信機の速度の波動の進行方向成分 [m/s]
vr1:受信機の速度の波動の進行方向成分 [m/s]

測距信号の諸元は表 51に示した通りである．コ
ヒーレント方式を用いるため，[67]に基づき，下り/

上り周波数の比は 240/221に設定した．
軌道決定のプロセスを以下に示す．

1. 衛星を観測し，観測値O(Observation)を得る．
本ミッションでは，レンジ距離 (Range)とレン
ジレート (Range Rate)を観測値として得る．

2. 力学モデルを用いて，軌道六要素をもとに時刻
tにおける衛星の位置 rと速度 vを計算する．
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表 50 回線設計の結果
項目 単位 アップリンク ダウンリンク
EIRP dBW 83.4 -4.0

自由空間伝播損失 dB 204.7 208.0

受信アンテナポインティング損失 dB 1 1

送信アンテナポインティング損失 dB 1 1

システム雑音温度 K 300 75

受信 G/T dB/K -31.8 41.8

受信アンテナ利得 dBi -6.0 61.6

送信アンテナ利得 dBi 61.4 -6.0

受信給電損失 dB 0 0

送信給電損失 dB 0 0

偏波損失 dB 3 3

大気吸収損失 dB 0.275 0.275

降雨損失 dB 0 0

各種損失 dB 0 0

受信電力レベル dB -131.6 -154.6

受信雑音電力密度 dBW/Hz -203.8 -209.8

受信 C/N0 dBHz 72.2 55.1

ビット誤り率 - 1.0× 10−6 1.0× 10−5

符号化利得 dB 5.2 5.2

要求 Eb/N0 dB 10.5 9.6

変調損失 dB 3 3

要求 C/N0 dB 38.3 52.6

データレート bps 1,000 33,000

dBHz 30.0 45.2

回線マージン - 33.9 2.6

PFD設計値（仰角 5deg） - - -183.9

PFD設計値（仰角 90deg） - - -171.4

PFD規定値（仰角 5deg） - - -154

PFD規定値（仰角 90deg） - - -144

表 51 測距信号の諸元
項目 方式

レンジレート測定 2-way ドップラー
ドップラー周波数補正 コヒーレント方式
あいまい除去方式 順次トーン方式

波形 正弦波
トーン周波数 500kHz

3. 衛星の位置 r と速度 v をレンジ距離とレンジ
レートに変換し，計算値 Cを求める．

4. 多数の観測値に対して (O-C) の二乗和が最小
となるように軌道六要素を更新する．

位置決定精度を十分に高めるため，衛星から見て
地上局が可視状態である場合は常に RARR用の通
信を行うとする．[68] より，RARR データによる
軌道決定運用では，角度精度が 1 μ rad 程度とさ
れており，これを地球から距離が約 30万 kmの月
軌道における位置決定精度で考えると，3 km程度
の軌道決定精度になると見積もることができる．
16.2 誤差補正のための光学カメラ
本ミッションの目的は，5 km 解像度の中性子
マップを作成することである．しかし，前節で示し
た通り，電波を用いた軌道決定では約 3 kmの誤差

が残る．5 kmの解像度に対し約 3 kmの誤差は許
容できない大きさである．
そこで，表 52に示す光学カメラを搭載する [69]．

近月点通過時に中性子観測と同時に撮影を行い，撮
影した画像は地上に送られる．その後，かぐやの
10 m分解能の光学マップとマッチングすることに
より，軌道決定より求めた中性子マップの観測範囲
の誤差を修正する．光学カメラによる観測範囲の
決定により，数十m単位で観測範囲が特定される．
これにより，観測範囲の誤差は，5 km分解能に対
して十分小さく抑えられる．

表 52 光学カメラの諸元
項目 値

スペクトルバンド RGB

解像度 [m] 39

観測幅 (LEO)[km] 80

重量 [kg] 0.4

寸法 [mm] 100× 100× 65

消費電力 (撮像モード) [W] 2.6

消費電力 (読み出しモード)[W] 4.5
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17 具体的な実現方法，製作する範囲なら
びに費用

ミッション機器の開発と製造を “Izumi” チーム
で担当し，衛星バスの開発は委託することを考え
る．また打上げ機会には JAXA の LEAD プログ
ラムでの搭載を念頭に置くが，民間の輸送サービス
を利用することも検討する．開発費のまとめを以
下の表 53にまとめる．
ミッション機器の開発においては，合計で 4億円
の予算を見積もる．ミッション機器にかかる購買
にかかる費用や長期にわたる人件費を考慮した結
果である．ミッション機器に関する研究開発費も
ここに含まれる．衛星バスの製造に関しても，合計
で 5 億円の予算を見積もる．衛星の試験にかかる
費用も含む．ほどよしプロジェクトが 1機あたり 3

億円以下であったことから，人件費や外注費を見積
もり，5億円程度とした．地上局の運営費や外部設
備利用費は，それぞれ 0.5億円程度を見込む．地上
局の運営のための人件費がかかることや，地上局の
利用料を見積もる．
LEADではなく民間での輸送を考える場合には，

19.5億円の輸送費が必要となる．Astrobotics社の
月周回軌道輸送プログラムを利用した場合の価格
($0.3M/kg)[70]を参考に計算した．

表 53 開発予算の見積もり
項目 予算 [億円]

ミッション機器開発製造 4.0

バス開発製造 5.0

地上局運営 0.5

外部設備利用費 0.5

打上げ費 19.5

合計 29.5

18 開発・製造・打上げスケジュール
表 54の通り，新規開発のミッション機器の開発
を先行して進めるほか，順を追って打上げ機会の確
保と各サブシステムの開発を行う．その後は打上
げ年度から逆算して，各フェーズを進めていく．
本衛星に搭載する中性子望遠鏡に使用する技術
は個々には確立しているが，それらを統合して望遠
鏡として開発した例はない．開発では技術の統合
から，宇宙で使用できるレベルまでに成熟させる必
要がある．望遠鏡の光学系 (中性子反射材，広視野
MEMS 望遠鏡) に関しては地上での試験を中心に
進め，検出器部分の動作に関しては気球実験などで
の実証を進める．
打上げの 3∼4 年前から基本設計のフェーズに入
ることを想定する．その後は，1つのフェーズと 1

年程度で進めていくことを考える．概念検討の段
階から基本設計を見据えて進めることでフェーズ
Bを半年で行い，製造や試験は 1年半程度の期間を
見込む．打上げ年度の直前のスケジュールはプロ
ジェクトが進む中で見込みを付けていく．

表 54 プロジェクトスケジュール
2022 / 2023 2024 2025

概念設計
フェーズ A

キー技術の
先行開発

基本設計
フェーズ B

詳細設計
フェーズ C

2026 2027 2028

製作・試験
フェーズ D

打上・運用
フェーズ E

後期運用
フェーズ F

19 まとめ
“Izumi”は，今後の月以遠の深宇宙探査を進める

鍵となる月の水資源を探査する．中性子による高
分解能な探査は，水資源利用において地中の評価
の観点で重要にもかかわらず成し遂げられてこな
かった．本衛星は中性子の撮像という新技術で，過
去の中性子による探査のボトルネックを解消し，実
用に耐える高分解能な探査を実現する．本衛星に
よる高分解能な水資源探査が，資源利用や基地建設
などの新たな月面産業の創出や人類の火星以遠へ
の深宇宙進出につながることを期待する．
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