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概要
2020年 1月に実施された観測ロケット S-310-45号機の実験結果について報告する．このロケット

実験では慣性プラットフォーム実験 (UMS)と小型プローブバス実験 (PROBE）の 2実験の機器が相乗
りで実施された．慣性プラットホーム実験では PI装置用の慣性プラットフォームを高精度 (0.1degree
目標)指向制御を達成させることを目的とし，小型プローブバス実験では非接触でデータ通信および
電力伝送を可能にする放出型の小型軽量プローブ (自立的に動作可能な観測装置)の実証を目的とし
ていた．両実験で取得された結果を示し，その結果評価と今後の課題について考察する．

1 序論

1.1 実験背景

ISAS観測ロケットにはこれまでにS-310は 44号機，
S-520は 30号機までのフライト実績があり，理学
観測及び工学実験の装置が搭載されデータ取得が行
われてきた．実験装置が準備できていれば実験計画
から最短１年程度で実験実施が可能なロケットシス
テム全体のシステム規模と実施コストが理由で，こ
れまでも学生の参加を含めた大学・研究機関に高度
100Kmから 300Kmでのロケット実験機会が提供さ
れてきた．
しかし近年になると観測ロケットへの要求が多

様化し，従来の観測ロケットの能力では対応出来な
くなってきた [1]．その一例は天文観測分野であり，
ロケットの姿勢制御機能が要求を満たさないため
2000年初頭から現在まで約 20年近く利用されてい
ない．また，観測機器に観測ロケット自体が与える
影響が無視できない場合には「観測ロケットから離
れて（分離して）観測したい」という要望もいくつ
か見受けられるようになった．
このような要望に対応するために，小型ガスジェッ

ト姿勢制御装置（以下 SJと表記）などが検討・実
証実験が行われてきた．しかし，海外ロケットでの
秒角での姿勢制御の実現，あるいはフライト後の実
験装置の回収などの要求項目には対応出来ないでい
る．そための観測ロケットの全面的な改修あるいは
新規開発での対応は原理的に可能だが，そのための
費用と人員確保がネットとなり必ずしも進捗はあま
りない．

1.2 実験目的
この状態において，観測ロケット自体の能力向上を
図るのではなく，既存の装置の利用方法に工夫を加
えると共に，ミッション要求を満たすべく「補助装
置」の導入による対応も現実的な選択肢であろうと
著者らは考え，そのための装置の提案を行い，実証
実験を提案した [2]．本発表では，機能拡張として
「姿勢制御機能」の補助装置としての観測機器用慣
性プラットフォームと「ロケットから離れた観測」
を可能とするための分離プローブの共通的なバス機
能の提案・実証実験の結果を紹介する．
慣性プラットフォーム実験の目的は，観測機器が

設置されている部分だけを対象とした慣性プラッ
トフォームの（原理検証）実証である．観測装置を
モーションステージ（以下UMS表記）を挟んで観
測機器をロケットに搭載し，慣性空間から見てロ
ケットの運動をキャンセルさせるような位置・姿勢
を取るようUMSを制御する．観測装置に対する擬
似的な姿勢制御機能を提供できるか実験する．
分離プローブ実験の目的は，ロケット本体から離

れて観測を行うための共通技術の実証である．共通
技術はロケットからプローブを分離させて機体から
物理的に離れ，その後ロケットープローブ間のデー
タ通信を確立しプローブへの電力伝送を行うことを
選定した．データ通信および非接触電力伝送を可能
にする小型軽量プローブ (自立的に動作可能な観測
装置)の原理検証を行う．
以下では，両実験のフライトモデルの製作・試験

の過程，実験結果とその考察を示す．そして実機製
作過程での失敗点，注意点，改善案を紹介する．
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2 慣性プラットフォーム実験 (UMS)
2.1 実験概要
この実験での観測プラットフォームの原理を図 1に
示す．PI機器とロケットとの間に挟み込まれ，PI機
器をロケットから相対動作させる装置である．

図 1: 慣性プラットフォームの原理

この慣性プラットホーム実験では，マルチリンク
機構と観測ロケット標準小型姿勢制御装置 SJとを
併用し，実験・観測機器（以下 PI機器と表記）の高
精度 (0.1degree目標)指向制御を達成させる．この
慣性プラットフォームがカバーできない 0.1deg以
下の擾乱などの微小変動については，PI観測装置
自体にチップ/チルトミラーを組み込むなどで対応
してもらう想定である．
物理的な機構の運動によって観測機器の相対姿勢

運動を制御するため，この装置では数十 deg以上の
大きな変動や秒角レベルの微細な制御は実現できな
い．現実的な目標として 0.1deg（0.1deg/secを 30秒
維持）を設定し，そのための装置を試作し，実証実
験を行った．

2.2 実験システム
慣性プラットフォームとして 6自由度の相対動作を
マルチリンク機構で実現する．基本構造は HEXA
型と呼ばれるものを採用している [3]．この装置は
それに加えデスパン機能を提供するためにスピン
テーブルも内包ししている．装置動作の概念図を図
2に示す．
この装置の並進・回転の実現精度を画像計測装置

によって計測した．その時の様子を図 3に示す．こ
の図は中心周りにロール角だけを± 13degreeだけ
指令した時の動きの計測結果である．ロール角のみ
動作するように 6個のモーターを制御した結果が時
系列で計測されている．
この実測値では 0.1degでなく 0.5-1.0deg程度の

エラーが発生している．この誤差の直接の原因は制

御ではなく「機構の型」の積み重ねである．この誤
差は 1G下で重さが数キロのものを動かしているた
めの避けられない．一方で，実証実験時には 0G下
での動作のため，この誤差は緩和されると考えてい
る．画像実測のための画像解析を行うためのカメラ
とマカーを備えており，定量的結果を得る準備はな
されている．
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図 2: 慣性プラットフォームの概念モデル
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図 3: 慣性プラットフォームの動作計測

図 4: 1軸周りの動作計測結果
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2.3 実験結果
実験結果として図 5の画像が得られている．これ
らはUMS全体の動きを視認できるカメラ画像から
UMS部分を拡大したフライト画像である．
参考のために，それぞれの状態に対応する（近い

姿勢の）CADイメージを図下に示しておく．図中
の白丸の部分に着目すれば，UMSのリンク構造の
関節の開き具合が確認できる．
この関節の状態はロンチロックが解除され，所定

通りの姿勢にリンク機構が動作していることを示し
ている．つまりロンチロック解除後の正常動作を直
接確認できている．
次にテレメトリをもとに，ロケットの姿勢運動と

UMSの姿勢変動の要素を経過時間を横軸としてプ
ロットしたものを図 6に示す．実線がロケットのさ
ど変動の推移，点線が慣性プラットフォームの姿勢
角推移である．両者は上下の方向を逆ムキにしてプ
ロットされており，逆符号で一致する場合は点線と
実践とが一致するようになっている．
横軸の期間 EX1と EX3とが慣性プラットフォー

ムの構築を実験しているさいのデータであるが，両
方の時間共に 20秒程度は赤と青の成分の点線と実
践とが一致している（緑の線の成分については，実
験条件が揃わず，今回の実験の対象になっていない
ことに注意する）．
この結果の詳細な説明は文献 [2]に示されている
が，簡単に説明すると点線と実践が一致している期
間はロケットの姿勢変動を慣性プラットフォームが
逆の姿勢をとることでキャンセしていると考えられ
る．この結果から，実験前に期待したよりも限られ
た状態となったが，想定したようにUMSを動作さ
せることは出来たと著者は判断している．

2.4 結果評価
最終的に得られた結果結果の評価を図 7に示す．ミ
ニマム・サクセスについては達成しているが，フル
サクセスを達成していない．特に，定用的な評価に
必要なテレメトリデータが取得できなかったため
に，定性的評価に留まった結果がある．
ただし，UMSの機構自体は想定した範囲で動作

したと以下の 2つの傍証から判断できる．まず，異
常発生要因となる打ち上げ状態を抜け出すロンチ
ロックは完全に機能しており，その後の完成飛行中
には物理的に不具合が発生する要因がない点．UMS
制御プログラムにはセンサ情報・アクチュエータ情
報・経過時間及び実験シナリオの進行をリアルタイ

ムにモニタするタスクが動作しており，モニタ対象
のデータ間に不整合がある場合はその旨ステータス
情報をとして通知されるのだが，異常な状態はテレ
メトリには見受けられない点．

Flight Image (Before deployment)

CAD Image (save UMS attitude)

Flight Image (After deployment)

図 5: UMSのロンチロンチロック解除後の動作

図 6: ロケットと UMSの姿勢角変化 [2]

図 7：慣性プラットフォーム実験結果

UMSはHEXA型マルチリンクによりステージを
相対動作させており [3]，わずかでも構造に幾何学
的な変形ややモータ故障があればサーボモータ 6個
の回転角度の制御に不整合が生じ，過大電流の発生
やサーボ動作不達成などの異常が起きる（そうなる
ことが地上で試験してある）．今回の実験について
のテレメトリデータにはそのようなステータスが見
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受けられない．以上から，動作は正常動作したと判
断している．
一方で，最終的な定量的な動作結果はUMS組み
込み画像計測結果が証拠となるのだが，地上での動
作計測校正データと照合するためのフライト実験
中のデータはテレメトリ送信機能の不具合で得ら
れていない．つまり，肝心の画像データが現時点で
復元できておらず，この方法で精度確認はできてい
ない．
以上から，マルチリンクによる慣性プラットフ

ォーム実現いうというアイディアについて概念提
案・理論解析・試作機検証・フライト実験の準備お
よび実施の一連の過程を実施し，実装時に重要なロ
ンチロックの動作状況その後のマルチリンク動作に
ついて不完全ではあるは検証できた．

3 小型プローブバス実験 (PROBE)

3.1 実験概要
本実験ではロケットからの電気的、物理的影響を受
けないようにするため、ロケットから測定プローブ
を分離し、離れた位置から観測を行う事を目的とし
ている．図 7に実験シーケンスを示す．ロケット発
射前にシステムの電源を投入し、モーター燃焼中は
主に親機に搭載されたセンサのデータを取得する．
モーターの燃焼が終了しノーズコーン展開後、ロン
チロックを解除する．その後、プローブを放出し、
全方位カメラも伸展させる．放出されたプローブ
により写真撮影、センサーのデータ取得等行う．プ
ローブとロケットに残された親機との間はWi-Fiに
より通信する．またエクストラミッションとして全
方位カメラを搭載し、伸展させてロケットの外側か
ら全方位を撮影する．

図 7: 実験シーケンス

図 8: 分離プローブシステムの構成図

3.2 実験システム
本装置の構成を図 8に示す．本装置はロケットから
放出される 2つのプローブとロケット側に残る親機
とからなる．プローブと親機との間に電気的な接続
はなく，データは無線 LAN(Wi-Fi)で送受され，電
力は非接触給電及びレーザーと太陽電池の組み合
わせにより親機からプローブに送られる．プローブ
放出前，プローブには非接触給電により電力が供給
され，バッテーリーに充電される．放出後，プロー
ブと親機，ロケットとの物理的接続もなくなり，プ
ローブにはレーザーによりエネルギーが供給され，
バッテリーの電力を補完する．プローブには離れた
位置からロケット周辺を撮像するための 2つのカメ
ラが備えられている．プローブで撮影した画像と物
理データ (加速度，角速度，電圧電流，温度)は無線
LAN(Wi-Fi)により親機に送られ，親機からロケッ
トに送られる．ロケットに送られたデータはテレメ
トリとして地上に送られる．
図 9に完成した本システムの写真を示す．親機

は搭載版に搭載され，上部にはロンチロックとロン
チロック・レーザー制御回路が搭載され最上部には
USBのWi-Fiモジュールが設置されている．下部に
はメイン基板とセンサーボックス、全方位カメラが
搭載されている．メイン基板とロンチロック・レー
ザー制御回路とは UARTで通信している．同図の
ようにプローブ放出用のアームが伸展することでプ
ローブが放出される．

3.3 実験結果
図 10に親機に搭載されたセンサーの測定結果を示
す。一番上のデータが高精度加速度計，2番目が高
G加速度計，3番目がレーザーの電流，最後がCPU
の温度を示している．

4

This document is provided by JAXA.



図 9: システム全景
打ち上げと同時に Z方向に 10G程度の大きな加

速度を検知し、モータの燃焼が終わると弾道軌道に
乗るためほぼ 0Gになっていることが確認できる．
X軸と Y軸に加わる加速度はロケットの回転によ
る遠心力を検出している。ロケットの回転が止まる
と、XY軸ともに検出される加速度が０に近づく．
高G加速度計のXやY軸に時折大きな加速度が出
ているが、これはデータ取得時にミスが有ったもの
と思われる．ノーズコーンが開頭した時 (約 60秒
付近)にも大きな衝撃を受ける．その後タイマー信
号を受け本格的に本システムが動き出すため，CPU
温度の上昇が顕著になっている．約 100秒時点で
プローブが放出され，レーザーの点滅が始まってい
る．このデータからも親機は予定したシーケンスに
沿って動作していたことが分かる．
プローブで取得したデータを図 11に示す．上か
らそれぞれ加速度，角速度，バッテリー電圧，最後
が CPUの温度を示している．放出された約 100秒
の時点からデータを取得しており，加速度，角速度
ともに初期は無重力状態かつロケットが回転をして
いないことが分かる．
後半でロケットがスピンアップしたことに伴い，

プローブの角速度も増加し，さらにロケットの角速
度が上昇したところで遠心力によりプローブがロ
ケットから離れ，それにより姿勢が大きく変わって
いることが分かる．また，CPU温度は電源がオン
された時点から上昇が続く．データが散発的なのは
その間に USBカメラにより画像を取得しているた
めである．
図 12にプローブに貼り付けた太陽電池の電圧示

す．一番上のデータが角速度，2番目がレーザーが
当たっている面の太陽電池 (Cell 5, Cell 6)の電圧，
3番目は太陽光が当たっていない面の太陽電池 (Cell
1, Cell 2)の電圧，最後が太陽光が当たっていない
面 (Cell 3, Cell 4)と太陽が当たっている面 (Cell 7,
Cell 8)の太陽電池の電圧を示している．

図 10: 親機取得データ

図 11: プローブ取得データ

図 12: 太陽電池の電圧

ロケット回転 (角速度)が小さい間は太陽光やレー
ザー光が当たる面が変わらないので，太陽電池の電
圧に大きな変化が無いが，ロケットが回り始める
と光の当たる面が変わり，発生する電圧が大きく変
わる．
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上述した通りレーザー光の当たる面 (Cell 5, Cell
6)はレーザが当たっている間レーザー光の分だけ電
圧が上昇する．また，太陽光が当たっているがレー
ザーが当たっていない面 (Cell 7, Cell 8)は約 0.4Vで
安定している．太陽光が当たっている面でもプロー
ブが離れるまではホルダーで太陽光が減衰している
ため発生する電圧が低い．例えばロケットが回転し
てホルダーが無い面 (Cell 1, Cell 2)に太陽が当たる
と約 0.5V以上の高い電圧が発生している．太陽電
池の開放電圧 0.6Vに近い値であるので十分な光が
当たっていると考えられる．約 275秒から他の面で
も 0.5V以上の電圧が発生している．
図 13にプローブで撮影した画像を示す．外方向

(ロケットの直径方向)を撮影していて，地球と宇宙
空間が写っており，地平線が撮影できている．露出
の調整が合っておらずホワイトアウトしてしまって
いる．プローブで撮影された画像も地上にダウン
ロードできていることが確認できた．

3.4 結果評価
打ち上げ前に設定したプローブ実験のサクセスク
ライテリアにおいて，プローブの放出に関しては想
定通りにはならず遠心力で放出されたが，他の項目
(ロンチロック解除，プローブとの通信，プローブ
による画像取得，レーザーによる送電)は想定通り
に実行された. よって全ての項目において実験は成
功であったと結論づけた．
図 14に画像処理した全方位カメラの画像を示す．

全方位カメラで撮影した画像を球面に貼り付けたよ
うに処理することで実際の映像に近づけている．全
方位カメラを支持するアームは画像処理により映像
から削除されている．

図 13: プローブ取得画像

図 14: 全方位カメラ画像

4 結論
慣性プラットフォーム実験，小型プローブバス実験
の両方について，観測ロケットを用いた実証実験が
遂行できた．慣性プラットフォーム実験については
想定どおりのデータ収集ができなかったが，ミニマ
ムサクセスをクリアしたことは確認された．またフ
ルサクセスの一部については実施できなかった．一
方小型プローブについては，想定した項目について
はほぼ全て実施しデータ取得できた．
これら実証した機器は，観測ロケットでのオプ

ションサービスとして利用希望者に適用することを
目指している．今回得られた実証実験データを精査
し，今後もより汎用的な装置へと進化できるよう設
計変更を継続的に行い，機会をみてフライト実験を
重ねることで観測ロケット利用拡大へと活動をつな
げていきたい．
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