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図 1: DPFのミッション成功基準．

1 ミッション成功基準

DPFでは，「レーザー干渉計による精密計測技術」面での宇宙実証として，宇宙レーザー
干渉計，安定化レーザー光源，ドラッグフリー制御をまとめた長時間安定に総合動作を
行い，時系列連続データを取得することを目的としている．従って，周波数 0.1Hz の変
動スペクトルを評価することと，その動作状態が長時間安定的に持続できることを確認
することが重要である．変動レベルとしては，レーザー干渉計において，0.1 Hzの周波数
帯で 2× 10−15 Hz−1/2の歪み感度を実現することが，最上位のミッション要求値となる 1．
また，長期安定動作に関しては，衛星がほぼ地球 1 周回するのに要する時間に相当する，
連続 2時間以上の安定連続動作データを取得することを成功基準として設定する．
それに加えて，超過成功基準としては，重力波観測および地球重力場観測の観点から得

られたデータの解析を行い，信号検出や上限値の更新といった科学的成果を挙げることを設
定する．最低限達成すべき成功基準としては，各搭載機器が正常に動作し，初の宇宙実証と
いう成果を挙げることを目標として設定する．
この全体成功基準は，さらに，レーザー干渉計，安定化レーザー光源，ドラッグフリーと

いう 3つの主要な科学的目的に書き下される．その設定基準は，図 1にまとめられている．

2 ミッション要求値

上記の成功基準に基づき，下記のミッション要求を定める (表 1)．

• レーザー干渉計において，6× 10−16 m/Hz1/2 の変位感度，および，試験マスへの外
力雑音 1× 10−15 N/Hz1/2以下を実現する．

1単位 Hz−1/2 は，周波数あたりのパワースペクトル密度の平方根を取ることに由来している．逆に，このパ
ワースペクトル密度に，周波数幅の平方根を乗算したものが，その周波数帯での RMS (Root-Mean-Square)振
幅になる．DPFの場合，0.1∼1 Hzの周波数帯を観測対象としており，周波数幅は約 1Hzとなる．従って，各
要求値の単位から Hz−1/2 を消したものを，0.1∼1Hz帯で要求する RMS振幅と読み替えて考えても差し支え
ない．
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表 1: DPF でのミッション要求値．スペクトル値では 0.1 Hz での値を示す．参考として
DECIGOの要求値を括弧内にしめす．

項目 要求値・仕様 主な根拠・制約条件
干渉計変位感度 ≤ 6× 10−16 (2× 10−18) m/Hz1/2 干渉計歪み感度からの要求
鏡 (試験マス)への外力雑音 ≤ 1× 10−15 (1× 10−17) N/Hz1/2 同上
レーザー光源周波数安定度 ≤ 0.5 (0.5) Hz/Hz1/2 DECIGO要求値
衛星並進変動 1× 10−9 (1× 10−9) m/Hz1/2 DECIGO要求値
連続測定動作時間 ≥120 min 地球一周回分の連続データ取得
観測期間 ≥ 1 (5) yr 十分な観測データの蓄積

• 安定化レーザー光源において，0.5Hz/Hz1/2 の周波数安定度を実現する．

• ドラッグフリー制御によって，衛星変動を 1× 10−9 m/Hz1/2以下に抑える．

• これらを，2時間以上安定に連続動作させる．

それらに加えて，前提条件・制約条件・運用要求として以下のものを設定する

• 打ち上げ手段としてイプシロンロケットを使用することとする．打ち上げ能力，軌道
投入精度，打ち上げ時形状などが制約条件となる．

• バス部の新規開発に要するリソースを低減するため，小型科学衛星標準バス構成を最
大限に活用した，地球周回軌道に投入される 1機の衛星設計とする．熱・構造，搭載
重量，電力，信号処理，通信などの小型衛星インターフェース条件を守ることが制約
条件となる．

• 打ち上げ時期は 2019年を前提条件とする 2．

• 運用期間は 1年間以上とする．

これらの要求・条件は，各サブシステムの要求仕様に細分化されることになる．ミッショ
ン搭載機器，および，衛星システムに対する主な要求値・仕様を，表 4にまとめる．DPFに
おいては，精密計測の実現を目的にしているため，0.1 Hzの周波数帯での雑音特性に関して
は特に詳細な検討を行う．

3 想定される雑音源

DPFに搭載されるレーザー干渉計は，2つの試験マス間の光路長の微小変動を測定するも
のである．ミッション目標である 6× 10−16 m/Hz1/2の干渉計測定感度，1× 10−15 N/Hz1/2

の試験マス外力雑音，0.5Hz/Hz1/2の光源周波数安定度，1× 10−9 m/Hz1/2の衛星変動，と
いった微小変動を達成するためには，想定され得る全ての外乱の影響を考慮しておく必要が
ある．それらは，以下の外乱・雑音要因である．

• レーザー干渉計による読み取り雑音
2打ち上げ時期は，前提とする軌道上残留大気密度の条件に影響する．
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図 2: ミッション要求値からサブシステム要求へのブレークダウン．レーザー干渉計変位感
度より．

– 光の量子雑音

– 試験マスの熱振動

– レーザー光源の雑音: 周波数雑音, 強度雑音, ビームジッター雑音

• 試験マスに直接働く外乱

– 重力: 天体重力, 衛星自身の重力, 地球重力

– 電磁力: 惑星間磁場, 衛星自身の磁場, 地球磁場, ローレンツ力

– その他の力: 残留ガス分子の衝突, 宇宙線の衝突, 熱輻射圧力

• 衛星に働く外乱

– 太陽の輻射圧力

– 地球大気との摩擦力

– 衛星自身の振動: スラスタ, モメンタム・ホイール, 電気・電子機器
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図 3: ミッション要求値からサブシステム要求へのブレークダウン．試験マスモジュール外
力雑音より．

4 レーザー干渉計による読み取り雑音

ここでは，レーザー干渉計における雑音を検討し，ミッション目標を細分化し，ミッショ
ン搭載機器に対する要求を与える．

光の量子雑音

試験マス間の距離変動を観測する干渉計では，レーザー光が光子の集まりであることに起
因する量子雑音が原理的な感度限界を決める．この量子雑音は，散射雑音と輻射圧雑音の 2

つに分けて考えることができる．この 2つの雑音は，不確定性関係で結ばれ，一方を低減す
れば他方が悪化するという関係にある．散射雑音は，干渉計からの反射光を光検出器で検出
する際の光子数揺らぎに起因する．光子数揺らぎは，レーザー光量の平方根に比例するのに
対して，信号は，レーザー光量に比例して増加するため，雑音レベルはレーザー光量の平方
根に反比例することになる．
DPFで要求されるレーザー光量は，散射雑音から与えられる．散射雑音に起因する変位雑

音レベルは，入射光量 PL，干渉計のフィネス F，干渉計のカットオフ周波数 fcutとすると，

δxshot =
1

8F

√√√√ chλ

ηPL

[
1 +

(
f

fcut

)2
]

[m/Hz1/2] (1)
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図 4: ミッション要求値からサブシステム要求へのブレークダウン．ドラッグフリー制御より．

となる．ここで，ηは，光検出器で光を光電流に変換する際の量子効率である．また，cは
光速，hはプランク定数，λはレーザー光の波長である．カットオフ周波数は干渉計のフィ
ネスと基線長で決まる．1機の衛星内に十分収まる長さとして，干渉計の基線長 30 cmと設
定すると，干渉計のカットオフ周波数 fcutは，7.5MHzと十分高くなる．従って，観測周波
数帯では，散射雑音は平坦なスペクトルを持つと考えてよい．
入手可能な光検出器の量子効率 η =0.9A/W，さらに干渉計のフィネスとして容易に達成

可能なF = 100という値を用いると，干渉計変位感度に対するミッション要求値を満たすの
に必要な光量は，1.7mWとなる．レーザー光源と干渉計モジュール間の伝送経路や，干渉計
モジュール内での変調器などによる損失，強度安定化や鏡のアラインメント信号取得の光の
分岐と安全係数を考慮し，安定化レーザー光源からの出射光量への要求値は，100mW以上
とする．その結果，干渉計には 25mWの光量が入射されるものとして見積もる．
レーザー光の輻射圧雑音は，干渉計の鏡で光を打ち返す際の，光子数揺らぎに起因する雑

音である．雑音レベルはレーザー光量の平方根に比例することになる．その輻射圧力揺ら
ぎは，

δFrad =
8F
π

√√√√√ hPL

cλ

[
1 +

(
f

fcut

)2
] [N/Hz1/2] (2)

となる．この式に数値を代入すると，試験マスに対する外力雑音としては，δFrad = 8.2 ×
10−17 [N/Hz1/2]，となり，ミッション要求は十分満たしている．
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熱雑音

干渉計を構成する試験マスは，有限の温度を持っているため，その熱振動が雑音になり得
る．この熱雑音は，試験マスの形状や材質 (ヤング率 E0，ポアソン比 σ，機械損失 1/Qな
ど)，などに依存し，

δxther =

√
8kBTm(1− σ2)

2π3/2QE0w0f
(3)

と書くことができる．ここで，kB はボルツマン定数，Tm は試験マスの温度，w0 は鏡に
あたる光のビーム径である．この式から，ミッション要求を満たす鏡の機械損失の逆数は
Q ≥ 2× 105となる．これに安全係数を考慮し，Q ≥ 1× 106を要求値とする．

レーザー光源の周波数雑音

DPFの重力波検出器として用いられるファブリー・ペロー干渉計は，レーザー光の波長
を基準に共振器の基線長変動を計測する装置である．従って，レーザー光源の波長 (周波数)

が変動すると，試験マスの変動と区別することができない．干渉計に入射されるレーザー光
の周波数雑音 δν は，

δxfreq =
δν

ν
L [m/Hz1/2] (4)

という形で干渉計変位雑音となる．DPFでは，光源から出たレーザー光を外部周波数基準に
入射し，その信号をフィードバックすることで周波数安定化を行う．これまでの地上での安
定化実験で実現されている安定度や，理論的な見積もりを踏まえて，DPFでは，これ自身を
ミッション要求値として与え，δν = 0.5 [Hz/Hz1/2] の周波数安定度としている．これより，
入射レーザー光の周波数雑音の干渉計変位雑音への影響は，δxfreq = 1.8× 10−16 [m/Hz1/2]

となる．これは，ミッション要求の約 1/3の値である．

レーザー光源の強度雑音

レーザー光源の 0.1Hz帯での強度変動は，干渉計の基線長変動の RMS変動量とカップル
してレーザー干渉計に対する変位雑音となる．

δxint =
δP

PL
Δxrms [m/Hz1/2] (5)

ここで，δPは光源の強度，Δxrmsは干渉計基線長制御を行った結果の残留RMS変動量である．
実現性を考慮して要求値を分配し，光源の強度 δP ≤ 10−6，残留RMS変動 Δxrms ≤ 10−10

とする．

5 試験マスに直接作用する外力

5.1 重力

天体重力場の影響

太陽・惑星などの天体の重力場は，2つの試験マスに潮汐力の効果をもたらす．これはDPF

ミッションにおいて不可避であり，要求値を与えるものではないが，その影響を定量的に評
価し，問題がないことを確認しておく．ここでは，天体が試験マスから十分離れており，そ
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表 2: 天体重力による試験マス間の相対加速度
天体 質量 距離 ∗ 潮汐加速度

[kg] [m] [m/s2]
太陽 1.9891× 1030 1.49× 1011 2.4× 10−14

水星 3.3021× 1023 9.17× 1010 1.7× 10−20

金星 6.0477× 1024 4.14× 1010 2.8× 10−18

火星 6.4192× 1023 7.83× 1010 5.3× 10−20

木星 1.8992× 1027 6.28× 1011 3.1× 10−19

土星 5.6866× 1026 1.27× 1012 1.1× 10−20

天王星 8.6850× 1025 2.72× 1012 1.7× 10−22

海王星 1.0247× 1026 4.35× 1012 5.0× 10−23

月 7.3483× 1022 3.844× 108 5.2× 10−14

∗ 公転半径の地球との差で見積もっている．

の大きさが無視できる (L/r � 1, r: 天体までの距離, L: 干渉計基線長) と近似して，その
大きさを見積もる．干渉計を構成する鏡が天体の重力から受ける光軸方向の加速度は，

agrav =
Fgrav · n

m
=

GMs

r3
(r · n) (6)

である．ここで，rは，天体から干渉計中心までのベクトル，nは，干渉計の光軸に平行な
単位ベクトルである．従って，2つの鏡間の光路長方向の相対加速度は，

Δagrav = agrav,1 − agrav,2 � GMsL

r3
(3 cos2 θ − 1) (7)

となる．式より，この潮汐力の効果は，干渉計の光軸と，天体の位置ベクトルのなす角 θ の関
数で表されることが分かる．この値が最大になるのは，光軸上に天体があるとき (θ = 0)で，

Δagrav =
2GMsL

r3
(8)

となる 3．太陽系の主な天体に対してこの影響を見積もったものを表 2 にまとめる．太陽と
月 (それぞれ 2.4× 10−14 m/s2, 5.1× 10−14 m/s2) の影響が大きいことが分かる．この計算
値は，準静的な潮汐加速度である．実際は，衛星が地球指向姿勢をとるため，周回周期 (約
100分)で加速度が周期的に変動することになる．しかし，DPFがターゲットとしている
0.1-1 Hzの周波数帯より十分低い周波数であるため，直接の雑音源とはならない．また，こ
の相対加速度は，試験マスモジュールのアクチュエータのレンジ (10μN)内に十分に収まっ
ており，試験マス制御にも影響は無い．

地球重力場の影響

衛星軌道高度と比べて，地球の大きさと地球ジオイド形状の影響は無視できない．そこで，
地球重力場の観測値 [65]を元に，その影響を見積もる．単位質量あたりの値に規格化された
地球重力ポテンシャル U 内で運動する試験マスが受ける重力加速度は，gearth = −∇U とな
る．ここで，ここで，重力加速度が基線長に比べて十分緩やかに変動すると仮定し，変動の
1次の効果まで考慮すると，地球重力場によって 2つの試験マスが受ける相対加速度は，

Δaearth = g′L, (9)
3天体が光軸に対して垂直な面内にあるとき，潮汐力の効果は逆符号になり，基線長を縮める向きの加速度と

なる．また，cos θ = ±1/
√
3のとき，この潮汐力の効果は 0になる．
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図 5: 地球重力場による試験マス間の相対加速度スペクトル．

となる．ここで，g′ = ∂g/∂x は，光軸方向の重力加速度勾配を表す．人工衛星が軌道上を
運動するとき，この相対加速度が時間変化することになる．
地球重力ポテンシャルのモデルとしては，2002年に打ち上げられた重力観測衛星 GRACE

(Gravity Recovery and Climate Experiment)の観測結果を利用し，球面調和関数の 2190次
の項までを考慮した．図 5は，人工衛星が高度 500 kmの極軌道を運動する時の試験マス間
相対加速度スペクトルを計算した結果である．低周波数では，軌道周期に対応する周波数に，
地球重力場 J2項に起因するピークがあり，試験マスアクチュエータはこの相対加速度を打
ち消すことができるよう，1mHzより低い低周波数で 1μN以上の力を出せることが要求さ
れる．一方，地球重力場は，0.1 Hzの周波数帯での変動には影響ないことが分かる．

衛星重力場の影響

衛星自身が作る重力場変動も干渉計雑音となり得る．厳密に計算するためには，衛星の
重力分布を元に積分計算を行う必要があるが，ここでは，天体重力場と同様の近似 (重力源
が質点という近似)を用いて見積りを行う．このとき，干渉計が受ける定常的な潮汐加速度
は，式 (8)と同様になる．この潮汐加速度は，試験マスモジュールに取り付けられたアクチュ
エータで発生できるものより十分小さくなくてはならない．アクチュエータレンジを 10μN

とすると，ΔMs/r
3 < 1.2× 105 kg/m3となる．1m離れた場所に 120 tonより大きな質量が

あってはいけない，ということであり，問題にはならない．
一方，天体の場合とは異なり，衛星と干渉計間の距離 rは，さほど大きくはないため，衛

星の変動が重力を介して観測周波数帯での試験マスの外乱として現れる可能性はある．この
影響は，衛星変動の 1次の効果まで考慮すると，

δagrav, sc =
∂(Δagrav)

∂r
· δxsc ≡ Kgg · δxsc (10)

と書くことができる．ここで，δxscは衛星の変動，Kggは，衛星変動と干渉計変動のカップ
リング係数で，

Kgg =
6GΔMsL

r4
[1/s2] (11)

8



表 3: 試験マス付近の磁場の大きさ
一様磁場 磁場勾配 磁場変動
B [T] B′ [T/m] δB [T/Hz1/2]

人工衛星による磁場 8× 10−7 3× 10−6 1× 10−7

地球磁場 4.6× 10−5 4.5× 10−12 3× 10−11 ×
(

0.1Hz
f

)1.2

惑星間磁場 3× 10−8 — 3× 10−10 ×
(

0.1Hz
f

)

となる．質量mp = 2kgの試験マスに加わる外力雑音 10−15 N/Hz1/2 を満たすために，衛
星変動として， δxsc ≤ 10−9 m/Hz1/2，カップリング係数 Kgg ≤ 10−6 s−2を要求値とする．
このカップリング係数への要求値は ΔMs/r

4 ≤ 8.3× 103 kg/m3 とも書き換えられ，干渉計
中心から 30 cm離れた場所に換算すると，質量非対称性は 67 kg以下でなければならない，
という要求値に相当する 4．

5.2 電磁力

磁力による外乱

磁場があると，小さいながらも試験マスが磁化される．これが外部磁場変動とカップルし
て，試験マスへの外乱となり得る．試験マス付近の磁場 (磁束密度)が，一様成分 (B [T])，
磁場勾配成分 (B′ [T/m])，磁場変動 (δB [T/Hz1/2]) の重ね合わせて書くことができるとす
る．このとき，試験マスが受ける力の雑音は，

δFmag =
χmVp

μ0
B′δB [N/Hz1/2] (12)

となる．ここで，Vp, χmは，それぞれ，試験マスの体積と磁化率を表す．この式から，外
乱は，磁場勾配と磁場変動がカップルして現れることが分かる．2つの試験マスが同じ力を
受ければ，相対加速度には，この雑音の影響は現れない．ただ，磁場や試験マスの物性の非
対称性の影響で，ある程度はキャンセルされずに残ることは見込まれる．その同相雑音の残
存比を εmagとする．このとき，試験マスが受ける相対加速度雑音は，

δamag =
εmagχm

μ0ρp
B′δB [m/s2/Hz1/2] (13)

となる．ここで，ρpは試験マスの密度を表す．
同相雑音除去の効果を εmag = 0.1，試験マス密度 ρp = 2.2 × 103 kg/m3，磁化率 χm =

1.37 × 10−5 と設定すると，この磁場カップリングよる外力雑音が，DPFミッション要求
値を満たさなくてはいけないという要請から，磁場勾配 B′ ≤ 3× 10−6 [T/m]，磁場変動
δB ≤ 1× 10−7 [T/Hz1/2] という要求値が与えられる．このとき，安全係数は 3程度である．
磁場変動の値として与えている 10−7 T/Hz1/2 という値は，25 cmの距離で 1A/Hz1/2 の電
流変動が起きていることに相当する．実際は，電流が流れる配線はリターン電流線と対にし
て配線するため，磁場変動は大幅に低減できることが期待できる．

4ここでは，1つの質点による効果だけを考えている．複数の質点の重ね合わせ (もしくは，衛星質量分布の
積分)では，この潮汐力の効果をキャンセルするよう配慮した設計にすることもできる．

9



衛星自身の磁場だけでなく，地球磁場，惑星間磁場の影響も評価しておく．表 3は，試験マ
ス付近の磁場の大きさをそれぞれの発生源に対して見積もったものである．人工衛星内磁場
と惑星間磁場に関しては，文献 [63] を参照した 5．地球の磁場の影響に関しては，IGRF-10

モデル 6を用いて，地磁気を計算することで評価した．地磁気変動成分に関して，衛星が地
磁気内を移動することによる変動と，地磁気自身の変動の双方を考慮した結果を図 6に示
す．衛星の移動による変動は，衛星が極軌道を周回するとしてスペクトルを求めている．一
方，地磁気自身の変動スペクトルは，国土地理院・江刺地磁気観測所 [66] で観測されたデー
タを元にしている．この観測データから求めた変動スペクトルを全磁束で規格化した相対変
動スペクトルを求め，それに高度 500 kmでの全磁束を掛けることで求めている．ただ，こ
の観測データは，1分毎の観測値として提供されているため，DPFがターゲットとしている
0.1-1 Hzでの変動スペクトル値を直接求めることはできない．そこで，スペクトルを外挿す
ることで推定している．上記の結果より，磁場勾配成分・磁場変動成分の双方とも，地磁気
や惑星間磁場の影響は衛星自身が作る磁場よりも十分小さいことが分かる．

ローレンツ力

試験マスは，衛星内に非接触に保持されているため，宇宙線の衝突によって試験マスは帯
電していく．従って，地磁気内の運動とカップルして，試験マスはローレンツ力を受けるこ
とになる．試験マスが持つ電荷量を q0とするとき，ローレンツ力は，

FLor = q0 · vsc ·Bgeomag [N] (14)

となる．試験マスが持つ最大電荷量として q0 = 10−13 [C]とすると，この定常的なローレ
ンツ力は FLorentz = 3.5 × 10−14 [N]となる．これは，十分に試験マスアクチュエータのレ
ンジ内に入っている．
電荷量・運動速度・地磁気のいずれかが変動するとき，は外力雑音を受ける．ただ，この

力は運動方向と垂直な向きに働くため，干渉計の光軸と衛星の運動方向が完全に一致して
いる場合には，干渉計の雑音にはならない．また，2つの試験マスで同じ変動をした場合に
も，干渉計の雑音とはならない．衛星の進行方向と干渉計光軸のずれや，2つの試験マスで
の同相雑音除去を εLorentzという係数に含めて考えると，ローレンツ力による相対力雑音の
影響は，

δFLor = εLor(δq0 · vsc · Bgeomag + q0 · δvsc ·Bgeomag + q0 · vsc · δBgeomag) [N/Hz1/2] (15)

となる．この第 1項は，試験マスの電荷変動に起因するローレンツ力変化を表す．宇宙線の
衝突頻度を npr = 30 [/s]とし，1回の衝突あたり素電荷 eを受けるとすると，電荷変動は
δq0 = 8.8× 10−19 [C/Hz1/2]と小さな値になる．第 3項の地磁気変動に起因する効果も十分
小さく，式 (15)の 3つの項の中では，第 2項の衛星運動速度変動が主になると考えられる．
衛星運動速度変化を 1%程度，カップリング係数 εLor = 0.1 と見積るとすると，試験マスが
持つ最大電荷量の要求値として，q0 ≤ 2.8× 10−12 [C] という値になる．安全係数を考慮し，
試験マスの帯電に対する要求値は q0 ≤ 10−13 [C]とする．

5衛星内磁場に関しては，双極子モーメント Ms が，距離 r だけ離れて配置されているときの磁束密度は，
B = 2μ0Ms/4πr

3 [T] と書くことができる．姿勢制御用の磁気トルカを想定し，双極子モーメント 6A·m2 の双
極子モーメントが，40 cmの距離だけ離れて配置されているときの磁束密度は，2× 10−5 T 程度になる．これ
を 1/25程度に抑えるよう，双極子モーメントの分布や向きなどの配置を工夫することが要求される．一方，惑
星間磁場の値は，Ulysses衛星の観測結果を元にしている．

6国際標準地球磁場 (IGRF, International Geomagnetic Reference Field)の第 10世代モデルのこと．2005
年にアップデートされた．球面調和関数の 13次まで定められている．
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図 6: 地磁気変動スペクトル．衛星が地磁気内を移動することによる変動と，地磁気自身の
変動の双方を考慮している．

5.3 その他の試験マスに直接作用する力

残留気体分子の衝突

試験マス周囲に残留気体分子があると，分子のランダムな衝突によって試験マスが外力を
受ける．試験マスの鏡面 (光軸に垂直な面)が気体分子から受ける力は，F = amirP = fw と
書くことができる．ここで，f は 1つ分子から受ける力であり，wは単位時間当たりの衝突
分子数である．衝突分子数がポアソン分布に従っているとすると，衝突分子数揺らぎは

√
w

となる．従って，この微小平面が受ける揺動力は，

δF = f
√
w =

amirP√
w

[N/Hz1/2] (16)

の白色雑音となる．ここで，衝突分子数は，平均分子密度 n̄と分子の平均速度 vrms を用
いて，w = n̄amirvrms/6と書くことができる．理想気体の分子運動論より，気体の圧力は，
P = n̄kBT と書くことができ，平均分子数密度は，

n̄ = P/kBT (17)

となる．また，温度と分子の運動エネルギーの関係式より，平均速度は，

vrms =
√

3kBT/mm (18)

となる．ここで，mmは分子質量である．以上より，試験マスが受ける変動力は，

δF = (2amirP )1/2 (3kBTmm)
1/4 (19)

となる．試験マスの反対面にも同じ大きさで無相関な変動力が加わるとすると，

δFgas = 2(amirP )1/2 (3kBTmm)
1/4 [N/Hz1/2] (20)
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の加速度雑音が試験マスに加わることになる．残留気体として窒素分子を仮定すると，試験
マスへの外力雑音ミッション要求を満たすためには，試験マス周囲の残留ガス気圧は，
P ≤ 1.2 × 10−6 Paであることが要求される．

宇宙放射線の衝突

静止質量mpr，速度を vの粒子が，単位時間当たり npr個衝突するするとき，その衝突数
揺らぎによって試験マスが受ける外力は，

δfCR =
√
nprmprv [N/Hz1/2] (21)

と書くことができる．ここで，衝突する宇宙線粒子のエネルギーを Edとすると，その運動
速度は，v =

√
2Ed/mprとなる．従って，宇宙放射線の衝突による外力は

FCR =
√

2nprmprEd [N/Hz1/2] (22)

となる．ここで，衝突粒子として陽子を考え，Ed = 3.2 × 10−11 [J] (200MeV)，衝突頻度
npr = 30 /sとし，さらに 2つの試験マスに独立な変動が加わるとすると，FCR = 3.6 ×
10−18 [N/Hz1/2] となる．これはミッション要求を十分に満たしている．

熱輻射

試験マスハウジングの温度に変動があると，その熱輻射圧変動が試験マスに対する雑音とな
り得る．熱輻射圧変動 δWTradは，温度変動 δTdを用いて，δWTrad = 4σT 3

p δTd [W/m2/Hz1/2]

と書くことができる．試験マスの，光軸に垂直な，前後 2つの面に対して，同じ輻射圧変動
があっても，雑音にはならない．また，2つの試験マスが同様に動いた場合にも，雑音の影
響はキャンセルされる．この変動除去の係数を εTradとすると，試験マスが受ける相対外力
雑音は，

δFTrad =
4εTradσT

3
pamir

c
δTd [N/Hz1/2] (23)

となる．試験マス外力雑音への要求値に対して安全係数3をとり，同相雑音除去係数を εTrad =

10−3を仮定したとき，温度変動量として 0.1 Hzで δTd ≤ 10−3 [K/Hz1/2]7が要求値となる．

6 衛星に作用する外乱

衛星-試験マスのカップリング

DPFでは，試験マスは衛星内で非接触保持されているため，衛星の変動が直接に重力波
検出器の雑音になることは無い．ただ，重力や磁力などを介して観測周波数帯での試験マス
の外乱として現れることが無いよう，十分な配慮は必要である．この影響は，衛星変動の 1

次の効果まで考慮すると，
δa = K · δxsc (24)

と書くことができる．ここで，Kは，衛星変動と干渉計変動のカップリング係数であり，例
えば衛星重力場のとのカップリングは，式 (11)に示されている．衛星重量分布や電磁場分
布が干渉計に対して対象に配置されている理想的な場合には，この 1次のカップリング係

7周波数依存性としては，太陽輻射圧変動のスペクトルと同様に周波数の 1/3乗で減少していくものとする．
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数は 0にすることができ，2次以上の高次の効果が支配的になる．LISAグループ内の評価
[63]では，重力以外で大きなカップリングの原因となるのは，試験マス用の静電型トランス
デューサ/アクチュエータの効果であり，

Ks ∼ 5× 10−9 [s−2] (25)

であると見積もられている．一方，実際の実験では，

Ks, ex ∼ 4× 10−7 [s−2] (26)

程度あるという測定結果が報告されている．見積もりよりも大きなカップリング係数になっ
ているのは，これは極板表面の微小領域磁場 (Patch Field)による極板磁場の非一様性，も
しくは，変動の 2次の効果のためと考えられている．それらを考慮し，DPFにおける要求
値は，K ≤ 10−6 [s−2]とする．

衛星のドラッグフリー制御

衛星と試験マスとの相対変動は，ローカルセンサによって検出され，衛星に取り付けられ
たスラスタにフィードバックされる．衛星が受ける太陽輻射圧や大気摩擦等に起因する低周
波数帯のドリフト，また太陽輻射圧変動や衛星スラスタなどの観測周波数帯での衛星変動は，
この制御系の制御ゲインによって抑えられることになる．制御によって抑えきれない衛星の
変動 (δXsc)は，重力などを介して，試験マスの位置に対する雑音となる．ドラッグフリー
制御による衛星変動の抑圧まで考慮すると，干渉計外力雑音は，衛星に加わる力の雑音と

δF =
K

GDFω2

mp

Msc
δFsc [N/Hz1/2] (27)

という関係で結ばれることになる．ドラッグフリー制御ゲインが無限大であれば，衛星に加
わる外力の影響は完全に抑圧することが原理的にはできる．しかし，実際は，スラスタの応
答や信号処理系の制約，衛星構体の共振などによって制御ゲインや制御帯域が，制限される．
衛星やスラスタの応答速度を考慮し，DPFでのドラッグフリー制御の帯域は，10Hz以上，
0.1Hzでの制御ゲインは GDF ≥ 40を要求値とする．

太陽の輻射圧

衛星が受ける外乱として，太陽からの輻射圧の影響を評価する．太陽の輻射圧の大きさが，
W0 = 1360W/m2 [63], 衛星の表面積が Asc = 2m2のとき，太陽輻射圧によって衛星が受
ける力は，

Fsun =
W0Asc

c
∼ 20 μN (28)

となる．この定常成分をキャンセルする必要があることから，ミッション部スラスタ推力に
対しては 100 μN以上の最大推力が要求される．また，輻射圧変動による雑音力は，

δFsun =
δW0Asc

c
∼ 5.0× 10−9 N/Hz1/2 (at 0.1Hz) (29)

となる．式 (27)より，太陽輻射圧による影響は，干渉計の外力雑音では，0.1 Hzで δasun rad =

1.8 × 10−17 [N/Hz1/2]となる．これは，要求値を十分に満たしている．
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地球大気の摩擦力

地球大気の抵抗によって衛星が受ける摩擦力は，

Datom =
1

2
ρcdAscv

2
sc (30)

で表される．ここで，cdは，衛星の大気抵抗係数で，衛星ミッションでは 2.2という値が用
いられている．地球大気圧は，太陽活動や緯度・経度によっても異なるが，高度 500 kmで
は，10−7 − 10−9 Pa程度と見込まれている．ここでは，10−7 Paとして見積もると，大気密
度は ρ ∼ 1.2× 10−12 kg/m2 となる．これらの値より，地球大気による摩擦力は，Datom =

74× 10−6 [N] と見積もることができる 8．これを打ち消すためのミッションスラスタの最大
推力として，100 μN以上が要求される．

衛星自身の雑音

衛星にはさまざまな機器が搭載されており，それらの振動が衛星自身の変動として現れる．
そこで，DPFでは，モーメンタム・ホイールや，リングレーザージャイロなどの機械的な振
動を発生する機器は搭載しない設計になっている．その他，太陽電池パドルの振動や，スラ
スタ用燃料の揺動など，十分に配慮した設計が要求されている．ドラッグフリーに使用する
スラスタに対しては，0.1 Hzでの推力雑音 δFthruster ≤ 10−7 N/Hz1/2 を要求値としている．
この値は，ドラッグフリー制御によって抑圧された結果，衛星の振動を太陽の輻射圧雑音よ
りも安定なレベルに抑える，という要請から定められている．

7 ミッション要求値・システム要求値・雑音源のまとめ

ここまで示してきた各種雑音の評価に加え，長時間安定動作の実現からの要求もふくめた
DPFミッション要求値・システム要求値を表 4にまとめる．また，これたのパラメータを
元に，外乱・雑音を評価した結果を表 5にまとめる (計算に用いたパラメータ類は，表 6, 7

参照)．試験マスや衛星に加わる静的な力の大きさの値は，制御アクチュエータのレンジ設
計の際に必要な情報となる．それに対して，変位雑音 (δx)と加速度雑音 (δa)は，観測周波
数帯での重力波に対する感度を制限する要因となる．重力波・地球重力場観測時における，
変位雑音・加速度雑音の影響は，歪み感度として一緒に考えることができる．それらは，

δhdisp−noise =
2δx

L
, δhacc−noise =

δa

(2πf)2L
[1/Hz1/2] (31)

で換算することができる．ここで，L = 0.3 [m]は干渉計の基線長，f は注目している周波
数を表す．外力雑音は，主に残留気体分子の衝突，地球重力場，衛星磁場，ハウジングの熱
輻射の寄与を受けており，合計で，δatot = 1× 10−15 [N/Hz1/2] 程度になる．干渉計での検
出の際の変位雑音としては，入射レーザー光の周波数雑音が主になっている．これらの雑音
の影響を図 7に示す 9．

8軌道上の大気圧差の影響による摩擦力揺らぎに関しても見積もる必要がある．
9加速度雑音では，安全係数を含めて δatot = 3× 10−15 [m/s2/Hz1/2] の線を描いている．また，この文書

での見積もりでは，衛星と試験マスの相対距離変化を測定するためのローカルセンサや試験マスの制御に用い
るアクチュエータによる雑音の影響は含まれていない．
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表 4: DPFでのミッション要求値 (太字)，およびシステム要求値．

項目 要求値・仕様 主な制約条件

レーザー干渉計
干渉計変位感度 ≤ 6× 10−16 m/Hz1/2 干渉計歪み感度
温度変動 ≤ 1 mK/Hz1/2 熱輻射雑音, 熱変形による外力
真空度 ≤ 10−6 Pa 残留気体分子の衝突雑音
磁場変動 ≤ 1× 10−7 T/Hz1/2 磁力による試験マスへの外力
磁場勾配 ≤ 3× 10−6 T/m 同上

試験マスモジュール
鏡 (試験マス)への外力雑音 ≤ 1× 10−15 N/Hz1/2 干渉計歪み感度
ローカルセンサ感度 ≤ 1× 10−10 m/Hz1/2 要求ドラッグフリー精度の実現
アクチュエータ雑音 ≤ 1× 10−15 N/Hz1/2 試験マス外乱要求より
アクチュエータレンジ ≥ 10 μN 外乱の抑圧制御
衛星-試験マスのカップリング ≤ 1× 10−6 /s2 衛星変動による雑音
ローンチ・ロック力 ≥ 300 N 打上げ時振動からの保護

レーザー光源
出力 ≥ 100 mW 干渉計散射雑音からの要請
波長 1030 nm 安定な光源の実現性
周波数安定度 ≤ 0.5 Hz/Hz1/2 干渉計の変位感度要求より
強度安定度 ≤ 1× 10−6 /Hz1/2 同上

ドラッグフリー制御
制御ゲイン ≥ 40 (0.1 Hz) 太陽輻射圧変動以下への衛星制御

スラスタ
推力 0− 100 μN (連続可変) 太陽輻射圧, 大気抵抗の打ち消し
スラスタ雑音 ≤ 100 μN/Hz1/2 太陽輻射圧変動以下への衛星制御
応答速度 ≥ 10 Hz ドラッグフリー制御帯域の確保
総インパルス ≥ 104 N·s 半年以上の連続観測

衛星
並進変動 1× 10−9 m/Hz1/2 試験マスへの外力雑音を抑えるため
姿勢変動 3× 10−8 rad/Hz1/2 同上
衛星-試験マス 相対 RMS変動 ≤ 0.1 mm センサの線形範囲に収まること
姿勢の DC-低周波数変動 1.2 deg 同上, (地球指向姿勢)
衛星重量非対称性 6 kg/m 重力勾配による試験マスカップリング

観測・データ取得・ダウンリンク
運用期間 ≥ 1 yr 十分な測定データの蓄積
連続測定動作時間 ≥120 min 地球一周回分の連続データ取得
サンプリング周波数 ≥10 Hz 重力波信号の記録に十分な速度
観測データレート 800 kbps 観測信号・モニタ信号の総計
ダウンリンクレート 2 Mbps
データ記録容量 2 GByte 1日分のデータ保持 (1/5に圧縮)

衛星軌道
軌道高度 500 km 大気抵抗, 打ち上げ能力の範囲で最大
軌道投入精度 ±10 km ロケットの投入精度
軌道離心率 ≤ 1.4× 10−3 地球重力場による加速度雑音

(スペクトル値では 0.1Hzでの値を示す．)
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図 7: DPFにおける各種雑音の影響．黒実線が，DPFの感度見積もりを表す．量子雑音・熱
雑音といった原理的な感度限界は，加速度雑音・レーザー周波数雑音レベルより 1/30程度
低いレベルにある．
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