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第1章 レーザー干渉計

干渉計モジュールでは，重力波を検出して我々が記録可能な信号に変換する．はじめに，
重力波の検出原理について概説する．まず，重力波は，離れた 2地点にある自由質点どうし
の距離を変化させる [1]．この変動の大きさは，重力波の振幅と，質点どうしのもともとの
距離に比例する．具体的には，距離Lだけ離れた 2つの質点の間が，重力波の影響で δLだ
け微小に変動したとすると，そのときの重力波の振幅 hは

δL

L
� h

2
(1.1)

と対応する 1．こうして，既知の距離だけ離れた 2つの質点の間の距離の変動を測定するこ
とで，重力波を直接観測できる．
DPFでは，この距離の変動を高精度に測定するために，直線型の Fabry-Perot光共振器

を用いる．Fabry-Perot光共振器を用いると，共振する光の波長を基準にして，共振器長の
微小変動を高精度に測定することができる [2]．
DPFではまず，干渉計モジュール内で，上述の自由質点に相当する鏡を 2つ，距離 L =

30 cmだけ離れて対向して浮遊させておく 2．ここへ（後の章で説明する）安定化レーザー
光源からの光を入射させ，鏡の間で光を共振させることで，Fabry-Perot光共振器を構成す
る．鏡への外乱をおさえ，また必要十分に安定化されたレーザー光源を用いることで，干渉
計モジュールは大きさ h � 10−15/Hz1/2程度の重力波 3を検出できる装置となる．

1.1 要求・仕様

1.1.1 衛星から干渉計部への要求

DPF衛星としてミッション達成のために，干渉計部に要求する事項を表 1.1示す．
表 1.1の「干渉計変位感度」は，鏡への外力雑音が無視できるほど小さいと仮定したとし

ても存在する測定限界（ノイズ）であり，DPF干渉計部の場合はレーザー光源の周波数安定
性で制約されている．共振している光の波長を基準にして共振器長の変動を測定するため，
このような制約を受ける．レーザー光源については章を改めて述べる．
これに加えて，鏡への外力雑音があると，重力波の観測帯域の 0.1 - 1 Hzをも含む低周波

側からノイズレベルを悪化させる原因となるため，表 1.1に示したとおり抑える必要がある．
12地点を結ぶ直線に対して垂直な方向に重力波が伝搬する場合．なお我々の定義では，重力波の大きさを，

単位が無次元の「歪み」（strain）として表現する．
2最終目標の DECIGOは L � 1, 000 kmクラスの計画である．
3念のために述べおくと，単位が 1/Hz1/2 となるのは，これが重力波の power spectrum densityでの表現だ

からである．通常の天文学においても例えば黒体輻射のようなブロードな周波数成分を持つ量をpower spectrum
densityで表現することは珍しくない（単位は例えば erg s−1 cm−2 str−1 Hz−1 など [3]）．また，光の検出器が
基本的に入射エネルギーを取得するの対し，重力波の検出器は振幅を取得するものである．よって重力波観測
実験の分野では慣習的に，power spectrum densityを 1/2乗し，振幅のスペクトル密度にて表現している．
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表 1.1: DPF干渉計部への要求
項目 要求値
干渉計変位感度（ノイズ） ≤ 6× 10−16m/Hz1/2

鏡（試験マス）への外力雑音 ≤ 1× 10−15N/Hz1/2

干渉計基線長 30 cm

表 1.2: DPF干渉計部の仕様
項目 細目 仕様 制約条件
試験マス

鏡の Q値 106 熱雑音の寄与
干渉計部環境条件

温度変動 1mK/Hz1/2 以下 熱輻射雑音, 熱変形による外力
真空度 10−6 Pa以下 残留気体分子の衝突雑音
磁場変動 1× 10−7 T/Hz1/2 以下 磁力による試験マスへの外力
磁場勾配 3× 10−6 T/m以下 同上

ハウジング
静電センサ感度 1× 10−10 m/Hz1/2 以下 要求ドラッグフリー精度の実現
静電気アクチュエータ雑音 1× 10−15 N/Hz1/2 以下 試験マス外乱要求より
静電気アクチュエータレンジ 10µN以上 外乱の抑圧制御
衛星 - 試験マスのカップリング 1× 10−6 1/s2 以下 衛星変動による雑音

ローンチロック・クランプリリース
ローンチロック対衝撃 30G以上 打上げ時振動からの保護
クランプリリース初速 数µm/s以下 ドラッグフリー制御への引き込み

なお，干渉計基線長，すなわち共振器の長さ 30 cm については，干渉計部が衛星内に無
理なく治まるよう検討した結果を受けてのものである．

1.1.2 干渉計部の各コンポーネントへの要求仕様

上記のミッションからの要求値を満たすべくブレークダウンした，干渉計部の各コンポー
ネントへの要求仕様を表 1.2にまとめる．この表には要求のもととなった制約条件について
も概説してある．以下，仕様を概説する．
干渉計部の 30cm 基線長 Fabry-Perot光共振器は，自由質点を模擬した 2枚の鏡で構成

される．鏡は，それぞれ試験マスと呼ばれる非磁性金属の塊に貼付けられており，合計 2つ
の試験マスが浮遊状態にあることになる．試験マスをこのような浮遊状態ながらも衛星内
に保持するためには，各々の試験マスについて，全自由度（6自由度）を制御する必要があ
る．この目的で，試験マスのまわりには適切な電極板を配置し，静電センサ，および静電ア
クチュエータを構成して全自由度制御を行う．1つの試験マスを電極板のついた壁が 6方向
から覆う構造になるため，これを試験マスのハウジングと呼ぶことにする．まとめると，試
験マスは，このハウジング内に非接触で保持されることになる．
光共振器内で光が共振しているとき，共振器長が微小に変動するか，もしくは入射光の振

動数が微小に変動すると，共振条件が微小に崩れ，共振器から反射されてくる光の位相は変
調を受ける．DPFの干渉計部では，この位相変調を光ヘテロダインで取り出す設計である
（Pound-Drever-Hall法 [2]）．さらに，このようにして得られた基線長変化の信号を，前述
の静電アクチュエータにフィードバックし，基線長が一定に保たれ共振器を動作点に保たれ
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るように制御をかける．このとき，このフィードバック信号は，重力波に対する感度を持つ
信号になる．
表 1.2にある「衛星 - 試験マスのカップリング」は，衛星と試験マスの相対変位に応じて

試験マスに働く力があると仮定したときのバネ定数（stiffness）に相当する．たとえば，試
験マスの非接触制御に静電アクチュエータを用いているために試験マスと電極板の間に発生
する平均電場の影響で，このような効果が生まれることが知られている．
この他に，試験マスのハウジングには衛星打ち上げ時の振動から（軌道上では浮遊する）

試験マスを保護するためのローンチロック機構，および軌道上で試験マスの精密位置決めす
るための補助アクチュエータ（クランプリリース機構）が取り付けられる．また，軌道上で
浮遊するチャージアップ（宇宙線の影響などで発生する）した試験マスから除電を行う機能
が用意される．試験マスはチャージアップしたままでは，stray electric fieldとカップルし
て雑音となりうるほか，静電センサにとってもノイズの原因となりうる．試験マスのハウジ
ングはこのように多機能ながらコンパクトに製作する必要があるため，これを試験マスモ
ジュールとしてモジュール化することとした．
安定な温度環境を保つため，干渉計部は多重の熱シールドで覆われる．また，残留気体

分子の衝突による外力雑音を抑えるため，シールド内は，10−6 Pa 以下の真空度に抑えられ
る．シールド内は，地上で窒素充填を行った後に打ち上げ，軌道上で宇宙に向けて開口する
予定である．開口部は，軌道上をただよう particleから鏡へのコンタミネーションを避ける
ため，なるべく鏡を見込む角度が小さくなる位置に設ける．
なお光共振器のフィネスは 100程度とする．

1.2 構成・ブロック図

干渉計部は，モノリシックな入射光学系と，2つの試験マスモジュールから構成されてお
り（図 1.1），さらにこれらが熱シールドで覆われる構造となる．
試験マスモジュールは，試験マス 1つとそれを非接触制御するための多数の電極板をコア

部分として（図 1.2，図 1.3，図 1.4），その他に各種の周辺機器として，ローンチロック機
構（図 1.5），クランプリリース機構（図 1.6），その他試験マスの除電装置から構成される．
また，静電センサ・アクチュエータや，その他周辺機器と信号をやりとりするための電気的
インターフェースも備えている．
以下，各コンポーネントについて述べる．

1.2.1 試験マスモジュール

試験マス

試験マスは外部磁場による磁化を避けるために非磁性金属製とする（図 1.4）．サイズは
50mm角の立方体状で，質量は 1 kg程度を想定している．光共振器を構成するための鏡
を+X面に鏡を貼り付ける．鏡は，直径 25mm, 厚さ 6.35mm程度の溶融石英製で，反射面
は誘電体多層膜コーティング，裏面は無反射コーティングされる．とくに光共振器の入力側
の鏡の裏面には wedgeを設け，鏡内部で発生した裏面反射のゴーストビームを共振器光軸
から分離する．
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試験マス（50mm角）

鏡

ローンチロック用ピンプラー

入射光学系（モノリシック構造）

Fabry-Perot 光共振器

30 cm

安定化レーザー光源から

ファイバー経由で光を導入
試験マスモジュール

図 1.1: DPF干渉計部の概念図．干渉計部は，入射光学系と 2つの試験マスモジュールから
構成される．これを覆う熱シールド等は省略してある．試験マスモジュール内には 1辺 50

mm角の立方体状の試験マスが収められている．試験マスには鏡が貼付けられている．光
ファイバーを経由して安定化レーザー光源から送られてきた光が入射光学系を介して導入さ
れると，Fabry-Perot光共振器を形成する．試験マスは，宇宙へ打ち上げ後はローンチロッ
クが解除されて浮遊状態になる．

X

Y

Z

試験マス（一辺 50 mm）

ふた

各面の極板

フレーム（外形 : 一辺 86 mm）
ガードリング

バイアス用極板 静電センサ・静電アクチュエータ用極板

X面 Y面 Z面

図 1.2: 試験マスモジュールのコア部分の概念図．試験マス 1つと，そのまわりを覆うハウ
ジングから構成される．ハウジングの内壁には静電センサ・アクチュエータ用の電極板が配
置されている．（Z面の電極配置は現在のデザインでは少し変更されている．）
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ローンチロック用

ピンプラー

試験マス
電極板X

Y

Z

共振器光軸の穴

図 1.3: 周辺機器も含めた試験マスモジュールの概略図．

鏡 +X面－Y面

+Z面

+Y面

－X面

－Z面

クランプリリース機構用

のくぼみ

クランプリリース機構用

のくぼみ
共振器光軸用の

スルーホール

ローンチロック機構用

のくぼみ

ローンチロック機構用

のくぼみ

図 1.4: 試験マス．一辺 50mmの立方体状で，X面に鏡が貼付けられている．

ハウジングフレーム

試験マスを内部に格納するとともに，センサ・アクチュエータ，ローンチロック・クラン
プリリース機構のサブコンポーネントを保持するベースとなるフレームの部分である．これ
らサブコンポーネントとあわせて試験マスモジュールを構成する．十分な機械強度と外乱の
遮蔽効果をもたせる．熱伝導特性などから，モリブデン材の使用を検討している．

静電センサ・静電アクチュエータ

試験マスの 6面にそれぞれ 2枚ずつの静電センサ・静電アクチュエータ 4用の極板を配置
する（図 1.2）．これら極板と金属製の試験マスとがコンデンサを形成することから，あわ
せて 12枚の極板と試験マスとの静電容量の変化を検出することで，剛体 6 自由度全ての情
報を得ることがことができる．センサ用の極板とアクチュエータ用の極板は共用であり，後
段のフロントエンド回路にて機能を分離する．ガードリングは電気的にグランドとつながっ
ており，電極板間のクロストークを防止するために導入された．

4静電容量型センサと静電引力アクチュエータ．とくに静電アクチュエータは電磁石などと違い引力しか発生
できないことに注意．コイルとマグネットを用いた電磁石タイプのアクチュエータは強力であるが，磁場の雑
音をできるだけ下げるという設計思想から，候補からは外してある．
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ピンプラー

+Z方向から 1点で抑え込む

（試験マス側に球状のザグリあり）
スプリング

試験マス

鏡

-Z 方向から 4点で抑える

（試験マス側に球状のザグリあり）

図 1.5: 試験マスモジュールのローンチロック機構．打ち上げ後，軌道上でピンプラーが作
動するとスプリング戻って試験マスを解放する．

静電センサを構成するためには，試験マスを分極させる必要があることから，バイアス用
の電極を複数枚，別途用意する 5．
極板の基材は，絶縁材料で対放射線に優れるとされるサファイアの使用を検討している．

平滑研摩した基材に金コーティングすることで電極として用いることを想定している．

ローンチロック機構

試験マスは打ち上げ後は衛星とは非接触になるため，周囲のフレームとの間にはメカニカ
ルな支持機構がない．衛星打ち上げ時の振動・衝撃から試験マスを保護するために，一時的
にフレーム内部に固定する目的でローンチロック機構を搭載する（図 1.5）．地上で打ち上
げ前に，試験マスをスプリングで押さえつけてピンプラーで保持しておき，打ち上げ後に軌
道上でピンプラーを作動させ，スプリングを解放することで試験マスがフリーになる．

クランプリリース機構

軌道上で試験マスを慣性空間にリリースするために，クランプリリース機構を搭載する
（図 1.6）．クランプリリース機構は，ピエゾを用いた精密動作が可能な補助アクチュエータ
である．試験マスをフレームの中心に精密位置決めすること，慣性空間に小さな初速で解
放すること，繰り返し動作ができること，などの要請から，ピエゾモーターを用いる．何ら
かの原因で静電アクチュエータでの制御範囲外に試験マスが外れてしまった場合などにも使
用できる．ピエゾアクチュエータの先端部の形を工夫することにより，Y方向の 2本のアク
チュエータだけで，試験マスをハウジングの中心へ移動することができる．

5図 1.2の Z面のバイアス電極は，その後，ローンチロック機構との兼ね合いを検討した結果，極板形状と
配置を変更している．
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クランプリリース機構用

ピエゾアクチュエータ

先端部は台形ピラミッド状に加工されている．

試験マス側にも対応するくぼみがある．

図 1.6: クランプリリース機構．ピエゾを用いた精密動作が可能な補助アクチュエータであ
る．試験マスの精密位置決めを行う．

1.2.2 入射光学系

入射光学系は，安定化レーザー光源からの光を受け取り，光共振器で共振するモードに変
換して出力する機能を有する．また，光共振器から反射されてきた光のハンドリングも行う．
入射光学系を構成する光学部品にとって，衛星打ち上げ時の振動・衝撃は大敵である．検

討の結果，必要な光学素子をガラス器材にボンディングしたモノリシックな光学系を採用
する．

1.2.3 制御回路

レーザー干渉計制御回路

レーザー干渉計の長さ制御回路としては，入射レーザー光に位相変調をかけ，ファブリー・
ペロー共振器からの反射光を光検出し，復調することで誤差信号を得る，Pound-Drever-Hall

法を用いる．位相変調のためのRF発振器，位相変調素子 (EOM)，光検出器，復調器，制御
フィルターよりなる．得られた制御信号は静電アクチュエータへとフィードバックされる．
一方，鏡の姿勢制御回路には波面検出法 (Wavefront sensing)を用いる．ファブリー・ペ

ロー共振器の反射光の一部を空間分割型光検出器で光検出し，復調することで，2枚の鏡に
対する姿勢の誤差信号を独立に得ることができる．分割型光検出器，復調器，制御フィル
ターよりなり，得られた制御信号は静電アクチュエータへとフィードバックされる．

静電センサ・アクチュエータ駆動回路

静電センサ・アクチュエータの電極板が共有されているため，フロントエンド回路は少し
複雑になる（図 1.7）．試験マスを挟んで向かい合う 2枚の電極が構成するコンデンサーの
容量変化を読み出することで，試験マスの位置変化を検出する．この際に，バイアス用電極
を用い，100 kHz程度の信号を印可することで試験マスを変調分極しておく．試験マスの位
置変化に伴い，キャパシタンスブリッジ回路に流れる電流の差動成分をトランスを用いて分
離し，変調信号で復調することで試験マスの位置変化を検出する．
また，キャパシタンスブリッジに制御電圧を印可することで，極板をアクチュエータとし

ても使用する．静電センサとアクチュエータに用いる変調周波数を異なる帯域に選ぶこと
で同一の極板を共有することができる．静電センサ・アクチュエータ全体のブロック図を図
1.8に示す．
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図 1.7: 静電センサ・アクチュエータ回路図．
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図 1.8: 静電センサ・アクチュエータ回路系ブロック図．

1.3 開発の現状・技術成熟度

以下に開発の現状を各コンポーネントごとに述べる．また技術成熟度を表 1.3にまとめる．

1.3.1 Fabry-Perot光共振器

これまで地上の検出器開発で培ってきた技術の蓄積があり，10−18 m/Hz1/2程度の感度は
すでに達成できている．姿勢制御についても実績のある技術であり，地上試験としては十分
な実績があるといってよい．
しかし，宇宙用の干渉計としては他に例がないため，各コンポーネントを宇宙用に置き換

えて所定の性能が再現できるかを実証していく必要がある．
干渉計部についてはこれまでに BBM（ブレッドボードモデル）レベルでの検証を行って

きている．図 1.9は，モノリシックな入射光学系（BBM）と試験マス（BBM）を用いた光
共振器の制御実験の様子である．試験マスのアクチュエータにコイルマグネット方式を用い
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図 1.9: 干渉計部（BBM）による光共振器の制御実験の様子．右下の写真のモノリシック入
射光学系（BBM）が，左上の schematic図の optical benchにあたる．
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1030nm光源からの光が

光ファイバーで導入されている ファイバー EOM

Fabry-Perot 光共振器

モノリシック入射光学系（BBM2）

図 1.10: モノリシック入射光学系（BBM2）を用いた光共振器の制御実験の様子．今回は鏡
は地面に固定している．

ているが，光学系の設計としては BBM実験としての役割を果たしている．この実験では光
共振器の基線長のみならず試験マスどうしの姿勢制御にも成功している．
また，モノリシック入射光学系（BBM2）を用いての光共振器の制御実験も成功している

（図 1.10）．
今後は，干渉計モジュール BBM2（図 1.11）を用いて，試験マスを吊った状態で，静電

センサおよび静電アクチュエータを用いて光共振器の制御を実証する実験を進める．干渉計
モジュール BBM2は材質が本番の DPFと異なる点を除けば，ほぼフライト品と同等のジオ
メトリである．

1.3.2 試験マス

試験マスについては，鏡も含めて 1個あたり 1 kg 程度，サイズは 50 mm の立方体状を
想定している．したがって，密度としては 8× 103 kg/m3程度の素材とする必要がある．
立方体の面の 1つには光共振器用の直径 25 mmの鏡を貼付ける．鏡の貼付けてある面と，

それに対向する面の間，共振光軸を通すためスルーホールを空ける．
試験マスの材質については，磁場による外力雑音を避けるため，低い磁化率のものがよ

い．たとえば，LISA Pathfinderでは，試験マスのために金とプラチナの合金によって密度
約 2 × 104 kg/m3，磁化率 ≤ 10−5の材質を得ており，実際にこれを使って試験マスを製作
している [8]．また，材質の密度が大きければ，力の雑音に対する変位の影響が減る 6．
DPFの場合，候補としてはたとえばベリリウム銅が挙げられる．密度 8 × 103 kg/m3 程

度，磁化率 5× 10−5程度である．
我々は，より低い磁化率の合金を安価な素材からつくることを期して，アルミと銅，また

はアルミと錫の合金の開発を行った．これまでに，試験的にではあるが，磁化率−4.3×10−6

6一方で DPFの場合はイプシロンロケットで打ち上げ可能な質量上限を常に考慮する必要がある．
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図 1.11: 干渉計モジュール BBM2．

2 段ねじれ振り子

試験マスモジュール（BBM）

並進制御 on

回転制御 on

図 1.12: 試験マスの 2自由度について，静電センサ・アクチュエータを用いた制御実験．試
験マスは，2段のねじれ振り子により 2自由度について共振周波数が 0.03Hz付近になって
いる．右の図はこの振り子の前のバージョンでの 2自由度制御の様子．

程度の合金を得られている．
ミラーのQ値としては，熱雑音への要求からひとまず 106を要求しているが，まだ 1桁か

ら半桁程度のマージンがある．どちらかというと，これまでの地上大型重力波望遠鏡での知
見から，ミラーのコーティングからの熱雑音寄与を考慮すべきという指摘がなされている．

1.3.3 静電センサ・アクチュエータ

静電センサ・アクチュエータについては，欧米の LISA pathfinderでも同様のシステムを
採用しており，技術実証できていることから，原理的には問題ないと考えられる．図 1.12

は，DPFの試験マスモジュール（BBM）を用いた試験マスの制御実験の様子である．試験
マスの 2自由度について，静電センサ・アクチュエータを用いて制御をかけている．試験マ
スは，2段のねじれ振り子により 2自由度について共振周波数が 0.03 Hz 付近になっている．
このような試験マスの自由落下状態を，限られた自由度だけでも模擬する装置を試験マスモ
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入射光学系 BBM2（モノリシック）

干渉計にインストールされた様子

光ファイバー

（安定化レーザー光源からの光を導入）

図 1.13: モノリシック入射光学系（左図）と，それが干渉計部にインストールされている様
子（右図）

ジュールの地上試験機と呼ぶことにする．試験マスが軌道上で浮遊するという状況を，地上
では打ち上げ前に完全に再現することはできない（検証できない）が，限られた自由度だけ
であればこのような方法で再現できる．
航空機による微小重力実験環境において検証することも考えられる．ただしこの方法で

は，何度も繰り返して確認するにはコスト的な問題がある．したがって，やはり地上試験機
の開発が重要である．

1.3.4 ローンチロック機構

ローンチロック機構は衛星打ち上げ時の１回のみの使用である．打ち上げ時の衝撃加速度
に耐えられ，かつ軌道上で安全に試験マスを解放できればよい．現在候補となる駆動機構と
して，ピンプラーとスプリングを使った機構を構築した．これから検証される予定である．

1.3.5 クランプリリース機構

クランプリリース機構にはピエゾモーターを用いる予定である．繰り返し動作ができるこ
と，精密位置決めができることと併せて，最大の要請は軌道上で十分小さな初速で試験マス
を解放できることである．これまでに，リリース時に試験マスが得る初速を計測する装置を
開発した．採用予定のシステムをこの装置で検証する予定である．

1.3.6 入射光学系

入射光学系については，干渉計部と組み合わせ可能で，実際に搭載するものとほぼ同等の
ジオメトリをもったモノリシックなものが BBMとして製作されている（図 1.13）．これま
でに，前述のとおりこの前段階の BBMにて，ボンディング方法の確認および施工精度の確
認をするために，光学系部品のみで Fabry-Perot共振器を組んで，動作することを実証して
いる．また BBM2についても同様に光学部品のみでの実験を行い，動作実証が済んでいる．
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表 1.3: 干渉計部の技術成熟度と開発項目

項目 技術成熟度 今後開発/試験が必要な項目 対応策など

干渉計制御 TRL3-4 DPF向けのシステム設計 システム試験を予定
試験マスの自由落下模擬方法 Advanced seismic isolator を開発中
モノリシック入射光学系 環境試験

試験マス TRL3-4 材質 既存の候補から選定中
鏡の貼付け方法 接着剤や圧着、締り嵌め等を検討

静電センサ TRL3-4 電極板のデザイン くし型化
読み出し回路の低雑音化 回路改修
除電機能 UV-LEDを検討．欧米の知見取り込み．

静電アクチュエータ TRL3-4 電極板のデザイン 実証試験を進める．
ドライバ回路 ハイボルアンプの選定

ハウジング TRL3-4 素材 候補品選定・環境試験
ローンチロック機構 TRL3 DPF向けのシステム設計 環境試験

機能検証
クランプリリース機構 TRL3 DPF向けのシステム設計 環境試験

リリース初速の検証試験

1.4 開発項目・トレードオフ

1.4.1 Fabry-Perot光共振器

DPFで必要とされる相当レベルの実績は民生部品を使った地上検出器では十分にあるも
のの，その全てを宇宙用部品で置き換えて同等の性能を確保できるかどうかという部分は，
調査を進めるとともに十分検討する必要がある．
モノリシックな入射光学系については，光共振器の制御試験の結果から光学素子のボン

ディング方法などはほぼ検証されたと考えられる．このモノリシック光学系が耐えるべき振
動・衝撃は打ち上げ時の 1回である．繰り返しのストレスに対する耐性はこれから検証する
予定である．とくにフライト品に関しては環境試験に際しては慎重に条件を検討して必要最
小限の環境試験にとどめるべきである．
現在の DPFの感度は周波数雑音で制限されていることから，リソースが許せば Fabry-

Perot共振器を 2台搭載して周波数雑音の寄与を低減し，干渉計感度を向上させることもオ
プションとして視野に入れておく．

1.4.2 静電センサ・アクチュエータ

現在のデザインでの動作試験を行うとともに，必要とされる感度を確保するための性能試
験を行う．特にアクチュエータに関して，必要とされる力・ダイナミックレンジが不足した
場合に備え，高電圧の駆動回路も検討しておく．

1.4.3 ローンチロック・クランプリリース

現在のデザインでの動作試験，機能試験を行う．ローンチロックに関して，バックアップ
としては，非支持での打ち上げ，揮発型の緩衝剤，分離・切断型の固定機構等が考えられる，
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図 1.14: 左図はDPF試験マスに対する残留気体分子の力の雑音．モンテカルロ・シミュレー
ションを行った結果．従来の雑音モデル相当のもの（青線）に対し，現在のDPF試験マス
モジュールでは緑線のように力の雑音が増加する．電極として右図にあるような「くし形」
を仮定したところ，赤線まで力の雑音が低下した．

クランプリリースに関しては試験マスのリリース時に与える初速を、現在のデザインについ
ても検証する．

1.4.4 残留気体分子の衝突の雑音について

干渉計モジュールの圧力は 10−6 Pa以下の状態が要求されているが，これは気体分子が試
験マスに衝突することによる力の雑音によるものであった．最近になって，試験マスとハウ
ジングの壁面との狭い間隙（数 mm）が原因で，残留気体分子の衝突による雑音が当初想
定よりも大きくなることが示された [5]．これは実は，MEMS（Micro Electro Mechanical

Systems）などを用いたデバイス開発の業界ではすでに squeeze film damping効果として知
られていたものであったが，重力波検出器への影響としては近年になってから認知された．
この効果をDPFの試験マスモジュールについて計算したところ，やはり力の雑音が増加

することが確認された（図 1.14）．この効果の主な原因は，狭い間隙にあることから，現在，

• 電極を「くし型」にする

• くしの隙間の部分の壁を肉抜きし，実効的に空間の体積を増やす

ことにより，静電センサー、アクチュエータの性能を損なわずに squeeze filem dampingの
効果を低減する方向で開発を進めている．

1.4.5 試験マスのチャージアップ

干渉計モジュール内で浮遊している試験マスは，宇宙線が飛び込むなどの影響でチャージ
アップする．この影響は見積もる実験が行われており [6] LISA Pathfinderでは紫外線ラン
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プを用いた除電システムが採用されている [7]．我々も限られた電力でこの機能を達成する方
法をさぐる必要がある．候補としては UV-LEDを用いたものが考えられる．DPFは LISA

Pathfinderとは全く違う地球近傍を飛行する予定であるので，この軌道での帯電頻度を調査
し，必要十分な除電性能について検討し，システム構築を行う．
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第2章 姿勢・ドラッグフリー制御

DPFでは十分な感度で試験マスの精密計測を行うために，外部由来の擾乱を十分低減す
る必要がある．外部擾乱の代表的なものは太陽輻射圧変動や残留大気などによる運動量の流
入であり，衛星機体の揺れが重力や電磁気力を介して試験マスの外力雑音となる．そこで衛
星内部に非接触で浮上している試験マスを位置参照として，衛星機体との相対距離が一定に
なるようスラスタで衛星機体にフィードバック制御をすることでドラッグフリー制御が成立
する．ドラッグフリー制御では，試験マスを衛星で包むことによって試験マスへの直接の運
動量流入を阻止することから，衛星機体に働く太陽輻射圧や大気抵抗などの外乱を抑圧する
ことができる．そのためDPFでは衛星機体ミッション部に，試験マスとの相対位置変動を
測定するためのセンサと，試験マスに追随制御するためのミッションスラスタが搭載される．
一方機体の擾乱源としては外部擾乱に加えて衛星内部で発生するものもあり，その代表的

なものとして姿勢制御用モメンタム・ホイールが挙げられる．このため，小型衛星バスで通
常用いられるモメンタム・ホイールを DPFでは非搭載とすることを予定している．
本章では，DPF で行う姿勢・ドラッグフリー制御について概説する．

2.1 要求・仕様

DPF衛星の Fabry-Perot干渉計は二つの同等な試験マスで構成されるため，外乱の多く
は差動検出により除去される．このため，ドラッグフリー制御部に要求される雑音特性は，
衛星に僅かに残る非対称性に依存しており，定量的に見積もるのは容易ではない．代表的な
仮定値 (付録 B.3 参照) を用いて見積もった姿勢制御とドラッグフリー制御に関連する要求
値を表 2.1 に示す．

表 2.1: 姿勢・ドラッグフリー制御に関連する要求値．

項目 要求 備考
衛星振動 10−9m/Hz1/2 試験マスへの外乱を抑えるため
スラスタ推力 100μN
太陽輻射圧を中和する推力 18μN 衛星受光面積 4m2

空力抵抗を中和する推力 20μN 軌道高度 500 km, 空力断面積 1.5m2,
大気密度 2×10−13 kg/m3
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2.1.1 ドラッグフリー制御の概要

制御の対象と制御の方針

DPFでは試験マス２つが構成する Fabry-Perot干渉計を用いて精密計測を行う．これら
２つの試験マスは衛星機体内部に非接触に保持されることから，宇宙機と２つの試験マス併
せて３つの剛体の位置および姿勢を制御する．剛体あたり並進３自由，姿勢３自由度，併せ
て６自由度あることから，DPFでは全１８自由度の制御を行う．
原則的には試験マスの位置と姿勢を基準として，それに追随するように衛星機体をフィー

ドバック制御するのがドラッグフリー制御である．一方DPFは機体内部に２つの試験質量
を持つため，これらが独立に動いた場合の同相成分をドラッグフリー制御として衛星機体の
スラスタへ，差動成分は２つの試験マスへ直接フィードバックして相対位置を保つように制
御する．

センサとアクチュエータ

衛星機体と試験マスの相対位置と相対姿勢，および衛星の絶対位置姿勢を検出するための
センサとして以下のデバイスを想定している．

• 主干渉計：重力波の読み取りセンサであり，試験マス間の相対変動（光軸方向）の１
自由度を検出する．DPFの搭載センサの中では最も感度がよい．

• WFS(Wave Front Sensor)：干渉計のレーザーを用いて光軸に対してピッチ・ヨーに
対応する試験マスの傾きの自由度を検出する

• 静電センサ：衛星機体に対する試験マスの相対変位・姿勢の全自由度を検出する．

• 恒星センサ・粗太陽センサ：衛星機体の姿勢を検出する．
また，アクチュエータとしては衛星機体制御にはミッションスラスタ，試験マスの制御には
静電アクチュエータを用いる予定である．

• ミッションスラスタ（100uN）：太陽輻射圧，および大気抵抗の DC成分を相殺するた
めに，それぞれに１基づつ，計２基搭載する．

• ミッションスラスタ（10uN）：衛星機体の姿勢制御のために計８基搭載する．

• 静電アクチュエータ：試験マスの制御のために各試験マスにつき全自由度分のアクチュ
エータを搭載する．

2.1.2 システム要求

運用モード

DPF衛星はドラッグフリー制御を前提として精密計測が成立するように設計されている．
一方でスラスタリソースには限りがあることから，ミッションスラスタを運用しない期間で
あってもその他基幹サブシムテムを運用することができるように設計している．したがって，
衛星の運用モードとしては，
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• ドラッグフリーモード：ミッションスラスタを用いてフルドラッグフリー制御を行い，
位置と姿勢の制御をおこなう

• 受動姿勢安定モード：ミッションスラスタを運用しない期間において，衛星機体が受
動的に安定姿勢を保ったまま衛星の運用を行うモード

の２つのモードを想定する．後者は，仮にミッションスラスタに不具合があった場合の冗長
系の姿勢制御系としても機能する．

ミッションスラスタ

DPFで想定するドラッグフリー制御の要求を満たすためには，衛星と試験マスの相対変
動の測定に用いるセンサや，衛星変動の制御に用いるスラスタのそれぞれに対しても雑音
特性の優れたのものが要求される．特にスラスタに関しては，推力が連続可変であること，
0.1Hzよりも十分早い制御性を持つこと，推力雑音が問題とならないこと，などが要求され
る．これらの要求項目は，多くの衛星搭載スラスタとは異なった観点での性能要求になって
いる．??

2.1.3 外部擾乱

太陽輻射圧

DECIGOは太陽周回のレコード盤軌道を想定しているため，要求されるスラスタのレン
ジは，基本的に太陽輻射圧で決まると想定される．付録 B.3 に示した算出式から，衛星の
受光断面積を 4m2 とすると衛星に掛かる力は 20 μN となる．この値から，約一桁のマー
ジンを見て，DECIGO/DPF でのスラスタの最大推力レンジを 100 μN に設定する．また，
太陽輻射圧は時間的に一定ではなく，周波数について f−1/3 の依存性をもつ [?]ような，低
周波数ほど増大するような揺らぎを伴っている．これは衛星の並進の揺らぎだけでなく，衛
星の受光分布の非対称性とカップルして姿勢の揺らぎも引き起こす．この効果を抑えるため
にスラスタの推力，制御帯域をを設計する必要がある．

大気ドラッグ

DPFは DECIGOと異なり地球周回の軌道に投入するので，衛星周辺の原子・分子のド
ラッグの効果が DECIGOの場合より数桁大きいと予想される (付録 B.3「地球大気の摩擦
力」参照)．DPFが想定している軌道高度 500 km では，大気による摩擦力 (空力抵抗) は桁
でおよそ太陽輻射圧と同程度であることが想定されるが，太陽活動を反映して打ち上げ予定
の年によって大きく変動する．今後 2020年ころまでは大気密度の極小期にあたり，衛星機
体にかかる空力抵抗は 100 μNを下回ると想定される．また，この高度では，平均自由行程
が衛星のスケールよりはるかに長いので，気体は粘性流ではなく分子流として振る舞う．こ
のため，衛星の形状を翼形にする (前方を丸め，後方を尖らせる) ことや，前方を尖った形状
にすることは大気ドラッグの低減にあまり効果はないと想定される．このため，大気ドラッ
グについてもミッションスラスタの推力で相殺することとし，最大推力レンジを 100μN に
設定する．
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図 2.1: 衛星機体形状の概略．

2.1.4 受動姿勢安定

DPFでは衛星内部で発生する機械的振動を避けるために多くの衛星で姿勢制御用に搭載
されるモメンタム・ホイール類を非搭載とする方針である．またドラッグフリー制御の性質
上ミッション側で積極的に衛星機体の姿勢制御を行う必要がある．このため前述のように低
雑音なミッションスラスタを用いるが，スラスタは主に電力・重量のリソースの制約から十
分な余裕をもった設計とすることが難しい．このことからスラスタの推薬の節約と最大レン
ジ要求の緩和の観点から，「風見安定」の原理による受動的な姿勢安定化を併用する方針と
した．DPFは地球周回の低軌道を飛ぶため，太陽輻射圧と残留大気による大気抵抗が避け
られないが，そのDC成分を逆に利用して受動安定となる機体設計とする．

太陽輻射圧安定性

DPFは地球周回の太陽指向極軌道を想定するため，太陽電池パドルを常に太陽方向に向
けて展開した状態で飛行する（図？？？）．機体座標系を採ったとき，衛星進行方向が z軸，地
心方向が y軸であり，+x方向から常に太陽輻射圧を受けつつ飛行する状態がノミナル姿勢
である．このとき，衛星機体の両側に展開するパドルにキャント角を付けておくことでノミ
ナル姿勢からずれた場合に，z軸周りのロール方向に復元トルクを得ることができる．キャ
ント角は得られる復元トルクと総発電力とのトレードオフで決まるが，現状では 20°を想
定している．また大気抵抗によるパドルの引きずり効果を考慮し，パドルの構体パネルへの
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取付位置を衛星機体の中心線上とした．そのためバス構体のサイズの半スパンのヨークの先
にパドルを展開する構成となる．

空力安定性

一方衛星機体進行方向後方にフィンを搭載することによって，「風見安定」の原理を利用し
た進行方向に関する空力受動安定性を得ることができる．４枚のフィンを z軸から x, y方向
に展開することによって x軸廻りのピッチおよび y軸廻りのヨー方向に関する復元トルクを
得る．フィンのサイズと張り出し角は，得られる復元トルクと進行方向に関する大気抵抗の
DC成分の増加とのトレードオフであるが，現状の設計では 950× 1000mmのフィンを 20°
の角度で展開する構成となっている．

2.2 構成・ブロック図

ドラッグフリー制御サブシステムは，衛星機体と試験マスの変動を計測するセンサ系，制
御信号の処理系，およびアクチュエータ系の大きく３つの構成要素から成る．センサ系は干
渉計モジュールに搭載される主干渉計，静電センサ，および恒星センサ・粗太陽センサなど
からなる．制御信号処理系は Space Card上の FPGAおよび Space Wireネットワークを介
してMDP/AOCP が担当する．アクチュエータとしては，衛星機体の制御用にミッション
スラスタをミッション構体に，試験マスの制御用に静電アクチュエータを干渉計モジュール
に搭載する．

2.2.1 ドラッグフリー制御系ブロック図

ドラッグフリー制御系は，試験マスモジュールの静電センサから得られる試験マス-衛星
間の相対距離の情報を入力とし，これが一定値になるようにミッションスラスタの推力に帰
還する多入力・多出力の制御系である．静電センサ出力，ミッションスラスタ推力の入力は
ともに，SpaceWire 規格のシリアル伝送路を通じてデジタル信号としてやりとりされる予
定になっている．このため，制御フィルタはデジタル処理により実現される．DPF の制御
の特徴的な周波数は 0.01Hz におよび，アナログフィルタでは実装が難しい領域なので，デ
ジタル化されることの利点は大きい．この制御系は，SpaceCard (SpC)内に実装される．制
御器の構成を図 2.2 に示す．
バス系からは，スタートラッカーからの誤差信号とセーフホールド動作に入ったことを知

らせるフラグを伝送する．スタートラッカーの姿勢に関する誤差信号は，非常に低い周波数
(10−3 Hz 以下) でのみ試験マスに帰還されるため，10秒に一回ほどの低レートでよい．バ
ス側のスラスタ・磁気トルカはドラッグフリー運用中は完全に非駆動になっているが，姿勢
をモニタし，設定されたしきい値以上の姿勢誤差を検知するとセーフホールド動作に入る．
この情報はミッション機器側に SpaceWire を経由して伝えられる．セーフホールド動作時
にはミッションスラスタが推薬を無駄に使うことを防ぐために，アクチュエータ駆動用マト
リクスの全係数を零にする．
ドラッグフリー制御のうち，並進の 3自由度に関わる部分のブロックダイアグラムを図 2.3

に示す．DPF では試験マスが二つあるので，一部の自由度をスラスタだけではなく試験マ
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図 2.2: 姿勢制御・ドラッグフリー制御の構成．SpaceCard プロセッサ内に準対角化制御の
ためのマトリックス，制御フィルタ類を構成する，複数チャンネルのデータ転送は実際には
SpaceWire を利用するため配線の量は削減される．
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タートラッカー) の誤差信号を表す．

スに帰還する必要がある．その自由度とは，二つの試験マスの相対関係が崩れるようなタイ
プの並進運動である．これは衛星のスラスタへの帰還だけでは補償できない．このため，試
験マスの静電アクチュエータ (ES) に帰還するループが含まれる．重力波の観測帯域ではス
ラスタに帰還し，それより低い周波数でのみ試験マスの静電アクチュエータに帰還する構成
が，雑音のカップリングによる流入を防ぐ上で好ましいが，アクチュエータのレンジの兼ね
合いによっては，重力波の観測帯域内でも試験マスに帰還する構成をとる場合がある．
姿勢の一自由度について，周波数による帰還点の切り分けを図 2.4 に示す．試験マスが単

一で球状の場合には，ローカルセンサ情報をすべて衛星のスラスタに帰還し，試験マスに一
切力を返さないでドラッグフリーが実現できる．しかし，DPF では試験マスが直方体の形
状をしているので，少なくとも試験マスの角度の誤差は試験マス自身に帰還しなければな
らない．また，衛星の姿勢の誤差もプルーフマスに帰還する必要がある．そうしなければ，
衛星が太陽喪失を起こしてしまう恐れがある．太陽喪失を防ぐためにはバス側からスタート
ラッカーの誤差信号の供給を受ける必要があり，並進の制御とくらべて複雑度が増している．

2.2.2 ミッションスラスタ

衛星の重心位置とスラスタ配置を図 2.5 に示す．重心と試験マスの位置関係は，姿勢の
揺らぎと静電センサ信号のカップリングを決める重要なパラメータである．衛星の質量中心
ミッション系の +z面の内側 250mm のところにある．
衛星がノミナル姿勢の安定状態に入ると太陽輻射圧と空力抵抗が常に衛星機体の同じ面に

力を及ぼすので，ドラッグフリー制御を成立させるためには，これらDCドラッグを制御で
相殺する必要がある．このためDPFでは太陽輻射圧および大気ドラッグの DC成分の相殺
用に推力レンジの大きい 100μN スラスタをそれぞれ１基づつ，姿勢の変動成分の制御用に
推力レンジの小さい 10μN スラスタを８基搭載する．
スラスタの位置と推力ベクトルの設定には以下の点を配慮した．
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図 2.5: 衛星の重心位置 (図中 CM) とスラスタ配置．

• 複数のスラスタによる合成力で，衛星の剛体 6自由度のすべてが可制御になり，また
一部のスラスタの故障を他のスラスタが補えるよう本数・方向を設定する．

• スラスタの噴出ガスによる汚染がバス系に影響を及ぼしにくいように方向を選ぶ．

• スラスタ推力の大きさはノズルの温度の関数になっていることが考えられるので，姿
勢の目標状態においてスラスタを太陽方向に対してキャントさせる．

2.3 開発の現状

DPFはシステム要求のうち運用モードの中で受動姿勢安定性を要求している．このため，
ミッションスラスタおよび外部擾乱の見積もりを含めた形で衛星機体の形状と飛翔姿勢の検
討から行った．現状，いくつか更なる検討課題は残るものの，概ねシステム要求が成立する
解を得ており，現在はこの案をベースラインとして検討が進められている．また，ドラッグ
フリー制御については，現状の機体形状と飛翔姿勢のモデルについては時系列解析のための
シミュレータを構築し成立性の検証を行っている．

2.3.1 受動安定姿勢

太陽電池パドルにキャント角を付け，衛星機体後方に風見安定用のフィンを取り付けた結
果，機体の全体概観は図 2.6のようになる．衛星バスのロケット I/F部を先頭にして，太陽
電池パドル側に太陽をみつつ進行する．
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図 2.6: DPF衛星機体の概観図．

この飛翔姿勢における受動姿勢安定性について解析をおこなったところ，大気密度の値に
よっては受動安定が成立する見通しが得られたが，打ち上げ時期と軌道高度の変化に伴って
大気密度が減少した場合，受動安定性が成立しない場合もあることも示された．これは太陽
輻射圧および大気抵抗による復元トルクよりも，重力傾度トルクによる擾乱が卓越するため
と考えられており，衛星機体の質量特性，機体形状などを最適化することで回避することを
考えている．

2.3.2 ドラッグフリー制御

ミッションスラスタを用いたフルドラッグフリー制御について，計算機を用いた数値シ
ミュレーションによるシミュレータの開発をこなった．シミュレータは MatLabをベース
に開発されており，時系列で制御結果を追えるほか，周波数領域でのスペクトル解析や制御
ループの安定性解析なども行うことができる．
衛星機体と試験マス２つを含む３体のダイナミクスは非常に複雑で，それぞれの自由度に

ついて追うべき運動方程式を記述すると以下のようになる．コリオリの力によって各剛体の
自由度が結合すると同時に，制御のためのアクチュエート力の作用・反作用によって３剛体
も結合する．一般に制御ループ間にクロストークがある場合は実効制御利得の低下が発生す
るため，各制御ループのフィルタを適切に調節して制御利得と帯域，および制御安定性を確
保することが必要となる．
図 2.8に制御ブロックダイアグラムの一部と，図 2.9にそのシミュレーション結果を示す．

いずれの制御ループについても安定した制御が実現できており，上記の原理的なクロストー
クの影響は現状のパラメータの範囲では限定的であることが示された．
今後はセンサ・アクチュエータなどの不完全性に基づく現実的なクロストークをモデルに
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図 2.7: 衛星機体と試験マスのダイナミクスを記述する運動方程式．

組み込むと共に，ループ内の雑音モデルを取り込む．その上で制御ループの全体的なチュー
ニングを行い，雑音解析を経て干渉計感度の成立性を検証する．

2.4 開発項目・トレードオフ

DPFにおけるドラッグフリー制御について，これまでの地上での干渉計技術からの差分
として大きなポイントは３つある．低雑音スラスタを使った連続制御であること，全自由度
の制御であること，そして低周波領域での制御であること，の３つである．
スラスタを使った連続精密制御については，自由度を限った実証試験をすることを想定し

ている．ここでは制御の成立性はもとより，制御の観点からスラスタの特性評価をすること
が大きなポイントとなる．
全自由度制御については，地上では少なくとも３自由度の同時制御には実績があるので原

理的な困難さはないと考えられる．一方で，地球の重力場環境では十分な実験環境を得るこ
とが難しいが，落下塔実験や航空機実験など微小重力環境を利用した実証試験をすることは
ひとつの方向性である．
最後に姿勢・ドラッグフリー制御に関わる技術で，さらに開発を必要とする項目として，

超低周波帯域の制御，デジタル制御の利点を生かした適応制御が挙げられる．地上の重力波
検出器では，1Hz 以下の低周波は観測帯域外にあたるため，我々のもつ電気系の低雑音化
技術はそのまま適用するだけでは不十分な面がある．具体的な例をあげると，SWIMμν の
フォトセンサの評価では，0.1∼1Hz の帯域での雑音の定量評価のために，プリアンプを新
規設計する必要があった．このような低周波領域での制御・低雑音化の技術を深めるために，
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図 2.8: 衛星機体と試験マスの x方向に関するシミュレーションコードの一部．
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図 2.9: 上記コードのシミュレーション結果．黄色が擾乱信号，青が誤差信号，赤がフィー
ドバック信号を示す．

地上でできるドラッグフリー関連の実証実験としては，ドラッグフリー化を施したフーコー
の振り子による地球自転速度の測定実験が考えられる．
また衛星システムに関わる項目として，バススラスタ燃料のスロッシングが挙げられる．

バス部にある燃料タンクには液体が入っており，姿勢制御の際にはスロッシングに伴う力学
的反跳を生じると予想される．観測ミッション開始時の燃料の残量には不定性があるため，
適応制御の手法を用いて機上で制御特性を変化させることが必須になる可能性がある．LISA

pathfinder では，燃料タンクを含んだ推進系を観測開始前に切り離すことで，ドラッグフ
リー衛星の剛性を高めるという方針をとっている．DECIGO でも同様の手法で，燃料タン
クを排除することになると予想される．したがって，液体スロッシングのある系の適応制御
を含んだドラッグフリー制御は， DPF 限定の (DECIGO では不要な) 要素技術となってし
まうが，検討しておく必要があると考えられる．
また，大気密度は軌道高度の上昇により指数関数的に減少するので，軌道高度を上げられ

れば，推薬消費レートが下がってドラッグフリーを実現できる期間が伸ばせる可能性がある．
太陽活動の活発な時期に運用せざるを得ない状況では，この点もトレードオフ項目として注
視される．
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第3章 ミッションスラスタ

DPFは，バス系とミッション系とでそれぞれ独立したスラスタシステムを持つ．ミッショ
ンスラスタは，ドラッグフリー実験システムの一要素であり，DPF衛星に作用する外乱（太
陽光圧・大気抵抗・重力傾斜トルクなど）を相殺することで重力ならびに重力波の高感度計
測を実現する．ミッションスラスタは，前章で説明したように DPF衛星のミッション部に
搭載される推力 10μNまたは 100μNのスラスタユニット合計 10機と，中和ユニット，こ
れらの制御をつかさどるミッションスラスタ制御ユニットから構成される．ミッションスラ
スタ制御ユニットは，ドラッグフリー実験制御システム制御ユニットからの制御信号を受け
て，各スラスタと中和器の動作モードの設定と推力レベルの制御を行う．

3.1 要求・仕様

DPFミッションスラスタの仕様を表 3.1に示す．

表 3.1: DPFミッションスラスタ仕様.
要求項目 要求値
推力範囲 5-100μ N x 2台

0.1-10 μ N x 8台
推力精度 0.1μ N
推力ノイズ 0.1μ N/√ Hz
制御周波数 10Hz
比推力 T.B.D.
重量 ＜ 40 kg

消費電力 ＜ 58W
動作時間 4,300 時間

宇宙機に作用する外乱力ならびにトルクは、１）宇宙機に作用する大気抵抗力，２）宇宙
機の表面を押す太陽光圧による力，３）重力傾斜トルク，４）その他、に分類できる．これ
ら外乱力の中で支配的なのが１）の大気抵抗と２）の太陽光圧であり，それぞれは～100μ
Nまたは～35μNの外乱力に相当すると見積もられている．宇宙機に作用する外乱力を補
償するため，ミッションスラスタには，100μNクラスの推力が必要である．また，外乱力
の変動に応じてきめ細かい推力レベルの調整を行う事が求められる．
従来の衛星推進系と DPFミッションスラスタの違いは，次の４点である．

• 衛星の姿勢制御に用いられるスラスタ（1-20NのRCS）よりも 4桁以上小さい推力（フ
ルスケールで 100μN）であること

• 推力をフルスケールの 0.1%（0.1μN）という広いダイナミックレンジにおいてスロッ
トリングできること
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• 推力値の精密制御が必要であり，このため，10Hz程度と推進器としては高速な推力制
御（フィードバック制御）が求められること

• ドラッグフリーの制御帯域であり重力波の観測に用いる 0.1-10Hzにて高い安定性（低
推力ノイズ）が求められること

3.2 構成・ブロック図

DPFミッションスラスタシステムは，2種類のイオンスラスタユニットと，中和用カソー
ドユニットから構成される．全体構成を図 3.1に示した．10μNクラスの超小型イオンスラ
スタは 8基を搭載予定であり、主に宇宙機に作用する外乱トルクを補償する．小型イオンス
ラスタとしては，きめ細かな推力制御を得意とし衛星搭載実績も豊富な電界放出型イオンス
ラスタ（FEEP）を採用する．一方、小型イオンスラスタ（100μNクラス）はマイクロ波
放電式イオンスラスタユニット（ITRH）２基で構成され，大気抵抗と太陽光圧の 2つの大
きな外乱力を補償する．マイクロ波放電式イオンスラスタユニットは新規開発となるため，
TRLの高い小型イオンスラスタのみで最低限のドラッグフリーミッションを遂行できるよ
う、スラスタユニットの構成と配置が工夫されている．また，これらスラスタユニットに加
えて，イオンスラスタ動作時の帯電緩和に有効なカーボンナノチューブ型カソードユニット
（FECU）を搭載する．同カソードユニットは、DPFではオプション機器扱いであるが，将
来DECIGOが深宇宙にて長期間ドラッグフリーフライトをするにあたって必要不可欠な技
術である．

図 3.1: DPF用マイクロスラスタシステムの全体ブロック図.
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図 3.2: DPF用マイクロスラスタのコンセプト; a)イオンスラスタ, b)FEEP.

3.2.1 超小型イオンスラスタ（Field Emission推進、FEEP）ユニット

ガス放電を利用してプラズマを生成し静電加速するイオンスラスタとは別に，固体・液体
の微粒子を生成して，それらを帯電させて静電加速させる，Field Emission推進がある．セ
シウム Csやインジウム Inといった液体金属の電界放出を利用したイオン源（FEEP）の原
理を図 3.2b)に示した．FEEPでは推進剤を小指程度の小さな容器につめこみ，融点まで加
熱すると，毛管力により針の先端部に液体金属を供給することが可能になる．推進剤容器を
正電位にし，その表面付近に負電位のグリッドを配置して液体金属に強い電界を印加すると，
その自由表面上に円錐形の突起が生じるようになる．突起が成長するにつれ突起の曲率半径
が小さくなり，突起周辺の電界は更に強くなる．電界が 109V/m程度になると突起先端の原
子は電離し，生じたイオンはその電界によって静電的に引き出される．これを電界放出とい
う．液体金属自由表面に生じる突起の代表的な曲率半径は 1μmであり，1mmの電極間に
10kV程度の電圧を印加する必要があるが，局所的に強い電界を作るため，針形状の正電極
やスリット型の正電極が開発されている．イオンエンジンと同様，電荷を中和するための中
和器（電子源）が必要であるが，高度 500kmのプラズマ圏を飛翔する DPFはイオンの捕集
能力が高いため、電子源の搭載は不要である．
FEEPシステムブロック図を図 3.3に示した．FEEPスラスタ１機は，イオン源・中和器

および小型の液体金属推進剤タンクから構成される．針先の電界放出機構がバルブ機能をか
ねるため，高圧推進剤タンクとバルブ類が不要になる．このため，推進剤タンクは各スラス
タと同じ位置に置かれ，後述のXeイオンスラスタよりシンプルな静電式スラスタシステム
となる．

3.2.2 小型イオンスラスタ（マイクロ波放電式イオンスラスタ）ユニット

イオンスラスタは，図 3.2a)のように推進剤を加熱・電離してプラズマを生成し，主とし
て 2枚からなる多孔状の電極（グリッド）部分での静電加速によりイオンを高速排出するこ
とによって推力を得ている．プラズマの生成方式によって直流放電式，高周波放電式，マイ
クロ波放電式の 3種に分類され，スクリーングリッド孔を介してプラズマ生成部で発生した
正イオンを引出し，スクリーングリッドとアクセルグリッドの電位差によって加速させる．
イオンスラスタが正イオンのみを噴射すれば，スラスタを搭載する宇宙機が負電位に帯電し
てしまうため，静電界によるイオンの引出・加速が不可能となる．これを避けるため，噴射
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図 3.3: FEEPスラスタシステムブロック図．

したイオンと等価の電子を放出する必要がある．この電子放出は，スラスタ本体より下流に
配置された中和器と呼ばれる電子放出機構によって行われる．イオンスラスタの推力電力比
は，20‐30mN/kWであり，10mNクラスから 250mNクラスまで様々なスラスタが実用化さ
れており，DPFミッション用スラスタでは，既存のイオンスラスタシステムを 0.1mN/5W

クラスにダウンサイジングすることが求められている．
小型イオンスラスタを用いた推進システム全体を，小型イオン推進システム（miniature

ion propulsion system: MIPS）と称す．MIPSは次の４ユニットから構成される：イオン
スラスタユニット (ion thruster unit: ITU)，電源ユニット (power processing unit: PPU)，
推進剤供給ユニット (gas management unit: GMU)，MIPS制御ユニット（MIPS control

unit: MCU）．DECIGO用MIPSの構成ブロック図を図 3.4に示す．
DPFへの搭載を想定したイオンスラスタシステムのブロック図を図 3.5に示した．イオ

ンスラスタヘッド部と中和器，プラズマ生成・イオン加速用の電源ユニット，ならびに推進
剤供給系から構成される．ミッションスラスタの制御はスラスタ制御ユニット（TCU）が行
う．TCUは，ドラッグフリー制御のための制御命令を受けながら，推進剤の温度ならびに
プレナム圧管理を行う推進剤管理ユニット（PMU）と協調しながら目標推力値が得られる
ようにフィードバック制御する．また，スラスタの異常や推進剤管理ユニットが問題を検出
した場合は，スラスタシステムをシャットオフしてドラッグフリー試験の中断を要求する．
一般に“イオンスラスタ”と称する場合，このイオンスラスタユニットのみを指す場合が

多い．技術的および物理的な課題が多くこれまでに研究／開発が実施されてきたのは，この
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図 3.4: DECIGO用小型イオン推進システム (MIPS)の構成ブロック図．

イオンスラスタユニットである．電源ユニットおよび推進剤供給ユニットに関しては，技術
的な新規課題は少なく開発自体が焦点となる．電源ユニットは，宇宙機から供給された電力
を，必要な形（高電圧やマイクロ波）に変換しイオンスラスタユニットに供給する．この変
換には必ず損失が伴う．従って，イオン推進システムが宇宙機に要求する電力は，イオンス
ラスタユニットが必要な電力を各電源のエネルギー変換効率で除した値となる．推進剤供給
ユニットは，高圧タンク内（～8 MPa）の推進剤を適切な流量（～30 μ g/s）でイオンス
ラスタユニットに供給する．MIPS制御ユニット（MCU）は，宇宙機側 OBC）とMIPSの
中継的役割を果たす．宇宙機からの全てのコマンドはMCUを介してMIPSに送られる．ま
た，各ユニットからのテレメトリ情報は，MCUに集約され OBCに送られる．現在，小型
衛星用に開発中のMIPSの仕様を元に， DECIGO用MIPSの仕様を推定した．この結果を
表 3.2に示す．小型衛星用MIPSと異なる点は以下である．

A. 最大推力を 100 μNに低減（高電圧電源の消費電力低下）

B. 電力処理ユニット出力の可変制御および低ノイズ化

C. ガス供給ユニットの宇宙品質化および低ノイズ化

両者の変更は小型衛星用 MIPSからのマイナー変更により達成可能である．Aはグリッド
の穴数を現行の 211個から 80個程度に減らすことにより達成される．これにより，最大イ
オンビーム電流は現行の 4.5 mAから 1.7 mA程度となり，高電圧電源の消費電力は 1/3程
度となる．Bは PPUの仕様変更により達成される．動作点を広範囲にわたり連続可変とす
ることにより，エネルギー変換効率の低下がある．現行では高電圧電源およびマイクロ波
電源の効率はそれぞれ 70%および 25%であるが，これが 50%および 15%に落ちると仮定し
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図 3.5: イオンスラスタシステムブロック図．

表 3.2: DECIGO用MIPSの仕様.

た．ただし，これらの値は開発に要する時間と費用により大きく変化する．Cのガス供給ユ
ニットにおいて，小型衛星用MIPSでは高圧ガス保安法に適合する民生品高圧ガス部品を使
用しているため，全システム重量の中でガスタンク重量（1.5 kg）が大きな割合を占める．
DECIGO用MIPSでは，射場における高圧ガスの特別充填を前提にすることにより，特別
仕様の軽量タンクが適用可能であり重量削減が見込まれる．小型衛星用MIPSとDECIGO

用MIPSの仕様比較を表 3.3に示す．

3.2.3 カーボンナノチューブ型カソードユニット

イオンスラスタや Field Emission推進等の静電加速型の電気推進を軌道上で使用する際
には、推力発生のために放出される正イオンを電気的に中和するための電子放出源（中和
器）が必要となる。代表的な中和器としては、ホローカソードや高周波放電カソード、フィ
ラメントカソードなどがあるが、電界放出カソード（Field Emission Cathode: FEC）は、
これらのカソードと比較して簡素化や低電力化の点で優位となる場合があり、特に小型の電
気推進用中和器としての利用が期待されている。図 3.6に FECの概念図を示す。FECの構
造は、電子放出材料であるエミッタと引出電極であるゲートの間に電圧を印加するだけの単
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表 3.3: 小型衛星用MIPSとDECIGO用MIPSの仕様比較.

純なものであり、作動ガスの供給系やヒータ等が不要なことから、従来の熱カソードと比較
してシステムの簡素化が可能である。現在開発中の FECでは、エミッタ材料としてカーボ
ンナノチューブ（CNT）を使用し、引出電圧の低減と耐久性向上を図っている。
DPFへの搭載を想定した FECシステムの仕様（案）を表 3.4に示す。FECは、イオンス

ラスタおよび Field Emission推進の中和器としての動作実証を目的として搭載が予定され
ており、イオンスラスタの正イオンビーム電流の中和に必要な 5 mA級の電子放出能力を有
する。電子の電界放出のために必要な駆動電圧は、BOLで 600 V以下（現状技術レベル）
だが、長期間の運用によりこの駆動電圧は上昇するため、EOLでの上限値を 1000 Vと設定
する。EOL時点で 5 mAを放出するために必要な消費電力は約 3.5 Wである。イオンスラ
スタの正イオンビームとのカップリング条件によってはカソード全体を負にバイアスしなけ
ればならない可能性があるが、その電力・質量等はここに含んでいない。DPF搭載を想定
した FECシステムのブロック図を図 3.7に示す。ヘッド部と電源制御部はそれぞれ独立し
た筐体を持ち、2台の FECヘッドは各々の高電圧電源により駆動される。FECヘッド 1台
あたりの放出電子電流は最大で 3 mAであり、2台を同時動作させることで合計 5 mA級の
電子放出要求を満たす。現状では、電力供給系として+12 Vを、信号系として RS422を想
定している。
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図 3.6: 電界放出カソード（FEC）の概念図.

図 3.7: カーボンナノチューブカソードユニットのブロック図.

3.3 開発の現状・技術成熟度

DPF搭載各ミッションスラスタ等の（仕様および）研究開発状況を表 3.4にまとめた．比
較のため，各国で開発されている各種スラスタについても掲載している．各スラスタでは推
力を電気的に制御することで DPFで必要な仕様（推力レベル・推力分解能・推力応答なら
びに推力ノイズ要求）を原理的には満たす事ができると考えている．表 3.4の主要仕様欄で
は，地上評価実験等で既に確認されている実績値を掲載した．
ARC社製の 10μNクラス FEEP（図 3.8a)）は、フライト用スラスタの開発と評価試験

が終了しており，高い TRLを誇る．現在は ARC社の FEEPスラスタをベースに DPF用
のシステム設計を JAXAで実施中である．
Xeイオンスラスタについては，「はやぶさ」などで搭載されたスラスタをダウンサイジ

ングする試みが，この数年来、各国で盛んに行われている．国外においては，ESA/NASA

が協同して進めている LPF 用スラスタとしてμ N-RIT(μ Newton Radio-frequency Ion

Thruster)@Germanyの搭載が検討されており，ドラッグフリー性能や他のスラスタシステ
ムとの適合性などが評価された．国内でも，マイクロ波放電を主放電室ならびに中和器に用
いた 1mNクラスイオンスラスタシステムが開発された [1][2]．東京大学・JAXAと静岡大学
のグループでは，DPF対応のため，図 3.8b)に示された小型イオンスラスタμ 1の推力レ
ベルのチューニングおよび評価試験を実施しており，イオンビーム電流計測をもとに推力レ
ベルおよび推力ノイズの評価を実施済みである [3]．小型イオンスラスタμ 1のDPF用スラ
スタとしての性能を表 3.4，図 3.9に示した．推力可変範囲および推力ノイズの評価をこれ
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表 3.4: 各種ミッションスラスタの比較.

まで行ってきており，推力ノイズに関しては既に要求性能を満たすレベルまでノイズ削減が
達成できている．しかし，スラストスタンドを用いた直接推力測定や耐久試験は未だ行われ
ておらず，今後実施する必要があると考えている．なお，耐久性に関しては、100時間程度
の連続動作試験と解析による評価では，充分な耐久性を確保できると予想している．小型イ
オンスラスタについては，以下にも示すように，信頼性が高く軽量な推進剤供給系の設計が
今後の課題である，
小型イオン推進システムの開発は，50kg級小型衛星の「ほどよし衛星４号」への搭載を目

標として，東京大学および次世代宇宙システム技術研究組合によって進められている．同シ
ステムは 2013年の打ち上げを目標に，現在（2012年 8月）までに各コンポーネントの EM

開発が終わり，現在，機械／電気インテグレーション試験が実施されている．DECIGO用
小型イオン推進システムの開発も，「ほどよし衛星４号」用小型イオン推進システムをベー
スに進めることができる．DECIGO用小型イオン推進システムにおける相違は以下にまと
められる．

A. 最大推力を 100 μNに設定

B. 推力ノイズへの要求

C. 電力処理ユニット出力の可変制御および低ノイズ化

D. ガス供給ユニットの宇宙品質化および低ノイズ化
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図 3.8: DPF用スラスタならびにカソード: a) ARC-Sr社の FEEPスラスタ, b) 小型イオン
スラスタ実験室モデル, c) 電界放出型カソード実験室モデル .

図 3.9: 小型イオンスラスタμ 1の実験結果.

ここで，Aはイオンスラスタのグリッド孔数の改修により達成可能であり，技術的課題は
ない．Bの推力ノイズに関しては，現在各条件におけるノイズ測定が実施されている．これ
までの研究成果では，電力処理ユニットからの出力が十分安定していれば，推力ノイズ要求
ノイズを満たすことが可能であることがわかっている．今後，推力を変更した場合の各種作
動点において，推力ノイズ要求を満たすための電力およびガス流量の安定度を明確にする
ことが過大である．Cにおいて，電力処理ユニット出力の可変制御および低ノイズ化が最も
大技術的課題となる．ただし，出力の可変制御および低ノイズ化自体は技術的には新しいも
のではない．エネルギー変換効率を維持したまま，可変制御および低ノイズ化を実施するこ
とが課題である．Dに関しても，DECIGO用MIPSでは小型衛星用MIPSとは異なり，ガ
ス流量の安定化が必要となる．対策としては，従来型のバンバン制御への流量抑制素子の追
加，あるいはピエゾバルブの採用による連続流量制御がある．前者は多くの宇宙機に採用さ
れている確立した技術への改修である．後者は宇宙実績は少なく技術的課題は多いが，開発
例は数例ある．
FECの研究開発は、導電性テザー（EDT）推進の軌道上技術実証への適用を主な目的と

して、JAXA研究開発本部・未踏技術研究センターにて進められている [4]。2012年 8月時
点では、ヘッド部および電源制御部ともに実験室モデルの試作・試験が行われており、技術
成熟度としては、TRL:3-4の段階にある。DPFへの搭載に関しても、この EDT用 FECの
技術を適用可能である。表 7.2.4-1に示した FECシステム仕様（案）は、上記の実験室モデ
ルの仕様を参考にして設定した。図 3.8c)に、放出電子電流 3 mA級の FECヘッド実験室
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モデルを示す [5]。DPF用システムでは、このヘッドを 2台搭載する。同ヘッドの電子放出
特性の一例と実験回路を図 3.10に示す。同図で、Jeは CNT表面から放出される電子電流
を表し、Jgはそのうちの損失電流としてゲート電極に流入する電子電流を表す。約 550 V

の駆動電圧で 3 mA以上の電子放出が得られており、Jeと Jgの比率から、この FECは高
い電子引出効率（97%以上）を有することが確認できる。ただしこの実験ではアノード電圧
（イオンビーム中和動作ではカップリング電圧に相当）が 500 Vで一定であるため、カップ
リング電圧が小さくなる実際の中和器動作では、ある程度の引出効率低下が見込まれる。図
3.11には、参考として EDT技術実証用に現在開発中の 10 mA級 FEC用電源制御部の実験
室モデルを示した。

図 3.10: FECヘッド実験室モデルの電流電圧特性の一例（左）と実験回路（右）.

図 3.11: FEC電源制御部の実験室モデル.

3.4 開発項目・トレードオフ

各スラスタにて今後開発の必要な項目を表 3.5に示した．カソードについては，別途表 3.7

にまとめてある．FEEPスラスタについては，ARC社製品を採用することから，DPF向け
のシステム設計が中心であり，直ぐに PFM設計へ進む事が可能である．DPFワーキンググ
ループでは，FEEPスラスタ 1基で 100uNクラスの推力を生成可能な次世代型の FEEPスラ
スタの自主開発も進めているが、現在は実験室モデルの開発と基本的な特性の取得（TRL=2）
にとどまっている．一方、イオンスラスタではイオン源と中和器の BBM試験が順調に進ん
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でおり，今後は重量・電力等のリソースに配慮しながら推進剤供給系の一層の信頼性設計と
軽量化設計に取り組む．イオンスラスタの DPF向けのシステム設計については、EMを設
計製作して，スラスタ制御ユニットと共に評価確認する予定である．カソードユニットにつ
いては，JAXA調布で順調に開発が進んでいることから，DPF向けの設計チューニングを
PFMにて実施する．

表 3.5: ミッションスラスタの技術成熟度と開発項目

スラスタ/ユニット名　 技術成熟度　 開発/試験が必要な項目　 対応策/backup案

FEEPスラスタ TRL7 DPF向けのシステム設計　 ARC社製品を採用
(10μ N) 大推力タイプも研究開発中

イオンスラスタ TRL3-4 イオン源：熱構造設計　 BBM で確認中
(100μ N) 推進剤供給系：軽量化設計 既製品で対応（重量増）

中和器：Xe/CNT型検討中　 はやぶさ中和器（重量増）
寿命評価試験　 BBM で確認中
推力ノイズ評価試験　 BBM で評価中/EMで最終評価
（ミッションスラスタ全系で）
DPF向けのシステム設計 EMにて制作・評価

スラスタ制御ユニット　 TRL3　 DPF向けのシステム設計　 EMにて制作・評価
カソードユニット　 TRL4　 DPF向けのシステム設計　 PFMにて評価

なお，PFM設計までには，各スラスタおよびスラスタシステム全系での推力ノイズの直
接評価を行う必要がある．このことから，DPF-WGでは，微小推力測定スタンドの開発に
も取り組んでいる．図 3.12のスラストスタンドは 0.1uNの測定分解能を持ち、制震設計を
施すことで，スタンドにて低周波域での推力ノイズ測定感度を確保した上で、２種類のイオ
ンスラスタの直接推力測定をシステムの QTならびに AT段階で行う予定である．

図 3.12: 開発中のスラストスタンド.

次に、各種スラスタシステム選定の際に行ったトレードオフについて，表 3.4を参照しな
がら説明する．宇宙機用の小型スラスタ（マイクロスラスタ）についてこれまで数多くの研
究開発が実施されてきた [7]．にも関わらず，ドラッグフリーミッションに対応可能な可変
推力かつ低推力ノイズ（安定）を実現できたマイクロスラスタは数少ない．表 3.4に示され
たように，FEEP，コロイド，キセノン，イオン，ガスジェットの各スラスタは，それぞれ



第 3章 ミッションスラスタ 41

表 3.6: DPF用小型イオン推進システム開発の主な技術課題と対策方針.

表 3.7: DPF用 FECシステム開発の主な技術課題と対策方針.

長所と短所をあわせ持つ．例えば、FEEPスラスタは低推力において可変推力を高速に制御
することに優れているが、100uNクラスの推力を提供するには 10スラスタ程度へとクラス
タ化する必要がある．逆に，イオンスラスタでは、0.1～1mNと大きな推力レンジで高比推
力を容易に達成できるが，～0.1uNの低推力の制御が難しい．こうした理由から、超微小推
力を FEEPスラスタで、そして，大推力をイオンスラスタで担当することで．高比推力か
つ推力分解能に優れたシステムを構築できることが理解できる．
各スラスタの Ispの比較を図 3.13に示した．3000時間の累積動作時間を想定すると，Isp

が約 70秒と低いコールドガスジェットでは 1.5kg程度の推進剤が必要となり，タンクとバル
ブで最低 5-6kgの重量リソースが必要となる [8]．ただし，コールドガスジェットの各スラス
タとレギュレータは小型軽量であるため，トータルの重量リソースは決して大きくは無い．
一方，FEEPや Xeイオンエンジンでは，Isp=1000秒程度が可能であり，3000時間の連続
動作を想定しても必要な推進剤重量は 100g程度に過ぎない．しかし，静電型スラスタでは，
ガスおよび電力供給に 1機あたり数百 gから 1kgオーダーの重量リソースが必要である．各
スラスタシステムに必要な重量リソースを表 3.4の重量欄にて比較すると，DPFミッション
では，システム重量が特に大きいコロイドスラスタ以外はほぼ互角の競争力を持つことが分
かる．なお，重量ならびに電力リソースについては，今後 EMの設計製作を経て，スラスタ
システムリソース要求（40kg/58W）を満たすよう，最適化が必要である．
DPF用 FECシステムの開発にあたっては、イオンビーム中和動作の検証や耐久性評価等

のいくつかの技術課題がある。主な技術課題と対策方針を表 3.7にまとめた。宇宙での利用
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図 3.13: 各スラスタシステムの Isp vs. 推進剤重量の予測.

を目的とした FECの研究開発は米国を中心に各国で進められているが、実用化に最も近い
ものは、CNTを電子放出材料とする米国BUSEK社の FECである。同 FECのフライト品
開発はほぼ完了していると考えられ、ESA/NASAプロジェクトとして 2014年に打ち上げ
予定の LISA Pathfinder用 FEEP／コロイドスラスタの中和器として、最大放出電子電流 1

mA級の FEC搭載が計画されている。
以上のように，各種スラスタには様々なメリット・デメリットがあり，ドラッグフリーに

必要な技術検証を行い，将来DECIGOへつながる宇宙実験を確実にこなす，といった２つ
の役割を持った DPFでは，2種類のスラスタシステムを使った複合型スラスタシステムと
するのが望ましい．NASAの LISA-Pathfinderでも同様の手法が取られた [10]．このため，
今後は，各種スラスタの DPF搭載を目指した設計および開発を実施するのと並行して，電
源およびスラスタ制御ユニットについては，各スラスタシステムに適合可能な汎用的なユ
ニット開発を目指すこととする．
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