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1 ミッション概要
1.1 ミッション背景
宇宙において，薄膜は宇宙太陽光発電やアンテナ，ソー
ラーセイルなどへの利用が期待されている．膜構造物は歴
史が長く，1960年代にはアメリカが空気膜構造物を衛星
構造に適用し，ECHO衛星シリーズを打ち上げた．[1]こ
れまで小型ソーラー電力セイル実証機「IKAROS」など
多数の膜構造物を搭載した人工衛星が作られている．[2]

膜構造物を用いたミッションにはいくつか問題点があり，
主な問題点として展開の信頼性と膜のしわや振動による
影響があげられる．
「IKAROS」についてもミッションは概ね成功したが，
一部展開が不十分で，ソーラーセイルにしわができたこ
とで推進性能にソーラーセイルの性能や推進力の効果が
制限された．このように膜構造物は展開異常やしわ，振
動が発生するとミッションの遂行に影響を及ぼす．展開
時に正確な形状に展開されず，膜構造物にしわが生じる
と，予定した性能が得られない可能性がある．しわが展
開を妨げる場合，アンテナや太陽電池パネルなどの機能
が制限され，衛星の能力やミッションの遂行に支障をき
たすことがある． また，しわによって応力集中や膜表面
の破損のリスクが高まる．[3]長期間にわたるしわや振動
の影響は，膜材料の劣化や疲労へとつながる可能性があ
る．これにより，膜の性能や耐久性が低下し，衛星の寿
命や運用に影響を与えることがある．
振動の影響については，膜構造物が振動すると，衛星
全体の振動特性が変化する恐れがある．また，振動は通
信性能や観測データの精度に影響を及ぼす可能性がある．
[4]加えて，振動が大きい場合，周囲の機器や部品などに
与える負荷が増加し，耐久性や信頼性に悪影響を及ぼす
こともある．
その他にも振動が大きい場合膜構造物の展開機構に影
響を与えて膜を完全に展開できない恐れがある．あらか
じめ上記の問題点について対策を取っておくべきである
が，地上での薄膜展開試験は軌道上実験と比べて真空環
境，重力の影響，温度条件が異なるので軌道上での膜構
造物のしわや振動は軌道上と異なる．インフレータブル
チューブを用いた空気圧式重力補償装置 [5]などによって
宇宙に近い環境を作り出すことはできるが，完全に再現
することはできない．並びに，シミュレーションによって
軌道上の膜構造物の形状や振動は概算することはできる
が，実際に測定したものと一致するかは未知なため，ど
れほどシミュレーションと実測値が離れているかを検証
する必要がある．これらの問題は実際に軌道上で実験を
行い，軌道上での膜構造物の状態を調べるしかない．
以上から軌道上で膜の展開状況や形状，振動特性を調

査することは，設計段階から膜構造物の強度や振動特性
を考慮し，適切な補強や振動制御策を取ることができ，膜
構造物を有する衛星の信頼性を向上に寄与する．また膜
構造物の利用を促進しミッションの幅を広げることがで
きる．そのため，本ミッションである格子投影法の実証
は膜構造物を用いた衛星の発展に寄与する．

1.2 ミッション意義
膜構造物を用いた人工衛星において膜面の観測,制御を
行うためには軌道上で膜面の三次元の形状を解析できる
技術が必要である.そこで本ミッションでは「格子投影法」
という手法を用いて膜面の解析を行う. 「格子投影法」は，
対象の三次元形状が非接触で解析でき,カメラを複数台用
意する必要がなく,カメラで撮影した画像 1ピクセルごと
に高い精度で xyzの座標を割り出せるというメリットが
ある.「格子投影法」は軌道上で未だ実証されておらず,本
ミッションによって初めてその有用性を検証する.

また,今まで「IKAROS」や東工大の「origamisat」[6]，
東北大の「ALE-1」[9]が膜構造物の撮影と形状計測を行っ
たがいずれも連続的な形状変化と振動は計測しておらず
不明であった.本ミッションでは加えて膜構造物の連続的
な形状変化と振動の計測を行い,膜構造物の挙動の解明に
役立とうと試みる.

1.3 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,格子投影法を
用いた膜の計測を宇宙の軌道上で行うことで,この測定法
が軌道上でも利用できることを実証することがあげられ
る. 目的に関して,格子投影法で軌道上での膜構造物の形
状と振動の特性を調べてその分析を可能にすることで,そ
れらを改善する設計やシステムに寄与する.

1.4 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)任意のタイミングで膜構造物を展開できること．
(2)展開後に膜を撮影できること．
(3)展開時の膜の振動計測ができること．
(4)膜の形状計測ができること．
なお膜の画像の解析は後述するプロジェクタを用いた格
子解析法を用いる．(2.5参照)

1.5 ミッションシーケンス
ミッションは膜展開時の膜の形状計測と定期的な膜の
形状計測を行う．膜展開時の膜の形状計測は 1回のみ行
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い，その後に定期的な膜の形状計測を行う．

1.5.1 膜展開時の膜の振動と形状計測

1. 日陰時に衛星が地上局から膜展開コマンドを受け取
るとカメラと照明を起動する．

2. 膜展開を開始する．

3. 膜が展開した瞬間にカメラで膜面の形状を 10 秒間
15fpsの動画で撮影する．

4. 動画のデータを保存する．

5. カメラと照明を終了する．

6. 保存したデータを地上局にダウンリンクする．

7. 画像のデータから膜の形状と振動を計測する．

1.5.2 定期的な膜の形状計測

1. 日陰時に衛星が地上局から膜の形状計測コマンドを
受け取る.

2. カメラと照明を起動する．

3. カメラで膜面の形状を 10秒間 15 fpsの動画で撮影
する．

4. 動画のデータを保存する．

5. カメラと照明を終了する．

6. 保存したデータを地上局にダウンリンクする．

7. 画像のデータを三次元の膜の形状に復元し，解析する．

1-7まで繰り返す. 一回では動画のデータは送りきれない
ので分割して送るものとする.

1.5.3 地上での試験について

地上の環境は宇宙の環境とは異なるため，地上での展
開試験する際は，熱，空気，重力の観点に注目して試験を
行う．したがって，真空チャンバー試験と重力補正試験を
行うこととする．真空チャンバー試験では，低温 100 K・
真空の条件下で試験を行う．なお，高温条件下では，金
属の膨張による展開機構の変形が考えられるため，日陰
時に展開を実施する．そのため，低温環境下でのみ試験
を行う．重力補正試験では，重力補填装置により展開機
構にかかる重力を打ち消し宇宙環境を模して実験を行う．

2 ミッション設計
2.1 ミッション要求の定量化
2.1.1 要求 (1)の定量化

要求 (1)について以下 4つの項目について条件がある．
(1)ミッションを実施する時刻
(2)膜面が広がるサイズ
(3)膜面のたるみ
(4)格子のずれ
(1) については衛星が軌道に放出されたのちに衛星の
安全が確認されてからミッションを実施するため，任意
のタイミングで地上局からミッション開始コマンドを送
信して展開を開始することは必要である．(2)について，
cubesatの 1Uのサイズである 100 mm× 100 mm四方の
膜面をカメラで撮影できるよう，膜面が 100 mm× 100

mm四方以上に広がるよう展開する．(3)について，膜の
たるみが振幅方向の座標軸の測定可能幅の 14.30 mmの
半分である 7.15 mm以上にならないような張りを持たす．
(4)について，カメラと膜面が格子一つ分以下の位置ずれ
である.

2.1.2 要求 (2)の定量化

要求 (2)について，以下の 4つの項目について条件が
ある．
(1)撮影範囲
(2)フレームレート
(3)撮影時間
(4)カメラ，プロジェクタの配置
(1)について，100mm×100mmの膜面の形状を計測す
るために，カメラの画角以内に計測範囲 100mm×100mm

が収まるようにする．(2)について，撮影動画のフレーム
レートが一般に 2 U衛星に搭載される膜の一般的なサイ
ズの 600mm× 600mm[6]の振動数であるHzの 2倍以上
である 15 fps以上が必要である．膜の振動数 ωは，膜の
張力 T を T = 0.05N， 一辺 a = 60 cm四方のポリイミ
ドフィルムの面密度 ρ = (1.42 g/cm2・75µm)で

ω =
4.90

a

√
T

ρ
= 4.0Hz (2.1)

と計算できる．[理論式を用いて 7Hzとする]

計算には有限要素法を用いた．[7]

(3) 振動の減衰を測るために 10 秒間以上の撮影を行う．
(4)計測範囲である 100mm × 100mmに格子が 10本以
上入るような，カメラ，プロジェクタの配置をとる．
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表 2.1: サクセスクライテリア

ミニマム フル
展開機構の伸展率が 90

%以上である．(ずれが
格子 1個以下)

膜面の振動計測ため 15

fps 以上で 10 秒以上撮
影する．

展開後に膜面の 100

mm× 100 mm 四方を
撮影することができる．

膜面の形状計測のため
格子 10 本以上を納め,

格子間に 10画素以上あ
る．

2.1.3 要求 (3)および (4)の定量化

要求 (3)および (4)について解析方法の要求から以下の
3つの項目が条件となる．
(1)格子 1ピッチあたり 10ピクセル以上の画素数がある．
(2)10秒間撮影された動画データをダウンリンクし，1フ
レームごとに分割できる．
(3)カメラとプロジェクター間の距離が TBD以上ずれな
いようパドルが水平に展開すること.カメラとプロジェク
ターの距離がどれほど許容されるかは地上にてカメラと
プロジェクターの距離を変化させて格子投影法を行う実
験をすることで後に定量化する.

2.2 サクセスクライテリア
2.2.1 達成判定

膜の展開状況は，画像解析システムを用いて確認す
る．画像解析には，ORB（Oriented FAST and Rotated

BRIEF）アルゴリズムに OpenCVを使用して適用する．
具体的な手順を以下に示す．地上にダウンリンクされた膜
の展開前および展開後の画像からORBを用いて特徴点を
検出し，各特徴点の周辺領域を解析して特徴量を取得した
後，展開前と展開後の画像間で特徴点をマッチングする．
マッチングされた特徴点の位置情報を取得し，特徴点の位
置の変化を計測する．膜展開による特徴点の位置の変化か
ら，膜の展開率を求める．このとき膜が 90 %展開されて
いることが確認できた場合，ミニマムサクセスを達成とす
る．なお，80 %とは展開時のブームの伸展が格子１つ分
の距離以下のずれであることより算出した．ミッション要
求より，形状計測における達成判定は 100mm× 100mm

以上の大きさの膜面の撮影が確認できた場合ミニマムサ
クセスを達成とし，画角に格子 10本以上をおさめ，格子
間に 10ピクセル以上あることとをフルサクセスとする．
振動計測に関してはミッション要求より 15 fps以上で 10

秒以上撮影をフルサクセスとする. 以下サクセスクライ
テリアを表 2.1に定量的に示した.

2.3 展開構造
2.3.1 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（10 cm × 10 cm × 10 cm）の領域が割
り当てられている．ミッション部の外観を図 2.1に示す．
図 2.1に示したように，ミッション系における座標系

Xm, Ym,Zm 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 88 mm ，
Ym 方向の幅が 75 mm ， Zm 方向の幅が 87 mm 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
747 g である．

図 2.1: ミッション部外観

2.3.2 機器・パネル設計

ミッション部における機器配置を図 2.2に示す．膜はポ
リイミドフィルム，伸展ブームは CFRP，タケノコばね
はステンレス鋼，それら以外の部品は全て ABS 樹脂製
であり，3D プリンタを用いて製作する．
　 4 本の伸展ブームはそれぞれの先端と膜の４隅を固定
し内箱に巻き付けている．伸展ブームを拘束しておく外
箱にはヒンジがついており，テグスを結びつけて拘束す
ることで自然に開くことを防ぎ，任意のタイミングでニ
クロム線を加熱して溶断する．なお，ワイヤをタケノコ
ばねの中の空洞を通しニクロム線をつなげてテグスを溶
断する．任意のタイミングで膜を展開できるように設計
したのは，カメラとプロジェクタが確実に膜を計測でき
るように配置された後に展開するためである．
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図 2.2: 機器配置

2.3.3 タケノコばねの伸展機構の動作原理

展開パドルでタケノコばねを拘束して，パドルが展開
したと同時にタケノコばねを伸展させる．ただし，この
ままではたけのこばねが急速に伸びて大きな振動や衝撃
が発生する恐れがあるためダンパーを使って減速させる．
タケノコばねは 300 mm 伸びるものを使用する．また，
ダンパーはゴムのものを使用して振動を緩和する．

2.3.4 CFRPブームの伸展制御機構の動作原理

膜はブームの伸展により展開するが，タケノコばねを
伸ばす前に展開しないよう 4 方向をパネルで覆う．その
様子を図 2.3に示す．膜の展開は，4 方向のパネルを固定
していたテグスをニクロム線を用いて溶断することによ
り，スプリング丁番の復元力により行う．また図 2.3にテ
グスの位置とニクロム線の位置関係を示す．

図 2.3: 膜展開機構 (未展開)

2.3.5 CFRPブームによる膜展開の動作原理

ポリイミドフィルムの膜は CFPR ブームの弾性力によ
り展開される．未展開時のブームの状態を図 2.3に示す．
この時，ブームは底面が 5 cm 四方の正方形である中抜き
直方体に巻きつけられている．ブームは展開しないよう

図 2.4: 膜展開機構 (展開途中)

図 2.5: 膜展開機構 (展開)

に外側から押さえられている．この機構は底面が開いた
直方体であり，上面の各辺にヒンジを取り付けておりテ
グスによって固定されている．膜展開時にこのテグスを
ニクロム線に電流を流し溶断する．そうすることでブー
ムを押さえている機構の側面がヒンジを中心として回転
し，ブームが広がる．展開途中のブームと膜の状態を図
2.4に示し、展開時のブームの状態を図 2.5に示す．

2.4 ミッションに使用するハード
2.4.1 機器選定

本ミッションでは，光を当てた格子の影を膜上に投影
し，その膜の挙動と格子をカメラで撮影することにより，
膜の三次元的な解析を行う．このミッションを行うにあ
たり要求を満たすために，以下の機器・素材を選定した．

• オンボードコンピュータ (MOBC)

Spersense を使用する．諸元等の詳細については，9

章 C＆ DH 系で述べる．

• 膜
宇宙実績があり，30 Hz 以下の振動数で振動し，投
影された格子に光の反射が影響しづらいことが要求
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として挙げられる．30 Hz 以下の振動数とは，60 fps

の撮影データでの解析が可能な範囲である．これを
満たす素材として，75 µm のポリイミドフィルムを
使用する．膜の振動数の最大値を概算すると，7 Hz

となり，30 Hz 以下の振動数で振動するという要求
を満たしている．また，膜には艶を抑えた白の塗装
（株式会社川邑研究所製）を行うことにより，格子の
影の識別性を高める．

• LED

宇宙環境下で使用可能であり，格子を識別可能な程
度に照らすことが出来ることが要求として挙げられ
る．これを満たす機器として，OSW5DLS1C1A(1900

mcd)を選定した．この LED は，本団体の小型人工
衛星「ひろがり」での使用実績がある．

• カメラ
宇宙環境下で使用可能であり，格子の 1 ピッチ当た
り 10 ピクセル以上の画素数で撮影が可能であるこ
とが要求として挙げら れ る ．こ れ を 満 た す 機
器 と し て ，Spresense カ メ ラ ボ ー ド を 選 定
し た ．Spresense カメラボードによる撮影データの
画素数が要求を満たすことは，後述する．

• 格子
構体の素材と同様に，アルミ A5052 を使用する．

2.4.2 全体の外観

カメラ，LED および格子は以下の図 2.6のように配置
する．図 2.7は図 2.6の拡大図である．

測定範囲

10cm

10cm

10cm 10cm

10cm

LED

格子

カメラ

図 2.6: カメラ，LED，格子の配置

10cm

LED

格子

1.43cm

図 2.7: カメラ，LED，格子の配置の拡大図

2.4.3 LED配置

LED の半減角は 120°であるため，膜と格子により強
い光を照射するために以下の図 2.8のように配置する．

LED

パドル部

半減角120°

図 2.8: LEDの配置

2.5 ミッション解析
2.5.1 投影手法

膜の解析には様々な手法がある．例として膜に格子も
しくは点を書き込み 2 台のカメラで撮影する手法や，カ
メラとプロジェクタを 1 台ずつ用いて格子もしくは点を
投影する手法がある．今回はその内カメラとプロジェク
タを 1 台ずつ用いて格子を投影する格子投影法用いた．
格子投影法を用いた理由としてカメラ 2 台を同期させ
る必要が無いことが挙げられる．カメラ 2 台を用いた場
合，それぞれのカメラの撮影時刻を同期させる必要があ
り，測定精度の減少につながると考えたため上記の手法
を用いた．
また，膜に直接印を書き込むことは，膜を損傷させる
ことや，膜の組成を変化させる可能性があるため，投影
手法を用いることとする．
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x

y

z
h

l

d

カメラ

プロジェクタ

基準面2
基準面1

図 2.9: カメラとプロジェクタと基準面の位置

点でなく格子を使用した理由として，点の場合，連続
的な測定が難しく測定精度が下がるため，格子を投影す
ることとした．

2.6 解析手法
格子投影法を用いて形状計測を行うため，当衛星では
サンプリングモアレ法を用い，膜の座標を画素ごとに導
出する．

2.6.1 サンプリングモアレ法

サンプリングモアレ法 [11]とは，3 次元空間上に基準
面を二つ用意し，その面にそれぞれ格子を投影させ，そ
れらの格子をサンプリングする際に発生するモアレ縞を
解析して変位を求める手法である．

2.6.2 較正方法

まず，３次元空間上の原点を基準面１上かつ，カメラ
とプロジェクタとの距離の二等分線上の交点の位置とす
る．
　次に，３次元上に二つの基準面を用意する．以下の図
2.9 はカメラ，プロジェクタの位置と基準面の位置の関係
を示したものである．なお，測定空間はこの二つの基準
面を挟んだ直方体空間となり，この基準面間の中心に膜
を配置させる．図 2.9 より，基準面位置を決定するため
に dを以下の式 (2.2)を用いて導出する．hはカメラとプ
ロジェクタの距離，lは撮影器具と被測定物体との距離で
ある．また，pは格子の間隔を意味し，pの値は撮影範囲
の 1 辺の長さの 1/10 と定めた．

dlimit =
pl

p+ h
=

l

a+ h
p

(2.2)

よって，l=300 mm，h=200 mm，p=10 mm であるの
で，d=14.3 mmと表される．従って基準面 1，2 の位置
はそれぞれ撮影器具から 307.1 mm，292.9 mm となる．
次に，10 画素に設定して投影した縞模様の垂直方向の
輝度変化を間引いたデータを線形補間すると正弦波が得
られる．したがって，画素位置 (xp，yp)での明るさの変
化は式 (2.3)，(2.4)で与えられる．

I(xp, yp, α) = A(xp, yp) cos {φm(xp, yp) + α} (2.3)

α =
2πk

N
(2.4)

ただし，A は輝度の振幅，B は背景の明るさ，N は間
引き数である．
測定された画像データにはノイズが含まれるため明る
さの変化は必ず完全な正弦波で表される訳ではない．ノ
イズの影響を小さくするためにフーリエ変換法を用いて
画素位置 (xp，yp)の位相情報φm = (xp，yp)を計算する．
従ってノイズが発生する場合の画素位置による明るさ
は以下の式 (2.5)，(2.6)で与えられ，

I(xp, yp, α) =

∞∑
n=−∞

cn exp{(jnω0α)} (2.5)

cn =
1

T

∫ T
2

−T
2

I(xp, yp, α) exp{(−jnα)}dα (2.6)

これに，フーリエ変換を用いることでスペクトル値は
以下の式 (2.7)で表せる．

F (ω) =

∞∑
−∞

2πcnδ(ω − nω0) (2.7)

ここで，ω0は基本周波数，ωは周波数である．スペクト
ル値のノイズ成分の影響を少なくするためω = ω0，n = 1

とすると，式 (2.8)が得られる．

F (ω0) = 2πc1δ(0)

= 2πδ(0)
1

T

∫ T
2

−T
2

I(xp, yp, α) exp{(−jα)}dα

(2.8)

この式に ω0 = 1，T = 2πを代入すると，以下の式 (2.9)

のようになる．

F (1) = πA(xp, yp) exp{{−jφm(xp, yp)} δ(0)} (2.9)

この式を用いて位相 φ(xp, yp)を表すと式 (2.10)となる．

φm(xp, yp) = − arg[F (1)] (2.10)

ただし，上の式の位相値は不連続に分布しているため，連
続分布の位相値を求めると以下の式 (2.11) になる．

φm(xp, yp) = −φm(xp, yp) + φr(xp, yp) (2.11)
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ただし，φr(xp, yp)は，基準格子の位相である．ここで，
基準面 1，2 で投影された格子画像にサンプリングモア
レ法を適用し，2 つの縞の位相情報を画素ごとに割り当
てる．

2.6.3 基準平面上の 3次元位置座標の算出

まず，x，y 平面上における縞同士の干渉を利用して，
x，y基準平面上の位置座標を導出する．基準面１と基準
面２では z方向の位置が異なることから遠近法により，そ
れぞれの位置での格子は異なる．これにより基準面間の
測定空間に座標系が生成される．各座標において x軸方
向と y軸方向の２次元の縞模様に移動平均を用いること
で各方向の縞模様が得られるため，それぞれの方向の位
相はサンプリングモアレ法を用いて位相 ψxと ψy が表さ
れる．
これらより，基準面の位置座標は次の式 (2.12)，(2.13)

で表される．

xp =
pxψx

2π
(2.12)

yp =
pyψy

2π
(2.13)

なお，px，pyは各軸方向における格子間隔である．従っ
て基準面２は基準面１を z 軸方向に dだけ移動させた位
置であるため，二つの基準面の任意の座標はそれぞれ式
(2.14)，(2.15)で表される．

xref1 =

(
pxψx

2π
,
pyψy

2π
, 0

)
(2.14)

xref2 =

(
pxψx

2π
,
pyψy

2π
, d

)
(2.15)

2.6.4 測定物の座標計算

較正完了後，2 つの基準面を取り外し，測定物を測定
空間内に設置し，2 つの基準面による較正方法を用いて，
測定物の表面の座標を計算する．
　カメラの視線と基準面との交点，プロジェクタの投影
線と基準面との交点を図 2.10 の A，B，C，E，F のよう
に定め，カメラの視線，プロジェクタの投影線と測定物
との交点を D と定める．ただし，xA,・・・, xF は位置ベ
クトル，ψ1，ψ，ψ2 は交点における位相値である．

z

y

0

l
d

h

カメラ

プロジェクタ

基準面2 基準面1

物体
H

G

F(xF,φ2)

E(xE,φ)
A(xA,φ1)

B(xB,φ)

C(xC,φ2)

D(xD,φ)

視線

投影線

投影線

投影線

図 2.10: カメラとプロジェクタと基準面間の角度

基準面 1 と基準面 2 の距離 dは撮影器具と測定物の距
離 lと比べると非常に小さいため，図 2.10の投影線は測
定空間内で平行であると仮定できる．投影線が平行であ
ることから△ABDと△ FED は相似であり次の式 (2.16)

が得られる．
xD − xF
xD − xA

=
xE2 − xF2
xB2 − xA2

=
φ− φ2

φ− φ1
(2.16)

従って，位置ベクトルの y成分 xJ,J=A,・・・F.と式 (2.15)

から dD の z 成分 xD3 は次の式 (2.17) で表されることが
わかる．

xD3 =
φ− φ1

φ2 − φ1
d (2.17)

実際に格子投影法を行った場合図 2.11[8]のように奥行き
が計測される.

図 2.11: 格子投影法による石こう像の計測例

2.7 精度
本解析の解析精度を以下に示す．
　本ミッションで撮影する動画は 640×480ピクセルであ
る．また，Spresense カメラボードの視野角度が 78°± 3

°であるため，本精度計算では最小の 75°の場合で考え
る．今，カメラから膜までの距離は 300 mm なので，カ
メラで撮影される画面の対角線の半分は 230 mm である．
この様子を図 2.12に示す．本解析に用いるのは 100×100

mm2 の正方形範囲であり，この範囲に 10× 10 個の格子
を投影する．100 mm には約 174 ピクセルの画素が含ま

9



れているため，1 ピッチあたりには 17.4 ピクセルの画素
がある．したがって，一つの格子に 17.4× 17.4 ピクセル
の画素が存在し，1 ピクセルは 0.57× 0.57 mm2 である．
これが本解析の精度であり，1 ピッチあたりに 10 ピクセ
ル以上の画素数が必要であるという要求を満たす．

23.0cm

測定範囲

27.6cm，
480pixel

36.8cm，
640pixel 

図 2.12: カメラの撮影範囲

2.8 汎用性
今回のミッションでは膜面の一部分だけを撮影したが、
本ミッションが実証できれば次のステップとしては複数
台のカメラを使用して格子投影法を用いて膜面全体を計
測することが検討できる.

3 衛星運用
3.1 軌道設計
軌道高度 550 km，軌道傾斜角 51.6°を採用した．薄
膜展開後の空気抵抗が大幅に増え軌道寿命が短くなるこ
とから，展開後の軌道寿命を考慮して，十分なミッショ
ン期間を持てるように軌道設計を行った．

3.2 打ち上げ条件
打ち上げ年度は 2027年度に打ち上げ,打ち上げサービ
スはH-IIAロケット,打ち上げ場所は種子島宇宙センター
を想定している.

3.3 制約条件
ミッションコストの条件は 1000万円以下,開発期間は

2023年の開始から 3年とする.ロケットの最大積載量は
50kgであり本衛星は 2.011kgであることから制約条件を
満たす.

図 3.1: 運用フェーズ

図 3.2: 自動アンテナ展開フローチャート

3.4 運用期間
本衛星は，H-IIAロケットからの放出後，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 3.1に各運用フェーズについ
て記述する．・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 3.2に示す．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．
・チェックアウトフェーズ
センサ，磁気トルカ，ミッション機器の動作確認を行う．
モード移行の動作確認を実行し，ミッションモードに問
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
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ションデータの DLも軌道 1周ごとに行う．

・廃棄運用
打ち上げから 0.95 年後を運用終了とする．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
より消滅させることで衛星廃棄を行う．軌道寿命につい
ては 7.10 節参照.

3.5 システム要求
3.5.1 構造系要求

本衛星はH-IIAロケットでの打上げを想定しており，打
上げ時の荷重及び振動環境に耐える衛星構造を設計する
必要がある．また，膜を構体外部に展開させるため，最
外殻パネルの一部を展開させ，その展開構造を保持する
機構を有する必要がある．

3.5.2 電源系要求

日照・日陰によらず，各搭載機器に必要な電力を安定
的に供給できる．

3.5.3 通信系要求

本衛星ではデータやコマンドの送受信を可視時間中に
行わなければならないため，衛星と地上局を確実に繋ぐ
ことのできるアンテナ設計と地上局設計が必要である．ま
た，アップリンクとダウンリンクを円滑に行える十分な
回線マージンを確保する必要がある．要求の詳細は 8節
で述べる．

3.5.4 姿勢系要求

通信が行うことができる姿勢をとること．

3.5.5 熱系要求

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タの選定を行う必要がある．

3.5.6 C＆DH要求

ミッション達成のためには，衛星システムの監視と制
御が必要である．そのためには，衛星の状態を管理し，テ
レメトリの作成・保存・読み出しを行い，異常発生時に
衛星を保護する対応が必要となる．また，ミッション部
とバス部でそれぞれ使用する OBC 間のインターフェー
スを持つことも必要である．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．

4 地上展開試験
4.1 地上における展開試験の意義
当衛星のミッションは宇宙での膜の形状計測を行うこ
とである．よって，衛星打ち上げ後，膜展開を成功させ
ることは必要不可欠であり，地上においてあらかじめ膜
を意図した動きで展開させることができることを確認し
なければならない．しかしながら，宇宙と地球とでは環
境が異なるためその点を考慮して地上での展開試験を行
う必要がある．
従って以下では地上における展開試験の計画を示す．

4.2 地上での展開試験における検討項目
地上での展開試験では宇宙との環境が異なるため，次
の三つの点を考慮して展開試験を行うとする．

1. 重力

2. 伝熱

3. 大気

宇宙は微小重力環境であり展開装置や膜に加わる力に
ついても地上と宇宙では異なる．そのため地上試験にお
いて検討すべき項目とした．
伝熱に関しては，主に熱伝導，対流，輻射の三つの項
目に分けられるが，宇宙環境では真空に近いため，対流
は考慮しない．従って，当衛星では熱伝導と輻射を考慮
するとする．このとき膜展開に与える影響として考えら
れるのが，展開機構や膜の材質変化と熱膨張である．よっ
て地上での展開試験において熱環境を考慮し試験を行う
ことは必要であるとした．
三つ目の検討項目として挙げられるのは大気である．地
上では大気の影響による膜振動が考えられるため検討す
べき項目とした．
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4.3 試験方法
上記で述べた，重力，伝熱，大気の三つの点を考慮し
た上での地上展開試験の方法について述べる．
試験は真空チャンバー展開試験と重力補正展開試験の
二つに分けて行うこととする．このうち真空チャンバー
試験では伝熱と大気について考慮し，重力補正展開試験
では重力について考慮した試験となっている．

4.3.1 真空チャンバー展開試験

真空チャンバーを用いることにより真空状態を再現で
き，大気の影響を受けないようにすることができる．ま
た，真空チャンバーを用いることにより 100K[10]までの
低温が再現できるため，宇宙環境を模擬することができ
る．なお，高温条件下では，金属の膨張による展開機構
の変形が大きいと考えられる．そのため当衛星での展開
ミッションは日陰時に地上局からコマンドを送信し展開
を実施することとした．そのため，低温環境下でのみ試
験を行う．

4.3.2 重力補正展開試験

重力補正展開試験では，重力補填装置を用いて展開機
構にかかる重力を打ち消し宇宙環境を模して実験を行う．
具体的には展開機構であるタケノコばねの伸展方向を鉛
直上向きとし，展開機構に鉛直下向きに加重を加える重
力補填装置を用いて宇宙環境を再現し展開する．なおこ
の展開実験は当大学と室蘭工業大学の共同開発によって
打ち上げた小型人工衛星「ひろがり」でも実施しており，
実証経験がある．図 4.1には試験での様子を示す．

5 構造系
5.1 概要
本衛星は 2Uサイズ（100mm× 100mm× 200mm）の
超小型衛星と想定して設計を行う．ロケットのペイロー
ドとして宇宙に打ち上げられるためその際にかかる荷重
や振動に耐えられる構造である必要がある．よって本章
では衛星の構造要求を満たし，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，膜を展開す
る必要がある．よって膜展開部を伸展する空間が必要と
なるが不足している為，展開構造を設けることで衛星外
部を利用する．

図 4.1: 「ひろがり」における重力補填試験の様子

5.2 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 5.1，図 5.2に示す．また，
パネルの材質はすべて A5052-Oである．

図 5.1: 座標軸・パネル定義 1

5.3 機器配置
図 5.3， 図 5.4に機器配置と機器名称を示す．第二章
で述べたように，2Uのうち，+Z 方向の 1U部分はミッ
ション部であり，図 5.3，図 5.4では非表示にしている．
機器配置においては，重心を低くするために構体の-Zパ
ネル近くにバッテリーコンポーネントや通信機のような
重量が大きい機器を配置した．また，バッテリは発熱し
て周辺機器に影響を及ぼすため，基板から離して配置し
た．BOBC 基板および MOBC 基板は 4隅にそれぞれ 1
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図 5.2: 座標軸・パネル定義 2

図 5.3: 機器配置図 1

本の支柱を貫通させスペーサーでつなぐことで，タワー
構造として組み立てやすいようにしている．

5.4 質量特性
本衛星の質量は 2011 gであり，本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 5.1 に示す．本衛星の原点は−Zパネル
の幾何中心にある．

表 5.1: 質量特性

質量中心 [mm]

X 方向 0.125

Y 方向 0.281

Z 方向 109

慣性モーメント [gmm2]

IXX 8.13× 106

IY Y 7.77× 106

IZZ 2.83× 106

図 5.4: 機器配置図 2

図 5.5: 展開後の展開パドル

5.5 パドル展開機構
展開パドルは −Y パドルと +Z パドル 1，+Y パドル
と+Z パドル 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 5.5のようになる．展開前の展開パド
ルはテグスによって拘束されており，ニクロム線を用い
てテグスを溶断することで展開パドルを展開させる．ま
た，展開にはねじりばねの復元力を利用する．

5.6 パドル展開・保持機構
図 5.1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テグスの拘束が解かれると，図
5.6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 5.5のように展開する．図 5.6の展開保持機構に
より展開状態が保持されている．
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図 5.6: パドル展開・保持機構

図 5.7: パドル溶断機構

5.7 溶断機構
テグスを溶断するための溶断機構を図 5.7に示す．パ
ドル展開モードにてニクロム線を加熱することで，テグ
スを溶断する．また，冗長設計として 2つのニクロム線，
2つのテグスを有している．テグスの結び方は Aの固定
部でテグスを結んだ後，テグスをニクロム線部，B， C

の順に固定部に通し，Dの固定部でテグスを結ぶ．Z字
を描くようにテグスを固定したのは，テグスの張力が低
下しにくいようにするためである．冗長設計としてのも
う一方のテグスは，固定部 A，固定部 Bを結んだもので
ある．

5.8 アンテナ展開機構
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 5.8

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

図 5.8: アンテナ展開機構・アンテナガイド

図 5.9: ディプロイメントスイッチの位置図

固定される．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．

5.9 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 5.9の位置に搭載する．放出前，本スイッチは押し
下げられているが，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五章で述べる．
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表 5.2: 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 +5.0G/−6.0G

機軸直交方向 ±5.0G

剛性要求 機軸方向 120Hz以上
機軸直交方向 60Hz以上

ランダム振動 20∼200 Hz +3dB/oct

200∼2000 Hz 0.032 G2/Hz

正弦波振動

機軸方向 2.5 G0−p

機軸直交方向
(5∼100 Hz)

2.0 G0−p

(5∼100 Hz)

5.10 ロケット打ち上げ時の解析
5.10.1 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
ンテストの要求を参照し，表 5.2にまとめる．許容応力
σallow は，パネルの素材である 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．また，Z方向に 46.6Nの荷
重を加え，レールを固定して構造解析を行う．安全余裕
の算出においては安全率 f = 1.5を用いる．

5.10.2 準静的加速度

本衛星では機軸方向は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(ただし，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
果が得られた −Y 方向に関して最大Mises応力 σmax が
発生し，その値は 20.9MPa であり，その様子を図 5.10

に示す．その結果から安全率を考慮して安全余裕Msを
求めると式 (5.1)のようになる．

Ms =
σallow

f × σmax
− 1 =

89.6MPa

1.5× 20.9MPa
− 1 = 1.86

(5.1)

5.10.3 剛性要求

表 5.2に示した本コンテストにおける条件下で固有振動
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 820Hz (>120Hz)で，機
軸直交方向X 軸 に関しては固有振動数 525Hz(>60Hz)，

図 5.10: 準静的加速度解析結果

Y 軸に関して固有振動数 491Hz(>60Hz)となり本衛星は
剛性要求を満たす．

5.10.4 ランダム振動

表 5.2に示した本コンテストの条件下において，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
Grms，i(i = X，Y，Z)を Misesの式により計算し，それ
を 3倍した値 (3σ 荷重)を等価静加速度として解析を行
う．ここで，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．各軸の固有振動数
は 200Hz以上であるので固有振動数に対する PSDi(i =

X，Y，Z)は

PSDi = 0.032G2/Hz (5.2)

とおけて，等価静加速度 Gi(i = X，Y，Z)は式 (5.3)か
ら計算可能である．

Gi = 3

√
π

2
QfiPSDi (5.3)

共振倍率 Q = 10とすると，

GX = 48.7G. GY = 47.1G, GZ = 60.9G (5.4)

となる．
準静的加速度解析の結果を用いると，最大Mises応力

σmax が発生するのは Y 軸方向で 22.5MPaである．
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そして，最大Mises応力 σmax から安全余裕Msを式
(5.5)で計算する．

Ms =
σallow

f × σmax
− 1 =

89.6MPa

1.5× 22.5MPa
− 1 = 1.66

(5.5)

よって，ランダム振動に対し本衛星は要求を満たす．

5.10.5 正弦波振動レベル

表 5.2に示した本コンテストの条件下において，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．ただし，この周波数帯で
は共振を生じることはないので共振倍率Q = 1と仮定で
きて，等価静加速度Gi(i = X，Y，Z)はそれぞれ式 (5.6)

で表される．

GX = 2.0G, GY = 2.0G, GZ = 2.5G (5.6)

準静的加速度解析の結果を用いると，最大Mises応力
σmax が発生するのは Y 軸方向で 22.5MPaである．
そして，最大Mises応力 σmax から安全余裕Msを式

(5.7)で計算する．

Ms =
σallow

f × σmax
− 1 =

89.6MPa

1.5× 20.7MPa
− 1 = 2.88

(5.7)

よって，本衛星は正弦波振動において要求を満たす．

6 ダイポールアンテナの配置
6.1 VSWR解析
ミッション開始後，パネル展開時にパネル (A5052-O)

がダイポールアンテナに接近する問題が発生する．本来
ダイポールアンテナに金属が接近することでアンテナの
帯域幅は減少する．そこで Altair社の Feko を用い，パ
ドル展開時の VSWRを測定し，帯域幅を算出した．
測定結果を図 6.1に示す．結果より帯域幅をVSWR≤ 2

としたとき，これが満たされるのは 402 MHz から 448

MHz の間で VSWR の値は 2 を下回ることが分かった．
従って帯域幅は 45 MHz程でありダイポールアンテナの
受信周波数 430 MHzに比べ 10％ほどであると分かった．
従って，従って受信することは可能であると考える．

図 6.1: VSWR測定

6.2 「ひろがり」での実績
また当団体が以前打ち上げた「ひろがり」と比較して
もダイポールの配置設計は等しく，「ひろがり」運用時に
おいて致命的な通信障害はみられなかった実績が存在す
ることからも通信可能であると考える．
ただし，配置を変更することで，より帯域幅を広げら
れると考えられるため，その点に関しては今後改善を必
要と考える．

7 電源系
7.1 概要
システム要求を満たすよう,バッテリと太陽電池アレイ
の選定及びサイジングを行った.運用モードごとに必要な
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.

7.2 構成
電源系は大まかに分けて,電力発生装置,電力蓄積装置,

電力安定装置から構成されている.本衛星では,電力発生
装置として太陽電池アレイを用いた.本衛星の電力生成・
安定・分配に係る電源系のシステムブロック図を図 7.1に
示した.以降これらの構成・仕様について検討する.

バス方式について述べる.衛星は日陰時にはバッテリに
より電力を供給する.このバッテリ電圧は,バッテリ放電
に伴い,放電速度,温度,放電深度などによって変化する.

電力供給方式には日陰時に,昇圧コンバータで既定の電圧
範囲に変化させて放電電圧を一定に制御する安定化バス
方式と,バッテリの電圧をそのまま出力し特に制御を行わ
ない非安定化バス方式がある.本衛星では,機器の配置ス
ペースが限られており,加えて大電流が流れる機器をバス
電圧系統に搭載していることから,電力損失と部品数が少
ない非安定化バス方式をとる.
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図 7.1: 電源系システムブロック図

また,EOL(EndOfLife)の発生電力で衛星の消費電力を
賄えるよう設計を行うため,BOL(BeginningOfLife)では
余剰電力が発生する.そのため太陽電池とバッテリの後段
にシャントを配置し,余剰電力を消費することとした.

バス電圧に関してハーネスによる送電損失を抑えるた
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,本衛星では,5.4節で述べるバッテリに用いたリチウ
ムイオン電池の電圧が 3.7V-4.2Vであること,また,5.0V

系統では消費電流が大きくないことから,バス電圧をバッ
テリと同じ 3.7V-4.2Vとした.

電力分配について述べる.図 7.1に示す.搭載機器を機
器の動作電圧により 5.0V,3.3V,バス電圧の 3系統に分け,

各系統を電流センサと電子ヒューズにより管理する.電流
センサで既定値以上の電流が流れた場合には,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
になるのを防止する.

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.本衛星ではディプロイメントスイッチを図 7.1で
示された 3ヶ所に配置した.

7.3 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図 7.2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．図 7.2か
ら各運用モードでの消費電力をまとめたものを図 7.3に
示す.

7.4 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図 7.2に示す．

図 7.2: 搭載機器の消費電力量

図 7.3: 各モードにおける消費電力量

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．図 7.2か
ら各運用モードでの消費電力をまとめたものを図 7.3に
示す.セーフモードの実施時間は一周期とした．衛星の消
費電力を求める.図 7.3よりセーフモードの 1周期あたり
の消費電力は次の式によって求められる

Pcon =
PFM × TFM + Pwait × Twait

T
= 2467mW

(7.1)

PFM = 5108mW： セーフモード (FM 送信時)の消費電力
TFM = 5217 s： セーフモードの時間
Pwait = 2203mW： セーフモード (待機時)の消費電力
Twait = 521.7 s： セーフモード (待機時)の時間

7.5 バッテリ
7.5.1 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，次の理由が
挙げられる．

1. 放電電圧が安定していること．

2. 高密度・高電圧であること.

3. 超小型衛星「ひろがり」での使用実績があること．

以下の表 7.1に，UF103450Pの諸元をまとめた．

17



表 7.1: UF103450P諸元

項目 パラメータ
定格容量 1880mAh

定格電圧 3.7V

満充電電圧 4.2V

充電温度 0-45◦C

重量 38.5 g

寸法 48.80mm× 38.80mm× 10.50mm

7.5.2 バッテリサイジング

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，7.2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ため，バッテリの直列数
は 1である．
許容バッテリ放電深度（DOD：DepthOfDischarge）を
検討する．ミッション検討より本衛星の運用期間は 1年
である．本衛星の周期が 5739 sであるから，運用終了時
までの充放電回数は，

365× 24× 3600 s

5739 s
= 5495 cycle (7.2)

となる．膜展開前の充放電や，マージンを考慮して，約
6000回とする．ここで，サイクル寿命とDODの関係を
図 7.4に示す．この図において，サイクル回数約 6000回
に対応するDODを調べると，約 60％であることが分か
る．そこで，許容DODを 60％とし，必要なバッテリ容
量を検討する．次の式 (7.3)で用いる最大蝕時間は，高度
200 kmでの蝕時間を用いた．これは，運用中に衛星が存
在しうる高度としては 550 km から，運用末期の再突入
前の 200 kmまでが想定されるが，高度が低い方が地球を
1周する間の日陰の割合が大きく，日照時が短いため電
力収支が厳しくなる．よって，高度は 200 kmとして計算
する．

CT =
PconTe
CdNVdn

=
412.4

N
(7.3)

CT： バッテリ容量 [mAh]

Pcon： 衛星消費電力 (2467mW)

Te： 最大蝕時間 (0.621 h)

Cd： 許容バッテリ DOD(0.6)

N： バッテリ並列台数
Vd： バッテリ定格電圧 (3.7V)

n： 電力伝達効率 (0.9)

よって必要バッテリ容量は 767.3mAh となり，
UF103450P単体の容量が 1880mAhであることから，並

図 7.4: リチウムイオン電池に於ける放電深度とサイクル
寿命の関係

表 7.2: 太陽電池セルの諸元 (at 28℃)

平均開放電圧 2690 mV

平均短絡電流 519.6mA

最大電力時の電圧 2409 mV

最大電力時の電流 502.9 mA

平均変換効率 29.30％

列数は 1で十分と分かった．
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．

7.6 太陽電池アレイ
7.6.1 太陽電池アレイ選定

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 7.2に示す．選定理由
は，以下の 4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小さい．

3. GaAsを使用しており，発電効率が高い．

4. 温度による発電効率の低下が小さい.

7.6.2 全セル数の検討

まず，太陽電池セルの直列数を検討する．バッテリが
充電できるようにするため，アレイ電圧はバッテリ電圧
より高くなければならない．本衛星では満充電バッテリ
電圧の 20％増しとした．

Varr = Vbathmax × 1.2 = 5.04V (7.4)
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Vbathmax：満充電バッテリ電圧 (4.2V)

よって直列数は，

Ncell ≥
Varr
Vcell

= 1.87 (7.5)

Ncell：太陽電池アレイのセル直列数 [枚]

Vcell：太陽電池セルの解放電圧 (2.69 V)

したがって，太陽電池アレイのセル直列数Ncellは 2 枚と
した．
次に全セル数の検討をする．衛星の高度はバッテリのサ
イジングの項で述べた通り，電力収支の厳しい 200 kmと
した．まず衛星寿命末期における必要な発生電力は

PEOL = Pcon +
CbatVarr
TsNorb

(7.6)

PEOL：寿命末期における必要発電量 [mW]

Pcon：衛星消費電力 (2467 mW)

Cbat:バッテリ定格容量 (1880 mAh)

Varr: アレイ電圧 (5.04 V)

Norb:バッテリを空から満充電にするために必要な周期 (6

周期)これより

PEOL = 4.317W (7.7)

次に衛星寿命初期におけるアレイ発電量 PBOLを求める．
温度による発電量の低下率は

∆ηT −∆T ×K∆T (7.8)

∆ηT：温度による変換効率の低下率∆T 動作温度と平均
変換効率時温度 (28℃)の温度差 [℃]

K∆T :マルチジャンクション GaAsセルの温度係数 (-0.286

％/℃)[12]

熱解析より衛星表面の最高温度はおよそ 25℃であったこ
とから，∆T = −3 degreeCelsiusである.常温から温度が
上昇していないことから，温度上昇による効率低下は無
視する．
従って PBOL は，

PBOL =
PEOL

η × ηA × ηs
(7.9)

によって求められる．ここで ηは劣化セル効率，ηA はカ
バーガラス，パネル配線などによる損失係数，ηsはアン
テナやその他の構造体による遮蔽係数である．
劣化セル効率を次式から求める.[13]

η = exp{−kN} (7.10)

N :運用期間（年）
ここで，マルチジャンクション GaAs セルを 10 年使用
した場合，動作電圧劣化率 0.869，動作電流劣化率 0.963

である.よって k = 0.01781である．
よって運用期間 1 年での劣化率は

η = exp{−0.01781× 1} = 0.9823 (7.11)

と求められる．ηA = 0.85，ηs = 0.9とすると，

PBOL = 5.745W (7.12)

次に全セル面積を求める．

Sall =
PBOL

IsolorEcell
= 0.01452m2 (7.13)

Isolor 太陽光強度 (1350W/m2)

Ecell:太陽電池アレイの平均変換効率 (0.293) 全セル数を
求める．

Ncell =
Smathrmall

Scell
= 4.81 (7.14)

Ncell：全セル数 [枚]

Smathrmall：全セル面積 (119.3 cm2)

Scell：セル面積 (30.18 cm2)

したがって，太陽光があたる必要がある太陽電池アレイ
は 5 枚である．よって，衛星の寿命末期における平均発
生電力 PEOLcell は，

PEOLcell = 4ScellIsolorEcellηηAηS = 3.828W (7.15)

である．
本衛星では，冗長設計として+X 面に太陽電池アレイを
4 枚貼り付けるほか，−X に 4 枚，−Y，−Z 面に 2 枚
ずつ太陽電池アレイを貼り付ける．これらはすべて，2枚
1 組の直列つなぎである．

7.7 電力収支ダイアグラム
次に 4cycleの電力収支をダイアグラムでまとめた．ま
ず，セーフモードのダイアグラム図ををに示す．図から
セーフモードで地球 1周するごとに，バッテリ残存エネル
ギは約 750mWhずつ回復する．したがって，セーフ閾値
を DOD40％とし，セーフ閾値に達してからセーフモー
ドを継続すれば，DOD60％を維持する運用を行うことが
できる. 次に，消費電力が最大のモードである撮影デー
タダウンリンクモードのセーフモードのダイアグラムを
図をに示す．図からセーフモードで地球 1周するごとに，
バッテリ残存エネルギは約 361mWhずつ減少する．だが，
地球 1周分で 750mWh回復できるセーフモードを加味し
た運用を行うことで，電力収支を正に保つことは可能で
あると考える．次にバッテリーが日照期間中にフル充電
となるための急速充電モードであるスーパーセーフモー
ドのダイアグラムを示す．をに示す．図からスーパーセー
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図 7.5: セーフモードの電力収支ダイアグラム

図 7.6: ダウンリンクモードの電力収支ダイアグラム

フモードで地球 1周するごとに，バッテリ残存エネルギ
はセーフ閾値からバッテリー満充電である 6956mAhま
で回復する．したがって，バッテリー残存エネルギーが
セーフ閾値に達した場合，スーパーセーフモードで運用
すればフル充電となることがわかる．

8 通信系
8.1 概要
本衛星では運用のためのアップリンク回線，衛星状態
を確認するための HKデータ，ミッション部において撮
影した画像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．本設計においてはアマチュア無線帯の利用
を想定し,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
局の構成を表すシステムブロック図を図 8.1 に示す．

図 7.7: スーパーセーフモードの電力収支ダイアグラム

ローテータ
制御器

PC

トーテータ
RC5A-3P
ERC5A

SDRデバイス
RSP1A

TNC
TNC-555

TNC
PK-96

レベルコンバータ
Cl-V

無線機
IC-911D

プリアンプ

USB

RS-232

RS-232

RS-232

SUBデータ
ソケット

SMAコネクタ

RADIO2

MAINデータ
ソケット

REMOTE
ジヤック

M型コネクタ

145MHz
ANT

430MHz
ANT

UpLink :              →
DownLink : →
ローテータ制御 : →
周波数制御 :        →

図 8.1: 地上局の構成

8.2 通信系要求
以下に通信系の要求を示す．

1. 回線計算が成立すること．

2. 総務省への申請周波数 (430MHz，144MHz)以外で
電波の放射がないこと．

3. 10分に一度，自局コールサインを送信すること．

4. 宇宙空間に放出後，30分経過するまで電波を放射し
ない．

5. 地上局からのコマンドにより直ちに停波する機能を
有すること．

6. データの送信時以外に不要な電波を放射しないこと．

7. BOBCの動作に不具合が生じた場合，信号を停波で
きる．
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表 8.1: TEX145MFMCW-302A諸元

寸法
80 × 60 × 10.5

[mm]

質量
48

[g]

周波数範囲
145-146

[MHz]

周波数安定度
+2.5 /(-30∼+60℃)

[ppm]

周波数偏移 AFSK1200 bps ±3.5

[kHz] GMSK9600 bps ±4.8

電源電圧
5.0

[VDC]

送信時消費電流 CW 100(max 120)

[mA] AFSK,GMSK 500(max 700)

送信出力 CW 100

[mW] SFSK/GMSK 800

送信待機電流
6

[mA]

8.3 機器選定
8.3.1 RF-TX

本設計では送信機として (株)西無線研究所の 145 MHz

FMCW 送信機 (TXE 145 MFMCW-302A) を用いる．
無線機の諸元を表 8.1 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ANALOGDEVICES 社の
ADF7021-N が用いられている．この送信機は宇宙での
使用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って SEL，SEU 対
策を行う．

8.3.2 RF-RX

本衛星の受信機には (株)西無線研究所の 430MHzFM

受信機 RXE430M-301Aを用いる．受信機の諸元を表 8.2

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
たことが報告されている．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．

8.4 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為に回線計算を用いる．要
求と受信との差である回線マージンが存在することを示
すことを目標として回線計算を行った．以下に回線計算

表 8.2: RXE430M-301A 諸元

寸法
60 × 50 × 10.5

[mm]

質量
38

[g]

受信周波数範囲
435-438

[MHz]

受信感度
-121

[dBm]

受信周波数安定度
+2.5/(−30∼+60℃)

[ppm]

電源電圧
4.0∼6.0

[V]

消費電流
26

[mA]

で用いた式を示していく．なお，最終的な回線計算値を
表 8.7 に示す．

8.4.1 要求 C/N0

要求される信号電力対雑音電力は以下の式で表される．
C

N0
=
Eb

N0
+ LHW + Lm +BR [dBHz] (8.1)

Eb/N0 は要求信号電力対雑音電力，LHW ハードウェア
劣化量，Lmは変調損失，BRはビットレートである．た
だし，ビットレートは [bps]ではなく [dBHz]で計算して
いることに注意する．ハードウェア劣化量に関しては一
般的に 2.0 dB～2.5 dB 程度の損失が生じるものとして考
えるので今回は 2.5 dB を用いることとした．また，変調
損失はワーストケースとして 3.5 dB を採用している．

8.4.2 受信 C/N0

受信 C/N0 は次式で表される．
C

N0
= EIRP − L+

G

T
+ 228.6 (8.2)

EIRP は送信側の性能を表す等価等方輻射電力，L は送
信中の伝播損失，G/T は 受信側の性能を表すアンテナ
利得対雑音比である．また，228.6 はデシベルに変換した
際に出てくるボルツマン定数の値である．

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
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必要な総電力であり以下の式で表される．

EIRP = PTX − LFTX +GATX − LAPTX (8.3)

PTX は送信機の出力電力，LFTX は送信給電系の損失，
GATX は送信アンテナの最大輻射方向の絶対利得，LAPTX

は送信アンテナのポインティング損失を表す．LFTXにつ
いては RG178B/U というケーブルの減衰率を算出して，
ケーブル長を乗じることで求めた．

伝搬損失 L

大気中を伝播する際の損失であり，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．ただし，本
衛星では降雨時に通信は行わないものとし，降雨損失に
関しては 0 dB とする．
大気吸収損失に関しては本衛星で用いる周波数帯ではほ
ぼ無視できると思われるが，ワーストケースとして 1GHz

帯を用いた時の値を採用している．
自由空間損失は放射点から拡散するときに電力を失う
ことから生じる損失を表し，以下の式で表す．

Ld = 10 ln

(
4πd

λ

)2

= 32.45 + 20 ln(f) + 20log(d) [dB]

(8.4)

d は送受信アンテナ間の距離 [km]，λは波長 [km] ，f
は搬送は周波数 [Mhz]を表す．

受信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り，以下の式で表す．

G

T
= GARX − LFRX − LAPRX − Ts (8.5)

GARX は受信アンテナ利得，LFRX は受信給電線損失，
LAPRXは受信側アンテナポインティング損失，Tsシステ
ム雑音温度を表す．

システム雑音温度 Ts

Ts(システム雑音温度)は受信システム側で生じる雑音
の総和であり，以下の式で表される．

Ts = 10× log

(
TA
L

+ TF

(
1− 1

L

)
+ TE

)
(8.6)

TA はアンテナ雑音温度，TF は給電線雑音温度，TE は
受信機雑音温度，Lは給電線損失LFRX の真数を表す．衛
星局側のアンテナ雑音温度については， 太陽・地球・銀
河からの熱雑音をそれぞれの視野割合より算出した．ま
た，地上局側アンテナについては熱雑音で支配的なもの

表 8.3: 衛星局送信アンテナ諸元

型 モノポールアンテナ
素材 ばね性リン青銅 C5210-H

周波数帯 145.9MHz

利得 2.01 dBi

定在波比 1.14VSWR

エレメント長 512mm

表 8.4: 衛星局受信アンテナ諸元

型 ダイポールアンテナ
素材 ばね性リン青銅 C5210-H

周波数帯 436.5MHz

利得 2.09 dBi

定在波比 1.76VSWR

エレメント長 174mm

は銀河雑音である．この銀河雑音の平均値は 145MHz帯
では 1200K 程度であるためこの値を採用した．給電線
雑音温度はケーブルの想定最高温度から仮定した．
次に，受信機雑音温度は雑音指数 NF を用いて次式で
表される．

TE =
(
10

NF
10 − 1

)
290 (8.7)

8.5 アンテナ
8.5.1 アンテナの選定理由

衛星にアンテナを搭載する上でモノポールとダイポー
ルの方式を採用したのは，衛星がどのような姿勢をとっ
ていたとしても，安定した通信経路を確立させる狙いが
あり，そのため指向性が弱く，シンプルな構成のアンテ
ナを採用したかったからである．
　素材としてばね性リン青銅 C5210-H を選んだのは，
OPUSAT，OPUSAT-KIT，OPUSAT-IIで十分に検討さ
れて使用されていたからである．OPUSAT-IIの時には宇
宙でも使用されており，信頼性があると考えられる．表
8.3，表 8.4 にそれぞれのアンテナの諸元を示す．

8.5.2 アンテナパターン計測

アンテナには指向性が存在し，本衛星で搭載するダイ
ポールアンテナとモノポールアンテナにも当てはまる．ア
ンテナの指向性はアンテナ周辺の機材やアンテナの長さ
によって大きく影響を受ける場合がある．したがってあ
らかじめアンテナパターン計測を行うことは衛星の安定
した通信経路を確保する上で必要である．
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図 8.2: パドル未展開時のダイポールアンテナ利得

図 8.3: パドル未展開時のモノポールアンテナ利得

　図 8.2から図 8.5にアンテナパターン計測の結果の図
を示す．なおそれぞれの図はパドル未展開時と展開時の
ダイポールアンテナとモノポールアンテナの解析結果で
ある．
解析結果より，アンテナの利得結果は，以前打ち上げ
たOPUSAT-II と同様のアンテナパターンを示しており，
OPUSAT-II では通信障害がみられないことからも適切
なアンテナパターンであると考えられる．

図 8.4: パドル展開時のダイポールアンテナ利得

図 8.5: パドル展開時のモノポールアンテナ利得

図 8.6: AX.25のフレームフォーマット

8.6 ビーコンのパケット化
8.6.1 パケット化の背景

OPUSAT-II では健全性データ (HKデータ)について，
モールス通信 (以下CWと記すこととする．) を用いてダ
ウンリンクしていた．しかしながら CW の場合，復調を
人間が行う性質上，毎回の運用に人的資源を消費し，比
較的低速度での通信を行っていた．そのため本設計では，
HK データを FM 方式で送信し，人的負担の軽減を図る
こととした．

8.6.2 ビーコンの変調方式

HK データを衛星局から送信する際，ビーコンに用い
る変調方式を GMSK の 9600 bps とする．GMSK の選
定理由としては，過去に FM 方式をビーコンに用いてい
た衛星のうち GMSKを採用しているものが多く，使用実
績があるためである．ただし，異常発生時にそなえ，CW

で HK データも送信できるように設定する．

8.6.3 プロトコル

パケット無線プロトコルは AX.25 を採用する．また
AX.25 のフレームフォーマットに関しては以下の図 8.6

の通りである．
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表 8.5: FMテレメトリ内容

パケット番号 データ量 [Byte] 内容
0 1 テレメトリ番号
1 1 モード番号
2-5 4 BOBC時刻
6,7 2 異常ステータス
8-11 4 最終以上発生時刻
12 1 異常発生回数
13 1 バッテリ電圧
14 1 バッテリ電流
15 1 バッテリ温度
16 1 -Y太陽電池電流 (+Z側)

17 1 +X太陽電池電流
18 1 -X太陽電池電流
19 1 -Z太陽電池電流
20 1 送信機電流
21 1 受信機電流
22 1 BOBC・MOBC系統電流
23 1 SDカード電流
24 1 5V系統電流
25 1 3.3V系統電流
26 1 バス電圧系統電流
27 1 ヒューズ 1電流
28 1 5V系統電圧
29 1 3.3V系統電圧

表 8.6: CWテレメトリ内容

パケット番号 データ量 [Byte] 内容
- 1.5 CWヘッダ
0 1 テレメトリ番号
1 1 モード番号
2,3 3 異常ステータス
4 1 異常発生回数
5 1 バッテリ電圧
6 1 バッテリ電流
7 1 バッテリ温度

8-11 1 BOBC時刻
12,13 1 チェックサム

8.6.4 ビーコンテレメトリーの内訳

衛星局から送信する HKデータの内訳は FM，CWそ
れぞれ表 8.5，8.6の通りである．

8.6.5 ビーコンの仕様

送信仕様に関しては FMの場合，送信周期を 10秒，再
送回数を 10 回とする．CW の場合，送信周期を 25 秒と
し，再送は行わない．
また，通信規定より，10 分に 1 回コールサインを送出
する．

8.6.6 CWへの切り替え

通常時は FM で送信することとするが，ファーストパ
スまでや，異常時に切り替えが必要な時は CW でビーコ
ンを送信することする．なお，CW での送信が必要と考
える事象は以下の通りである．

• ファーストパスを取得できるまで．

• FMでの HKデータを取得できないとき．

なお，衛星からの通信が取得できない場合，最終取得
時刻から 7日後，自動的に FM から CW に切り替わる
ようにする．また，コマンドを送信すれば，任意で切り
替えが行えるよう設定する．

8.7 暗号化
衛星と通信を行う上で，アップリンクにおいては暗号
化することが要求される．そのため，当衛星でも暗号化
を行う．

8.7.1 暗号化方式

暗号化に用いる方式として，コマンドライン上で入力
したコマンドを公開鍵暗号方式である AES 方式で暗号
化を行う．共通鍵にはコマンドライン上で入力したパス
ワードを SHA-256 によってハッシュ化した 256 bit のバ
イト列を用いる．また，AESのモードとして，CTRモー
ドを用いる．これは CCSDS 暗号アルゴリズム推奨規格
に準拠している．
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表 8.7: 回線計算表

項目 単位 Up Link Down Link

AFSK(FM) GMSK(FM) OOK(CW)

1 ビットレート Kbps 1.2 9.6 0.02

2 搬送波周波数 MHｚ 438 145.9 145.9

3 送信電力 dBW 16.99 −0.97 −10

4 送信給電系損失 dB 7.68 0.53 0.53

5 送信アンテナ利得 dBi 20.5 2.1 2.1

6 送信 EIRP dBW 29.81 0.6 −8.43

7 送信側ポインティング損失 dB 1.54 7 7

8 衛星高度 km 600 600 600

9 仰角 deg 10 10 0

10 最大通信距離 km 1932.26 1932.26 0

11 自由空間損失 dB 151 141.46 2830.87

12 大気吸収損失 dB 0.35 0.35 144.77

13 降雨損失 dB 0 0 0.35

14 偏波損失 dB 3 3 0

15 受信側ポインティング損失 dB 8 1.34 1.34

16 受信アンテナ利得 dB 2.1 18 18

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 30.78 30.75

19 アンテナ雑音温度 K 202.6 1200 1200

20 給電線雑音温度 K 313 333 333

21 受信機雑音温度 K 527.33 281.36 272.99

22 受信 G/T dB/K −27.23 −14.51 -14.63

23 ボルツマン定数 dBW/(HzK) −228.6 -228.6 −228.6

24 受信 C/N0 dBHz 67.29 61.35 49.08

25 受信 C/N dB 25.25 19.78 15.47

26 通過帯域幅 kHz 16 15 2.3

27 受信信号電力 dBm −102.59 −106.28 −118.77

28 BER - 0.00001 0.00001 0.00001

29 要求 EB/N0 dB 23.2 11.26 11.26

30 ビットレート (dB)(復調帯域) dBHz 30.79 39.82 13.01

31 ハードウェア劣化量 dB 2.5 2.5 2.5

32 変調損失 dB 3.5 3.5 3.5

33 要求 C/N0 dBHz 59.99 57.08 30.27

34 回線マージン dB 7.3 4.46 18.81
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表 9.1: 磁気センサの諸元

項目 値
磁気感度 [LSB/Gs] 600

測定時期範囲 [mT] −1.2～1.2

消費電流 [µA] 150

動作温度 [◦C] −40～85

表 9.2: 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

動作温度 [◦C] −40～85

9 姿勢系
9.1 概要
衛星には地球，太陽と地球からの引力，空気抵抗，太
陽輻射圧，地磁気などの外力が働いており，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，衛星に求められる姿勢を保
てることを解析により示す．

9.2 姿勢制御方法
本衛星で要求される姿勢は，衛星にはられた太陽光発
電パネルにおいて安定に発電を行うこと，地上局上空で
通信ができることを満たすことである．これらの要求を
満たすために，本衛星では磁気トルカ (MTQ)による能
動姿勢制御を採用し，レートダンピングを行い，角速度
を小さくし，回転することや急激な姿勢変化をなくすこ
とを目的に，本衛星は磁力によって姿勢制御される．

9.3 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.

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 [24]を採用して
いる．
搭載するセンサの諸元は以下の表 9.1～9.2のようにな
る．

9.4 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.

9.4.1 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
Sρv2CD = 7.90× 10−7 N (9.1)

よって，空力トルク TA は

TA = ∥r × Fa∥ = 7.90× 10−8 Nm (9.2)

と表される．ρ = 1.1 × 10−12 kg/m3 が大気密度，v =

7.905 km/sが衛星の速度を，Cd=1.15が抵抗係数を，S =

0.02m2が衛星の表面積を，r = 0.1mが 幾何中心から質
量中心へのベクトルを表す.

また膜展開後は，衛星の表面積は S = 0.36m2 である
ので，TA = 1.42× 10−6Nmである．

9.4.2 重力傾斜トルク

宇宙機に働く重力は，宇宙機と地球の距離に依る.その
ため，宇宙機の各部における距離の差により宇宙機内に
重力の差が生じ，質量中心周りに重力傾斜トルクが発生
する.重力傾斜トルク TGは式 (9.3)のように求められる.

TG =
3µ

R3
||Iz − Ix|| = 1.780× 10−8 Nm (9.3)

ここで，重力定数 µ = 3.986 × 1014 m3/s2，地心から宇
宙機の質量中心までの距離 R = 6928 km，z 軸の中心方
向ベクトルからのずれ z = 1 rad，各軸の慣性モーメント
Iy =7.77× 10−3 kgm2，Iz = 2.82× 10−3 kgm2 とする.

また膜展開後は，各軸の慣性モーメント Iy =39.48 ×
10−3 kgm2，Iz = 7.29 × 10−3 kgm2 であるので，TG =

1.157× 10−7Nm．

9.4.3 太陽光輻射圧トルク

次に，太陽光輻射圧トルク TS は式 (9.4)のように表さ
れる.ここで，太陽輻射エネルギー Ps = 4.56×10−6 Nm，
反射係数 q= 0.6，太陽入射角 i= 0deg，宇宙機の代表面
積 S = 0.02m2，宇宙機の質量中心への距離 r = 0.1mと
する．

TS = PS(1 + q)rS cos i = 1.46× 10−8 Nm (9.4)

また膜展開後は，衛星の表面積 S = 0.36m2であるので，
TS = 2.628× 10−7 Nm．
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表 9.3: 磁気トルカの諸元

項目 値
動作温度 [◦C] −20～70

消費電流 [mA] 150

発生磁気モーメント [Am2] 0.20

9.4.4 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
= 4.788× 10−5 T (9.5)

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 = 0.1Am2とおくと，残留磁
気トルクは以下のように表される．

Tm =MB = 4.788× 10−6 Nm (9.6)

9.4.5 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 = 4.899× 10−6 Nm (9.7)

また，膜展開後は

Td = 6.587× 10−6 Nm (9.8)

9.5 軌道寿命予測
軌道高度 6928 km(地表 550 km) における軌道寿命は

NASAの DASを利用して求めたとこ ろ，0.45年であっ
た．これは，ミッション期間の要求を満たす.また，パド
ル展開前の軌道寿命は 20.70年，パドル展開後の軌道寿
命は 11.10年であるため，我々が未経験の膜展開ができ
なくても，パドル展開さえできれば 25年以内のリエント
リーは可能である．

9.6 磁気トルカの選定
本衛星では CUBE SPACE社の CubeTorquer CR0002

を採用しており，各軸にひとつずつ設置している．磁気
トルカの諸元は表 9.3 のようになる．[25]

ここで式 (9.1)より高度 550 km における磁束密度が
B = 4.69 × 10−5 T 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 = 9.37× 10−6 Nm (9.9)

これは式 (9.7)，(9.8)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．

9.7 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.

9.8 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．

Ixθ̈ = Tdx − τx

Iyϕ̈ = Tdy − τy (9.10)

Izψ̈ = 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 +KDxθ̇

τy = KPyϕ+KDyϕ̇ (9.11)

τz = KPzψ +KDzψ̇

式 (9.6)，(9.7，9.8)より運動方程式は以下の様に変形
できる．

Ixθ̈ +KDxθ̇ +KPxθ = Tdx

Iyϕ̈+KDyϕ̇+KPyϕ = Tdy (9.12)

Izψ̈ +KDzψ̇ +KPzψ = Tdz

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 0.50 rad/s と仮定して，
制限トルクを考慮して発生トルクを決め，制御ゲインを
定めると以下の表 9.4の様になった．
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図 9.1: パドル展開前（放出直後）の姿勢解析
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図 9.2: 膜展開後の姿勢解析

また，姿勢解析の結果は図 9.1，9.2の様になった．こ
れよりパドル展開前 (放出直後)は約 3000秒で，膜の展
開後は約 18000 秒でレートダンピングを行い，制御を終
え，安定な姿勢になっていることが分かる．安定な姿勢
になるまで時間がかかるため，スーパーセーフモードを
除いて，定常的に磁気トルカを動作させることで姿勢を
安定させる．

表 9.4: 各軸の制御ゲイン

制御ゲイン x軸 y軸 z軸
KP 0.00003 0.00007 0.00007

KD 0.0000187 0.0000187 0.0000187

10 熱系
10.1 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．

10.2 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

10.2.1 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
ギーは，太陽光強度を S，表面積を A，太陽入射係数を
eとすると，次式で表される．

Qs = SAe (10.1)

なお，単位面積当たりの太陽光入射エネルギーは最大値
1399W/m2 ，最小値 1309W/m2 をとる．

10.2.2 アルベド

アルベド Qa は太陽光がほか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 (10.2)

ただし，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
は地球全体の平均をとり次式で表す．

a = 0.03 + (+0.3,−0.15) (10.3)

10.2.3 地球赤外放射

地球による熱放射であり，地球赤外放射は次式で表さ
れる．

Qe = SeAF (10.4)

地球赤外強度は次式で表す．

Se = 237 + (+27,−97) (10.5)
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10.3 β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
および，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 = arcsin(cos δs sin (Ω− Ωs) + sin δs cos i) (10.6)

Ω： 昇交点赤経 [deg]

Ω̇： 昇交点赤経の時間変位量 [deg]

i： 軌道傾斜角 [deg]

Ωs： 赤経 [deg][deg]

δs： 赤緯 [deg]

ただし，

Ω = Ω0 − Ω̇t (10.7)

Ω̇ = −3

2
J2

(
req
p

)2√
µ

r3
cos i (10.8)

J2 = 1082.62× 10−6： 扁球摂動定数
req = 6378.1 km： 地球の赤道半径
µ = 0.3986× 10−6 km3/s2： 地球の重力定数

である．

10.4 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，「撮影データダウンリンクモード」，
低温最悪条件として「スーパーセーフモード」にて解析を
行った．電力は表 7.3に示す通りである．BOBC，MOBC

が取り付けられている基板や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．

10.5 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 10.1に示す．[17]ミッション期間が短いた
め劣化は無視した．

10.6 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

表 10.1: 熱光学特性

素子名 α ε

黒色ペイント 0.95 0.90

白色ペイント 0.19 0.89

銀蒸着テフロン 0.10 0.80

ALZAC A-2 0.16 0.73

ロジウム 0.18 0.03

太陽電池 0.91 0.88

MLI 0.15 0.05

伸展ブーム
タケノコばね

膜

図 10.1: 形状熱数学モデル (全体)

割した形状数学モデルを図 10.1，10.2に示す．示す図で
は衛星を囲うパネルを一部非表示にし，内部が見える状
態にしている．
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 (8.7)で与えられる．[19]

カメラ

バス基板

通信機

バッテリ

LED

磁気トルカ

図 10.2: 形状熱数学モデル (機器名)
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Ci =
dTi
dt

+ αi + αiQa + εQi +Qeq

+

n∑
j=1

Kij(Ti − Tj)−
n∑

j=1

Rij(T
4
i − T 4

j ) (10.9)

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の太陽光吸収率
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/K]

10.7 熱接続条件
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 (10.10)

Kij： 要素 i, j 間の接触熱伝導率 [W/m2/K]

Rij： 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 200W/m2/K とし，その値によ
る不確定性を温度許容範囲に付与するマージンで補うも
のとする．

10.8 熱解析条件
ミッション部展開後の高温最悪条件と低温最悪条件に
て熱解析を行った．熱軌道は軌道 7 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許容温度範
囲内を逸脱することがないようにパネルの表面特性を確
定させた．熱制御素子は，-Z 面を放熱面として，銀蒸着
テフロンを用いた．その他のパネルについては，ALZAC

A-2 とロジウムを 58:67 の比率で用いた．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，カメラに関してはレンズを含む面を除い
てMLI を用いた．また，膜には白色ペイントを用いた．

表 10.2: 熱解析条件

項目 高温条件 低温条件
軌道高度 [km] 550 300

β 角 74.9 0

衛星姿勢 -Z面 -Z面
※ 1 進行方向 進行方向

太陽光強度 [W/m2] 1399 1309

アルベド係数 0.30 0.15

地球赤外放射 [W/m2] 264 140

内部発熱 ※ 2 ※ 3

※ 1：詳細は第 7章 7.2節にて述べる.

※ 2：「撮影データダウンリンクモード」時の動作機
器の発熱量.

※ 3：「スーパーセーフモード」時の動作機器の発熱量．

10.8.1 日照率

その軌道での日陰率は，高温最悪条件と低温最悪条件
を考えるうえで非常に重要である．本節では，日照率の
最悪条件を検討する．
図 10.3aに高度の違いによる，日照率の違いを z軸方
向から見た図を示す．ただし，簡単のため，β = 0degと
している．図 10.3aのように，太陽方向を x軸方向とし，
x軸から本影までの角度を θ とすると，文献 [18]より θ

は次式のように与えられる．

θ = arcsin

√√√√ 1

cos2 β

[(
re

re + h

)2

− sin2 β

]
(10.11)

re： 地球の半径
h： 高度

よって，衛星が本影に入る角度は 2(π − θ)で表されるた
め，日陰率は 2(π−θ)/2πで表される．ここで，式 (10.11)

より，βが一定の時，高度 hが小さいほど，θは大きくな
るので，日陰率は大きくなることがわかる
次に，図 10.3bに β角の変化による日陰率の違いを yβ

方向から見た図を示す．ただし，常に太陽（黄道）が x−y
平面上にあり、完全な円軌道であるとする．式 (10.11)よ
り，高度 hを一定としたときの β 角と，日照率，日陰率
の関係を求めた結果を図 10.4に示す．図 10.4より，β角
が大きくなるにつれ日照率は大きくなり，日陰率は小さ
くなる．
以上より，高温最悪条件では本衛星の初期高度 550 km

で，β = 74.9 deg，低温最悪条件では想定される最低高度
300 kmで β = 0degとした．ただし，β 角は，式 (10.6)
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図 10.3: 日陰について

で与えられ，高温最悪条件での β 角は，高度 550 kmに
おける年変化の最大値を採用した．

10.9 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，
その許容温度範囲を，高温最悪条件と低温最悪条件に関
してそれぞれ表 10.3，表 10.4 に示す．ただし，許容温度
範囲は最低温度と最高温度に 10℃ずつマージンを設け
た．この結果より，すべての機器が要求温度範囲内となっ
ている．
また，許容温度範囲と熱解析結果の比較を図 10.5a，図

図 10.4: β 角と日照率・日陰率の関係
引用元：文献 [18]

表 10.3: 高温最悪条件における熱解析結果

要素名 許容温度範囲
[◦C]

最低温度
[◦C]

最高温度
[◦C]

カメラ +20∼+30 20.5 26.2

LED −20∼+75 54.5 60.1

BOBC +20∼+30 21.7 27.3

MOBC +20∼+30 21.9 27.4

ジャイロセンサ −30∼+75 22.1 27.6

磁気トルカ −10∼+70 19.7 27.3

SDカード −30∼+75 22.8 28.4

バッテリ +10∼+35 21.8 29.7

送信機 −20∼+50 21.3 27.7

受信機 −20∼+50 21.7 29.1

表 10.4: 低温最悪条件における熱解析結果

要素名 許容温度範囲
[◦C]

最低温度
[◦C]

最高温度
[◦C]

カメラ −10∼+50 −3.56 8.77

LED −30∼+90 −3.83 8.51

BOBC +20∼+30 20.3 29.9

MOBC −10∼+50 -0.20 11.3

ジャイロセンサ −30∼+75 7.36 18.1

磁気トルカ −10∼+70 −3.20 29.9

SDカード −30∼+75 −2.67 9.41

バッテリ +10∼+35 16.0 27.6

送信機 −20∼+50 4.96 16.6

受信機 −20∼+50 12.0 23.5

10.5bに示す．

11 C&DH系
ミッション達成のためには，衛星システムの監視と制
御が必要である．そのためには，衛星の状態を管理し，テ
レメトリの作成・保存・読み出しを行い，異常発生時に
衛星を保護する対応が必要となる．また，ミッション部
とバス部でそれぞれ使用する OBC間のインターフェイ
スを持つことも必要である．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.
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(b) 低温最悪条件における許容温度範囲と熱解析結果

図 10.5: 熱解析結果

11.1 概要
衛星において，ミッション達成のためには，人工衛星
内部の状態を取得・監視し，地上局とデータの授受を行
うことが必要になる．本章ではテレメトリ・コマンド関
係の要求およびバス部分の設計について述べる．

11.2 機器選定
• 衛星動作モードおよびモード遷移．

• テレメトリの作成・保存・読み出し．

• 異常発生への対応．

• OBC間のインターフェースを持つ．

これらの要求を満たすために，バス部部分のオンボード
コンピュータ (BOBC)として Spresense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)も
同様に，Spresenseを選定した．さらに，MOBCの生存
信号を BOBCに送るためのWDTとして SA555を選定
した．以下の表 11.1に Spresenseの諸元 [20]を示す．

表 11.1: Spresenseの諸元

品番 CXD5602PWBMAIN1

最大動作クロック数 156 MHz

フラッシュメモリ 8 MB

RAM 1.5 MB

DMIPS 82.6

ミッション部においてはデータレコーダとして SDカー
ド (2GB)を使用する．また，BOBC搭載基板において，
記憶領域として 24LC1025の EEPROMを 2つ使用する
こととする．このEEPROMは 1つをBOBC単体で扱え
るもの，もう 1つを BOBCとMOBCの双方で扱えると
した．以下表 11.2に 24LC1025[21]の諸元を示す．
これらのバス部分および MOBCについてのシステム
ブロック図を以下の図 11.1に示す．

11.3 モード
衛星のモードについて以下に示す．

• アンテナ展開（自動）モード

32



表 11.2: 24LC1025の諸元

品番 24LC1025

最大動作クロック数 400 kHz

メモリサイズ 1 MB

メモリフォーマット EEPROM

メモリインターフェース I2C

図 11.1: バス部およびMOBCのシステムブロック図

初回のアンテナ展開を行うモード．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．

• アンテナ展開（コマンド）モード
コマンドによるアンテナ展開を行うモード．初回ア
ンテナ展開モード時にアンテナ展開が出来ていない
場合，かつコマンド受信が可能な場合にコマンドの
指定によってアンテナ展開を再度実行し，アンテナ
の展開を試みる．

• セーフモード
BOBC及び運用に最低限必要な機器にのみ電力供給
を行う省電力モード．姿勢制御や通信を行うことが
できる．

• スーパーセーフモード
最低限の電力消費で充電回復を待つモード．衛星が
危機的状態にあるとき，このモードに移行する．

• CWモード
衛星バス部で計測されたデータをまとめた各テレメ
トリデータを CWでダウンリンクするモード．指定
されたパケット数ダウンリンクが完了すると，モー
ドが終了する．

• コマンド応答モード
コマンド受信後，コマンドの整合性判断結果を地上
局に送信するモード．

• 膜展開モード (ミッションモード)

パドルを展開させ，同時に膜を展開するモード．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．

• 撮影モード (ミッションモード)

LEDの点灯を行い，同時にカメラでの撮影を行う ．

• 撮影データダウンリンクモード (ミッションモード)

撮影モードで取得したデータをダウンリンクするモー
ド．

• ヒータテストモード
バッテリに取り付けられているヒータの機能性能を
確認するモード．地上における試験を行う際に使用
するモード．

• DRフォーマットモード
衛星内で各 DRに書き込まれているパラメータを衛
星放出前の状態に初期化するモード．基本としてこ
のモードは地上での開発時のみ使用する．試験等で
衛星の運用模擬動作の確認の後にこのモードを実行
する．

11.4 コマンド
地上局から衛星局に送るコマンドを以下に示す．

• リセットコマンド
衛星の全電源を遮断するコマンド．衛星に異常が生
じた時など，強制的に全電源を遮断したい場合に使
用する．電源が遮断された後，電源供給は自動的に
復帰する．

• パラメータ変更コマンド
衛星のパラメータを変更することができる．変更で
きるパラメータの内容を以下に示す．

– 電源基板の電子ヒューズの復帰
– CWの通信速度
– 停波状態
– ミッションモードからセーフモードに移行する
バッテリー電圧閾値

• モード変更コマンド
衛星のモードを変更するコマンド．

11.5 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 11.3

の通りである．
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表 11.3: データの種類と保存先の表

データ種類 蓄積期間 必要バイト数 保存先
ミッションデータ - 37500000 Mission-DR

機能性能データ 172 800 s 106560 Bus-DR

姿勢データ 160 s 18 Common-DR

ここで，要求で挙げたEEPROM及びSDカード (2GB)

を比較すると，必要バイト数以上となり，要求を満たす
ことが分かる．
またミッション（撮像）データは GMSK 9600 bpsで
送ることになる．理論上 9600 bpsでの伝送における所要
時間は

37500000× 8

9600× 60
≈ 521 min (11.1)

となるが,運用期間は 1年を想定しており 1日の可視時
間は 30分程度であるため，通信効率を考慮しても必要な
ミッションデータを運用中にダウンリンクすることは可
能だと考えられる．

11.6 テレメトリ
テレメトリとして降ろすデータを以下に示す．

• HK

衛星の電力，温度状況などの最も基本的なデータを
含むテレメトリ．地上局からコマンドを送っていな
い時，衛星が停波モードになっていない時には，こ
のテレメトリを CWで常にダウンリンクする． 含
まれる状態を以下に示す．

– 衛星の状態
– バッテリ温度/電圧/電流
– 衛星の内部時刻
– 衛星の異常有無/異常内容

• 機能性能
HKテレメトリの内容に加え，

– 太陽電池からの供給電流
– 無線機/基板/構体温度
– 各電源ラインの電圧・電流

を含むテレメトリである．このテレメトリによって
電源制御，熱制御，コマンド受信が正常に行われて
いることを確認する．このテレメトリは地上局のコ
マンドに応じて，CW/FMのいずれでもダウンリン
クすることができる．

• 異常発生履歴
過去に異常が発生した時刻や異常発生箇所を示すデー
タを含むテレメトリ．地上局のコマンドに応じて，
CW でダウンリンクすることができる．

• パラメータ変更履歴
コマンドにより衛星のパラメータを変更した際に保
存した変更内容を示すデータを含むテレメトリ．地
上局のコマンドに応じて，CWでダウンリンクする
ことができる．

• ミッション
ミッションで取得したデータを含むテレメトリ，地
上局のコマンドに応じて，FMでダウンリンクする．

11.7 異常発生への対応
運用中に異常が発生した際は，セーフモードに移行また
は衛星の全電源リセットを行うなどの対応で異常に対処す
る．発生が確認できる異常項目としては，例えば，MOBC

生存信号の受信に規定回数以上 (本衛星では 3回とする)

連続失敗することなどが挙げられる．
また，宇宙環境において衛星は，強い放射線環境下に
晒されることになる．放射線により現れる効果としては，
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

シングルイベント効果により，電源ラインの短絡電流
を生起して阻止の損傷を起こす，メモリ素子のビットを
反転させてしまうなどの影響が生じる．また，トータル
ドーズ効果は入射した放射線の累積によって生じた永久
的な損傷である．[13] シングルイベント効果の対策とし
ては，MPU において，エラー訂正機能を用いて対処す
る．また，衛星に定期リセットをかけることでもメモリ
の反転に対処する．リセットは，地上局からのコマンド
送信でも実行することが可能である．
また，トータルドーズ効果については放射線耐性が要
求を満たすかどうか地上において試験を行う必要がある．

12 開発費用
開発・製作費用について，表 12.1 に示す．開発には，
大阪公立大学 (旧・大阪府立大学)が過去に開発した超小
型人工衛星を参考にすることで，開発費を削減する．ま
た，開発から運用までは学生が主体となった実施するた
め，人件費はかからないものとする．
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表 12.1: 開発・製作費用

項目 費用 [万円]

ミッション部開発・製作 200

構体制作 150

電源システム開発・製作 300

通信機器 (宇宙機) 100

姿勢制御機器 10

各種試験 50

打ち上げ 1000

計 1860

上半期 下半期 上半期 下半期 上半期 下半期

設計フェーズ

制作

審査会/試験

2024年度 2025年度 2026年度
2027年度以降

概念設計 基本設計 詳細設計

Flight Model (EM)Engineering 
Model (EM)

Bread Board
Model (BBM)

基本設計審査会(PDR) 衛星設計審査会
(CDR)

衛生試験
後審査
(PDR)
出荷前審
査 (PSR)

EM構体試験 FM 構体試験

打ち上げ
運用

図 13.1: 開発スケジュール

ミッション機器の開発には 200 万円を見込む．BBM

製作から FM 製作までの構体製作を合計 150 万円，電気
回路や基板，太陽光パネル等の電源システムの開発・製
作に 300万円を見積もる．その他の機器の費用は表 10.1

のとおりである．なお，開発環境については，本学に十
分な設備が整っている．同様に，宇宙機と通信には本学
に設置されている地上局設備を利用する．各種試験に関
しては，本学で実施できない試験，特に放射線試験や衝
撃試験は外部施設を利用する．更に，打ち上げ機会には
民間の輸送サービスを検討する予定であり，およそ 1000

万円と想定している．

13 開発スケジュール
衛星の開発スケジュールを図 13.1に示す．なお，本開発
計画は人工衛星の開発におけるタスク管理手法，Phased

Project Planning (PPP)に基づいている．
　本衛星は 3年後の完成を目指す．開発課程では過去に
大阪公立大学で開発，運用した超小型人工衛星のノウハ
ウを活かし，開発・製作期間の短縮を図る．設計期間は
概念検討フェーズ 4 か月，基本設計フェーズ 10か月，詳
細設計フェーズ 12か月とする．設計に合わせて製作を進

め，BBM 製作フェーズ 10 か月，EM 製作フェーズ 12

か月，FM 製作フェーズ 10か月とする．その後，2027年
度に打ち上げを実施し，運用期間はおよそ 1 年を予定し
ている．また，各フェーズ終了時に設計の妥当性を検討
するための審査会，各種試験を予定している．
　特にミッション部の開発に限定すると、予備設計フェー
ズでは回路を設計及び膜展開機構とカメラ撮影機構を試
作し，膜展開機構・撮影機構の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膜構造物展
開と撮影を行い，宇宙空間 でも問題なく動作するかを検
討するとともに，得られたデータから膜の形状や振動が
解析できるかを測る．

14 まとめ
本解析書では，軌道上で膜構造物の形状・振動計測を
格子投影法を用いて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，本
ミッションで実証された格子投影法を用いて膜面の形状・
振動のデータより膜面を制御する、大型衛星で大型膜構
造物を格子投影法より形状・振動計測するなどが考えら
れる. 本衛星によってに衛星の膜構造物の計測方法に新
たな選択肢が加わり，より多くのミッションの可能性が
ひろがることを祈念する．

15 謝辞
「Film Sat」の設計にあたり，ミッション検討および
解析手法に関して，大阪公立大学工学研究科 航空宇宙海
洋系専攻 岩佐貴史教授，山野彰夫助教にご助言をいただ
きましたことを感謝申し上げます．
　ミッション設計に関して，弊学学生の黒川俊章さん，岡
柊斗さん，筒崎乙華さんにはご協力いただきました．熱
設計では，関西大学学生の島崎乃斗夏さん，弊学学生の
行光実桜さんには多くのご助言をいただきました．構造
解析に関して，弊学学生の鳴海龍哉さん，上田滉也さん，
金光宏武さんには多大なるご貢献をいただきました．電
源設計に関して，弊学学生の山本航平さんに，通信解析
に関して，弊学学生の村岡拓斗さん，中西浩太さん，林
絹子さん，東京大学大学院学生の森瀧瑞希さんに，たく
さんのご助言をいただきました．
　プロジェクト進行に関して，弊学学生の木村 泰士さん，
姿勢解析およびミッション検討に関して，東京大学大学
院学生の水戸拓郎さんには，多大なるご貢献をいただき
ました．この場を借りて最大限の感謝を述べさせていた
だきます．
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　最後に，私たち学生に人工衛星を設計・運用する場を
与えてくださっている大阪公立大学工学研究科 航空宇宙
海洋系専攻 小木曽望教授にこの場を借りて御礼申し上げ
ます．
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