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小惑星深部 CT観測衛星「ACTIS」 

 

1. 序論 

2005 年 10 月，小惑星探査機「はやぶさ」はイ

トカワのサンプルを回収し，2010 年 6 月 13 日に

地球に帰還した．「はやぶさ」が持ち帰ったサン

プルによって，太陽系の起源・進化への様々な知

見をもたらされた．また，小惑星イトカワ自体も

当初の予測と異なり小天体同士の衝突後再び集

積する「ラブルパイル天体」だということがわか

った．小惑星から太陽系生成の知識を得るには，

小惑星衝突後にラブルパイル天体を形成するま

での過程（衝突破壊過程）を解明する必要があり，

そのためには小惑星深部（表層から数百 m程度）

の情報を得ることが必要である[1][2]． 

 

図 1 小惑星「イトカワ」 

 

現在実績のある惑星内部を観測する方法とし

てレーダーを用いる方法があり，既に数多くの報

告がある．例えば月周回衛星「かぐや」が月レー

ダーサウンダー(LRS)によって，月の地下数百 m

の深さにある反射層を観測した[3]．また，ESA の

火星探査機「Mars Express」搭載の観測機器

「MARSIS」はレーダーによって火星内部の水や氷

の探索を行っている[4]． 

そこで我々はこれまでに行われたレーダーに

よる内部観測の成果を用いて，2 基の衛星によっ

て反射波と透過波を同時に観測する方法を提案

する．透過波の観測データはコンピュータ断層撮

影法(CT 法)の原理を適用することで再構成する．

本ミッションの概念図を図 3 に示す．  

本ミッションの「電波の反射を用いた従来法と

CT 法を組み合わせた観測」，その観測のための「協

調飛行」は新規性の高いものであり，その成果と

して小惑星内部構造及び物性の詳細な情報，さら

には衛星 2基による協調飛行の技術実証結果が得

られると期待される． 

 

2. ミッションの目的 

本探査機の目的は，「小惑星の深部における構

造・物性を調査する」ことにある．そのため以下

の 2点の実現を目指す． 

・複数の探査機による協調飛行 

・CT法と従来法を組み合わせた小惑星内部観測 

 

図 2 MARSIS による火星探査[3] 

 

図 3 ミッション概念図 

 

3. ミッション設計 

3.1. ミッション概要 

 本ミッションでは小惑星の観測を行う．打ち上

げ後，対象の小惑星まで飛行を行う．小惑星にラ

ンデブー後，子機を分離する．親機，子機はそれ

ぞれ観測軌道に投入され，協調動作を行い電波の

送受信をすることで小惑星を透過波及び反射波

観測する．そして，観測によって得られたデータ

を地上で再構成することにより，小惑星の内部構

造を調査する． 

 

3.2. コンピュータ断層撮影法を用いた観測 

過去に行われた月，惑星の内部構造調査を目的

とする従来のリモートセンシングでは，数 km の

地中まで電波を到達させる．そして地下を通過す

る電波の，深さごとに発生する反射波から地層構

造を推定している．しかしイトカワのような小惑

星は，その直径自体が数百 m から数 km 程度であ

る．そのため放射された電波のうち多くは小惑星

を透過すると考えられる． 
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ところで，物体の内部構造を検査するコンピュ

ータ断層撮影法(CT法)という計測手法がある．CT

法では，電磁波などを物体に透過させ計測を行う．

この時得られる計測値は伝搬経路上における物

性の積分値となる．そのため複数の視点から計測

を行い，得られた多数の計測値をコンピュータで

処理し内部情報を再構成する．本ミッションでは

小惑星透過波を使った CT 法の原理を用いた，透

過した電波の強度情報，さらに従来法と同じ反射

した電波強度情報の両方を用いて小惑星の内部

の詳細な構造・物性を推定する． 

 

 

図 4 本ミッションの概要 

 

3.3. CT法と従来の反射法を組み合わせる意義 

 電磁波が物体によって入射した時，物体の境界

において屈折率の違いにより反射が生じる．この

ため反射波を観測すると，小惑星内部の層の相対

的な反射率の違いが計測できる．この違いは小惑

星内部の大規模な構造を示す． 

それに対して透過波は電波が透過した層の減

衰率および伝搬速度が得られる．屈折率および伝

搬速度は物体の誘電率および透磁率の関数であ

り，減衰率は物質固有の値をとる． 

層の相対的な差の情報を持つ反射波と物性の

定量的な情報が得られる透過波の計測結果の双

方を得ることにより，従来よりも詳細な小惑星内

部の計測を行うことが可能となる．また反射波に

よる観測は，その難しさから精度が比較的低い．

その点を高精度化しやすい反射波計測で補うこ

とができるという側面もある．本節の内容を表 1

にまとめる． 

 

表 1 観測手段と得られる情報 

観測対象 観測値 得られる情報 精度 

反射波 層の相対的な差 層構造 低 

透過波 誘電率・透過率 内部の物性値 高 

       両方を観測することが重要!! 

 

3.4. 対象とする小惑星 

小惑星は，観測されたスペクトルから分類され

ていて，そのうち探査機が訪れた小惑星は S型小

惑星が多い．そこで今回のミッションでは，より

始原的な小惑星である C 型小惑星を対象とする．

C 型小惑星は炭素質コンドライトが主成分で，比

較的暗い天体である．また，熱変成が少なく，太

陽系形成時の状態を保持していると考えられる． 

C 型小惑星のうち到達するまでの軌道遷移に必要

なエネルギーが少なくて済む小惑星を検討した．

その結果，本ミッションでは表 2 の軌道要素を持

つ，「1996 FG3」を探査対象とする[5]． 

 

表 2 1996 FG3 のデータ 

軌道長半径[AU] 1.0544 

離心率[-] 0.3498 

軌道傾斜角[deg] 1.990 

軌道周期[year] 1.0827 

 

3.5. ミッションシーケンス 

 以下に本ミッションのシーケンスを示す． 

・打ち上げ 

・軌道移行 

  1996 FG3 に向けて軌道遷移を行う．詳細

は 4.4.1節に示す． 

・接近およびランデブー 

・初期観測 

可視域カメラを用いて小惑星の観測を行

い，小惑星地形や自転の把握を行う．基礎

的な観測とメインミッションに向けた情

報収集を目的とする． 

・衛星分離 

親機「フレイ」と子機「フレイヤ」を分離

し，それぞれ観測軌道（4.4.2節）へ投入

する． 

・電波観測 

親機「フレイ」と子機「フレイヤ」により

CT 法と従来法を組み合わせた観測を行う．

詳細は 3.6節で述べる．ミッション時間は

3年を予定する． 

・地上局へのデータ送信 

得られた観測値は地球側で再構成するた

め，観測データを地球へ転送する．  

 

3.6. 電波観測フェーズにおけるシーケンス 

 本節ではメインミッションである電波観測フ

ェーズにおける詳細なシーケンスについて説明

する．観測フェーズ開始時においてはフレイ（親

機）とフレイヤ（子機）は図 5(ⅰ)のようにそれ

ぞれ，観測軌道（送信）と観測軌道（受信）を飛

行している．まず，図 5(ⅱ)のようにフレイから

電波の放射を行う．そしてフレイが小惑星から反
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射した電波を，フレイヤが小惑星を透過してきた

電波の観測を行う．その様子を図 5(ⅲ)に示す．

その後，図 5(ⅳ)に示すように観測時における位

置の情報を得るため，搭載されている広角カメラ

を用いて小惑星の撮影を行う．この時，地球との

通信に適した位置であれば計測データの送信を

行い，そうでない場合は観測データの保存を行う．

図 5(ⅳ)以降はフレイとフレイヤが移動し，図 

5(ⅰ)の状態に戻る．軌道周期の違いからフレイ

は低速で，フレイヤは高速で移動するため観測フ

ェーズのシーケンスを十分な回数繰り返すこと

によって CT 法の再構成に必要な観測データを得

ることができる． 

 

 

 

 

 
図 5 観測フェーズにおけるシーケンス 

 

3.7. サクセスレベル 

 本ミッションのサクセスレベルを表 3 に示す． 

表 3 ミッションサクセスレベル 

Minimum 小惑星とのランデブー 

Middle 子機の分離，軌道調整 

Full 電波観測の結果を得る 

Advanced CT 法における画像再構成に必要な

だけ観測を行い小惑星内部の詳細

な情報を得る 

 

4. 宇宙機設計 

4.1. 構造系 

 本探査機 ACTISは親機「フレイ」と子機「フレ

イヤ」から成る．打ち上げ時は図 6 のように親機

と子機を結合させている． 

 

4.1.1. 親機「フレイ」の仕様 

 親機の構造を図 7，諸元を表 4 に示す．親機に

はバスシステム，小惑星 1996 FG3 まで航行する

ためのイオンエンジン，観測機器，地球との通信

機器を搭載する．親機は観測において送信機，お

よび反射波の受信機の役割を果たす．親機の開発

は小惑星探査で既に実績のあるはやぶさ[6]を改良

することで行う． 

 はやぶさからの改良点は以下のとおりである． 

・ CT法観測のための八木アンテナの装着 

・ 子機との結合・分離機構 

 尚，子機との分離はパンタグラフ機構を用いる． 

 

 
図 6 ACTIS の外観 

 

 

図 7 ACTIS 親機「フレイ」の外観 

親機「フレイ」 

子機「フレイヤ」 

イオンエンジン 
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表 4 親機「フレイ」の諸元 

質量[kg] 400 

本体寸法[m] 1.5×1.5×1.5 

最大寸法[m] 7.5 

発生電力[kW] 2.6 

 

4.1.2. 子機「フレイヤ」の仕様 

子機には，CTイメージング観測のために電波送

信用の八木アンテナ，ロケットとの分離機構を搭

載している．子機は観測において透過波の受信機

の役割を果たす．子機の外観を図 8 に仕様を表 5

に示す． 

 

 

図 8 ACTIS 子機「フレイヤ」の外観 

 

表 5 子機「フレイヤ」の諸元 

質量[kg] 250 

本体寸法[m] 1.5×1.5×1.5 

最大寸法[m] 7.5 

発生電力[kW] 2.6 

 

4.2. 電源系 

 本探査機は軌道長半径が十分小さいため，太陽

光パネルから電力を供給する．EOL において

1700[W]の電力を供給するため，GaAs を用いた太

陽光パドルで面積を 11[m2]とる．この場合供給電

力は 2600[W]になる．この際太陽光パドルの重量

は，展開機構も考慮して 64[kg]を見込む．また，

バッテリとしてリチウムイオンバッテリセル 15

個搭載する． 

 

4.3. 姿勢制御系 

 本探査機では小惑星の周囲を複雑に運動する

ため三軸安定方式を取る．姿勢制御アクチュエー

タとしてリアクションホイールを用いる．リアク

ションホイールは予備を含め 4機搭載しゼロモー

メンタム方式で姿勢制御を行う．アンローディン

グには軌道制御でも用いるスラスタを用いる． 

 姿勢決定には太陽センサ，スタートラッカー，

光ファイバージャイロを用いる． 

4.4. 軌道系 

4.4.1. 1996 FG3到達までの軌道遷移 

 地球から 1996 FG3 までの軌道遷移には，はや

ぶさで実証された EDVEGA 法を用いる．そのため

本探査機にははやぶさと同様にイオンエンジン

「μ10」を 4 機搭載する．推進剤量はキセノン

65[kg]を見積もる． 

 本ミッションでは 2017 年 7 月に打ち上げを行

う．ランデブーは 2021年 4月になる． 

 

図 9 1996 FG3 と地球の位置[7] 

 

4.4.2. 観測フェーズにおける観測軌道 

本ミッションで用いる再構成アルゴリズム（5

章参照）を用いる場合，送信機-受信機と小惑星

の相対的な位置関係がなるべく多様になるよう

にしないと再構成の際に，非適切な問題となり正

確な結果を得ることが難しくなる．そのため観測

フェーズでは，観測を行うために送信機と受信機

に対して小惑星を周回する「異なった周期」の軌

道を採用することが要求される． 

本ミッションの送信機側の軌道は，ヒル方程式

によって導かれるフライアラウンド軌道とする．

長軸径は 6[km]とする．ここで，フライアラウン

ド軌道では高度によらず周期が一定であるため

受信機側の軌道として採用することができない．

そこで受信機側の軌道として 2 インパルス-フラ

イアラウンド軌道[8][9]を用いる．2インパルス-フ

ライアラウンド軌道は 2つの周回楕円軌道をスラ

スタを用いて乗り換えていく形をとり任意な軌

道周期を取ることができる．その概念を図 10 に

示す．本ミッションでは，比例係数 k=1.73，軌道

長 2L=3[km]の値に設定した．この時，観測軌道(受

信)と観測軌道(送信)の周期の比は約 1.1[-]とな

る．またスラストポイントで必要とされる増速度

は 1.61×10-4[m/s]を見積もる．それぞれの観測軌

道を図 11 に示す．またこれらの軌道は小惑星の

いびつな形を原因とする摂動の影響を最小限に

するため小惑星の赤道面内で逆行軌道の方向に

とることにする． 

 

分離機構 
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図 10 2 インパルス-フライアラウンド軌道の概

念図．スケールは軌道のサイズを示す．実線が 2

インパルス-フライアラウンド軌道 

 

 
図 11 本ミッションの電波観測における観測軌

道．  

 

4.4.3. ミッション時における検出器の位置・姿勢

の同定について 

本ミッションでは観測機の小惑星に対する相

対的な位置及び姿勢の決定が重要となる．ACTIS

は小惑星に対する観測機の位置を主にカメラ画

像によって決定する．後述する 6章などの結果か

ら観測軌道上において 10[m]程度の精度を要求と

する．はやぶさはカメラ画像を用いた画像航法及

び地形航法を行っており，最善で 10m程度の誤差

で位置決定を行えていた．そのため現状からの改

善が必要であるが実現可能性は高いと考えられ

る． 

 

4.5. 観測系 

 本探査機には，航法用に望遠の光学カメラを一

台，小惑星の形状を観測するために 2台の広角光

学カメラを搭載する． 

 

4.6. 通信系 

4.6.1. 送信データ容量   

 本ミッションにおいて，観測のサンプリング周

期は電波の周波数から余裕をもって 1[GHz]とし，

さらにデータの量子化は 8bit とする．また観測

軌道から最大伝搬距離を約 7[km]とすると記録時

間は 2.3×10-5[s]程度で十分であると見積もれる．

このとき，一回の観測データは 740[KByte]となる． 

 また，ミッションフェーズにおいて地上との通

信を行えない場合，観測データをテレメトリデー

タとしてデータレコーダに記録する．本ミッショ

ンでは大量のデータが生成されることが予想さ

れるため，記憶容量の多い NECの Hi_DRを搭載す

る． 

 

4.6.2. 通信機およびアンテナ 

 地上局との通信には宇宙用の Sバンドを用いる．

また，QPSK方式で変調を行う．このため衛星には

直径 1.6[m]，送信電力 20[W]のパラボラアンテナ

を搭載する.通信速度は最大 8[kbps]を見込む．ま

た，衛星間の通信にも Sバンドを用いる．この時

にはミッション用の八木アンテナを使う．  

 

4.7. ミッション系：電波観測用八木アンテナ 

 本ミッションでは，直接サンプリングの難しい

小惑星表面から数百 m～数千 m 地下における構造

を観測することを目的とする．そのため小惑星深

部まで損失少なく到達する超短波を用いる．損失

と分解能の観点から，本ミッションでは 100[MHz]

の電波を用いる．そのため送受信用アンテナの大

きさは 1.5[m]となる[10][11]．  

小惑星の主成分はコンドライトであると仮定

する．超短波のコンドライト内での誘電損失は，

10-3[dB/m]程度であるので，直径 1[km]の小惑星を

通過した超短波の減衰量は 1[dB]であり，89[%]

の電力が透過する．送信電力は 130[W]とする． 

 

 
図 12 復元アルゴリズムのフローチャート 

 

5. 復元アルゴリズム 

 本ミッションで提案する復元アルゴリズムを

図 12 に示す．本アルゴリズムの特徴は，小惑星

内部情報の復元に，透過波の観測から得られた CT

法による再構成画像と反射波の観測から得られ

た小惑星の層構造情報を用いることである． 

 このうち CT 画像再構成には医療現場など一般

的に図 13(a)のような装置を用いて解析的に再
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構成を行うフィルタ補正逆投影法（FBP）が用い

られている．しかし小惑星探査でこの計測手法を

実現するためには巨大な受信系を用意するか，送

信機を固定したまま受信機が移動する必要があ

る． 

     
（a）        (b) 

図 13 CT 法の再構成アルゴリズムの比較 

 

そこで本ミッションでは，代数的画像再構成法

として知られる ART法を用いる[12]．ART法は，図 

13(b)のように一対の送信機-受信機を用いて X線

を照射し計測対象の投影を計測することが可能

である．再構成画像は得られたデータの連立方程

式を繰り返し解くことによって対象の物理量の

空間分布を推定し求める． 

  

6. 本ミッションにおける内部構造探査の検証 

6.1. 小惑星内部推定シミュレータ 

 本ミッションの実現可能性および，ミッション

設定に必要なパラメータの推定（許容される位置

誤差範囲，到達エネルギーなど）を行うため，小

惑星電波観測シミュレータの製作を行った． 

 

6.2. シミュレータ概要 

シミュレーションは大きく 2つの段階に分ける

ことができ 

1 段階目：FDTD法を使用した送受信波の計算 

2 段階目：ART法による内部画像の再構成 

からなる。 

 小惑星の内部は 3層の均質な地層から構成され

ると仮定し，その各層について誘電率，透磁率 

導電率を設定する。送受信衛星の配置を(図 14)

に示す。ある角度にいる親機から電波が発射され，

小惑星を通った電波を子機が受信し，FDTD法によ

って得られた受信波形から投影図を作成する. 

この作業を親機の角度 360度すべてにおいて行い

逆投影法を用いて小惑星内部を再構成する． 

6.3. FDTD法による送受信波の計算 

FDTD 法とはマクスウェルの方程式を差分化し

て電磁界をシミュレートする方法である. 

Yee 格子（図 15）とよばれる小さな格子で空間

を分割し、電場と磁場のローテーションをとって

電磁場を計算していく。格子（以後セルと呼ぶ）

ごとに誘電率、透磁率、導電率を設定する. 

 FDTD法を用いると電磁波の反射、屈折、吸収、 

自由空間伝搬減衰等の様子を再現できる.ただし、

波長以下のサイズの物体による散乱は考慮して

いない。 

なお今回シミュレーション空間と外側の境界と

の吸収境界条件として Murの 1次吸収境界条件を

用いた。 

前節において小惑星が 3層の均質な地層から構成

されることとしたが、そのパラメータを以下に示

す 

 誘電率ε 透磁率μ 伝導率σ 

ｺﾝﾄﾞﾗｲﾄ 3.8e-11 1.25e-6 5.56e-5 

第 1層 0.26e-10 1.25e-6 0.0021 

第 2層 0.32e-10 1.25e-6 0.0005 

第 3層 0.35e-10 1.25e-6 0.0003 

 

図 14 対象小惑星と観測軌道の設定．計算コス

トの制限から縮小モデルを用いた 

 

 

図 15 Yee 格子 

  

第 1層および第 2層は空隙のあるコンドライト

と仮定し、第 3層はコンドライトとしてコンドラ

イトと真空の誘電率、透磁率、伝導率からパラメ

ータを決定した。 

送信衛星の 3素子八木アンテナの電磁界解析の

様子(図 16)および指向特性（図 17）を示す。な

お送信信号は送信周波数100[MHz]の正弦波3波に

ハニング窓をかけたバースト波とした。 

 

6.4. ARTCT法による再構成 

 図 14 で示したように送信衛星からファンビー

ム状に電波照射し、受信衛星から得られた信号か

ら CT法による小惑星内部画像の再構成を行った。 

 ある角度にいる送信衛星に対して受信衛星は

120度の範囲で電波を受信し、投影図を作成する。

送信衛星は 7度刻みでこの作業を繰り返し、複数



 

 7 

の位置から得られた投影図を使用して内部画像

を作成した(図 19). 
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図 16 3素子八木アンテナの電磁界解析 
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図 17 3素子八木アンテナの指向特性 

1 2 3 4 5 6 7 8

x 10
-8

-100

-80

-60

-40

-20

0

20

40

60

80

100

am
pl

it
ud

e[
V

]

time[s]

tranmit signal

 

図 18 送信信号 

 内部が 3層に分かれていることが確認でき、小

惑星内部の減衰率分布を再現できている． 

 また、固定式の医療用ＣＴスキャンなどとは違

い、送信衛星、受信衛星が精確に正しい相対軌道

に乗っているとは限らない.よって送信衛星と受

信衛星が±1[%]の範囲の位置誤差を持つと仮定

して、内部画像の再構成をおこなった(図 20). 図

内部の減衰率分布は多少変動があるものの十分

正確に再現できていることが分かる。 

 

7. 結論 

我々は，小惑星内部の新しい観測方法として，

複数の宇宙機を用いた観測方法を提案した．本手

法では，従来の反射波を観測することに加え透過

波を観測する．本手法によって，これまでに得ら

れなかった小惑星内部の詳細な内部情報が観測

できる．本ミッションの遂行により，太陽系の形

成過程に関する知見が得られること，協調飛行の

実証結果が得られることが期待される． 

 
図 19 小惑星再構成画像.1 マスは 20[m]角である． 

 

 
図 20 位置誤差を含む小惑星再構成画像.  
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