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ついて
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技 術 評 価 部 会          

　宇宙開発委員会技術評価部会は、平成１１年２月２４日付け宇宙開発委員会決定に基

づき、平成１０年２月２１日に宇宙開発事業団が行ったＨ－Ⅱロケット５号機による通

信放送技術衛星（ＣＯＭＥＴＳ）の打上げ結果（平成１０年７月１日付け技術評価部会

報告「Ｈ－Ⅱロケット５号機による通信放送技術衛星（ＣＯＭＥＴＳ）の軌道投入失敗

の原因究明及び今後の対策について」に係るものを除く。）を評価するため、平成１１

年２月２５日以来、調査審議を行ってきた。

　また、同部会は、平成１１年３月１７日の同委員会における指示に基づき、ＣＯＭＥ

ＴＳにおける顕著な技術的成果について、専門委員の意見を文書により収集して、整理

した。

　このたびそれらの結果を取りまとめたので報告する。
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Ⅰ　打上げの概要

１　目的

　Ｈ－Ⅱロケット５号機は、通信放送技術衛星（ＣＯＭＥＴＳ）を遠地点高度約３

６，０００km、近地点高度約２５０kmの静止トランスファー軌道に打ち上げること

を目的としている。

　また、ＣＯＭＥＴＳは、高度移動体衛星通信技術、衛星間通信技術及び高度衛星

放送技術の通信放送分野の新技術、多周波数帯インテグレーション技術並びに大型

静止衛星の高性能化技術の開発及びそれらの実験・実証を行うことを目的としてい

る。

２　Ｈ－Ⅱロケットの概要

　Ｈ－Ⅱロケットは、約４トンの衛星を静止トランスファー軌道に打ち上げる能力

をもつ２段式ロケットであり、第１段及び第２段に液体酸素（ＬＯＸ）と液体水素

（ＬＨ２）を推進薬としたエンジンを使用するとともに、第１段補助ロケットとし

て固体推進薬を使用した大型の固体ロケットブースタ（ＳＲＢ）を使用している。

　第１段エンジン（ＬＥ－７）は、Ｈ－Ⅰロケットの第２段エンジン（ＬＥ－５）

の技術を基に開発された２段燃焼サイクル式の大型エンジンである。また、第２段

エンジン（ＬＥ－５Ａ）は、ＬＥ－５を高性能化、高信頼化したもので、これらに

より衛星を静止トランスファー軌道に投入することができる。

　ＳＲＢは、Ｈ－Ⅰロケットまでの固体補助ロケット（ＳＯＢ）と異なり、姿勢制

御のための可動ノズルを持つ、コンポジット系固体推進薬を用いた大型ロケットで

ある。

　Ｈ－Ⅱロケット５号機の形状及び主要諸元は、それぞれ図－１及び表－１に示す

とおりである。

　また、Ｈ－Ⅱロケットの標準飛行経路（静止トランスファー軌道ミッション）は、

図－２に示すとおりである。

３　衛星の概要



2

　ＣＯＭＥＴＳ（注１）は、約３ｍ×２ｍ×３ｍの直方体の衛星構体に、静止軌道

での進行方向の両側面に展開時約３ｍ×１４ｍの２翼式フレキシブル太陽電池パド

ルを、また、地球指向面上に高度移動体衛星通信兼フィーダリンク用、高度衛星放

送用、及び衛星間通信用の３基の大型アンテナを搭載した三軸姿勢制御方式の衛星

であり、静止軌道初期重量は約２トンである。

　ＣＯＭＥＴＳは、バス機器としては我が国では初めてヒドラジン（Ｎ２Ｈ４）と四

酸化二窒素（ＮＴＯ）を推進薬とするアポジエンジン（１７００Ｎ）系とヒドラジ

ンを推進薬とするガスジェット（１Ｎ及び５０Ｎスラスタ）系を統合した推進系

（統合推進系）を採用している。

　また、通信・放送実験機器としては、世界で初めてＫａ（２１ＧＨｚ）帯２００

Ｗ級進行波管電力増幅器（ＴＷＴＡ）及びミリ波（４４ＧＨｚ）帯２０Ｗ級ＴＷＴ

Ａを搭載している。

　ＣＯＭＥＴＳの形状及び主要諸元は、それぞれ図－３及び表－２ａ、２ｂに示す

とおりである。また、ＣＯＭＥＴＳの実験概念を図－４に示す。

（注１）ＣＯＭＥＴＳは、一般公募により平成９年４月に「かけはし」と命名され

ている。

４　開発体制

　ＣＯＭＥＴＳの開発は、宇宙開発事業団及び通信総合研究所（ＣＲＬ）の２機関

が共同で行ったものである。各機関の担当は次のとおりである。

ア　宇宙開発事業団

・ＣＯＭＥＴＳ全体のとりまとめ

・衛星バス機器等の開発

・衛星ミッション機器の開発（ＣＲＬの開発に係るものを除く）

イ　ＣＲＬ

・次の衛星ミッション機器の開発

①２１ＧＨｚ帯高度衛星放送システム受信部

②Ｋａ／ミリ波帯高度移動体衛星通信システム中継器
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５　打上げの経過及び結果

（１）Ｈ－Ⅱロケット５号機

　今回の打上げは、平成１０年２月２０日１６時５５分に予定されていたが、天候

不良のため、翌２１日に変更された（注１）。

（注１）２月２０日以前の打上げ日延期の経緯等については、別添１を参照。

２月２１日の打上げ状況は、以下のとおりである。

　打上げ時刻：平成１０年２月２１日　１６時５５分

　打上げ場所：宇宙開発事業団　種子島宇宙センター

　発射方位角：９２．５度

　発射時の天候：雨、北東の風８．７m/s、気温１５．０℃

　第１段エンジン及び固体ロケットブースタの燃焼は正常で、打上げ後約１分３６

秒に固体ロケットブースタの切り離し、同約４分３秒に衛星フェアリングの切り離

し、同約５分５６秒に第１段ロケットの切り離しが行われた。

　引き続いて、同約６分２秒にＬＥ－５Ａの第１回燃焼開始が行われ、同約１１分

１２秒の燃焼停止までの間正常に燃焼し、誘導制御も正常に行われた。

　この後、同約２３分３０秒にＬＥ－５Ａの第２回燃焼開始が行われたが、同約２

４分１７秒に燃焼が停止した。燃焼時間が予定の１９２秒より短い４７秒であった

ために、ほぼ予定の同２７分１８秒に第２段とＣＯＭＥＴＳの分離が行われたもの

の（表－３）、ＣＯＭＥＴＳの投入軌道は、予定の静止トランスファー軌道（遠地

点高度約３６，０００km）より大幅に低い軌道（遠地点高度約１９００km）となっ

た（図－５及び図－６）（注２）。

（注２）第２段エンジンＬＥ－５Ａの第２回燃焼の早期停止については、「Ｈ－Ⅱ

ロケット５号機による通信放送技術衛星（ＣＯＭＥＴＳ）の軌道投入失敗

の原因究明及び今後の対策について（報告）」（平成１０年７月１日宇宙
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開発委員会技術評価部会）参照。

（２）ＣＯＭＥＴＳ

ア　ロケットによる投入軌道

　２月２１日１６時５５分に打ち上げられたＣＯＭＥＴＳは、２７分１８秒後に第

２段から分離されたものの、所定の静止トランスファー軌道への投入に失敗して低

高度楕円軌道に投入された。

　Ｈ－Ⅱロケット５号機により投入された通信放送技術衛星（ＣＯＭＥＴＳ）の軌

道は、以下のとおりである（図－７）。

                            　　　（目標値：静止トランスファー軌道）

　遠地点高度：約１９０２　　km　　（約３６０００km）

　近地点高度：約　２４６　　km    （約　　２５０km）

　軌道傾斜角：約　　３０．１度    （約　　　３０度）

　周　　　期：約　１０７　　分    （約　　６３６分）

　

イ　投入軌道における初期の運用

　ＣＯＭＥＴＳからのテレメトリ信号を衛星分離から約１時間５０分後に宇宙開発

事業団沖縄局が捕捉、この可視において、太陽電池パドルの自動展開の完了、発生

電力が約６．５ｋＷであること、並びに、－Ｘ（ロール）軸を太陽に向ける姿勢制

御が完了し、太陽捕捉モード（Ｘ軸廻りに２０分で１回転する姿勢制御）であるこ

とが確認された。

　また、衛星各部の温度、バッテリ充放電量、スラスタ噴射動作状況等を含め衛星

は正常であることが確認された。

ウ　軌道変更の実施

　投入された軌道においては、遠地点高度が低く、周期が短いことから通信実験の

大部分が実施困難であり、また近地点高度が低いことから衛星の寿命も短いため、

その後、できるかぎり多くの通信実験を行えるよう、アポジエンジン噴射による軌
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道変更計画が検討された（別添２参照）。

　衛星運用手順等衛星管制に必要なシステムが、そのままでは、ほぼ使用出来ない

状況であったため、衛星運用手順を含め、可視解析、衛星データベースの変更、姿

勢・軌道解析手法の見直し、衛星温度、推薬、通信回線解析の見直し等の作業を行

い、可視時間の短い近地点でのアポジエンジン噴射運用、並びに姿勢制御系による

高利得アンテナの地球指向運用等の運用に対応することとなった。

　また、アポジエンジンの噴射による急激な加速に伴い、展開したフレキシブル太

陽電池パドルのブームが塑性変形するおそれがあることから、各軌道変更毎にアポ

ジエンジン噴射前にパドルの収納、アポジエンジン噴射後にパドルの展開をするこ

ととした。

　これらに基づいて、平成１０年３月１５日から５月３０日にかけて計７回、合計

約５０分のアポジエンジン噴射による軌道変更がほぼ計画値どおりに実施され、計

画された実験運用軌道に投入された（図－８）。

①　第１回軌道変更（平成１０年３月１５日）

            　軌道変更後　　　　　目標値

遠地点高度：約　１８６２km  （約　１８６３km）

近地点高度：約    ３９０km  （約　　３９１km）

軌道傾斜角：約　　　３０度　（約　　　３０度）

周　　　期：約　　１０８分　（約　　１０８分）

②　第２回軌道変更（平成１０年３月２０日）

   　          　軌道変更後　　　　　目標値

遠地点高度：約　２４９２km  （約　２４９３km）

近地点高度：約    ３９４km　（約　　３９７km）

軌道傾斜角：約　　　３０度　（約　　　３０度）

周　　　期：約　　１１５分　（約　　１１５分）

③　第３回軌道変更（平成１０年５月６日）

            　軌道変更後　　　　　目標値

遠地点高度：約　４００８km  （約　４０１９km）

近地点高度：約    ４３６km  （約　　４３６km）

軌道傾斜角：約　　　３０度　（約　　　３０度）
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周　　　期：約　　１３２分　（約　　１３３分）

④　第４回軌道変更（平成１０年５月２１日）

            　軌道変更後　　　　　目標値

遠地点高度：約　６２１０km  （約　６２２１km）

近地点高度：約    ４４８km　（約　　４４７km）

軌道傾斜角：約　　　３０度　（約　　　３０度）

周　　　期：約　　１５９分　（約　　１５９分）

⑤　第５回軌道変更（平成１０年５月２４日）

            　軌道変更後　　　　　目標値

遠地点高度：約　９５３５km  （約　９６０８km）

近地点高度：約    ４５８km  （約　　４５７km）

軌道傾斜角：約　　　３０度　（約　　　３０度）

周　　　期：約　　２０１分　（約　　２０２分）

⑥　第６回軌道変更（平成１０年５月２７日）

            　軌道変更後　　　　　目標値

遠地点高度：約１５１６５km  （約１５１４４km）

近地点高度：約    ４６５km　（約　　４６５km）

軌道傾斜角：約　　　３０度　（約　　　３０度）

周　　　期：約　　２８１分　（約　　２８０分）

⑦　第７回軌道変更（平成１０年５月３０日）

              軌道変更後　　　　　目標値

遠地点高度：約１７７１１km  （約１７７１４km）

近地点高度：約    ４７３km　（約　　４７３km）

軌道傾斜角：約　　　３０度　（約　　　３０度）

周　　　期：約　　３１９分　（約　　３１９分）

　なお、第１回軌道変更時に、四酸化二窒素（ＮＴＯ）タンク温度テレメトリ異常

が発生したが、統合推進系全体は正常であると判断できたため、軌道変更運用が継

続された（Ⅱ１参照）。
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エ　軌道面垂直姿勢への移行

　太陽捕捉モードによる姿勢制御を続けたことから、第２回軌道変更終了後、４Ａ

スラスタの噴射回数が累積で１７万回を越える状況となり、実験運用開始までにス

ラスタの噴射回数が設計の寿命を越えること及び燃料の枯渇が予測された。

　このため、３月２６日に太陽捕捉モードから衛星の姿勢外乱を最小とする軌道面

垂直姿勢制御（衛星の回転を止め、衛星のピッチ（Ｙ）軸を軌道面垂直姿勢にし、

スラスタにより姿勢制御を行う）への変更を行い、スラスタ噴射回数を低減した。

　この軌道面垂直姿勢への移行準備中の３月２４日に４Ａスラスタに異常動作が発

生し（Ⅱ３（３）参照）、スラスタを予備系の４Ｂに切り替えて運用した。

　軌道面垂直姿勢に移行後、更なるスラスタ噴射回数の低減のため、コマンド送信

により姿勢制御系プログラムの修正を行い、４月２１日にホイール制御（ホイール

による姿勢制御）に移行した。

　４月２４日以降、断続的にレート積分ジャイロ出力異常が発生したが、出力異常

となったチャンネルの電源をＯＦＦ／ＯＮすることにより正常に復帰した（Ⅱ３

（１）参照）。

オ　実験用アンテナの展開

　６月８日に宇宙開発事業団沖縄局においてコマンドを送信し、高度移動体衛星通

信兼フィーダリンク用アンテナ、高度衛星放送用アンテナ及び衛星間通信用アンテ

ナの展開(主鏡展開、ロンチロック（打上げ時の耐振機構）解除等)が正常に完了し

たことを確認した。

　その後、通信実験時の他衛星との電波干渉を回避するため、６月９日及び１０日

に１Ｎスラスタ噴射(合計約７分間噴射)による軌道の微調整が実施され、衛星が実

験運用軌道に投入された。

カ　初期機能確認試験
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　６月１１日より７月２２日まで初期機能確認試験を実施し、ミッション機器中継

器におけるフォトカプラの異常（Ⅱ３（２）参照）を除き、正常に動作することを

確認した（表－４）。

キ　実験運用のための搭載プログラム修正等

　実験運用軌道にて三軸姿勢を確立し、通信実験を可能とするため、７月７日より

７月１５日にかけて、必要な姿勢制御系、実験用アンテナ指向制御系の搭載プログ

ラムの修正等を実施し、通信実験に使用可能であることを確認した。

　また、大型アンテナ駆動時の姿勢外乱を抑制するための姿勢制御系とアンテナ指

向制御系との協調制御が有効に機能することが確認された。

ク　定常段階での運用

　７月２３日より、定常段階運用へ移行し、実験用地上局の改修完了後、順次、高

度移動体衛星通信、衛星間通信及び高度衛星放送のミッション機器の中継器系につ

いて電波発射による機能確認及び２６項目の通信実験（宇宙開発事業団８項目、Ｃ

ＲＬ８項目、ＣＯＭＥＴＳ通信・放送実験実施協議会１０項目）を実施した。（別

添３参照）

　定常段階の運用は平成１１年１月３１日に終了した。

　この間、衛星間通信機器のパイロット受信機（ＰＩＬＲＸ）のテレメトリ異常

（Ⅱ２参照）が発生したが、ＰＩＬＲＸをＡ系からＢ系に切り換え、通信実験は継

続して実施された。

　なお、Ｓ帯系の衛星間通信実験は、フォワード／リターン回線（注１）共に、フ

ォトカプラの異常動作及び衛星運用面の検討から、衛星の機能を全て喪失する危険

性を有していることが判明したため、実験を中止した（別添４参照）。

（注１）フォワード／リターン回線：衛星間通信の回線（地上実験局⇔ＣＯＭＥＴＳ⇔低高

度周回ユーザ衛星）のうちＣＯＭＥＴＳ⇒ユーザ衛星方向をフォワード回線、その逆

方向をリターン回線と言う。



9

Ⅱ　打上げ結果の分析等

　前述のとおり、Ｈ－Ⅱロケット５号機については、第２段エンジン（ＬＥ－５Ａ）が

第２回燃焼中に予定より早期に燃焼を停止したため、ＣＯＭＥＴＳの静止トランスファ

ー軌道への投入に失敗した。

　なお、第２段第２回燃焼開始までの飛行シーケンスは計画通りであり、第１段につい

ては正常に機能したものと判断される。

　打上げ以降確認されたＣＯＭＥＴＳ搭載機器確認結果概要を表－４に示す。

　また、定常段階の終了までに発生した異常及び主要な宇宙実証成果を以下に示す。

１　四酸化二窒素（ＮＴＯ）タンク温度テレメトリ異常

（１）ＮＴＯタンク温度テレメトリの概要

　ＮＴＯタンクは、調圧式アポジエンジン用に新規開発され、ＣＯＭＥＴＳには２

基搭載されている（図－９）。

　温度センサは、このＮＴＯタンクのガス側と液側ポートの計２ヶ所に取り付けら

れており、タンク圧力テレメトリと共に主としてタンク内のＮＴＯの残量をモニタ

するために使用する。

　この温度センサは、樹脂によりモールドされているサーミスタ及び内部のリード

細線の部分、並びに外部リード線から構成されている。外部リード線は、スリーブ

を介してハーネス（計装用のリード配線）に結線されている。

　また、ハーネスは、所々にストレスリリーフ（弛み）を設けてテープにて固定し、

このセンサスリーブの部分から数メートル離れたテレメトリ信号を収集しているリ

モートコントロールユニットに結線されている。

 

（２）異常発生の状況

　３月１５日０時５７分、第１回目の軌道変更運用開始時に、四酸化二窒素（ＮＴ

Ｏ）タンク上流の高圧パイロ弁を火工品点火により開とした直後、火工品点火前は

約＋１７℃を表示していたＮＴＯタンク２温度センサ２（ガス側）の表示が－２２．

６℃を示した。
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　異常が発生する前のガス側と液側ポート部の温度差は最大で１～２℃であったた

め、液側ポートにてガス側のモニタが可能であること、また、統合推進系全体は正

常であると判断できたことから、軌道変更運用を継続した。

 

（３）原因の推定

　－２２．６℃は、温度テレメトリのテレメトリ信号ビットカウント値で最大値２

２５に相当することから、温度センサ系信号のオープン故障による異常であると考

えられる。

　故障の木解析（ＦＴＡ）を行った結果は図－１０のとおりである。

　オープン故障の原因としては、次の部位の破断が考えられる。

①タンクの膨張によるセンサ

②センサリード線

③ソルダスリーブ

④衛星構体内のハーネスルート

　また、異常はＮＴＯタンクの加圧と同時に発生していることから、①～④のうち

タンクの膨張によって直接衝撃を受ける部位が破断・切断した可能性が高いと推定

される。

　以上により、パイロ弁の開に伴いＮＴＯタンクが加圧膨張し、タンク上に取り付

けた温度センサー又はハーネスに衝撃が加わり破断したことが原因であると推定さ

れる。

（４）今後の対策

　センサの故障となる原因は、温度センサ内の内部リード細線が、断線寸前であっ

たこと又はハーネスの布線において効果的なストレスリリーフが施されてなかった

ことによって、タンクの膨張をきっかけとして断線故障が誘発されたことと考えら

れる。

　今後、タンクの膨張等があるような箇所へ取り付ける部品については、次の対策

が必要である。
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１）検査の見直し（Ｘ線検査等）を行い、内部リード細線の潜在的な断線の抽

出に努めること

２）配線においてさらに充分なストレスリリーフを設けて実装すること

２　衛星間通信パイロット受信機（ＰＩＬＲＸ）テレメトリ異常

（１）ＰＩＬＲＸの概要

　ＰＩＬＲＸは、実験用地上局からのパイロット基準信号を受信し、２０ＭＨｚ基

準信号を生成する衛星間通信用機器の一つである。この２０ＭＨｚの基準信号は、

周波数シンセサイザに入力され、２ＧＨｚ帯の局部発信信号等に変換され、衛星間

通信機器の各中継器に必要な各種の周波数基準信号として分配される（図－１１）。

　なお、ＰＩＬＲＸの内部の基準信号とＰＩＬＲＸが受信する信号の周波数差が、

ループエラーとしてテレメトリに出力される。

（２）異常発生の状況

　１１月６日、ＰＩＬＲＸのＡ系のループエラーテレメトリが、正常時には、０Ｈ

ｚ近傍のところ、約＋３ＭＨｚの一定値を示し、また、各中継器の出力信号も周波

数が一定とならない掃引状態となる異常を生じた。

　通信実験を継続して実施するため、１１月１３日、ＰＩＬＲＸをＡ系からＢ系に

切り換えた。

（３）原因の推定

　ＰＩＬＲＸテレメトリ異常に関する故障の木解析（ＦＴＡ）は図－１２のとおり

である。

　このＦＴＡから、異常時には－１０Ｖ電源電圧の低下が生じていたと推定され、

その原因は、－１０Ｖ電源ラインに接続された次の部品等の故障が考えられる。

①安定化電源ＩＣ

②電源トランス
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③ダイオード

④コンデンサ

⑤コイル

　このうち、安定化電源ＩＣを除く他の故障では、消費電力が低下するか又は電源

保護機器が働き機器自身がシャットオフするが、ＰＩＬＲＸのＡ系異常時の消費電

力は正常値から数十％増加したことから、安定化電源ＩＣの異常と推定される。

　ＰＩＬＲＸ－Ａは６月中旬にオンして以来、約４ヶ月半の間安定に動作しており、

また、不具合発生時の温度、振動・衝撃等の動作環境には、特別な状況は無く、部

品の故障を誘発させる要因となる事象は確認されていない。

　また、製造された１０Ｖ系の同一ロットの安定化電源ＩＣは、総数１２３個であ

り、ＣＯＭＥＴＳへ搭載されたのは、これらの内の２３個、異常を生じたのは１個

である。

　以上のことから、安定化電源ＩＣの故障により、－１０Ｖ電源電圧が低下し、２

０ＭＨｚ基準信号に異常が発生したことが原因であると推定される。

（４）今後の対策

　今後、衛星に搭載する安定化電源ＩＣの品質管理、部品の検査の徹底を図ること

が必要である。

３　静止軌道に投入されなかったために生じたと推定される異常

（１）レート積分ジャイロ出力異常

ア　レート積分ジャイロの概要

　レート積分ジャイロは、衛星の三軸まわりの角速度を検出する機器で、１チャン

ネルで２軸分を検出し、同一構成のチャンネルが３器搭載されており、このうち２

器が姿勢制御時に使用される（図－１３）。

　このジャイロは、衛星の姿勢変化に伴う傾き量を、ピックオフにて検出（ピック

オフ励磁回路（図－１４）等）し、この検出信号を姿勢制御系に入力する。
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イ　異常発生の状況

 　打上げ以降、定常運用段階終了まで、レート積分ジャイロ３チャンネル（Ｎｏ１

～Ｎｏ３）の出力異常が、チャンネルＮｏ３が５回、チャンネルＮｏ２が４回の合

計９回発生した。出力値はチャンネルＮｏ２がヨー軸のみ約＋０．２ｄｅｇ／ｓｅ

ｃ、チャンネルＮｏ３がロール軸のみ約０．５ｄｅｇ／ｓｅｃと、毎回ほぼ同じ値

を示した。

 

 　出力異常は、異常となったチャンネルの電源をＯＦＦ／ＯＮすることにより正常

に復帰した。

 　レート積分ジャイロ出力異常発生状況を表－５に示す。また、バンアレン帯通過

時間率及びジャイロ異常発生状況を図－１５に示す。

　なお、６月２日に、ジャイロに出力異常が発生した場合、使用するジャイロのチ

ャンネルを自動的に切り替えるための搭載姿勢制御系プログラムの改修を実施し、

修正プログラムの機能が正常に働くことが確認された。

ウ　異常原因の推定

（ア）　テレメトリデータの評価

　異常発生時にはチャンネル内のテレメトリ信号２軸分共に同時に異常値を示し、

チャンネル内の２軸に共通する箇所にて異常が生じていること、出力値が一定値を

示すこと、モータ電流が正常であること、テレメトリデータが正常であること等か

ら、ピックオフ励磁回路の出力異常の可能性が高いと考えられた。

　さらに、電源のＯＦＦ／ＯＮにて正常に復帰することから、ピックオフ励磁回路内に

おいて、部品等に永久故障が発生したのではなく、一時的にノイズを受けて一部の回路

が発振し、後段のバンドパスフィルタにより遮断され、ジャイロの出力値として一定値

になった可能性があると考えられる。

　ピックオフ励磁回路に混入するノイズは、レート積分ジャイロ自身からのノイズ、

バス電源等ジャイロ外部からのノイズ、及び衛星外部からの放射線に起因するノイ
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ズが考えられる。

（イ）　地上再現性試験

（ａ）電気モデルを使用した再現試験

　ＣＯＭＥＴＳのレート積分ジャイロの電気モデルに対して内部ノイズを測定

し、また外部から一次電源ライン又は信号ラインに沿わせたハーネスにパルス

のノイズを重畳することにより再現状況を試験した。

　その結果、内部ノイズは４０ｍＶｐｐ程度と小さく（発振には約３Ｖ以上が

必要）、ジャイロ自身のノイズでは発振しないことが確認された。

　また、一次電源線へのノイズ重畳（衛星電力バスを想定）では＋１３０Ｖ以

上で発振、二次信号ラインへの誘導（衛星ハーネスと信号線の干渉を想定）で

は－５０～－７０Ｖ以上のスパイクノイズで発振、シグナルリターンと筐体間

では－３０～－７０Ｖ以上のスパイクノイズで発振することから、外部からの

ノイズでは発振しないことが確認された。

（ｂ）放射線照射試験

　常温において、ＣＯＭＥＴＳのレート積分ジャイロのピックオフ励磁回路を

模擬した積分器試験回路（電気モデル回路）に対してカリフォルニウム２０２

からの放射線（入射粒子数１×１０６／ｃｍ２、ＬＥＴレベル４３ＭｅＶ／

（ｍｇ／ｃｍ２）にピークを持つ正規分布）を照射することにより、ピックオ

フ励磁回路が発振する可能性の有無を確認した。

　その結果、ピックオフ励磁回路内の積分回路がシングルイベントにより約１ＭＨ

ｚで発振することが確認された（図－１６）。

（ウ）　バンアレン帯通過時間率との相関

　図－１５に示すとおり、現在までに発生したジャイロの異常は、バンアレン帯通

過時間率に対して強い相関があると考えられる。

　以上のことから、ピックオフ励磁回路内の、オペアンプ及び周辺の抵抗、コンデンサ等

を含む積分回路が放射線に起因されるノイズを受けて不安定な動作状態となり発振し、１

ＭＨｚ程度の発信周波数を出力、後段のバンドパスフィルタにより遮断され、ジャイロの
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出力値として一定値になるものと推定される。

（２）　テレメトリ・コマンドに関する異常

ア　異常の発生状況

　初期機能確認試験等の間に、テレメトリ・コマンドに関する次の６件の異常が発

生した。

（ａ）コマンドに関する異常

１）衛星間通信機器Ｋａ帯リターン系中継器進行波管増幅器（ＫＲＮ－ＴＷＴ

Ａ）Ａ系の低電圧系電源（ＬＶ）がＯＦＦ出来ない。

２）Ｋａ帯コマンド受信器Ａ系がＯＮ出来ない。

３）Ｓ帯送受信器Ｂ系の送信部がＯＮ出来ない。

（ｂ）テレメトリに関する異常

１）高度衛星放送機器進行波管増幅器（ＳＢＥ－ＴＷＴＡ）１の高電圧系電源

（ＨＶ）のステータステレメトリがＯＦＦから変化しない。

２）ＳＢＥ－ＴＷＴＡ２のＨＶのステータステレメトリがＯＦＦから変化しな

い。

３）高度移動体衛星通信機器ミリ波帯進行波管増幅器（ＭＭＣ－ＴＷＴＡ）の

ＨＶのステータステレメトリがＯＦＦから変化しない。

　（ａ）コマンドに関する異常については、３）を除き（別添４参照）、冗長系機

器に切り替えることにより、（ｂ）テレメトリに関する異常については、他の正常

なテレメトリで機器の状態をモニタすることにより、試験・実験を実施した。

イ　異常原因の推定

（ア）　故障の木解析（ＦＴＡ）

　テレメトリ・コマンド異常に関するＦＴＡは図－１７のとおりである。
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　この６件の異常発生状況は、テレメトリ・コマンド入出力回路に共通して異常が

生じている。この回路でＯＮ／ＯＦＦのみの異常を示す共通の部品は、フォトカプ

ラ（注１）のみであり、フォトカプラの動作異常と考えられる。

（注１）フォトカプラの概要：フォトカプラは、図－１８に示すように発光ダイオ

ード（ＬＥＤ）とフォトトランジスタを組み合わせた素子である。電流を

入力することによりＬＥＤが発光し、この発光によりフォトトランジスタ

が受光導通し、出力電流が流れるスイッチの働き（機械的な接点を使用し

た継電器（リレー）と同様の働き）をする。

　ＣＯＭＥＴＳでは、テレメトリ・コマンド入出力回路に約３５０箇所の

フォトカプラが使用されている。

　異常となったフォトカプラの部品の品種、ロットはそれぞれ異なることから、部

品故障により一度に６カ所の異なる品種、ロットのフォトカプラが故障する可能性

は低いと考えられる。

　設計の前提とされている静止軌道上の運用と、投入された低軌道上での運用では、

機械環境に大きく異なる要素はないことから、衝撃等の機械環境によりフォトカプ

ラの異常が生じた可能性は低い。

　熱環境については、静止軌道上における環境と投入された低軌道における環境は

大きく異なっているが、フォトカプラは動作温度範囲内にヒータ等により維持され

ていたため、熱環境が原因で異常が生じた可能性は低い。

　放射線環境については、蓄積線量（トータルドーズ）の比較を図－１９、プロト

ン被爆量の比較を図－２０に示すとおり、蓄積線量としての被爆量は静止軌道上に

おける被爆量よりも少ないものの、バンアレン帯通過により静止軌道上に比べ１０

２－１０３倍程度のプロトンを被爆していることが判明した。

　このため、大量の捕捉陽子（トラップドプロトン）の被爆によってフォトカプラ

の発光又は受光素子の結晶構造が変化した結果、電流伝達比が劣化し、信号伝達が

不可能となった可能性があるものと考えられる。

（イ）　プロトン照射試験
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　これまで、蓄積線量効果については、ガンマ線を使用したフォトカプラの入出力

電流比（ＣＴＲ）劣化特性は得られている。

　一方、プロトンによる劣化評価は行われていなかった。

　このため、日本原子力研究所高崎研究所にてプロトンを放射線源とした、フォト

カプラのＣＴＲの測定試験を実施した。

　プロトン照射量を蓄積線量に換算し対比させた、プロトンとガンマ線によるフォ

トカプラＣＴＲ劣化特性の比較を行った結果は図－２１に示すとおりである。

　低軌道上の蓄積線量のうち、ガンマ線に比べてプロトンはフォトカプラを著しく

劣化させることが判明した。

　以上のことから、６件のテレメトリ・コマンド異常は、ＣＯＭＥＴＳが設計値よ

り著しく大量にプロトンを被爆する軌道に投入されたことにより、フォトカプラの

発光又は受光素子の結晶構造が変化し動作異常を起こした結果、電流伝達比が低下

し、テレメトリ・コマンド入出力回路に異常を引き起こしたことが原因であると推

定される。

　なお、フォトカプラのプロトン照射試験の結果から、ＣＯＭＥＴＳでのフォトカ

プラ劣化予測は図－２２に示すとおりである。異常発生時点で既にいくつかの機器

の予測ＣＴＲが使用条件（設計値）を下回っており、今後、時間の経過に伴い更に

使用条件を下回る機器が増加していくものと考えられる。

（３）１Ｎスラスタ異常動作

ア　１Ｎスラスタの概要

　１Ｎスラスタは、液体燃料であるヒドラジン（Ｎ２Ｈ４）を触媒によりアンモニ

アガス（ＮＨ３）と窒素ガス（Ｎ２）に分解することにより、姿勢制御用の推力を

発生させる。１Ｎスラスタの配置及び構成は、それぞれ図－２３及び図－２４に示

すとおりである。

イ　異常動作の概要
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　３月２０日の第２回軌道変更後、１Ｎの４Ａスラスタ噴射パルス数は１周回あた

り平均４００パルス程度であったが、３月２４日７時６分からの可視において、動

作パルス数が１周回で３，７４８パルス（以前のパルス数の約１０倍）となった。

　この間、姿勢制御は正常に動作していることから、スラスタのみの異常動作であ

ると判断されたため、１ＮスラスタをＡ系からＢ系に切り替えたところ、異常動作

以前の状態に復帰した。

　ＣＯＭＥＴＳは静止軌道上において、地球捕捉モードにより姿勢制御を行う設計

となっているが、低軌道に投入されたため、姿勢制御は長時間にわたり太陽捕捉モ

ード（図－２５）であった。このため、静止軌道上での運用と比較して、ピッチ軸

の外乱を制御するための４Ａスラスタの噴射回数が多くなっていた。異常発生時に

おける累積噴射回数は１９万パルスであった。

ウ　異常原因の推定

（ア）テレメトリデータの評価

　スラスタをＡ系からＢ系に切り替えた際には、姿勢制御系が正常に動作していた

ため、４Ａスラスタの推力が設計値の０．８Ｎ程度から０．０４～０．０５Ｎ程度

に低下したことから、噴射パルス数が増加したものと考えられる。

　４Ａスラスタの推力低下は、推薬弁からジェットモータへ推薬を供給するフィー

ドチューブ部（図－２６参照）において、以下の事象が起こることにより、生ずる

ものと考えられる。

・フィードチューブにおける異物の堆積による流路面積の減少

・サーマルチョーク現象（注１）

（注１）不適切な時間及び間隔にてスラスタを噴射した場合、ジェットモータが発

熱し、フィードチューブの温度が上昇し、推薬がフィードチューブ内で自

己分解を起こすことで、推力低下を生ずる現象。

　サーマルチョーク現象は、フィードチューブの温度が噴射時の発熱と推

薬流入による冷却のバランスにより決まるため、噴射パルスの継続時間が

長く、噴射間隔が短い噴射モードで発生しうるものであるが、通常フィー

ドチューブの温度が下がれば、推力は回復する。
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（イ）軌道上試験確認

　推力低下の原因を確認するために、１ＮスラスタをＢ系からＡ系に再度戻し４Ａ

スラスタの動作を試験した。

　その結果、４Ａスラスタの推力は、設計値よりは低い０．２～０．３Ｎの推力で

あったが、異常動作時の推力０．０４～０．０５Ｎに比べて回復していた。

　フィードチューブにおける異物の堆積による流路面積の減少が原因であれば回復

の可能性は少ないことから、サーマルチョークが発生していた可能性が高いと推定

された（注２）。

（注２）推力がもとの推力（０．８Ｎ程度）に回復しなかったのは、サーマルチョ

ークが長時間継続したことにより、ヒドラジン（Ｎ２Ｈ４）が分解したガス

中のアンモニアが触媒に吹きかけられ触媒表面が不活性化されたためと推

定された。

　以上のことから、１Ｎ４Ａスラスタの噴射パルス数の異常な増大は、ＣＯＭＥＴＳが

低軌道に投入されたため太陽捕捉モードによる姿勢制御を長時間続けた結果、ピッチ軸

周りの制御を行う４Ａスラスタの累積噴射回数が増大したことにより、サーマルチョー

ク現象を誘発したことが原因であると推定される。

　これら３件の異常については、ＣＯＭＥＴＳが設計条件と異なる低軌道を周回する

ことになったため発生したもので、静止軌道上では異常は発生しなかった可能性が高

いものと推定される。

　また、定常運用段階までにフォトカプラのように同量の蓄積線量においてもガンマ

線に比べてプロトンの被爆に弱い部品があることが判明している。このような放射線

による部品の劣化については、現在までに測定されたデータを整理の上、今後の宇宙

放射線対策に的確に反映していくことが重要である。
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４　主要な宇宙実証成果

（１）２液式　１７００Ｎ統合型推進系

ア　我が国における開発の位置づけ

（ア）　概要

　ＣＯＭＥＴＳの推進系は、平成６年８月に事故が発生した技術試験衛星Ⅵ型（Ｅ

ＴＳ－Ⅵ）の１７００Ｎ２液式アポジ推進系の技術を継承改善して開発されたもの

である。

　この推進系はＥＴＳ－Ⅵアポジ推進系の完全ブローダウン方式（注１）から調圧

ブローダウン方式（注２）への変更、姿勢制御系とアポジ推進系の燃料タンク及び

燃料供給系の共有化により、性能や搭載性の向上、軌道上デブリ発生の抑制（注

３）が図られた我が国で初めての２液式１７００Ｎ統合型推進系である。

　ＣＯＭＥＴＳ統合型推進系の系統図及び主要諸元は、それぞれ図－２７、表－６

に示すとおりである。

（注１）完全ブローダウン方式：推進剤を充填した時のガス押し圧力により推進剤

を排出する方式。

（注２）調圧ブローダウン方式：高圧のガスを一定の圧力に調圧し推進剤を排出す

る方式。ＣＯＭＥＴＳにおいては、本方式の採用によりヘリウムガス駆動

一液推進薬弁の採用が可能となった。

（注３）ＥＴＳ－Ⅵにおける非統合型アポジ推進系では、噴射終了後分離され、軌

道上デブリとなっていた。

（イ）　ＥＴＳ－Ⅵ１７００Ｎ２液式アポジ推進系の事故対策の反映

　ＥＴＳ－Ⅵは、静止トランスファー軌道投入後、二液式アポジ推進系の第１－３

回の噴射において、燃焼圧力が正常値の１０分の一程度で安定し、その後、小規模

噴射の停止が不可能となり、酸化剤である四酸化二窒素（ＮＴＯ）が枯渇してしま

った。

　それらの原因は以下のとおりと推定された。
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ａ）二液推進薬弁のバネが横変位し、ピストンヘッドとケーシングの間に入り込

んだ（噛み込み）こと、さらに宇宙空間の高真空で摩擦係数が増大し、バネ

の噛み込みがはずれなくなり、ピストンの動きを妨げたこと

ｂ）バネの噛み込みによりピストンが傾き、ピストン軸とケーシングが接触して

擦れ、宇宙の高真空で凝着し、ピストンが戻らなくなったこと　等

　これらの原因に対して、次の対策の検討が提言された。

１）バネの噛み込みの防止策

２）真空中の金属間接触・摺動の防止策

３）接触・摺動の可能性のある部位の摩擦係数増加・凝着の防止策　等

　この提言を受け、ＣＯＭＥＴＳの一液推進薬弁においては、次のとおり対策を具

体化して開発を行った（図－２８）。

１）に対して、ポペットを押しつけるバネの端面に外部バネ座を追加

２）に対して、ベローズ／シャフト間クリアランス確保、芯だし精度向上

３）に対して、メカニカルストッパ内外面に固体潤滑剤（銀めっき）を塗布

（ウ）　打上げ結果

　打上げ後、ＣＯＭＥＴＳの７回の軌道変換運用（打上げ前計画では２回）を通し

て、２液式１７００Ｎ統合型推進系は正常に動作し、ほぼ設計どおりの推力、比推

力が得られた。

　さらに、衛星の設計寿命３年にわたって信頼性・安定性が確認されたものではな

いが、約１１ヶ月の初期機能確認・定常運用の間は１Ｎの姿勢制御系についても正

常に機能し、衛星の推進系全体として推薬タンク・燃料供給系の統合化による支障

はなかった。

　これらのことから、ＣＯＭＥＴＳにおいて大推力統合型推進系の機能性能が宇宙

実証された。

イ　開発成果の国際比較
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　我が国及び諸外国の主要な衛星軌道変換用推進系の性能は図－２９に示すとおり

である。

　ＣＯＭＥＴＳ推進系の推力は約１７００Ｎであるが、諸外国で実用化されている

ものは５００～６００Ｎ程度のものが多いことから、高推力推進系技術としては国

際的に高い水準にあると推定される。

ウ　今後の展望

　今後、開発する大型静止衛星用のアポジエンジン、月・惑星ミッションで必要と

なる推進系の技術として、実証された技術が継承される可能性も期待される。

　以上のことから、宇宙開発事業団は、国際的にも技術的水準の高い１７００Ｎ級の

二液式推進系について、過去の事故への対策を的確に実現するとともに、調圧ブロー

ダウン方式の採用、姿勢制御系との統合等により性能・搭載性の向上、軌道上デブリ

発生の抑制を図って、宇宙実証に成功したものであり、技術的に着実な前進があった

と認められる。

　なお、統合された１Ｎスラスタの安定性・信頼性については、衛星の設計寿命にわ

たって長期間確認されたものではないなどのことから、成果の評価対象として含めて

いない。

（２）展開収納型フレキシブル太陽電池パドル

ア　我が国における開発の位置づけ

（ア）　概要

　ＣＯＭＥＴＳの太陽電池パドルは、宇宙実験・観測フリーフライヤ（ＳＦＵ：

Space Flyer Unit）の太陽電池パドル（注１）を大型化した幅約２．９ｍ×長さ約

１３．８ｍ×２翼の折り畳み方式展開収納型フレキシブル太陽電池パドルである。

　その主要諸元は表－７に示すとおりである。
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（注１）新エネルギー・産業技術総合開発機構／（財）無人宇宙実験システム研

究開発機構（以下「開発機構」という。）が開発。

（イ）　ＳＦＵ太陽電池パドル収納失敗の反映

　平成８年１月、ＳＦＵの回収に当たり、２翼の太陽電池パドルの収納を開始した

が、ラッチ直前、両翼の伸展マストがほぼ同時に停止し、ラッチのテレメトリが確

認できなかったため、太陽電池パドルの回収を断念し、太陽電池パドルをＳＦＵか

ら切り離した。

　収納異常の原因は、太陽電池パドルを構成する４５枚のアクティブパネル（太陽

電池実装、厚さ２５０μｍ）及び３枚のブランクパネル（太陽電池非実装、厚さ５

０μｍ）のうち、剛性の低いブランクパネルのヒンジラインが逆折れ変形したこと

によるものと推定された。

　それについて、次の対策等が提言された。

１）重力の有無による挙動の変化を極力小さくする設計又は挙動の変化の影響を

受けることが少ない設計を採用

２）地上試験の方法をより一層工夫　等

　このため、ＣＯＭＥＴＳの太陽電池パドルにおいては、次のとおり対策を具体化

し開発を行った（図－３０参照）。

１）に対して、逆折れ防止スプリングの追加

１）に対して、パネルの剛性を増すための縦及び横スティフナの追加

２）に対して、開発モデルを使用した航空機による微少重力中の展開収納実験に

よる確認

　打上げ後、ＣＯＭＥＴＳの軌道変更実施時における７回のアポジエンジン噴射

（打上げ前計画では２回）毎に太陽電池パドルの収納、展開が繰り返し実施され、

太陽電池パドルの展開収納機能が十分宇宙実証された。

　なお、発生電力、定張力機構等については、静止軌道上運用を前提として設計さ
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れていることから、軌道上劣化を含めた比較は困難であるものの、初期においては

電力約６５００Ｗと設計値６１７０Ｗ以上を満足し、また定張力機構についても、

これまでのところ異常を示すデータは見られない。

イ　開発成果の国際比較

 

 　我が国及び諸外国の主要なフレキシブル太陽電池パドル及び再収納可能な太陽電

池パドルの実績は表－８に示すとおりである。

 　再収納可能なフレキシブル太陽電池パドルは、我が国のＳＦＵ、ＣＯＭＥＴＳ以

前には、ＮＡＳＡがスペースシャトルでの実験として行ったＳＡＦＥ（Solar

Array Flight Experiment）と、ロールアウト型（巻き出し型）の展開・収納方式

を採用しているハッブル宇宙望遠鏡があるのみである。

 　衛星搭載の再収納可能な折り畳み方式フレキシブル太陽電池パドルについては、

ＣＯＭＥＴＳにおいて世界で初めて宇宙実証された。

 

ウ　今後の展望

　今後、太陽電池パドルの再収納が必要となる再回収ミッション、多数のセンサを

搭載した地球観測衛星など打上げ時のロケットフェアリング収納性が要求される衛

星等へ搭載される太陽電池パドルとして、実証された技術が継承される可能性も期

待される。

　以上のことから、宇宙開発事業団は、国際的にも実績の少ない再収納機能のあるフ

レキシブル太陽電池パドルについて、過去の「開発機構」の太陽電池パドル収納異常

への対策を適切に実施し、軌道上で８回の展開、７回の収納を行い、展開収納に係る

技術的な安定性が宇宙実証されたものであり、打上げ前の計画を超える技術的成果が

あったものと認められる。

　なお、発生電力、定張力機構等の安定性・信頼性については、衛星の設計条件と軌

道上環境が異なること、衛星の設計寿命にわたって長期間確認されたものではないな

どのことから、成果の評価対象として含めていない。
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（３）２１ＧＨｚ帯２００Ｗ級進行波管増幅器

ア　我が国における開発の位置づけ

　ＣＯＭＥＴＳには、広帯域で高画質な高精細度テレビジョン放送、統合デジタル

放送（ＩＳＤＢ）等、将来の衛星放送に対応する高度衛星放送機器を実現するため

に開発された２１ＧＨｚ帯２００Ｗ級進行波管増幅器（ＴＷＴＡ）が搭載されてい

る。

　このＴＷＴＡは、ＢＳ－３用の１２ＧＨｚ１３０Ｗ級ＴＷＴＡの輻射型コレクタ

を高電圧化し、また高発熱対策として排熱の改善を図ったものであり、さらにＣＳ

－３用の２０ＧＨｚ１０Ｗ級ＴＷＴＡを参考に高出力化のために結合空洞型とした

ものである。

　ＣＯＭＥＴＳの２１ＧＨｚ帯２００Ｗ級ＴＷＴＡの形状、主要諸元は、それぞれ

図－３１、表－９に示すとおりである。

　ＣＯＭＥＴＳにおいては、設計条件の静止軌道とは熱等の環境が異なる低軌道上

で約１１ヶ月の初期機能確認・実験運用の範囲において、この２１ＧＨｚ帯の２０

０Ｗ級ＴＷＴＡの機能性能が宇宙実証された。

イ　開発成果の国際比較

　我が国及び諸外国の主要な衛星搭載用ＴＷＴＡの出力及び周波数は図－３２に示

すとおりである。

　２１ＧＨｚ帯においては、２００Ｗ級のＴＷＴＡはＣＯＭＥＴＳに搭載されたも

の以外に存在せず、出力において世界最高性能である。

ウ　今後の展望

　２１ＧＨｚ帯は国際的に広帯域衛星放送のために周波数が分配されており、実証

された２１ＧＨｚ帯２００Ｗ級ＴＷＴＡ技術は、今後の放送衛星等へ利用されるこ

とが期待される。

　以上のことから、設計条件と異なる低軌道環境における約１１ヶ月の実験運用等の
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範囲で評価する限りにおいて、宇宙開発事業団は、２１ＧＨｚ帯において世界最高出

力である２００Ｗ級のＴＷＴＡの宇宙実証に成功したものであり、技術的に大きな前

進があったものと認められる。

　しかしながら、ＴＷＴＡの機能・性能の安定性・信頼性については、衛星の設計条

件と軌道上環境が異なること、衛星の設計寿命にわたって長期間確認されたものでは

ないなどのことから、成果の評価対象として含めていない。

（４）４４ＧＨｚ帯２０Ｗ級進行波管増幅器

ア　我が国における開発の位置づけ

　ＣＯＭＥＴＳには、高度移動体衛星通信機器として我が国で初めて開発された４

４ＧＨｚ帯２０Ｗ級進行波管増幅器（ＴＷＴＡ）が搭載されている。

　このＴＷＴＡは、ＣＳ－３用の２０ＧＨｚ１０Ｗ級ＴＷＴＡを基に、高周波数化

するためヘリックスの高精度化等の改善を図ったものである。

　ＣＯＭＥＴＳの４４ＧＨｚ帯２０Ｗ級ＴＷＴＡの形状、主要諸元は、それぞれ図

－３３、表－１０に示すとおりである。

　ＣＯＭＥＴＳにおいては、設計条件の静止軌道とは熱等の環境が異なる低軌道上

で約１１ヶ月の初期機能確認・実験運用の範囲において、この４４ＧＨｚ帯の２０

Ｗ級ＴＷＴＡの機能性能が宇宙実証された。

イ　開発成果の国際比較

　我が国及び諸外国の主要な衛星搭載用ＴＷＴＡの出力及び周波数は図－３２に示

すとおりである。

　４０ＧＨｚを越えるミリ波帯のＴＷＴＡは数少なく、ＣＯＭＥＴＳに搭載された

４４ＧＨｚ帯２０Ｗ級ＴＷＴＡは周波数の高さにおいて世界的に高い水準にある。

ウ　今後の展望

　ミリ波帯は、Ｋａ帯以下の衛星通信用周波数の逼迫に対応するための新しい周波

数帯として実用化が望まれているところであり、ＣＯＭＥＴＳにより宇宙実証され
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た４４ＧＨｚ帯ＴＷＴＡ技術は、将来の衛星通信に継承されることが期待される。

　以上のことから、設計条件と異なる低軌道環境における約１１ヶ月の実験運用等の

範囲で評価する限りにおいて、ＣＲＬは、世界的に数の少ないミリ波帯のＴＷＴＡの

宇宙実証に成功したものであり、将来の衛星間通信におけるミリ波帯利用に向けて技

術的に相当の前進があったものと認められる。

　しかしながら、ＴＷＴＡの機能・性能の安定性・信頼性については、衛星の設計条

件と軌道上環境が異なること、衛星の設計寿命にわたって長期間確認されたものでは

ないなどのことから、成果の評価対象として含めていない。
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Ⅲ　総合意見

   Ｈ－Ⅱロケット５号機は、通信放送技術衛星（ＣＯＭＥＴＳ）を静止トランスフ

ァー軌道に投入することを目的として、平成１０年２月２１日に打ち上げられたとこ

ろ、第２段エンジン（ＬＥ－５Ａ）が予定より早期に燃焼を停止したため、ＣＯＭＥ

ＴＳは目標軌道より大幅に低い軌道に投入された。

 

  そのため、同年３月から５月にかけて計７回に及ぶ軌道変更を行い、遠地点高度約

１８０００㎞、近地点高度約５００㎞の楕円軌道に投入した後、初期機能確認及び実

験運用を実施した。

  ＣＯＭＥＴＳについては、投入された軌道が衛星の設計上考慮した放射線環境より

も厳しかったことなどから、衛星バス機器にいくつかの異常が生じたものの、いずれ

の異常についても原因の究明を行い、適切な処置をとったことから、楕円軌道におい

て２０項目以上の実験を行うことができた。

  これらの間、軌道変更においては、過去の衛星等の異常原因への対策を施して開発

した大出力統合推進系の１７００Ｎアポジエンジンの機能、フレキシブル太陽電池パ

ドルの収納展開機能を宇宙実証するとともに、楕円軌道における実験運用の範囲にお

いては、Ｋａ帯２００Ｗ級進行波管増幅器及びミリ波帯２０Ｗ級進行波管増幅器の基

本的性能を確認することができた。

  以上のことから、ＣＯＭＥＴについては、Ｈ－Ⅱロケットによる静止トランスファ

ー軌道投入に失敗したため、所期の目的である静止軌道上での衛星通信・放送技術の

実験・実証を行うことはできなかったものの、当初計画にない多数回の軌道変更を行

い、可能な限りの実験を実施し、衛星バス機器及びミッション機器の重要な要素技術

について基本的な機能性能を実証確認するなど一定の成果を上げたものと評価する。

　なお、楕円軌道上の放射線による部品の劣化等について、これまでに測定されたデ

ータを整理の上、今後のプロジェクトにおける宇宙放射線対策に的確に反映していく

ことが重要である。
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図－１  Ｈ－Ⅱロケット５号機の形状
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表－１　Ｈ－Ⅱロケット５号機の主要諸元

　 項　目  　　諸　　元 　 　　備　　　考

全　  長

直　  径

全備重量

ﾍﾟｲﾛｰﾄﾞ重量

     ４９.０ m

       ４.０ m

   ２６０.７ t

       ３.95 t

コア機体

ペイロード重量を含む

第

１

段

推進薬

推進薬重量

推　力

燃焼時間

比推力

全備重量

液化酸素／液化水素

     ８７.０ t

     ８６    tf

   ３４４    sec

   ４４５    sec

     ９７.９ t

海面上（補助ｴﾝｼﾞﾝ分は含まない）

打上げ～主ｴﾝｼﾞﾝ燃焼停止指令

真空中（補助ｴﾝｼﾞﾝ分は含まない）

段間部（上部／下部）を含む

Ｓ

Ｒ

Ｂ

推進薬

推進薬重量

推　力

燃焼時間

比推力

全備重量

　  固体推進薬

   １１８.３ t

   ３１８    tf

     ９４    sec

   ２７３    sec

   １４０.７ t

２本分

２本分、海面上有効平均推力

真空中

２本分、ｲｸﾞﾅｲﾀ焼損重量を含まな

い

第

２

段

推進薬

推進薬重量

推　力

燃焼時間

比推力

全備重量

液化酸素／液化水素

     １４.０ t

     １２.４ tf

   ４９４    sec

   ４５２    sec

     １６.７ t

真空中

（第２段ｴﾝｼﾞﾝ第１回燃焼開始～第

２段ｴﾝｼﾞﾝ第１回燃焼停止指令＋第

２段第２回燃焼開始～第２段第２

回燃焼停止指令）

真空中

ﾌｪｱ

ﾘﾝｸﾞ

直　径

全　長

重　量

       ４.０ m

     １２.０ m

       １.４ t

衛星収納域

4.1mφ×7.4mL（最大直径、最大

長）

誘 導 方 式 ｽﾄﾗｯﾌﾟﾀﾞｳﾝ慣性ｾﾝｻﾕﾆｯﾄによる慣性誘導方式



図－２    Ｈ－Ⅱロケットの標準飛行経路（静止トランスファー軌道ミッション）



図－３　ＣＯＭＥＴＳの形状
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表－２ａ　ＣＯＭＥＴＳのバス系主要諸元（当初の予定）（１／２）

項　目 主　要　諸　元

シ ス テ ム      打 上 げ       ：Ｈ－Ⅱロケット５号機

ミッション期間：３年

静 止 位 置       ：東経１２１度　保持精度　±０．１度以内（東西、南北）

衛 星 形 状       ：展開・再収納可能な太陽電池パドルを有する箱形

衛 星 本 体       ：３ｍ×２ｍ×２．８ｍの直方体形状

全 高       ：７８６５ｍｍ（アンテナタワーを含む）

全 幅       ：約３１ｍ（太陽電池パドル展開時）

重 量       ：　３９６０ｋｇ（打上げ時）

発 生 電 力       ：６１７０Ｗ以上（トランスファ軌道初期）

　　　　　　　　５２３０Ｗ以上（静止軌道３年後夏至）

テレメトリ・

コ マ ン ド 系      

（テレメトリ系）　　Ｓ帯　　　　　　　　　　　Ｋａ帯

周 波 数      ：　　２２６９．６８ＭＨｚ　　　２０．１６５ＧＨｚ

変 調 方 式      ：　　ＰＣＭ－ＰＳＫ／ＰＭ　　　ＰＣＭ－ＰＳＫ／ＰＭ

ビットレート：　　５１２ｂｐｓ　　　　　　　５１２ｂｐｓ

　　　　　　　　　２０４８ｂｐｓ　　　　　　２０４８ｂｐｓ

（コマンド系）　　　Ｓ帯　　　　　　　　　　　Ｋａ帯

周 波 数      ：　　２０９０．０ＭＨｚ　　　　２９．４８５ＧＨｚ

変 調 方 式      ：　　ＰＣＭ－ＰＳＫ／ＰＭ　　　ＰＣＭ－ＰＳＫ／ＰＭ

ビットレート：　　１０００ｂｐｓ            １０００ｂｐｓ

（レンジング系）　　Ｓ帯　　　　　　　　　　　Ｋａ帯

周波数アップリンク：２０９０．０ＭＨｚ　　  ２９．２９５ＧＨｚ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　２９．３１５ＧＨｚ

　　　ダウンリンク：２２６９．６８ＭＨｚ　  ２０．２９５ＧＨＺ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　２０．１１５ＧＨｚ

変 調 方 式         ：トーン／ＰＭ　　　      ＰＮコードスペクトラム

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　拡散方式

レ ン ジ ン グ 方 式         ：トーン方式　　　　　　　ＰＮコード方式

電 源 系      バス方式：４バス分離可能２バス、非安定バス方式

バス電圧：日照時　４８．７５～５０．０Ｖ

　　　　　日陰時　３１．７５～４９．０Ｖ

バッテリ：種類　ＮｉＨ２バッテリ

　　　　　容量　３５ＡＨ×４台

シャント：方式　ディジタル型シーケンシャルシャント

　　　　　容量　１９００Ｗ×４台（５０Ｖ）

太 陽 電 池

パ ド ル 系

発 生 電 力         ：６１７０Ｗ以上（トランスファ軌道上）

　　　　　　　　　　５２３０Ｗ以上（静止軌道上３年後夏至）

パ ド ル 方 式         ：フレキシブルタイプ

マスト伸展収納方式：コイラブルマスト

太 陽 電 池 セ ル         ：ガリウム砒素セル
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表－２ａ　ＣＯＭＥＴＳのバス系主要諸元（当初の予定）（２／２）

項　目 主　要　諸　元

姿 勢 制 御 系         方 式      ：三軸姿勢制御方式

　　　　　　　コントロールドバイアスモーメンタム方式

制 御 精 度      ：ロール／ピッチ　　±０．０５度以内

（静止軌道）　　　　ヨー　　　　±０．１５度以内

衛星間通信用アンテナ駆動系との協調制御を行う。

熱 制 御 系         受動型熱制御方式（オプティカルソーラリフレクタ、多層インシュレ

ーション等）と能動型熱制御方式（コマンド信号、電子式サーモスタ

ット及び機械式サーモスタットにより制御されるヒータ、ヒートパイ

プ）を併用する。

構 体 系         構 造 様 式       ：衛星本体　パネル支持構造

衛星本体の支持：トラス構造

　　　　　　　　アンテナユニットの支持／トラス構造

構 体 重 量       ：約３４０ｋｇ

剛 性       ：横軸１０Ｈｚ以上、縦軸２０Ｈｚ以上

統 合 型 推 進 系         方 式      ：アポジエンジン系とガスジェット系の統合型

推薬供給方式：調圧ブローダウン方式

アポジエンジン系（調圧方式）

推薬：Ｎ２Ｈ４／ＮＴＯ

推力：１７００Ｎ

ガスジェット系（ブローダウン方式）

推薬：Ｎ２Ｈ４

構成：１Ｎスラスタ　１６台（姿勢制御、東西軌道制御）

　　　５０Ｎスラスタ　４台（ＡＥＦ時の姿勢制御）

イオンエンンジン系 方 式   ：カウフマン式電子衝撃型イオンエンジン

推進剤：キセノン

推 力   ：２３．３ｍＮ

南北軌道制御用

計 装 系         ハーネス、ブラケット等の計装品以外に電力分配、軽負荷モード信号

の送出、火工品の点火制御、分離信号の検出・ＡＣＳの起動、パドル

展開信号の出力、ＵＰＳ系バルブの駆動機能等を有する。

モ ニ タ ー カ メ ラ         取 得 画 像       ：静止カラー画像

露 光 調 整       ：絞り固定、シャッタースピード可変

カメラヘッド数：４台（広角レンズ３台＋標準レンズ１台）
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表－２ｂ　ＣＯＭＥＴＳのミッション系主要諸元（当初の予定）（１／３）

項　目 主　要　諸　元

衛星間通信機器 （主要機能）

・地球局からの送受信号を含むフィーダリンクの周波数を変換し、ユ

ーザ宇宙機との間でＳ／Ｋａ帯によるデータ通信を行う。

・軌道高度１，０００ｋｍまでのユーザ宇宙機との通信を行う。

・ユーザ宇宙機側での「かけはし」の捕捉追尾を容易にするため「か

けはし」からユーザ宇宙機へＫａ帯のフォワードビーコン信号を送

信する。

・フィーダリンク用アンテナは高度移動帯衛星通信用のアンテナと共

用する。

（衛星間通信用アンテナ）

開口径：3.6ｍセンターフィードカセグレン方式（展開ブーム付き）

偏 波   ：右旋円偏波又は左旋円偏波

（フィーダリンク用アンテナ）

開 口 径        ：２．０ｍオフセットフィードグレゴリアン方式

アンテナビーム数：　Ｋａ帯　　３（関東＊、東海＊＊、南九州）

　　　　　　　　　　ミリ波帯　１（関東＊＊）

偏 波        ：アップリンク　右旋円偏波

　　　　　　　　　ダウンリンク　左旋円偏波

＊　　Ｋａ／ミリ波帯高度移動体衛星通信機器と共用

＊＊　Ｋａ／ミリ波帯高度移動体衛星通信機器のみで使用

（捕捉追尾）

Ｋ ａ 帯         ：プログラム追尾及び自動追尾

Ｓ 帯         ：プログラム追尾

追 尾 精 度         ：Ｋａ帯　±０．０４３°以下（自動追尾時）

　　　　　　　　　　Ｓ帯　　±０．３１°以下

アンテナ駆動範囲         ：地球中心に対して±１０°以上

アンテナ駆動角速度：０．０１３ｄｅｇ／ｓｅｃ以上

（周波数）

衛 星 間 通 信       ：

Ｋ ａ 帯 フ ォ ワ ー ド            　２３．１９０～２３．４６０ＧＨｚ

Ｋ ａ 帯 リ タ ー ン            　２５．５２５～２６．４２５ＧＨｚ

Ｓ 帯 フ ォ ワ ー ド            　２０２５～２１１０ＭＨｚ

Ｓ 帯 リ タ ー ン            　２２００～２２９０ＭＨｚ

Ｋａ帯フォワードビーコン　２３．３８７５、２３．５４０ＧＨｚ

フィーダリンク：

Ｋ ａ 帯 フ ォ ワ ー ド          　２９．７８５ＧＨｚ

Ｋ ａ 帯 リ タ ー ン          　１９．６８５ＧＨｚ

Ｓ 帯 フ ォ ワ ー ド          　３０．１８０ＧＨｚ

Ｓ 帯 リ タ ー ン          　２０．３７０ＧＨｚ

Ｋａ帯パイロット信号　２９．９６０ＧＨｚ
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表－２ｂ　ＣＯＭＥＴＳのミッション系主要諸元（当初の予定）（２／３）

高度衛星放送機器 （主要機能）

・関東甲信越及び九州本島からのアップリンク信号を所要の電力に増

幅しダウンリンク信号として関東甲信越及び九州本島に送信する。

・アンテナ指向制御機能として以下の機能を有する。

（１）地上局からのコマンド信号により、アンテナをマニュアル制

御する。

（２）地上局からのビーコン信号により、アンテナが自動追尾す

る。

・アップリンク信号の１波又は２波同時中継。

（中継器系）

系 統 数    ：３系統　うち予備１系統

送信機出力：２００Ｗ以上

Ｅ Ｉ Ｒ Ｐ    ：高出力時　６４ｄＢＷ以上

　　　　　低出力時　５０ｄＢＷ以上

Ｇ ／ Ｔ    ：１２ｄＢ／Ｋ以上

（アンテナ系）

開 口 径   ：２．３ｍオフセットフィードカセグレン方式

照射区域：関東甲信越及び九州本島

ビーム数：関東甲信越　１　九州本島　１

（ビーム間アイソレーション：３５ｄＢ以上）

偏波：右旋円偏波（アップリンク、ダウンリンク）

（周波数）

Ｋａ帯アップリンク：２７．３ＧＨｚ、２７．８ＧＨｚ

Ｋａ帯ダウンリンク：２０．７ＧＨｚ


