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第 1 章 緒言 

 

1.1 研究背景 

 近年，科学技術の進歩により宇宙開発に関する研究が進められている．図 1.1 に

示す ISS 国際宇宙ステーション[1] ,[2]，宇宙空間を飛行し 2010 年に役目を終えた

図 1.2 に示す小惑星探査機「はやぶさ」をはじめ，金星探査機「あかつき」[3]，月

面探査機[4]，宇宙移住計画に伴う宇宙エレベータ構想[5]など，宇宙に関連する宇宙

機の開発が検討されている．これらの宇宙機はロケットで宇宙空間に運ばれたの

ち，運用時にはさまざまな目的として宇宙用アクチュエータが利用されている．宇

宙機における主なモータの使用例を表 1.1 に示す[6]．使用用途やモータの使用例と

して，太陽電池パドルの展開および回転，通信アンテナの展開および指向，観測用

光学ミラーの指向およびスキャニング，姿勢制御用フライホイールの回転などが

挙げられ，１つの衛星において少なくとも数個のモータが使用されている．パドル

展開などあまり精度を必要としない用途では，オープンループ制御で使用できる

ため，比較的構造の簡単なステッピングモータが使われる．一方，アンテナ指向や

ミラー駆動のように小型で大きなトルクが必要で，速度や位置の制御において精

度が要求される用途では，エンコーダやレゾルバをフィードバックセンサに用い

たブラシレス DC モータが使われる．図 1.1 に示す ISS 国際宇宙ステーションの

日本実験棟モジュール「きぼう」[7],[8]（JEM: Japanese Experiment Module）の

船外実験プラットフォームには，伸縮可能なロボットアーム[9]などに数十個のモー

タが使用されている． 
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Fig. 1.1 International Space Station (NASA /JAXA) 

 

 

 

Fig. 1.2 Space Satellite -MUSES-C Hayabusa (JAXA) 
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Table 1.1 Example of the use of motor for satellite 
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1.2 スラスタの削減化とスペースデブリの対策 

 宇宙機の姿勢制御や軌道修正[10]にはスラスタ[11]が用いられている．スラスタに

は 20 N 程度の高推力を発生する化学推進系と 1 N 以下の低推力を発生する電気

推進系のイオンエンジンに分類され，これらを相互利用する[12],[13]．化学推進系の

スラスタは，燃料（ヒドラジン）と酸化剤（四酸化窒素）を用いる 2 液式で，燃焼

による推進力で駆動する．一方，電気推進系のスラスタは，マイクロ波により作ら

れたプラズマイオンを用い，イオン化した推進剤を電気放出する推進力で駆動す

る．異なる 2 つの推進系スラスタを効果的に使うことで，宇宙機の姿勢制御や軌

道修正をおこなう[14]．図 1.3 は，2014 年に打ち上げられ，2018 年に小惑星に到

着予定の探査機「はやぶさ 2」を示す．図中の赤丸は探査機に搭載された化学推進

系のスラスタを示している．化学推進系および電気推進系のスラスタは，前面部と

背面部に合計 12 個が搭載されている．スラスタには向きの自由度が少ないため，

複数個の搭載が必要となり，結果として探査機全体のペイロードを圧迫している．

方向制御が可能なスラスタが開発されると，複数個のスラスタを一つにまとめ，省

スペース化や省エネルギ化が可能となり，全体としてスラスタの搭載数を減らす

ことが可能となる． 

 寿命を終えた人工衛星は国際条約により廃棄方法が決められている[15]．最後に

残った燃料でスラスタを駆動し，周回軌道を離脱させ大気圏に突入して燃やす方

法や他の衛星の邪魔にならない高い高度へ導く方法が主な廃棄方法である[16],[17]．

しかしながら，実際にこの操作が成功するのは全廃棄衛星中およそ 3 分の 1 程度

であり，残りは制御不能なスペースデブリ「宇宙ゴミ」[18]~[22]になっているのが現

状である．ISS 国際宇宙ステーションには，スペースデブリの大きさごとの対策法

が設定されている[23],[24]．直径 1 cm 大のスペースデブリに対しては，衝突に耐え

ることのできるダンパーを設置し，衝撃を緩和する対策がとられ，直径 10 cm を

越えるスペースデブリに対しては，全ての軌道が掌握できることから，事前に

NASA が接近解析を実施し，万が一，衝突の恐れがあるときは，ISS の軌道を若

干変更し，衝突回避の対策が実行される．これまでに，スペースデブリの接近で，

9 回の軌道変更をし，1 回は軌道変更が間に合わず，宇宙飛行士を ISS 内の安全な

場所に退避させたことがある． 
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 そのほかにスペースデブリの対策[25],[26]としては，以下のものが挙げられる． 

・人工衛星およびスペースデブリの光学観測 

 地球のまわりを回っているスペースデブリの数量や大きさや分布を調べる

ために JAXA の研究開発本部は光学顕微鏡を用いた観測技術の開発をおこ

なっており，小さなデブリを検出する画像解析技術の研究を進めている．発

見したデブリは追跡できるようにカタログ化している． 

・モデル化および解析 

 将来のスペースデブリ分布の変化状況を予測する，デブリ推移モデルを

JAXA と九州大学と共同で開発[27],[28]している．スペースデブリが宇宙機に

衝突する確率や衝突により故障が発生する確率を解析し，スペースデブリが

発生しないためのスペースデブリ発生防止標準の適合性を評価するツール

を開発し，JAXA のプロジェクトを支援している． 

・防御 

 猛烈なエネルギを持ったスペースデブリが人工衛星に衝突した時に起こる

現象の解明や，防御性能を地上で確認・検証するための技術の開発を進めて

いる．そのシステムは秒速 10 km の速さで模擬スペースデブリを射出して

デブリ被害を観察するシステムである． 

・スペースデブリ除去システム 

 すでに軌道上にあるデブリ同士が衝突することによって，デブリの数が自己

増殖を起こしていることから，図 1.4 に示す方法を検討している．これは，

スイス宇宙センター・スイス連邦工科大学が検討しているアイディアで，デ

ブリを直接捕獲して，捉えたまま軌道から離れ，消滅する小型衛星の研究開

発である． 

・スペースデブリの大気圏突入システム 

 スペースデブリに近づき針金を取り付け，その針金に電流を流すと地球の磁

場で減速力が生まれ，軌道から離れたデブリは大気圏に突入し燃え尽きる．

低コストの手法として国際的に注目されている． 
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Fig. 1.3 Thruster mounted on satellite Hayabusa2 

 

 

 

Fig. 1.4 Removing robot for space debris 
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1.3 研究目的 

 1.2 節では，スラスタの役割とペイロード圧迫対策のスラスタ方向制御の実現と

スラスタの削減化，スペースデブリの問題点とその対策方法を述べた．本研究で

は，スラスタの搭載数を減らし，スペースデブリを減少させる目的で，スラスタの

方向制御が可能である宇宙用の球面超音波モータの開発をおこなう．2012 年，ISS

の日本実験棟モジュール「きぼう」の船内において，星出宇宙飛行士らが蛋白質の

分子・原子の結晶成長の実験をおこなった．使用した実験装置 Nano Step の計測

装置に小型超音波モータが使われた実績[29]があるが，真空状態の宇宙空間におい

て，超音波モータの実用例はない． 

 過去に，当研究室において開発された超音波モータ[30]を図 1.5 に示す．これは，

従来の超音波モータを球体ロータの側面に 3 個均等配置したもので，球面超音波

モータとして開発された画期的なものである．JAXA によると宇宙空間で用いる

スラスタは，質量は 500 g 程度の小型であり，出力は 1 N 程度と非常に小さいも

のである[31]．本研究では，このスラスタを球面超音波モータの内部に組み込み，

方向制御が可能なアクチュエータである宇宙用球面超音波モータ（Spherical 

Ultrasonic Motor : SUSM）を開発する．開発する宇宙用球面超音波モータのイ

メージ図を図 1.6 に示す． 

 ここで，宇宙用アクチュエータに求められる性能を以下に挙げる[32],[33]． 

・ 宇宙空間で動作する前に，ロケット打ち上げ時の G（耐重力加速度），温度，

振動に耐える必要がある． 

・ 宇宙における動作時は，高真空，高放射線，低温（－150 ℃）と高温（100 ℃）

の繰り返しに無保守で最低 10 年耐える必要がある．真空中に放出されたガ

スの再凝着の問題にも対応できる．高度 500 km 程度では原子状酸素の雰

囲気の動作が要求される． 

・ 真空中ではベアリング，歯車，減速器などに使用する金属材料の摩擦係数が

大気中と比較して増大する．宇宙における潤滑剤の研究はスペーストライボ

ロジーと呼ばれ，研究が進んでいる分野である．宇宙空間では固体潤滑剤を

使用する． 
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Fig. 1.5 Spherical Ultrasonic Motor with 3 stators 

 

 

 

Fig. 1.6 Spherical Ultrasonic Motor with thruster 

 

  



第 1 章 緒言 

9 

 

球面超音波モータには，以下のような長所がある[34]． 

（１） 構造が簡単で小型化がしやすい 

（２） 低速で高トルクである 

（３） 保持トルクを持ち，姿勢維持の時に電力を必要としない 

（４） ダイレクト駆動である 

（５） 高応答性，高制御性がある 

（６） 冗長性をもたせることが可能である 

（７） 減速器が不要である 

（８） 潤滑油が不要である 

（９） 電磁ノイズを発生しない 

（１０） 単体で 2 自由度を持つ 

 

 長所（６）の冗長性について説明する．超音波モータは長所（１０）にあるよう

に，単体で 2 自由度を有する．宇宙空間において，複数の超音波モータのうち，仮

に 1 つが故障しても残りの超音波モータが 2 自由度の制御可能であるため，故障

の代替利用を意味している．また，過去の研究例[30]において，1 つの球ロータに対

して超音波モータを 4 つ配置し，さらに冗長度を持たせた球面超音波モータを開

発した．多自由度を有する球面超音波モータを図 1.7 に示す． 

 以上のような理由で，宇宙用球面モータの開発が期待されている[35]．また，リ

アクションホイール，アンテナ駆動機構，太陽電池パネルパドル駆動機構，アイソ

レータ，ミラー駆動機構，マニピュレータ，ローバーの車輪などのアクチュエータ

においても，宇宙用球面モータの代替アクチュエータとして期待されている．他の

研究機関で超音波モータを用いた惑星探査ローバーのマニピュレータの関節駆動

部に超音波モータを用いる場合の検討研究[36]があるが，いまだ実用利用はない． 

 一方，超音波モータには，以下の短所がある． 

（１） 熱，温度上昇により超音波モータの圧電素子の圧電性が失われる 

（２） 摩擦駆動のため発熱や摩耗により，寿命が短い 

  

人工衛星がおこなう軌道修正時のスラスタの噴射時の方向制御に，超音波モー

タを使用する場合を考える．現在，複数個あるスラスタを一つにまとめ，人工衛星
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の発射時の省エネルギ化，省スペース化するため，もしくは，それぞれのスラスタ

を 2 自由度駆動させることにより，いずれかの故障に対応する冗長性をもたせる

ことができるためである．超音波モータの寿命が短いという短所（２）は，スラス

タの方向制御の駆動回数が少ないため，解決できることがらと考えられている． 

 人工衛星の軌道修正[37],[38]について述べる．人工衛星は打ち上げ後，目的の周回

軌道に入り，運用が開始された後にも，地球重力場のひずみ，月や太陽の引力，太

陽風や希薄な空気分子などの影響で，常に地球引力以外の微小な力（摂動力）を受

けて軌道が変動する．そのため，軌道変動と軌道修正がおこなわれる．地球上から

見ると，軌道長半径や離心率の変動は人工衛星の経度方向，つまり東西方向の偏移

（ドリフト）となり，軌道傾斜角の変動は人工衛星の緯度方向，すなわち南北方向

のドリフトとなる．両者のドリフトを修正していく作業は，図 1.14 に示す軌道制

御，いわゆるステーションキーピング[39]という作業である．以下は，東西方向と

南北方向におけるステーションキーピングの概要である． 

（ａ）東西方向制御 

 軌道高度が高くなる方向にずれると人工衛星の動きが地球自転より遅れ

て西に移動し，軌道が低い方にずれると逆に東に移動する．修正は軌道速

度を増減させることによりおこなう． 

（ｂ）南北方向制御 

 軌道傾斜角のずれは，主に月や太陽の引力によって生じ，その結果，地上

から見る人工衛星は 8 の字を描いて南北方向にずれる．この修正は，軌道

面に対して垂直方向に推力を加えて軌道傾斜角を戻すことでおこなう． 

 両者の軌道制御は，東西方向は 2～3 週間に一度，南北方向は 2 ヶ月前後に一度

の割合で，人工衛星に搭載している化学推進系のガスジェットや電気推進系スラ

スタによりおこなわれるが，軌道修正に伴う燃料の消耗，長時間使用による太陽電

池パネルの劣化やバッテリの劣化などが人工衛星の寿命期間に起因する．一般に

人工衛星の寿命は 5～10 年程度である． 

 超音波モータを宇宙機のスラスタに利用した場合，本来のスラスタ出力が数mN

オーダーの低出力であり，スラスタ推力が単発駆動で長い時間をかけても実害が

ないことから，超音波モータをスラスタに代替利用することが可能となる．耐久性

は駆動時間を考慮して決定する．寿命は人工衛星のスラスタの駆動回数である． 
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 これらの事項を考慮し，開発する宇宙用球面超音波モータの性能目標を 

・ トルク 20 mNm 

・ 耐久性 70 分 

・ 寿命 300 回 

・ 精度 1 度 

とした．すべて宇宙空間（真空中）における値である． 

 

 

 

 

Fig. 1.7 Spherical Ultrasonic Motor with 4 stators 

 

 

 

Fig. 1.8 Image of station keeping  
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1.4 論文構成 

 本論文の構成を示す． 

 

・第 1 章「緒言」では，本論文の背景や研究目的について説明する． 

 

・第 2 章「球面超音波モータ」では，進行波型超音波モータの数式モデルを算出

し，超音波モータの駆動原理を説明する．超音波モータを構成している圧電素子が

印加された交流電圧によって振動する．圧電素子の振動状態を説明したのち，本研

究で用いている 3 つのステータと 1 つの球ロータで構成された球面超音波モータ

の駆動原理とその特徴について説明する． 

 

・第 3 章「宇宙用球面超音波モータ」では，球面超音波モータを宇宙空間で利用

するために宇宙用球面超音波モータを製作したことを説明する．モータを駆動す

る際，最適な印加周波数を発生する専用ドライバを用いて，大気中における回転速

度，トルク測定，印加周波数とトルクの特性，トルクと回転速度の特性，作動寿命

の測定をおこない，実験結果を考察する． 

 

・第 4 章「真空実験による基本特性」では，宇宙空間を想定した真空環境で球面

超音波モータを用いて実験をしたことを説明する．使用した真空チャンバ機器を

説明し，第 3 章でおこなった大気中と比較するために，回転速度，トルク測定，作

動寿命測定，耐久性実験をおこない，実験結果を考察する． 

 

・第 5 章「高温環境における評価」では，宇宙空間で想定される環境において，高

温環境に着目する．JAXA の実験環境を参考にし，宇宙空間で想定される 120 ℃

における高温実験を説明する．大気中 120 ℃環境における，超音波モータの圧電

素子や接着剤のふるまいの検討をおこない，高温度に耐える条件の圧電素子を提

案する．その結果， 1 軸駆動モータと宇宙用球面超音波モータの 2 種類について

熱負荷実験をおこない，実験結果を考察する． 
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・第 6 章「低温環境における評価」では，宇宙空間で想定される環境において，第

5 章「高温環境における評価」と比較するために，低温環境に着目する．宇宙空間

で想定される－120 ℃までの低温実験を説明し，超音波モータの圧電素子や接着

剤のふるまいの検討をおこない，低温度に耐える条件の圧電素子を提案する．使用

機器の制限で，低温限界を大気中－80 ℃環境に変更して，宇宙用球面超音波モー

タの熱負荷実験をおこない，実験結果を考察する． 

 

・第 7 章「温度サイクルにおける評価」では，宇宙空間で想定される高温環境と

低温環境の繰り返しを考慮し，第 5 章「高温環境における評価」と第 6 章「低温

環境における評価」を組み合わせた実験を説明する．宇宙空間での温度サイクルが

ゆっくりであると仮定する．使用機器の制限で，低温限界を大気圧－50 ℃に変更

し，大気中－50 ～120 ℃の温度サイクルにおいて，宇宙用球面超音波モータの回

転速度，トルク測定，作動寿命測定，耐久性実験をおこない，実験結果を考察する． 

 

・第 8 章「耐振動性と耐衝撃性の評価」では，宇宙用球面超音波モータを宇宙空

間で利用するためには，ロケット打ち上げ時に受ける機械的環境を満たす必要が

あるため，耐振動性と耐衝撃性の評価をおこなう．宇宙用球面超音波モータの固有

振動数を算出し，打ち上げ時の振動が宇宙用球面超音波モータに及ぼす影響を説

明し，耐振動性の評価として，準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動による加

振実験をおこなう．また，耐衝撃性の評価として，重力加速度の 20 倍から 40 倍

の加速度が加わったことを想定した加振実験をおこない，実験結果を考察する．最

後に，宇宙用球面超音波モータにスラスタを取り付けたスラスタモデルを想定し，

耐振動性と耐衝撃性の評価をおこない，実験結果を考察する． 

 

・第 9 章「結論」では，本論文の結論を示す． 
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第 2 章 球面超音波モータ 

 

2.1 はじめに 

 球面超音波モータは，進行波型超音波モータの駆動原理で動作する．本章では，

進行波型超音波モータの駆動原理とその特徴について説明する．超音波モータを

構成している圧電素子が印加された交流電圧によって振動する．圧電素子の電歪

現象が力学的エネルギに変換され，ロータへ伝達されていく様子を振動子表面の

運動に注目して数学的に理論展開し，超音波モータの駆動原理とその特徴につい

て説明する． 

 

2.2 進行波型超音波モータ 

 超音波モータ（Ultrasonic Motor）は，超音波領域（20 kHz 以上の周波数の音

波や物体の振動）の機械的振動を駆動力とするアクチュエータ[1] ~[7]である．アク

チュエータから発生する音も超音波領域となり，人間の可聴域（20 Hz～20 kHz）

を超えるため，静粛性に優れているアクチュエータといえる．超音波モータはその

駆動原理から，振動子表面と球ロータが一部でも接触していれば駆動できること

から，単純な機構で並進運動と回転運動を実現することが可能である．また，構造

が簡素のため，小型・軽量で省スペースに優れているアクチュエータである．超音

波モータは振動子に機械振動を発生させる仕組みから，くさび型，進行波型，複合

振動型などに分類することができる． 

 本研究で対象とする進行波型超音波モータ[8],[9]の構造は，櫛歯（くしば）を切っ

た金属弾性体に圧電素子を圧着させた円環状の振動子と駆動部である球ロータか

ら構成されている．その概観図を図 2.1 に示す．金属弾性体は振動振幅を増幅する

ために櫛歯状構造になっている．圧電素子と金属弾性体は接着剤により接着され

ている．圧電素子に超音波領域の交流電圧を印加することによって，圧電素子の電

歪現象を利用した微細振動により，振動子表面に振動媒体中を伝達する進行波を

発生させる．この振動をステータ表面の 1 点について注目すると，その点は楕円

運動[10],[11]をすることになる．楕円運動の機構は 2.3 節で後述する．楕円運動が摩
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駆動[12]により球ロータへと伝達され，球ロータは回転する．この伝達状態を図 2.2

に示す．進行波型超音波モータは，他の種類[13],[14]の超音波モータに比べ，振動子

と球ロータ間の衝突動作が連続的であるため，摩耗が少なく，正転・反転の切り替

えを進行波の進行方向を変えることで，容易に実現できることなどが優れている

点である．また，球ロータと振動子表面の間には，常に与圧されており，球ロータ

の静止および低回転時に球ロータと振動子表面の間に働く力は一定となる．つま

り，ブレーキ機構がない構造において，電源を入れない静止状態であっても一定の

保持力を持ち，低回転時で大きなトルクが発生できる長所が，進行波型超音波モー

タの特徴でもある[15],[16]． 

 

 

Fig. 2.1 Construction of ultrasonic motor 
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Fig. 2.2 Propagation of the traveling wave 
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2.3 超音波モータの駆動原理 

 進行波型超音波モータは振動子表面に円周方向の進行波を発生させることで駆

動する．進行波は振動媒体中を進行する波である．現在，実用化されている進行波

型超音波モータのほとんどが，円環状のもので，その円周方向に円周長の整数分の

１波長を持つ進行波を発生させるものである．一方，どちらの方向にも進行せず，

その場で振動し，波の腹・節の位置を変えない波が定在波（または定常波）である．

本研究では，位置的かつ時間的にずらした 2 つの定在波を弾性体上で合成させる

ことにより，進行波を得る仕組みを実現させる．以下に，定在波の仕組みを数学的

に説明する． 

 時間的に振動する波において，振幅 Aの定在波の位置的振動波形はサイン関数

で表せ，その時間的振動波形はコサイン関数で表せるとすると，その定在波は以下

のように表せる． 

1 sin( ) cos( )y A T    (2.1) 

ここでは位置 xの関数，T は時間 tの関数である． 

 この定在波 1y と位置的・時間的において，位相が90 度ずれた定在波 2y は次の

ように表すことができる． 

2 cos( ) sin( )y A T    (2.2) 

式（2.1）と式（2.2）で表した 2 つの定在波の合成波は，加法定理より式（2.3）

のようになる． 

1 2 sin( )y y y A T      (2.3) 

また，ここで一般化するために初期化位相として定数Cを与えると式（2.4）は次

のように表せる． 

1 2 sin( )y y y A T C       (2.4) 

式（2.4）で表される波は，波形を崩さずに一定速度で一定方向に進行する波，つ

まり進行波を示すことになる． 

 次に，進行波によって起こる振動子表面の運動を図 2.3 の弾性体の局所的なモ

デルを用いて考える．図 2.3 (a) において，座標はたわみの無い状態で，中立軸を
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x軸，厚み方向に球ロータとの接触面を正の方向として y軸をとる．なお，弾性体

の中立軸上の点は x軸方向には動かないと仮定し，たわみのない状態で，中立軸に

垂直な断面は中立軸に対し常に垂直であるものとする． 

 中立軸上の点 ( , )m mM x y と球ロータの接触面上の点 ( , )r rR x y について考える．点

Mの運動は式（2.3）のようになるが，ここで位置 xの関数 ( )xθ と時間 tの関数 ( )T t

がそれぞれ 

0 ( ) 0

0 ( ) 0

x x

t T t

  


  

θ
  

である初期値をとるとすると，点Mの運動は式（2.3）より次のようになる． 

2
sinm my A x t






 
   

 
 (2.5) 

ただし， Aは振幅，は振動角速度，は波長を表す． 

 次に，点 ( , )r rR x y の位置について考える．図 2.3 (b) において，たわみ角 m は 

 

2 2
cos

m

m
m m

x x

y
A x t

x

 
 

 

   
        

 (2.6) 

となる．また， rx は点Oと点Rの距離H ，たわみ角 m （ m は微小である近似則） 

 

 

 

(a) Definition of the coordinates (b) Angle of deflection 

Fig. 2.3 Model of the elastic body 
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を用いて 

sinr m m m mx x H x H      (2.7) 

と表せる．同様に ry は 

cosr m m my y H y H     (2.8) 

となる．よって，式（2.5）～式（2.8）より rx と ry はそれぞれ 

2 2
cosr m mx x H A x t

 


 

 
     

 
 (2.9) 

2
sinr my A x t H






 
    

 
 (2.10) 

となる． 

 最後に点Rの変位について考える． rx と ry の変位をそれぞれ rX ， rY とする．こ

こで，簡略化のために式（2.9），（2.10）の周期関数中の
2

mx t





 
 

 
を時間関数

Uとし，
2
H N




 と置き換えると rX ， rY はそれぞれ 

cosr r mX x x N A U       (2.11) 

sinr rY y H A U     (2.12) 

となる．式（2.11），（2.12）よりUを消去すると 

2 2

2 2
1

( )

r rX Y

N A A
 

 
 

2 2

2 2
1

( )

r rX Y

N A A
  


 

(2.13) 

と表される．この式（2.13）は楕円方程式となり，点Rが横振幅
2

N A H A



   ， 

縦振幅 Aの楕円運動をしていることを表している．また，この楕円運動は，式（2.4），

（2.12）より球ロータとの接触面において，進行波の方向と逆向きであることから，
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進行波型超音波モータの球ロータの回転方向は，振動子表面に起こる進行波の進

行方向と逆方向になることを示している． 

 次に，本研究の球面超音波モータに用いる振動子について説明する．扱う振動子

を図 2.4 に示す．振動子は 45 枚の櫛歯状で切り欠きのある弾性体の円環に，超音

波モータ用として一般に入手可能で，キュリー点が 120 ℃であるトーキン社製の

圧電素子を貼り付け，交流電圧を印加する厚さ 0.1 mm のフレキシブル基板電極

を取り付け，これらを接着剤により圧着することで 1 つのユニットとして構成し

ている．今後は，このユニットをステータと呼ぶ． 

 

  

Fig. 2.4 Photograph of vibrator 

 

 弾性体の材質は非磁性材料であるリン青銅であり，表面にニッケルメッキを施

し，場合によっては表面にフッ素系樹脂のライニング材を塗布することにする．塗

布する理由は球ロータと弾性体の間の摩擦係数μ[17],[18]を良好とされているμ= 

0.1～0.2[19]に保つ目的である．各種のライニング材を用いた先行研究[20]において，

真空下においてライニング材の影響が大きいことから，本研究で用いた直径 30 

mm 型の圧電素子にはライニング材を塗布していない．圧電素子と電極の配置図

を図 2.5 に示す． 

 圧電素子の形状は外形 30 mm，内径 20 mm，厚さ 0.7 mm，圧電素子全体を 11

分割している．圧電素子はプラス・マイナスが交互に分極されており，電極は A

相，B 相，FB（Feed Back）相，GND の 4 種類に接続されている．位相の異なる

交流電圧を印加することで振動を発生させる．FB 相は中央部の圧電素子に接続さ

れており，弾性体が振動した際に，圧電素子が変形によって生じるフィードバック

電圧を計測すると，弾性体の振動状態を計測できる．GND は弾性体に接続されて 
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Fig. 2.5 Polarization pattern of piezoelectric element 

 

いる． 

進行波は圧電素子の圧電横効果により発生する．圧電素子の電歪挙動を図 2.6 に

示す．プラス・マイナスが交互に分極された圧電素子に，圧電体から弾性体方向に

向かってプラス電圧が印加されると，プラスに分極された部分は円周方向に膨張

し，マイナスに分極された部分は円周方向に収縮することになる．一方，マイナス

電圧が印加されると，プラスに分極された部分は円周方向に収縮し，マイナスに分

極された部分は円周方向に膨張することになる．したがって，圧電素子に交流電圧

を印加することにより弾性体に定在波を発生させることができる． 

 交流電圧を印加する A 相と B 相は互いに 4 分の 1 波長ずらして配置されている

ため，位相が 90 度ずれた 2 つの定在波を発生し，この定在波の合成により弾性

体の円周方向に進行波を発生させることができる．この進行波は金属弾性体の円

環表面に現れ，円環に押し当てた球ロータを駆動させる．A 相と B 相の入力正弦

波の位相差を変化させると進行波の速度が変化するため，両相の入力電圧の位相

差により球ロータの回転速度を調節することができる． 
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Fig. 2.6 Electrostrictive behavior 
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2.4 3つのステータと球ロータで構成された球面超音波モータの動作 

 球面超音波モータは 3 つの円環状の振動子，いわゆるステータと，1 つの球ロー

タによって構成されており，球ロータは 3 つのステータによって均等に保持され

ている[21]～[26]．その概観図を図 2.7 に示す．円環状のステータは進行波型超音波

モータの駆動原理を用いており，圧電素子に交流電圧を印加し，超音波振動を励起

することにより弾性体の表面に進行波をつくり出す．球ロータは各ステータの弾

性体と接触しているため，この進行波により各円環の軸まわりの力を受ける[27]． 

 図 2.8 に示すように，球ロータの回転ベクトルは各振動子の回転ベクトルの合

成したものになる．ステータは X-Y 平面上に均等に 120 度（ 2 / 3 ）の間隔で配

置されており，Z 軸方向に度だけ傾斜をつけて，取り付けられている．この配置

から各ステータが球ロータに及ぼすトルク
1 2 3, ,S S S は幾何学的に次のように表さ

れる．  

1 1

3 3
cos cos sin cos sin
2 2

T

S T     
 

  
 

 

2 2

5 5
cos cos sin cos sin
6 6

T

S T     
 

  
 

 

3 3

1 1
cos cos sin cos sin
6 6

T

S T     
 

  
 

 

(2.14) 

 ここで，
1 2 3, ,T T T は各ステータのトルクの大きさである．球面超音波モータのト

ルク
1 2 3, ,S S S は各ステータのトルクの合成によって表される． 

1 2 3S S S S    (2.15) 

 

2 3

1 2 3

1 2 3

3 3
cos

2 2

1 1
cos

2 2

sin

x

y

z

T T

S

S S T T T

S

T T T







  
    

  
   

             
    

 
  

  

 
(2.16) 



第 2 章 球面超音波モータ 

24 

 

 

Fig. 2.7 Schematic of SUSM 

 

 

 

 

各ステータのトルク
1 2 3, ,T T T の大きさを変化させることにより，球ロータのトル

ク Sは空間上の任意の方向に生成することが可能となる．このことから球面超音

波モータは，回転の 3 自由度を持つということを示している．無通電時において，

球ロータは各ステータによって保持されているため，保持トルクが存在し，姿勢は

固定されている． 

(a) X-Y plane (b) X-Z plane 

Fig. 2.8 Location of the vibrators 
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 球面超音波モータは，上記の特性のほかに，超音波モータの特性を引き継ぎ，電

磁モータとは異なるいくつかの長所を持つため，実用例[28]~[38]は多い．以下に，球

面超音波モータの長所を記述する． 

（１） 単体で回転の3自由度を持つ 

（２） 機構が簡単であり，減速器が不要なため省スペース性に優れている 

（３） 摩擦によるダイレクトドライブであるため低速高トルクであり，非常

に高い応答性を持つ 

（４） 無通電時に保持トルクがあるためブレーキなどを必要としない 

（５） 電磁力による駆動でないため，電界・磁界の作用を受けにくい 

 長所（５）の特性のため，球面超音波モータの構成材料には非磁性体が使われる．

核磁気共鳴現象を利用して生体内の内部情報を画像にする方法MRI診断環境をは

じめ，多くの医療現場において，非磁性体の医療用アクチュエータとして利用する

ことが可能となる．真下・遠山らは，非磁性体の超音波モータを医療分野で利用す

る目的で，球面超音波モータを小型化と制御に成功している[39]～[47]．深谷・遠山ら

は，球面超音波モータをパワーアシストスーツ，管内ロボット，義手などのアク

チュエータに利用し，制御に成功している[48]～[55]．冗長度を増し 6 軸ステータを

用いて開発したアクチュエータ[56]があり，新しい手法として，球面超音波モータ

をセンサとして位置検出に利用した試み[57]もある． 
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2.5 まとめ 

 本章では，進行波型超音波モータの数式モデルを導出し，モータの駆動原理を説

明した．それによると，進行波型超音波モータに用いる圧電素子の質点が楕円駆動

になることが説明でき，球ロータと接触面において，進行波の方向と逆向きである

ことが示された．これは，超音波モータの圧電素子の振動方向と球ロータの回転方

向が，逆向きであることを示している．宇宙空間で超音波モータを用いるために，

ステータの数を3つに増やし，3つのステータを球面状の円周上に等間隔で配置し

た宇宙用球面超音波モータの数式モデルを導出した．ステータ数を3つにすること

で，故障時に別のステータで代用する冗長性を確保した構造となっている．第3章

では，宇宙用球面超音波モータの製作をおこなう．
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第 3 章 宇宙用球面超音波モータ 

 

3.1 はじめに 

 本章では，球面超音波モータを宇宙空間で利用するため，宇宙用球面超音波モー

タを製作する．3.2 節では，宇宙用超音波モータの概要を説明する．超音波モータ

を駆動するには適切な周波数の交流電圧を印加しないと駆動しない．本研究では，

当研究室で開発された専用ドライバを用いて超音波モータを駆動する．圧電素子

の等価回路と共振周波数の関係から超音波モータの駆動における共振周波数の重

要性を説明する．3.2 節では，超音波モータを宇宙空間で用いるために，基本特性

実験をおこなう．超音波モータの駆動において，最適な印加周波数を発生する専用

ドライバを用いて，大気中における回転速度，トルク測定，印加周波数とトルクの

特性，トルクと回転速度の特性，作動寿命の測定をおこない，実験結果を考察する． 

 

3.2 宇宙用球面超音波モータの概要 

3.2.1 宇宙用球面超音波モータの構造 

 人工衛星のスラスタ駆動を想定し，宇宙用球面超音波モータを開発するにあた

り，先行研究[1]で開発されてきた球面超音波モータの中で，最も操作しやすく，か

つ，宇宙での運用として考えやすい大きさの直径 30 mm の新生工業社製のステー

タに追加工を施したものを 3 つ，そのステータに適合する直径 45 mm の球ロータ

を 1 つ用いることで，宇宙用球面超音波モータを製作した．先行研究[2]において，

球ロータの素材として，ポリカーボネート（PC），ポリイミド（PI），ポリエーテ

ルエーテルケトン（PEEK），ポリエチレン（PE）の 4 種類を用いることで球ロー

タの性能評価を試みた．本研究では，球ロータの素材として，簡易的動作の場合は

ポリカーボネート製の球ロータを利用し，本実験の場合は耐寒性・耐熱性，耐摩耗

性などに優れ，宇宙用構造材料としての適用実績が高いポリイミド製の球ロータ

を利用した．ポリイミド製の球ロータの質量は 68 g である．設計した宇宙用球面

超音波モータを図 3.1 に示す．球ロータとステータは板ばねを使用し，一定の押付

力を維持する．ねじ機構のため押付力は調節可能な機構となっている． 
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第 1 章で述べたように，過去に研究されている球面超音波モータには，ステー

タの数を多めにとりつけたタイプがある．その目的は，いずれかのステータが故障

した場合でも残りの正常なステータだけで駆動させることを保証するためである．

本研究に用いる宇宙用球面超音波モータにおいても，ステータのうち 1 つが故障

した場合でも駆動できるように，冗長性を持たせ，3 つのステータを使ったモータ

を開発する． 

 球面超音波モータの共振周波数[3],[4]はインピーダンスアナライザを用いること

で大まかな値を調べることができる．周辺温度などが影響し 3 つのステータの共

振周波数が異なることがあるため，使用直前に必ず後述する FB 相を用いて共振

周波数の探索をおこなう．共振周波数の探索方法は次項で述べる． 

 

 

 

 

Fig. 3.1 Spherical Ultrasonic Motor for space 
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3.2.2 モータドライバ回路と共振周波数の探索 

 宇宙用球面超音波モータの駆動に用いるドライバ回路は，当研究室で開発した

球面超音波モータ専用のモータドライバ SUSM-A[5],[6]を使用する．モータドライ

バの性能諸元を表3.1に示す．図3.2にモータドライバ本体，パーソナルコンピュー

タもしくは外部リモコンによるコントローラ，宇宙用球面超音波モータの構成図

を示す．外部リモコンには，共振周波数探索機能，8 方向ジョイスティック，左右

動作ボタンがある．図 3.4 にモータドライバの構成を示す．モータドライバは CPU，

ステータに印加する交流電圧を調整する波形発生部，振動子の振動状態を計測す

るフィードバック部から構成されている．波形発生部の概要を図 3.5 に示す．この

回路ではステータに印加する交流電圧の周波数（印加周波数）と位相差を CPU か

らの命令で変化させることが可能である．周波数の設定には，回路への入力電圧に

より周波数が可変できる電圧制御発振器 VCO（Voltage-Controlled Oscillator）を

用いている．VCO によって作られた信号は位相差発生器を通過後，位相差を持つ

2 つの信号（A 相，B 相）として出力される． 

 ステータには振動を発生するための圧電素子の A 相と B 相のほかに，振動計測

するための圧電素子の FB 相がある．この FB 相を用いるとステータの振動状態を

観測できる．ステータを振動させた際に得られる FB 電圧は正弦波であり，これを

平滑回路に通した上で AD 変換することで FB 相からの波形を読み取る．インピー

ダンスアナライザによる測定結果から，ステータの共振周波数は押付け状態で約

48 kHz であることが確認されている．3 つのステータには個体差があり，周辺 

 

Table 3.1 Specification of motor driver 

Input voltage DC12 V 

Output voltage 180 V p-p 

Current consumption 1.8 A max 

Output wave form Sine wave 

Frequency 40 ～ 80 kHz 

Number of output channels 3 Channel （1ch, 2ch, 3ch） 

Speed control Frequency, Phase difference 

Size 260 mm × 156 mm × 38 mm 

Weight 0.64 kg 
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温度などの影響により共振周波数が変化する場合を想定し，通常は，球面超音波

モータを駆動する際は，初めに FB 電圧を測定し，FB 電圧が最大となる時の周波

数を最適値とした共振周波数を設定している．専用リモコンには最適な共振周波

数を探索する機能を備え持つため，その機能を使うことで最適な共振周波数が容

易に得られる．オープンループによる球ロータの方向制御は，専用リモコンの 8 方

向ジョイスティック，左右動作ボタンを使うことで，内部のマイコンに書き込まれ

たプログラムを読み出し，モータドライバに命令され容易に実行できる．本研究で

は使用していないが，モータドライバにはフィードバック制御用の位置センサ入

力端子が付属している． 

 

 

 

 

Fig. 3.3 Motor driver for SUSM (SUSM-A) 
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Fig. 3.4 Schematic diagram of the motor driver 

 

 

 

Fig. 3.5 Schematic diagram of the wave-generating circuit 
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3.2.3 圧電素子の等価回路と共振周波数 

 超音波モータは圧電素子に高周波の交流電圧を印加することで駆動力を発生す

る．印加周波数を変化させるとステータ表面に生じる進行波の速度が変化し，圧電

素子の A 相と B 相の入力正弦波の位相差を変化させることになり，球ロータの回

転速度を調節することができる．通常使用では，専用リモコンにある最適な共振周

波数の探索機能を使い，超音波モータの出力を最大として使う． 

 一般に超音波モータに用いられている圧電素子は，図 3.6 に示す電気的等価回

路[7]で表すことができる．図中の 1L はインダクタンス[H]， 0C と 1C はキャパシタ

ンス[F]， 1R は電気抵抗[Ω]を示している．これらの電子素子を使うことで，式（3.1）

で表す 2 つの共振周波数が得られる．2 つの共振周波数は，共振周波数 rf  [Hz]，

反共振周波数 af  [Hz]と区別することがあり，2 つの共振周波数の間に超音波モー

タの特性として最大出力を発生する最適な共振周波数が存在する． 

 

1 1

1

2
rf

L C
 

(3.1) 

0 1
1

0 1

1

2





af
C C

L
C C

 

  

等価回路において，印加周波数とインピーダンスの関係を図 3.7 に示す．印加周

波数を変化し，共振周波数 rf 付近に設定すると，インピーダンスの値が最小値に

なり，過度な電流が流れることで発熱の原因となる．一方，反共振周波数 af 付近

に設定すると，インピーダンスの値は最大値となり，圧電素子の発熱を抑えること

ができ，超音波モータの耐久性に寄与できる．共振周波数に対して極端に高すぎた

り，低すぎたりする印加周波数を設定してしまうと，超音波モータの駆動力は低下

し，結果として球ロータは回転しない． 
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Fig. 3.6 Equivalent circuit of piezoelectric element 

 

 

 

 

Fig. 3.7 Impedance characteristics of piezoelectric element  
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3.3 宇宙用球面超音波モータの基本性能 

 前節で製作した宇宙用球面超音波モータについて，基本的な性能を測定する実

験をおこなった．実験をおこなったのはトルク，周波数とトルクの特性，トルクと

回転速度の特性，耐久性，寿命である．実験は全て大気中でおこなった． 

 

3.3.1 回転速度測定 

 宇宙用球面超音波モータの回転速度を計測するために，球面超音波モータの球

ロータに出力棒を取り付ける．モータの動作を一方向（左右方向）に制限するため

に 2 本のガイドレールを取り付け，2 本のガイドレールの中に出力棒をはさみこ

む．往復駆動する範囲は 106 度である．左右の正負方向へ交互に駆動させる理由

は，この条件が球面超音波モータにとって最も過酷な条件だからである．出力棒の

様子をビデオカメラ （SANYO 製）を用いて測定する．回転速度を測定する方法

としてポテンショメータやロータリーエンコーダを用いる方法があるが，真空用

や温度可変に耐える回転計測センサが高価であり，さらに，真空チャンバや恒温槽

の内外をつなぐコネクタのピン数を最小限に抑える必要があり，ビデオカメラを

使用し出力棒を撮影する．この方法は簡易的な測定ができることから，今後の実験

環境は，実験条件をそろえるために，ビデオカメラを用いる測定をおこなってい

る．撮影時のフレームレートは 30 fps である．回転速度はビデオカメラで撮影し

た映像のフレーム数から算出する．使用した球ロータの素材はポリカーボネート

製である．実験の概要を図 3.8 に示す．モータに共振周波数を印加し，各ステータ

に印加する位相差は（1 ch，2 ch，3 ch）=（0 度，60 度，－60 度）とする．こ

の位相差を印加することによって球ロータは一方向である左右方向として往復駆

動する．測定は 7 回おこなっている．はずれ値を取り除くため，最大値と最小値

を除き，算出した平均値を測定結果とした．実験結果を表 3.2 に示す．平均値で

74.2 rpm を観測した． 
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Fig. 3.8 Schematic of experimental equipment for measuring rotational 

speed 

 

 

 

Table 3.2 Rotational speed in the atmosphere  

  Rotational speed [rpm] 

Atmosphere 74.2  
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3.3.2 トルク測定 

 宇宙用球面超音波モータのトルクを計測するために，ばねばかりを用いる．3.3.1

項と同じ図 3.8 に示した左右方向に駆動するよう，2 本のガイドレールを取り付け

た状態である．球ロータの中心から出力棒 50 mm の位置にワイヤを取り付け，そ

のワイヤをばねばかりに取り付ける．実験装置を図 3.9 に示す．本実験で使用する

ばねばかりは，最大荷重が 1.1 N，最小目盛が 0.02 N である．モータには常に共

振周波数を印加し，各ステータに印加する交流電圧の位相差は（1 ch，2 ch，3 ch）

=（0 度，60 度，－60 度）とする．測定は 7 回おこなっている．はずれ値を取り

除くため，最大値および最小値を除いた 5 回分の平均値を測定結果とした．ばね

ばかりの力をもとにトルク計算をおこなった．実験結果を表 3.3 に示す．平均値で

29.3 mNm を観測した．トルクの目標値である 20 mNm を満たしている． 

 

 

 

 

Fig. 3.9 Schematic of experimental equipment for measuring torque 

 

 

 

Table 3.3 Torque in atmosphere 

  Torque [mNm] 

Atmosphere 29.3 
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3.3.3 周波数とトルクの特性 

 3.2 節に述べた原理から，各ステータに与える印加周波数によってモータのトル

クが変化することがわかる．ここでは，宇宙用球面超音波モータの印加周波数に対

するトルクの大きさを調べるため，3.3.2 項と同じ図 3.9 に示す実験装置を用いて

測定をおこなった．印加周波数の設定を共振周波数 48 kHz を境に下方と上方へ

0.25 kHz 刻みで変化させ，ばねばかりの力をもとにトルクの測定をおこなった．

実験結果を図 3.10 に示す．実験結果から，印加周波数が共振周波数に合致したと

きは，トルクが最も大きく得られた．一方，共振周波数を境に下方，もしくは上方

へずらしていくと，トルクは減少していくことが確認された．また，共振周波数よ

りも高い周波数域では，低い周波数域よりもトルクの低下が緩やかであることも

確認された．共振周波数から離れすぎる印加周波数の場合は，その周波数が高くて

も低くても，球ロータは回転しない． 

 

 

 

 

  

Fig. 3.10 Relationship between frequency and torque 
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3.3.4 トルクと回転速度の特性 

 宇宙用球面超音波モータのトルクと回転速度の特性を調べるために，分銅を用

いる．3.3.2 項と同じ図 3.9 に示した左右方向に駆動するよう，2 本のガイドレー

ルを取り付けた状態である．球ロータの中心から出力棒 50 mm の位置にワイヤを

取り付け，ワイヤをプーリに通して分銅をつり下げることで負荷を与え，負荷の大

きさに対する駆動時の回転速度の測定をおこなう．実験装置を図 3.11 に示す．分

銅のおもりは 0 g から 60 g まで 5 g 刻みで変化させた．回転角度は出力棒の稼働

可能範囲である 106 度で，ビデオカメラのフレームレートは 30 fps である．回転

速度はビデオカメラで撮影した映像のフレーム数から算出した．使用した球ロー

タの素材はポリカーボネート製である．実験結果を図 3.12 に示す．実験結果より，

球面超音波モータが低速域で高トルクであることを確認した．また，トルクと回転

速度の特性が線形近似でき，垂下特性を示す先行研究[8]と同様の結果を得た． 

 

 

 

 

Fig. 3.11 Schematic of experimental equipment for measurement of 

relationship between torque and rotational speed 
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Fig. 3.12 Relationship between torque and rotational speed 
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 3.3.5 作動寿命の測定 

 宇宙用球面超音波モータの作動寿命を調べるために，3.2.4 項と同じ図 3.11 に

示した実験装置を用いる．左右方向に駆動するよう，2 本のガイドレールを取り付

けた状態である．負荷となる分銅のおもり 1 種類を使い，繰り返し駆動実験をお

こなう．球ロータの中心から出力棒 50 mm の位置にワイヤを取り付け，ワイヤを

プーリに通し，50 g の分銅を取り付けた状態で，繰り返し駆動実験をおこなう．

最初は出力棒を直立の位置に保持し，5 秒間で左右方向の右方向へ駆動させる．

右端に到達後，10 秒間停止させ，逆の左方向へ駆動させる．左端に到達後，10 秒

間放置した後，右方向へ駆動させ，この繰り返し駆動をさせる．分銅を持ち上げる

ことができなくなった時点で寿命とし，駆動回数の測定をおこなった．実験結果を

表 3.4 に示す．表 3.4 より，大気中においては間欠駆動の積算駆動時間の 80 分間

を超え，作動寿命の目標値である 300 回を達成した． 

 

 

 

Table 3.4 Life time 

Time Number of times  

80 min 15 sec 321 
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3.4 まとめ 

 本章では，球面超音波モータを宇宙空間で利用するための宇宙用球面超音波

モータを製作した．専用ドライバを用いて大気中で宇宙用球面超音波モータ駆動

させたとき，ビデオカメラを用いた回転速度の計測では，平均で 74.2 rpm を得

た．ばねばかりを用いたトルクの計測では，平均で 29.3 mNm を得た．専用ドラ

イバは最適な共振周波数が得られるが，共振周波数そのものの値の時が最大トル

ク約 35 mNm を得た．共振周波数を上方・下方にずらした場合，駆動トルクは減

少するが，目標の 20 mNm を得ることに成功した．しかしながら，共振周波数を

最適周波数から遠ざけすぎると，宇宙用球面超音波モータは回転しない．分銅を用

いたトルクと回転速度の特性は，低速時に高トルクが発生する垂下特性を得た．作

動寿命の測定では，積算駆動時間の 80 分間を超え，作動寿命の目標値である 300 

回以上を達成した．これらの結果はすべて大気中のため，第 4 章では，宇宙用球

面超音波モータを真空環境下で駆動する基本特性を得ることにする．
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第 4 章 真空実験による基本特性 

 

4.1 はじめに 

 本章では，第 3 章で製作した宇宙用球面超音波モータを，最適な印加周波数を

発生する専用ドライバを用いて，大気中における回転速度，トルク測定，印加周波

数とトルクの特性，トルクと回転速度の特性，作動寿命の測定をおこなった．宇宙

空間で使用するためには人工衛星が周回する高真空環境において，耐熱性，耐寒

性，耐加速度性，耐振動性，耐衝撃性などの評価[1]～[6]が必要である．4.2 節では，

真空環境実験で用いる 2 種類の真空チャンバの説明をする．各種の特性を知るた

め優先度の高い実験項目に着目し，4.3 節では，宇宙用球面超音波モータの回転速

度，トルク測定，作動寿命，耐久性の各種実験をおこなう． 

 

4.2 実験に用いる真空チャンバ 

 真空は日本本工業規格 JIS Z 8126-1 および国際工業規格 ISO3529-1 において，

通常の大気圧（1013 hPa = 60.1 10  Pa）より低い圧力で満たされた空間状態を指

し，表 4.1 に示すように真空を圧力範囲によって，低真空（LV），中真空（MV），

高真空（HV），超高真空（UHV），極高真空（XHV）に区分している[7]～[9]．本実

験では温度不変型と温度可変型の異なる性能の 2 つの真空チャンバを使用する． 

 

4.2.1 温度不変型真空チャンバ 

 東京農工大学工学部機械システム工学科西田研究室の協力により，温度不変型

真空チャンバを使用して実験をおこなった．真空チャンバは直径 1 m，奥行き 1.5 

m の大きさである．静止衛星が存在する地上 400～36,000 km の領域は超高真空

領域（ 510 ～ 910 Pa）で熱圏帯[10]であるが，使用する真空チャンバの性能上限が

310 Pa オーダーの真空度のため， 310 Pa オーダーを設定値とした．なお， 310 Pa

オーダーは地上 100～150km の高真空圧力帯となる． 

 使用した実験装置の概要を図 4.1，実験装置の外観を図 4.2 に示す．実験装置は

真空排気系，プラズマ生成系，プラズマ加速系，プラズマ診断系の 4 つのシステ

ムに分類される．内径 700 mm の真空チャンバの側面にフランジを介してガラス
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管を接続する．ガラス管の内径は，フランジを取り替えることにより 25 ,26 ,46 ,66 

mm の 4 種類の中から選択できる．真空チャンバ内の真空度は，チャンバの中央

側壁に設置されたクリスタルゲージと電離真空計で測定する．真空チャンバの真

空排気は，徳田製作所社製の油回転式ポンプ 3 台と油拡散ポンプ 1 台を使ってお

こなう．真空排気系を構成する機器を図 4.3～図 4.7 に示す． 

 

 

Table 4.1 Classification of vacuum by pressure range  

Classification Pressure range [Pa] 

Low vacuum 510 ～ 210  

Medium vacuum 210 ～ 110  

High vacuum 110 ～ 510  

Ultra high vacuum 510 ～ 910  

Extremely high vacuum 910 ～ 
 

 

 

（１）真空チャンバ（図 4.3） 

 トール理工社 製 

 TSC-70-120 

 寸法：内径 700 mm，長さ 1200 mm 

 到達真空度： 310 Pa 

  

（２）油拡散ポンプ（図 4.3） 

 徳田製作所社 （現・芝浦エレテック社） 製 

 TOKUDA ESV-10 

 最大排気速度  3000 /L/sec 

 最大排気量  460 Pa･L/sec 

  

（３）油回転式ポンプ×3 台 （図 4.4） 

 徳田製作所社 （現・芝浦エレテック社） 製 

 TOKUDA ESV-10 

 最大到達圧力 26.7 10 Pa 

 最大排気量   300 Pa･L/sec 
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（４）真空計・表示器 （図 4.5，図 4.6，図 4.7） 

 ANELVA 社 （現・キヤノンアネルベ社） 製 

 A-NET クリスタルゲージ M-320XG 

 圧力測定範囲 大気圧～ 110 Pa 

 A-NET クリスタルゲージ専用表示器 M-390 A-NET 

 表示圧力範囲 51.3 10 ～ 10.00 10 Pa 

 

 

 

 

 

Fig. 4.1 Experimental equipment 
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Fig. 4.2 Appearance of experimental systems 

 

 

 

 

Fig. 4.3 Vacuum chamber and Oil diffusion pomp 
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Fig. 4.4 Oil sealed rotary vacuum pumps 

 

 

 

Fig. 4.5 Vacuum gauges 

 

 

  

Fig. 4.6 Ionization gauge Fig. 4.7 Crystal gauge 
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4.2.2 温度可変型真空チャンバ 

 当研究室の真空チャンバを説明する．この真空チャンバには内部加熱式のヒー

タがあり，真空槽内部を真空状態で最高温度 400 ℃の高温域まで加熱することが

可能である．この真空チャンバも性能上限が 310 Pa オーダーの真空度のため， 310

Pa オーダーを設定値とした．真空チャンバの概要を図 4.8 に示す．真空チャンバ

の真空排気は，ターボ分子ポンプ 1台と油回転真空ポンプ 1台を使っておこなう．

装置を構成する機器を以下に示し，真空排気系を構成する機器を図 4.9～図 4.12

に示す． 

 

 

Fig. 4.8 Experimental equipment 

 

 

 

 

（１）真空チャンバ（図 4.9） 

 佐藤真空機械工業社 製 

 DQ-50SL 

 寸法：縦 1000 mm，横 700 mm，奥行き 800 mm 

 チャンバ内部の寸法：縦 440 mm，横 440 mm，奥行き 440 mm 
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（２）ターボ分子ポンプ（図 4.10） 

 ライボルト社 製 

 TURBOVAC 361 

 最大ガス流量  3.0 Pa･m3/sec 

 最大吸入圧  5 Pa 

  

（３）油回転真空ポンプ（図 4.11） 

 大亜真空社 製 

 GHP150B 

 到達圧力   12.0 10 Pa 

 設計排気速度  151 L/min 

  

（４）真空計・表示器（図 4.12） 

 アルバック社 製 

 GI-PA 

 測定圧力範囲 31.3 10 ～1.3 Pa 

 表示圧力範囲 31.0 10 ～1.0 Pa 

  

（５）温度調節計（図 4.13） 

 シマデン社 製 

 指示方式：LED デジタル表示 

 設定方式：キー操作によるデジタル設定 400 ℃ 

 制御方式：PID 制御 

 入力信号：熱電対 JIS K 

 警報：温度上限警報 

 制御出力：リレー接点出力 

 指示精度：表示値の 0.3 %または 1.2 ℃ 

 サンプリング周期：1 秒 

  

（６）加熱防止器（図 4.14） 

 東邦電子社 製 

 電子無指示型温度調節器 TX-48K 

 温度設定範囲 0～400 ℃ 

 制御出力と接点出力，ON/OFF 制御 

 設定温度で加熱停止，ブザーとランプで警報 
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Fig. 4.9 Vacuum chamber 

 

 

 

 

Fig. 4.10 Turbomolecular pump 
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Fig. 4.11 Oil-sealed rotary vacuum pump 

 

 

 

Fig. 4.12 Vacuum indicator 

 

 

  

Fig. 4.13 Temperature regulator Fig. 4.14 Heat protective 

regulator 
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4.3 真空中における基本性能の評価 

4.3.1 回転速度測定 

 真空中での宇宙用球面超音波モータの回転速度を測定するため 3.3.1 項の図 3.8

に示す実験装置を真空チャンバ内に入れて回転速度の測定をおこなう．超音波

モータの球ロータに出力棒を取り付ける．モータの動作を一方向（左右方向）に制

限するために 2 本のガイドレールを取り付け，2 本のガイドレールの中に出力棒

をはさみこむ．往復駆動する範囲は 106 度である．実験条件をそろえるため，第

3 章と同様に，出力棒の様子をビデオカメラで撮影し測定する．回転速度はビデオ

カメラで撮影した映像のフレーム数から算出した．温度の影響を減らすよう 1 回

の駆動の後，10 秒間モータを停止させ，その後再び駆動をおこなった．これを 7

回繰り返して回転速度の測定をおこない，はずれ値を取り除くため，最大値と最小

値を除き，5 回分の平均値を測定結果とした．実験結果を大気中における実験結果

とともに表 4.2 に示す．大気中と比べ真空中では回転速度は約 17 ％減少した． 

 

 

 

Table 4.2 Rotational speed in the atmosphere and vacuum 

 Rotational speed [rpm] 

Atmosphere 74.2 

Vacuum 62.1 
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4.3.2 トルク測定 

 真空中での宇宙用球面超音波モータのトルクを測定するため 3.3.2項の図 3.9に

示す実験装置を真空チャンバ内に入れてトルク測定をおこなう．トルク測定はば

ねばかりを用いる．球ロータの中心から出力棒 50 mm の位置にワイヤを取り付

け，そのワイヤをばねばかりに取り付ける．本実験で使用するばねばかりは，最大

荷重が 1.1 N，最小目盛が 0.02 N である．モータには常に共振周波数を印加し，

各ステータに印加する交流電圧の位相差は（1 ch，2 ch，3 ch）=（0 度，60 度，

－60 度）とする．超音波モータを 1 回駆動させてトルクを測定した後は 10 秒停

止させることで熱の影響が小さくなるようにした．真空中での測定結果を，大気中

における結果とともに表 4.3 に示す．トルク出力は目標値 20 mNm を達成した．

トルクは大気中に比べ，約 20 ％増大することが確認された．真空中では，大気中

で覆われていた汚れ，吸着分子，酸化物が気化してなくなり，一般的に摩擦係数が

上がったためと考えられる[11]．超音波モータは回転速度が減少するとトルクが増

大するという特性があり，真空中においてもその特性が見られた． 

 

 

 

Table 4.3 Torque in the atmosphere and vacuum 

 Torque [mNm] 

Atmosphere 29.3 

Vacuum 35.3 
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4.3.3 作動寿命の測定 

 真空中での宇宙用球面超音波モータの作動寿命を調べるために，3.3.4 項と同じ

図 3.11 に示した実験装置を真空チャンバに入れる．大気中と同様に，負荷となる

分銅のおもり 1 種類を使い，繰り返し駆動実験をおこなう．球ロータの中心から

出力棒 50 mm の位置にワイヤを取り付け，ワイヤをプーリに通し，50 g の分銅を

取り付けた状態で，繰り返し駆動実験をおこなう．最初は出力棒を直立の位置に保

持し，5 秒間で左右方向の右方向へ駆動させる．右端に到達後，10 秒間停止させ，

逆の左方向へ駆動させる．左端に到達後，10 秒間放置した後，右方向へ駆動させ，

この繰り返し駆動をさせる．分銅を持ち上げることができなくなった時点で寿命

とし，駆動回数の測定をおこなった．実験結果を表 4.4 に示す．表 4.4 より，真空

中では駆動回数が 700 回を超えた．大気中では 300 回程度であったが 2 倍程度に

なった．真空中でこれだけの回数が達成できたのは，大気中で覆われていた汚れ，

吸着分子，酸化物が真空状態で気化してなくなり，摩擦係数が高くなり，球ロータ

とステータ間に十分な摩擦力が得られた結果である．間欠駆動であれば温度変化

が小さいため，圧電素子の圧電性を失うことなく駆動回数も多くなると考えられ

る． 

 

 

Table 4.4 Life time of SUSM in the atmosphere and vacuum 

 Number of times 

Atmosphere 321 

Vacuum 758 
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4.3.4 耐久性実験 

 耐久性実験は，3.3.2 項と同じ図 3.8 に示す実験装置を用いておこなう．モータ

に共振周波数を印加しながら左右方向に駆動可能範囲（106 度）を連続的に往復

駆動させる．各ステータに印加する位相差は（1 ch，2 ch，3 ch）=（0 度，60 度，    

－60 度）とする．球ロータに取り付けた出力棒が装置の片端に到達するごとに印

加周波数を，その時点での共振周波数に設定し直す．これにより温度状況によらず

常にモータの共振周波数を印加し続けることができる．駆動時の回転速度を 30 秒

ごとに測定をおこなった．回転速度の測定は 3.3.1 項と同様にビデオカメラの撮影

によっておこなった．この実験は大気中と真空中の 2 条件でおこなった．実験結

果を図 4.8 に示す．図 4.8 より，大気中では 20 分間以上（実際は 120 分間以上）

の駆動を達成したが，真空中では 6 分未満で停止した．そのため，直後に大気中

に戻し駆動を試みたが，駆動しなかった．真空中では，放熱源が金属への熱伝導と

赤外線放射しかおこなわれず，ステータの温度上昇により，圧電素子がキュリー点

に達してしまい，圧電性が失われたことが原因と考えられる．キュリー点とは超音

波モータの圧電素子の圧電性が失われる温度のことであり，一度キュリー点に達

すると圧電素子の圧電性は復活することはない[12]．この圧電素子のキュリー点は

120 ℃程度のものであることから，キュリー点が 120 ℃を超える圧電材料に変え

る必要がある． 
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Fig. 4.8 Result of durability experiment 
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4.4 まとめ 

 本章では，宇宙用球面超音波モータを宇宙空間で利用するためには，真空環境下

で各種特性を知る必要がある．温度可変型，温度不変型の真空チャンバを利用し

て，優先度の高い項目に着目して実験をおこなった．専用ドライバを用いて真空中

で宇宙用球面超音波モータ駆動させたとき，ビデオカメラを用いた回転速度の計

測では，平均で 62.1 rpm を得た．この値は，大気中に比べ約 17 %減少した．ば

ねばかりを用いたトルクの計測では，平均で 35.3 mNm を得た．この値は，大気

中に比べ約 20 %上昇した．両者の実験結果は，真空中では，大気中で覆われてい

た汚れ，吸着分子．酸化物が気化しなくなり，摩擦係数が上がったことが考えられ

る．摩擦駆動で動作する超音波モータは，摩擦係数が上がったことで，トルクが上

昇，回転速度が下降したことが説明できる．大気中と真空中の両社において，耐久

性の評価をした．大気中では回転速度を維持した状態で 20 分以上の駆動を確認で

きたが，真空中では回転速度が低下していき，6 分ももたずに，停止した．直後に

大気中で駆動を試みたが駆動しなかったことを考慮すると，真空中での駆動に伴

いステータの発熱が放射されず，圧電素子を破壊した，いわゆるキュリー点越えを

したと考えらえる．第 5 章では，高温環境に耐えうる圧電素子の変更を検討し，

大気中において，高温環境にした状態で宇宙用球面超音波モータの基本特性を得

ることにする． 
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第 5 章 高温環境における評価 

 

5.1 はじめに 

 本章では，第 3 章で製作した宇宙用球面超音波モータを使い，第 4 章で真空環

境において優先度の高い実験項目として宇宙用球面超音波モータの回転速度，ト

ルク測定，作動寿命，耐久性の各種実験から得られた結果から，問題点を解決した

上で，大気中での宇宙用球面超音波モータの高温環境の評価をする．真空中の耐久

性実験において，発熱が原因でモータが早期に停止した．直後に大気中で戻した

が，キュリー点越えによる圧電素子の破壊が確認できた．5.2 節では，宇宙空間で

想定される熱負荷として圧電素子と接着剤に着目する．従来の圧電素子では，大気

中・真空中ともに，高温に耐えられないと判断し，高温に耐える圧電素子に変更す

る．さらに，圧電素子は接着剤で各部品が接着されていることから，接着剤の検討

をおこなう．5.3 節では，宇宙用球面超音波モータと似たモータ，ステータ 1 つで

球ロータを駆動させる 1 軸駆動超音波モータ（以下，1 軸駆動モータと呼ぶ）を用

いて，駆動限界温度の測定と熱負荷耐久性実験をおこない，その後，宇宙用球面超

音波モータを用いて同様の実験をおこなう．  

 

5.2 宇宙空間で想定される熱負荷 

 地球の周囲で人工衛星を運用する際，太陽光が直接当たる部分では太陽から照

射される赤外線などにより大きな輻射熱を受ける．また，太陽光が当たらない陰の

部分では宇宙空間に対して熱放射がおこなわれる．人工衛星などの宇宙期は姿勢

維持などにより，常に回転運動をおこなっているため，スラスタや外装などの宇宙

空間に露出する部品は過酷な熱サイクルを受ける．宇宙航空研究開発機構（JAXA）

における宇宙用部品に対する性能試験は，外部から 120 ℃～－120 ℃の熱サイク

ルを負荷して性能評価をおこなっている．この熱サイクル負荷に対して宇宙用球

面超音波モータが安定した駆動性能を示すためには，120 ℃～－120 ℃の温度範

囲において駆動可能である必要がある．本章では，常温～120 ℃の温度範囲にお

いて宇宙用球面超音波モータが駆動可能となるように研究をおこなう．本実験で
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は，120 ℃環境において宇宙用球面超音波モータが先述の耐久性 70 分以上を示す

ことを目標とした． 

 宇宙用球面超音波モータは，圧電素子が電歪する際に弾性損失や圧電損失など

に起因する発熱の影響で，駆動時にステータ温度が上昇する．これまで開発してき

た宇宙用球面超音波モータはライニング材の塗布や印加周波数の検討などにより，

常温環境下において耐久性の目標値を達成しているが，ステータ温度が 100 ℃程

度に達すると急激に駆動性能が低下することが問題となっている．そのため宇宙

空間における約 120 ℃の熱負荷が想定される環境において現在の球面超音波モー

タを駆動することができない．次節以降にて，宇宙用球面超音波モータが高温領域

において駆動できない原因を検討し，改良することで耐熱性の向上を図る． 

 

5.2.1 圧電素子の検討 

 これまで開発されてきた宇宙用球面超音波モータには，キュリー点が 120 ℃の

圧電素子が用いられてきた．先述のとおり，圧電素子を電歪させた際には圧電損失

などの損失が熱として発生するため，宇宙用球面超音波モータのステータ温度が

宇宙空間で想定される約 120 ℃に達したときに，ステータ温度は 120 ℃よりも

高くなる．そのため，従来の球面超音波モータは周囲温度 120 ℃の高温環境にお

いて駆動性能を維持することができない．そこで，最初にキュリー点の高い圧電素

子の選定をおこなった．宇宙用球面超音波モータに求められる圧電素子の条件と

しては，キュリー点が高いことのほかに，電気的入力から進行波の振幅として観測

される力学的エネルギーへの変換効率を表す電気機械結合係数が高いこと，圧電

素子が弾性変形する際の弾性損失の小ささを表す機械的品質係数が高いこと，与

えた電界に対する圧電素子の歪みの大きさを表す圧電定数が高いことが挙げられ

る．圧電素子のキュリー点は，使用温度の 2 倍以上のものを選定することが望ま

しいとされており[1]，120 ℃環境での使用を想定する場合，キュリー点が 240 ℃

以上であることが選定基準となる．これらの選定条件を基に，本実験ではトーキン

社製の N6 材を使用した圧電素子を選定した．ここでは，この圧電素子を N6 と呼

ぶ．N6 圧電素子のキュリー点は 325 ℃であり，想定した高温環境下でも圧電性

を維持することができると予測される． 

 従来の圧電素子と選定した N6 圧電素子を用いた場合の宇宙用球面超音波モー
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タについてトルクと回転速度を測定したものを表 5.1 に，インピーダンスアナラ

イザを用いてインピーダンス特性を測定した結果を図 5.1 に示す．インピーダン

ス特性は，大気中，常温（25 ℃）において測定したものである．ここで，圧電素

子のインピーダンス曲線において，インピーダンスの極小値を示すときの周波数

は共振周波数とよばれ，超音波モータの出力が最も大きくなる周波数である[2]．ま

た，インピーダンスの極小値と極大値の差や，共振周波数と反共振周波数（イン

ピーダンスが極大値を示すときの周波数）の近さから読み取れるインピーダンス

特性の鋭さが，圧電効果の大きさの指標となっている．また，宇宙用球面超音波

モータのトルクは，球ロータに出力棒を取り付け，プーリを介しておもりを吊り下

げることにより出力棒に負荷を与えて測定した．表 5.1 および図 5.1 から，キュ

リー点が高温に設定されている N6 圧電素子に変更してもトルク，回転速度，共振

周波数の値に著しい変化が無いことが確認できた． 

 次に，選定した N6 圧電素子が高温領域において圧電性の維持を確認するため，

宇宙用球面超音波モータのステータ温度を上昇させながらインピーダンス測定を

おこなった．図 5.2 に示すように N6 圧電素子を用いたステータの表面に熱電対を

取り付け，恒温槽内に設置した．槽内温度を 50 ℃まで上昇させ，ステータ温度が

槽内温度と等しくなるときを熱平衡状態として，ステータのインピーダンス特性

を測定した．その後，槽内温度を 10 ℃ずつ上昇させて同様にインピーダンス測定

をおこなった．恒温槽は，4.2.2 項で用いた図 4.9 に示す佐藤真空機械工業社製 DQ-

50SL を大気中で使用した．加熱は内部加熱のシーズヒーター（200 V-6 kW）を用

いることで，大気圧環境下で測定をおこなった．ステータ表面の温度が 50 ℃から

100 ℃まで，10 ℃ずつ上昇させたときのインピーダンス特性の変化を図 5.3 に示

す．実験結果より，ステータの温度が 50 ℃のときにインピーダンスは共振周波数

および反共振周波数付近において急激な変化が見られたが，ステータの温度が上

昇していくと共振周波数，反共振周波数付近におけるインピーダンス変化は緩や

かになり，100 ℃になるとインピーダンス曲線の鋭さがほぼ見られなくなった．

なお，実験過程で 100 ℃まで上昇させたステータの温度を下げていき，90 ℃か

ら 50 ℃まで下降させながら同様にインピーダンス特性を測定すると図 5.3 と同

様の結果を得た．このように，温度による圧電性の喪失には再現性があるため，

100 ℃程度での圧電性の喪失は圧電素子の内部温度がキュリー点に達したことが
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原因でないことが分かる． 

 高温領域で圧電性が見られなくなった原因として，接着剤の軟化が考えられる．

宇宙用球面超音波モータは圧電素子と金属弾性体の貼り付けに熱硬化性の接着剤

が用いられており，圧電素子の電歪により生じた進行波が接着剤を介して金属弾

性体へ伝達されることで，ロータとの摺動面において駆動力を伝える．熱硬化性接

着剤は，高温領域において分子運動が急激に盛んになり流動性を増す．接着剤が流

動性を示しはじめる温度はガラス転移点[3]と呼ばれ，これよりも高い温度領域で超

音波モータを駆動させると，接着剤の緩衝作用により圧電素子で生じた進行波が

ロータ摺動面に伝達されなくなる．接着剤が軟化すると，圧電素子の弾性変形を抑

えていた金属弾性体による変形負荷がなくなり，インピーダンスが低下する．さら

に共振周波数と反共振周波数付近におけるインピーダンスの急激な変化がなく

なっていく．ガラス転移点を超えた接着剤を冷却すると接着剤は再び硬化し，圧電

素子で生じた進行波を金属弾性体へ伝達することができる．こうした要因により，

図 5.3 のような結果を得たと考えられる． 

 

 

Table 5.1 Torque and rotational speed of SUSM 
 

 Torque [mNm] Rotational speed [rpm] 

Conventional material 29.3 74.2 

N6 material 41.5 62.5 
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Fig. 5.1 Impedance characteristic of each piezoelectric element 

 

 

 

 

 

Fig. 5.2 Stator of SUSM with N6 material and setting thermocouple 
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Fig. 5.3 Impedance characteristic of stator using N6 material 
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5.2.2 接着剤の検討 

 高温領域でのインピーダンス測定の結果をふまえ，宇宙用球面超音波モータに

用いる接着剤の検討をおこなった．宇宙用球面超音波モータに適した接着剤の選

定条件としてガラス転移点が高いことのほかに，非導電性で硬化後のはく離接着

強さ，せん断接着強さが大きいこと，硬化後の硬度が高いことが挙げられる．圧電

素子の電歪による振動は接着剤に対してあらゆる方向に大きな負荷を与えるため，

接着剤の強度がせん断方向にもはく離方向にも共に強く保たれる必要がある．ま

た，圧電素子が生ずる進行波振動が接着層において吸振されずに金属弾性体に伝

達するためには，接着剤硬化後の接着層の硬度が高いことが求められる．これらの

選定条件に基づき，以下に示す 3 種類の接着剤を選定した．これらの接着剤の包

装外観を図 5.4 に，構成成分などの詳細を表 5.2～表 5.4 に示す． 

（１） スリーボンド社製 TB2285 

（２） アレムコプロダクツ社製 アレムコ 570 

（３） 東京化成工業社製 B1796／M0567／D0688 （3 液混合） 

 選定した接着剤を用いてステータを製作し，図 5.5 に示す 1 軸駆動モータを用

いて球ロータの駆動をおこなった．その結果，球ロータが駆動したのは接着剤

TB2285 を用いたステータのみであった．アレムコボンド 570 を用いたステータが

球ロータを駆動できなかった原因として，接着剤硬化前の粘度が非常に高く，貼付

時に接着剤層の中に気泡ができ，接着剤層が厚すぎたため層内で進行波が減衰し

てしまったことが考えられる．接着層に気泡が混入していると，圧電素子の高周波

振動による接着層への負荷が気泡周辺にクラックを生じさせて進行波の伝達を阻

害する．また，クラックの拡大により接着剤が割れることにより圧電素子が金属弾

性体からはく離してしまう原因となる．さらに，ステータ温度が上昇した際には，

熱により気泡が膨張し，圧電素子が生ずる進行波を伝達できなくなる．東京化成工

業社製の 3 液混合接着剤に関しては，駆動時に接着層のはく離が見られ，球ロー

タを駆動することができなかった．この原因として，3 種類の液のわずかな混合比

率の差が接着剤の性質に影響するため，正確な配合比率での混合ができず，想定し

た接着剤の強度を示さなかったことが考えられる． 

 今後は前述の実験結果とステータ製作の容易さと接着剤の性能の安定性を考慮

して，スリーボンド社製 TB2285 を接着剤として用いる．なお，TB2285 接着剤の
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ガラス転移点は 180 ℃であり，目標としている 120 ℃環境においても軟化せず

に進行波が伝達されると予測される． 

 選定した TB2285 接着剤を使用してステータを製作し，図 5.3 の結果を得た実

験と同様に恒温槽内で高温に加熱しながらインピーダンス特性を測定した．なお，

圧電素子は先に選定した N6 圧電素子を用いた．インピーダンスの測定結果を図

5.6 に示す．図 5.3 の結果と比較すると，TB2285 接着剤を使用したことにより高

温領域においても圧電性を維持していることが分かる．さらに，目標としている

120 ℃環境においてもインピーダンス曲線の鋭さは消失せず，圧電性を維持して

いることが分かる． 

 

 

 

 

   

TB2285 AREMCO-BOND 570 Mixture 3 chemicals 

Fig. 5.4 Selected adhesive materials 
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Table 5.2 Characteristics of TB2285  

（product of ThreeBond Co., Ltd） 

 

Contents Features Notes 

Component 

Bisphenol F epoxy resin 25～35 % 

Epoxy resin and inorganic filler 55～65 % 

Dicyandiamide C2H4 1～10 % 

Diuron C9H10Cl2N2O 1.60 % 

Silica 1 % 

Viscosity 1400 Pa・s  

Curing conditions  120 ℃-60 min / 150 ℃-30 min  

Longitudinal shear 

strength  

20.6 MPa 25 ℃ 

19.6 MPa 100 ℃ 

19.6 MPa 120 ℃ 

19.6 MPa 150 ℃ 

3.9 MPa 200 ℃ 

Peel strength 627.7 N/m  

Hardness (JIS D) 90  

Grass transition point 180 ℃  

Linear expansion 

coefficient  

53.3 10  /℃   

 

 

Table 5.3 Characteristics of AREMCO 570  

（product of Aremco Products Inc.） 

Contents Features 

Component 

Phenolic resin，Phenol，Carbon black， 

Methyi Ethyl Ketone，Isopropyl Alcohol， 

Ortho-Cresol，Formaldehyde 

Heat proof 316 ℃ 

Tensile shear strength  3750 psi 

Thermal expansion 

coefficient  
86×10-6 in/in/℃ 

Viscosity 35000 cps 
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Table 5.4 Characteristics of 3 type mixed adhesive  

（product of Tokyo Chemical Industry Co., Ltd.） 

Items Contents 

B1796 2,2’-bis(4-glycidyloyphenyl)propane 

M0567 
4-methylcyclohexane-1,2-dicarboxylic 

anhydride 

D0688 N,N-dimethylbenzylamine 
 

 

 

 

Fig. 5.5 Single axis SUSM using selected binding material 

 

 

Fig. 5.6 Impedance characteristic of stator using selected binding material 
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5.3 熱負荷耐久性実験 

5.3.1 駆動限界温度の測定 

 5.2 節で選定した圧電素子および接着剤を使用したステータを宇宙用球面超音

波モータに適用し，熱負荷耐久性実験をおこなう．最初に，製作したステータ単体

の性能を確認するため，5.2.2 項の図 5.5 に示した 1 軸駆動モータを用いて駆動実

験をおこなった．恒温槽内を段階的に加熱してステータ表面の温度を 30 ℃から

10 ℃ずつ段階的に上昇させ，それぞれの温度において超音波モータを 20 秒間駆

動させた．超音波モータの駆動の様子をビデオカメラで撮影し，映像のフレーム

レートから回転速度を算出することで温度の上昇に伴うモータの回転速度の変化

を測定した．球ロータの素材はポリイミド製[4]を使用した． 

この実験結果を図 5.7 に示す．実験結果より，ステータ温度の上昇により球ロー

タの回転速度は徐々に小さくなっていくが，目標としている 120 ℃の状態でも超

音波モータが駆動していることが分かる．なお，ステータ温度が 160 ℃のときは

高温の影響でモータ駆動の配線が脱落してしまったため回転が停止している．温

度の上昇により回転速度が低下している原因として，圧電素子から発生する熱に

よりステータ内部の温度が上昇していることが考えられる．圧電素子が圧電効果

により弾性変形する際，弾性損失や圧電損失などにより入力エネルギーの約 70 %

が熱として損失する．これは圧電素子の物性値である電気機械結合係数 tK や損失

係数 tan により計算することができ，N6 圧電素子の場合 tK = 55.0 [%]， tan = 

0.3 [%]であるため，入力となる電力のうち 70.9 %が熱として放出される．この熱

が外部からの熱負荷とは別に圧電素子の内部からステータを加熱するため，接着

剤層が外部環境よりも高い温度になり，ガラス転移点に近づくことで進行波が伝

達されにくくなる．このことが結果として，球ロータの回転速度低下につながった

と考えられる． 
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Fig. 5.7 Result of limit temperature experiment （single axis） 
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5.3.2 1軸駆動モータの熱負荷耐久性実験 

 次に，1 軸駆動モータを用いた熱負荷耐久性実験をおこなった．1 軸駆動モータ

を設置した恒温槽内の温度を 120 ℃に調節し，ステータ温度が槽内温度と等しく

なるまで静置した後に，球ロータを 20 秒間駆動させた．その後 1 分間の休止時間

を経て再び 20 秒間駆動させた．この動作を繰り返しおこない，積算駆動時間に対

する回転速度の変化を測定した．この動作は宇宙空間における人工衛星のスラス

タ噴射が 2～3 週間に一度，約 20 秒間おこなわれることをふまえたものである．

回転速度はビデオカメラで撮影した映像のフレーム数と記録フレームレートから

算出した．この実験結果を図 5.8 に示す．1 軸駆動モータの熱負荷実験の結果，

120 ℃環境において球ロータは積算駆動時間で 90 分 30 秒駆動させることができ，

目標値である 70 分を達成した．1 軸駆動モータが停止した原因として，先述の内

部発熱に起因する熱の蓄積が考えられる．本実験においてスラスタの間欠駆動を

模擬してステータの休止時間を約 1 分間とした．圧電損失により発生した熱がス

テータ休止期間に放熱されず，駆動するたびにステータ内部に熱が蓄積していっ

たため，駆動性能が低下したと考えられる．また，ステータに球ロータを接触させ

る際の押付力が小さいことも発熱の要因となったことが考えられる．宇宙用球面

超音波モータのステータと球ロータの間における押付力は 6.9 N が最適となるよ

う設計されているのに対し，1 軸駆動モータはステータ自体の性能を調べるための

目的のため，球ロータの自重によってのみの押付けしか作用していない．押付力が

小さいと，球ロータが進行波の振幅の増大を抑える力が小さいため，金属弾性体と

圧電素子全体の弾性変形が大きくなるため，弾性損失による発熱が大きくなる．そ

のため，想定していたよりもステータ内部からの発熱が大きくなり，ステータ温度

が上昇したことによって駆動性能が低下したと考えられる． 
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Fig. 5.8 Result of heat load experiment （single axis） 
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5.3.3 宇宙用球面超音波モータの熱負荷耐久性実験 

 5.2 節までにおこなったステータ単体の基本性能に関する実験をふまえ，選定し

た N6 圧電素子と TB2285 接着剤を使用して図 5.9 に示す新たな宇宙用球面超音

波モータを製作し，1 軸駆動モータの実験と同様に熱負荷耐久性実験をおこなっ

た．1 軸駆動モータを設置した恒温槽内の温度を 120 ℃に調節し，ステータ温度

が槽内温度と等しくなるまで静置した後に，球ロータを20秒間駆動させた．なお，

20 秒間の駆動はレールに沿って一定方向におこない，駆動休止時間を経た後の駆

動時に圧電素子から生じた熱が完全に放熱されるよう，休止時間を10分間とした． 

 

 

Fig. 5.9 Spherical Ultrasonic Motor for space with guide rail 

 

実験結果を図 5.10 に示す．宇宙用球面超音波モータの熱負荷耐久性実験の結果，

積算駆動時間の目標値である 70 分を達成することができ，図 5.8 で示した 1 軸駆

動モータの実験の積算駆動時間 90 分 30 秒を超える駆動性能を確認した．球面超

音波モータは 90 分を超えても駆動し続け，停止することはなかった．この結果か

ら，圧電素子および接着剤の選定により，宇宙空間で想定される 120 ℃の高温環

境下において人工衛星のスラスタに求められる駆動性能を満たすことができた．

なお，図 5.10 より実験開始の 0～15 分は回転速度は低く，その後は回転速度が上

がっていることがわかる．これは，圧電素子と弾性体の熱膨張が関係していると考

えられる．圧電素子の主成分はジルコン酸鉛とチタン酸鉛の固溶体で，熱膨張率は

616 10   ／℃であり[5]，負の膨張特性を示す．一方，金属弾性体はリン青銅製で 
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Fig. 5.10 Result of heat load experiment on SUSM for space 

 

あり，線膨張率は
618.2 10  ／℃である[6]．すなわち，ステータが 120 ℃程度の高

温環境下にさらされると圧電素子は収縮し，弾性体は膨張する．この状態で圧電素

子と弾性体は互いに接着剤によって固められるため，常温に戻した時に圧電素子

と弾性体の間には残留応力が発生する．実験開始から約 15 分間の回転速度が低

かったのは，圧電素子と弾性体に発生した残留応力により半径方向に進行波生成

が阻害されたため，圧電素子からの進行波が弾性体に伝わりにくくなったためと

考えられる．その後，回転速度が上昇していたのは，圧電素子からの発熱によりス

テータ内部まで完全に熱が浸透し，圧電素子と弾性体の間の残留応力が小さく

なったため進行波が弾性体に伝わりやすくなったためと考えられる．この実験で

は恒温槽内を 120 ℃環境下に設定してから十分な時間を経て宇宙用球面超音波

モータ全体の温度が周囲温度に等しくなったと推定して駆動を開始したが，実際

にステータ内部まで熱が浸透しきらないうちに実験を開始したことが，実験開始

の約 15 分間にみられる回転速度低下の要因となったと考えられる． 
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5.4 まとめ 

 本章では，従来の宇宙用球面超音波モータが，真空中で，発熱による圧電素子の

破壊が原因で駆動しなかったことをふまえ，高温で耐えられる圧電素子対策と接

着剤対策を施した，新しい宇宙用球面超音波モータを製作することにした．圧電素

子はキュリー点が 325 ℃である N6 材料の圧電素子に変更し，ガラス転移点が

180 ℃である TB2285 接着剤でステータを製作した．改良をした超音波モータを

用いて，大気中において，宇宙用球面超音波モータと似た，1 軸駆動モータを用い

て，駆動限界温度の測定と熱負荷耐久性実験をおこない，その後，宇宙用球面超音

波モータを用いて同様の実験をおこなった．目標の 120 ℃の高温環境でも駆動を

確認した．熱負荷耐久性実験では 120 ℃の高温環境で，積算駆動時間は 90 分間

を超えても停止することはなかった．第 6 章では，大気中において，低温環境に

した状態で宇宙用球面超音波モータの基本特性を得ることにする． 
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第 6 章 低温環境における評価 

 

6.1 はじめに 

 宇宙空間において宇宙機や人工衛星は決められた軌道上を周回しており，軌道

周回時は，直接太陽から放射される熱エネルギを受けるときと，衛星が地球の影に

入ることで，まったく太陽から熱エネルギを受けないときがある．軌道周回では，

その繰り返しが常に継続する．宇宙空間で宇宙用球面超音波モータを使用するた

めには，高温環境と低温環境の両方で駆動しなければならない．第 5 章において

120 ℃の高温環境下で駆動できる宇宙用球面超音波モータを開発した．この章で

は，第 5 章で新たに開発された宇宙用球面超音波モータを使い，低温環境での耐

寒性の評価をおこなう．6.2 節では，低温環境における圧電素子と接着剤の影響に

着目する．高温対策を施した圧電素子や接着剤が低温環境下においても特性維持

が保たれるかの検討をおこなう．6.3 節では，大気中の低温環境で，圧電素子の特

性を調査し，宇宙用球面超音波モータの回転速度の測定と熱負荷耐久性実験をお

こなう． 

 

6.2 低温域における圧電素子と接着剤の影響 

 JAXA における宇宙部品に対する性能試験において，宇宙空間で想定される低

温環境下の温度は－120 ℃としている．この節では，第 5 章で述べた N6 圧電素

子と TB2285 接着剤の性能が－120 ℃でも維持されるかを検討する． 

6.2.1 圧電素子の耐寒性評価 

 圧電素子の性能を表す指標として，電気機械結合係数が用いられる．電気機械結

合係数は圧電体の電極間に加えた電気エネルギを機械的エネルギに変換する効率

を表す定数である．超音波モータの圧電素子は，弾性体と一緒に弾性変形すること

で，ロータを駆動させるため，圧電素子のヤング率と弾性体の剛性率も圧電素子の

性能に影響を与えることになる．また，圧電素子は誘電体であり，静電容量を有す

る．静電容量は電気エネルギをためたり，放出したりする役割を果たす．そして，

静電容量は比誘電率に依存し，比誘電率は温度特性がある[1]．電気機械結合係数，
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圧電素子のヤング率，弾性体の剛性率，圧電素子の静電容量は，温度によって変化

するため，これら 4 つの因子が低温域において，圧電素子性能に影響を与えるか

について理論式を用いて検討する． 

 第 3 章で述べたように，超音波モータはステータに発生する進行波によって駆

動する．進行波によってステータ表面の質点が図 6.1 のように楕円軌道を描き，こ

の質点とロータが接触することによって摩擦力が発生し球ロータが駆動する．１

つのステータから発生するトルク 0T [Nm]は，式（6.1）より求められる[2]． 

0 0T RN  (6.1) 

ここで，  は球ロータとステータ間の摩擦係数であり， R [m]はステータの半径，

0N [N]は押付力である． 

 

 

 

Fig. 6.1 Relationship between the traveling wave and the driving force 

 

 

 

 式（6.1）中の押付力 0N は，図 6.1 に示す進行波により楕円軌道の縦振幅 0a の大

きさの影響を受け，縦振幅 0a が大きいほど 0N は大きくなる．また，回転速度は，

横振幅 0b の影響を受け，横振幅が大きいほど回転速度は大きくなる．そして，横振

幅 0b は縦振幅 0a に伴って変化し，縦振幅 0a が大きくなれば横振幅 0b も大きくなり，

縦振幅 0a が小さくなれば横振幅 0b も小さくなる． 

 本研究で取り扱う宇宙用球面超音波モータの圧電素子の形状は円環状であり，
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圧電効果により円周方向に伸縮し振動する．円周方向の長さが変化することに

よって，圧電素子は厚み方向にたわむ．このたわみの軌跡が楕円状となり，図 6.1

の縦振幅 0a と横振幅 0b となる． 

 円環状の圧電素子は接着剤によって金属弾性体に固定されている．そのため交

流電圧を印加しても円周方向の長さ変化による厚み方向のたわみが抑制される．

このとき厚み方向には反発力 F [N]が発生する．たわみによる厚み方向の変化が，

厚み方向に伸縮する圧電素子の厚み変化と同等のものとして，反発力 Fを求める．

厚み方向に伸縮する圧電素子に発生する反発力 F は，圧電素子に印加する電圧 inV

[V]と図 6.2 に示す圧電素子の断面積 cS [m2]と厚さ t [m]から式（6.2）となる． 

2


 c

in

S
F e V

t
 (6.2) 

ここで， eは圧電応用定数[N/m・V]であり，式（6.3）に示すe形式の圧電方程式

から求められる． 

 ET C S eE  (6.3) 

ここで，T [Pa]は応力， EC は弾性スティフネス定数， S はひずみ，E [V/m]は電界

である．ひずみ微小で 0 S として解くと，圧電応用定数 eは圧電定数 d [m/V]と

圧電素子のヤング率 dY [Pa]の積として得られ，式（6.2）は式（6.4）として得られ

る． 

2


 c

d in

S
F dY V

t
 (6.4) 

 

 

 

Fig. 6.2 Circular piezoelectric element and cross sectional view 
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 宇宙用球面超音波モータの球ロータはステータから受ける浮力と摩擦力によっ

て駆動する．この浮力は 0F [N]は押付力 0N と同じ値であり，その浮力 0F はステータ

の質点における運動量mvと力積 0F から求める． 

 ステータの質点における運動量は有効質量m [kg]と縦振動の平均速度 v [m/s]か

ら求められる．このとき有効質量mは図 6.3 に示すように，同位相で振動するス

テータの摺動面に生じた進行波の 4 分の 1 の部分（斜線部分）に相当する． 

 

 

Fig. 6.3 Traveling wave generated on the sliding surface of the stator 

 

つまり，進行波の一波長 [m]の 4 分の 1 が球ロータに衝突する．有効質量m

は，弾性体の密度  [kg/m3]と弾性体中に伝わる音速 vC [m/s]，進行波の振動数 rf

[Hz]（この振動数は圧電素子の共振周波数と同じとして考える），圧電素子の断面

積 cS [m2]から式（6.5）となる． 

1 1

4 4
   v

c c

r

C
m S S

f
 (6.5) 

また，縦振動の平均速度 v [m/s]は最大速度 max 0( 2 ) rv a f [m/s]から式（6.6）とな

る． 

max 0

2
4


  rv v a f  (6.6) 

ゆえに，運動量mvは式（6.5）と式（6.6）より式（6.7）となる． 

0 c vmv a S C  (6.7) 

 周期 [s]が振動数 rf [Hz]の逆数，運動量と力積の関係（ 0mv F ）から，浮力 0F  

は式（6.7）から式（6.8）となる． 
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0 0 c v rF a S C f  (6.8) 

 浮力 0F は厚み方向に発生する反発力Fの半分であると仮定すると，式（6.4）と

式（6.8）から縦振幅 0a は式（6.9）として得られる[3]． 

0


 d
in

v r

dY
a V

C t f
 (6.9) 

 式（6.9）中の圧電定数 dは，圧電素子に電界を与えたときに生じるひずみの量

であり，式（6.10）によって表される[4]． 

31




d

d K
Y

 (6.10) 

ここで， [F/m]は圧電素子の誘電率である．式（6.10）中の電気機械結合係数 31K

と誘電率はそれぞれ式（6.11）と式（6.12）より求められる． 

31

2

tan
2 2



 


 
  

 

a

r

a a

r r

f

f
K

f f

f f

 (6.11) 

 
C
t
S

 (6.12) 

ここで， af [Hz]は圧電素子の反共振周波数，C [F]は圧電素子の静電容量， S [m2]

は圧電素子の面積である． 

 式（6.9）中の弾性体内に伝わる音速 vC [m/s]とヤング率 dY [Pa]はそれぞれ式（6.13）

と式（6.14）より求められる[5]． 


v

G
C  (6.13) 

2 24d rY f l  (6.14) 

 ここで，G [Pa]は弾性体の剛性率，l [m]は圧電素子の円周方向の長さである．ゆ

えに，式（6.9）の縦振幅 0a は式（6.10）と式（6.12）～（6.14）より，式（6.15）

のように表せることになる． 
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0 31

2


 in

C
a K l V

t S G
 (6.15) 

 式（6.15）において圧電素子の円周方向の長さ l，厚さ t，面積 Sの物理量は，温

度に大きく依存しないため，縦振幅 0a の物理量に影響を及ぼす物理量は，電気機

械結合係数 31K ，静電容量C，弾性体の剛性率Gとなる． 

 ここでは，電気機械結合係数 31K ，静電容量C，弾性体の剛性率Gの値から，常

温と低温での縦振幅 0a の値を定量的に求め比較する．－120 ℃における値がない

ため，－80 ℃付近の値を低温として，常温と比較する．常温（20 ℃）と低温       

（－80 ℃）における電気機械結合係数は，それぞれ 16.2 %と 12.9 %であり，常

温（20 ℃）と低温（－80 ℃）における静電容量は，それぞれ 3000 pF と 2460 

pF である[4]．ステータの弾性体の材質はリン青銅であり，常温（22 ℃）と低温 

（－78 ℃）におけるリン青銅の剛性率は，それぞれ 40.2 GPa と 42.7 GPa であ

る[6]． 

 電気機械結合係数 31K ，静電容量C，弾性体の剛性率Gの値と式（6.15）を用い

て，常温と低温における縦振幅 0a を求めると，常温 1 に対し，低温では 0.699 が

得られる．つまり，－80 ℃の縦振幅は 20 ℃に比べ小さくなり，30.1 %減少する．

温度の低下は楕円状の軌跡である縦振幅と横振幅の両方を減少させ，結果として

回転速度の減少を引き起こす要因となることが推測される． 
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6.2.2 接着剤の耐寒性評価 

 接着剤に必要とされる性能には，第 5 章で述べたように硬化後のはく離接着強

さとせん断接着強さが大きいこと，硬化後の硬度が高いことが挙げられる．   

－120 ℃の低温環境下においても，これら 3 つの性能が維持されていなければな

らない．宇宙用球面超音波モータの圧電素子に用いている TB2285 接着剤の構成

材料は，5.2.2 項の表 5.2 からわかるようにエポキシ樹脂である．TB2285 接着剤

の耐低温性能について評価する際，TB2285 接着剤の低温環境の解析データがな

いため，一般的なエポキシ樹脂の耐低温性能のデータをもとに推測し，検討する． 

 エポキシ樹脂は弾性率が大きく，硬くてもろい．つまり，せん断接着強さは大き

い反面，はく離接着強さは小さい特徴を持つ．日本接着学会編接着ハンドブック第

3 版（1996）に記載されている一般的なエポキシ樹脂の温度変化によるせん断強

さと剥離強さの変化をそれぞれ図 6.4[7]，図 6.5[8]に示す．エポキシ樹脂のせん断接

着強さは図 6.4 に示すように低温領域では緩やかに低下しているが，常温の値と

比べ，差が小さいことがわかる．ゆえに，TB2285 接着剤のせん断接着強さは低温

環境下では維持されると推測できる． 

 エポキシ樹脂のはく離接着強さは図 6.5 に示すように，他の接着剤と比べ一番

小さいが，高温から低温にかけて大きな変化がないことがわかる．TB2285 接着剤

のはく離接着強さは表 5.2 より 627.7 N/m，つまり 0.640 kgf/cm であり，図 6.4

のエポキシ樹脂のはく離接着強さと同程度の値でるため，TB2285 接着剤のはく

離接着強さも低温環境下では維持されると推測できる． 

 一般的な材料は低温になるにつれて硬くなり，硬度が高くなる．つまり，TB2285

接着剤も同様に，低温になるにつれて，硬度が高くなると思われる．しかしながら，

低温になるにつれて，接着剤の層内部で応力が働くため，材料全体でもろくなると

考えられ，強い振動や衝撃に影響する恐れがある． 
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Fig. 6.4 Shear strength of the adhesive 

 

 

 

 

Fig. 6.5 Peeling strength of the adhesive 
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6.3 低温環境による実験 

 6.2 節において低温環境下においても圧電素子と接着剤の性能の評価の検討を

おこなった．そこで，実際に宇宙用球面超音波モータを恒温槽内に入れて，低温環

境下での駆動実験をおこない，その後，耐寒性の評価をおこなった． 

 

6.3.1 実験装置および実験方法 

 宇宙用球面超音波モータの駆動方向をガイドレールの左右方向のみに制限した．

20 秒間ガイドレールの左右方向に駆動可能な範囲を往復させ，この様子をビデオ

カメラで撮影し映像のフレーム数から回転速度を算出する．20 秒間駆動させた後，

約 10 秒駆動を停止し再び 20 秒間駆動させる．この 20 秒間の駆動状態と 10 秒間

の駆動停止を繰り返し行い，積算駆動時間に対する回転速度の変化を測定した．駆

動中は熱電対によってステータ側面の温度を測定した． 

 本実験で使用した島津製作所社製の温度可変型恒温槽（TCLN-382）を図 6.6 に

示す．この恒温槽は温度可変型引張試験機のため，高さ 600 mm，幅 382 mm，奥

行き 382 mm の大きさで，上下には直径 10 cm の穴があいている．2 つの穴は上

下方向から引張試験器具を取り付けるチャック穴である．加熱は内部ヒータに

よっておこない，冷却は外部に取り付けるジェック東理社製のタンク（SP-120）

を用いて液化窒素ガスを内部に噴射しおこなう[9]．タンクを図 6.7 に示す．恒温槽

とタンクの詳細を表 6.1 と表 6.2 に示す．本実験は 5.3.3 項に用いた図 5.9 の実験

装置を，図 6.6 に示す恒温槽内に入れておこなった．宇宙用球面超音波モータの駆

動は，恒温槽下部の穴から配線を通し，3.2.2 項の図 3.3 で示したモータドライバ

SUSM-A に接続し，専用リモコンによって駆動させた．Agilent 社製インピーダ

ンスアナライザ 4294A を用いて，宇宙用球面超音波モータのステータに用いてい

る圧電素子のインピーダンスを測定した． 

 恒温槽内部に入れた実験装置と恒温槽を，常温の 20 ℃から－120 ℃まで約 2

時間かけてゆっくり冷却した．恒温槽内が低温の状態で常温の大気が内部に入る

と恒温槽内で凍結が発生しやすくなるため，恒温槽の上下部にあいた穴を可能な

限り密閉した状態で冷却した．以上の凍結対策を施し，－120 ℃における宇宙用

球面超音波モータの駆動実験をおこなった．しかしながら，以上の凍結対策を施し

たにも関わらず，－120 ℃の実験では球ロータ表面が凍結し，十分な駆動ができ 
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Fig. 6.6 Thermostat chamber （TCLN-382） 

 

 

 

Fig. 6.7 Liquid nitrogen tank for cooling 
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なかった．図6.8に宇宙用球面超音波モータの－120 ℃のインピーダンスを示す．

実験結果より 2 つの共振周波数を示すピークは存在しており，一定の圧電効果は

維持しているものの，反共振周波数より高い周波数付近に別のインピーダンスの

ピーク値が出現している．図 6.9 に宇宙用球面超音波モータの－120 ℃における

回転速度の変化を示す．運転当初は見られなかった結氷が，球ロータ表面に少しず

つ付着していることが確認できた．そのため回転速度は低く，最終的に積算駆動時

間の 6 分を越えたところで停止した．使用した温度可変型恒温槽では，さらに温

度を低くできる機能があるものの，上下部にあいた少しの隙間が原因で球ロータ

表面に結氷現象を起こす結果となった．今後は，凍結をせず，十分に駆動ができる

低温度の－80 ℃で駆動実験をおこなう． 
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Table 6.1 Specification of thermostat chamber  

Temperature range －180 ~ 320 ℃ 

Test room dimension 382 mm × 382 mm × 600 mm 

Temperature sensor T-type thermocouple 

Cooling system Liquid nitrogen gas injection 

heating system Heater heating 

Observation window 
Made of glass，With anti-fog heaters 

100 mm × 400 mm 

Accuracy of temperature 

distribution 

(Empty chamber) 

1.0  ℃ (under 50 ℃) 

1.5  ℃ (over 50 ℃) 

Heating-up period 

(Empty chamber) 
RT~320 ℃ within 40 minutes 

Cooling-down period 

(Empty chamber) 
RT~－180 ℃ within 30 minutes 

Tank material  Inside SUS / outside SPC 
 

 

 

 

Table 6.2 Specification of tank 

Capacity [L] 120 

Maximum filling pressure [MPa] 0.3 

Maximum design pressure [MPa] 0.1 

Safety valve set pressure [MPa] 0.13 

Filler content [kg] 81 

Empty tank weight [kg] 76 

Filled tank weight 

(About liquid nitrogen) 
[kg] 157 

External dimensions 

(External diameter × height) 
[mm] 505 × 1350 

Evaporation loss 

(About liquid nitrogen) 

[L /day] 2.1 

[% / day] 1.7 

Liquid supply [L / min] 10 
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Fig. 6.8 Impedance characteristics at －120 ℃  

 

 

 
Fig. 6.9 Rotational speed of SUSM at －120 ℃ 
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6.3.2 低温実験の結果 

 恒温槽内部に入れた実験装置と恒温槽を，常温の 20 ℃から－80 ℃まで約 2 時

間かけてゆっくり冷却し，実験をおこなった．図 6.10 に宇宙用球面超音波モータ

の開始時の 20 ℃と冷却後の－80 ℃のインピーダンスを示す．図 6.10 のインピー

ダンスの結果から－80 ℃の低温環境下においても常温と同様にインピーダンス

曲線の鋭さは失われず，圧電性を維持していることがわかる．表 6.3 には，図 6.10

から得られた共振周波数 rf ，反共振周波数 af の値から電気機械結合係数 31K を導

出した結果を示す．  

 

 

Fig. 6.10 Comparison of impedance characteristics at 20 ℃ and －80 ℃ 

 

 

Table 6.3 Comparison of electro-mechanical coupling factor 

Temperature [℃] rf  [kHz] af  [kHz] 31K  [%] 

20 50.75 51.30 16.22 

－80  51.40 51.75 12.90 
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図 6.11 に宇宙用球面超音波モータの－80 ℃における回転速度の変化を示す．

実験結果より，－80 ℃の低温下では宇宙用球面超音波モータの積算駆動時間は61

分 20 秒となった．時間が経過するにつれて，宇宙用球面超音波モータの回転速度

が減少していき，61 分 20 秒で停止した．回転速度が減少し，停止した原因として

以下の 3 つの理由を考える． 

 

 

Fig. 6.11 Rotational speed at －80 ℃ 

 

 1 つ目は，6.2.1 項で述べたように，低温域になることでステータの振幅が小さ

くなったことが考えられる．ステータの側面は常に熱電対を用いて温度を計測し

ている．十分時間を掛けて冷やした実験開始時は，側面の温度が－80 ℃であるこ

とを確認した．計測ができないステータ内部では－80 ℃になっていない可能性が

ある．ステータ内部は時間が経過するにつれてゆっくりと－80 ℃になり，それに

伴いステータの振幅が少しずつ小さくなり，最終的に回転速度が減少していく．ま

た，駆動時における圧電素子の発熱によって，ステータの温度が一時的に－80 ℃

より高くなり，ステータの振幅が大きくなるが，瞬時に周囲へ熱が放出されること

によって，再びステータの振幅は小さくなり，回転速度が減少したと考えられる．

ステータ内部の温度は－80 ℃より低くなることはありえないと考えられるため，
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停止した原因にはならないと推測される． 

 2 つ目は，短時間で圧電素子が発熱し，周囲へ熱が放出されることで，それに起

因する熱衝撃が原因で接着剤の接着強さが劣化したことが考えられる．もし，接着

強さが劣化したと推察すると，常温に戻したときも回転速度が減少するはずであ

る．そこで，さらに－80 ℃の駆動実験で用いた宇宙用球面超音波モータを常温

20 ℃に戻し，再び駆動実験をおこなった．そのときの回転速度の結果を図 6.12 に

示す．実験結果より，回転速度が減少することなく，90 分間の積算駆動ができた

ことを確認し，90 分間で駆動を停止させた．この結果から熱衝撃による接着強さ

の劣化はないと考えられる． 

 

 

Fig. 6.12 Rotational speed at 20 ℃  

 

 3 つ目は，ステータと球ロータ間の摺動面に生じた結氷による凍結が考えられ
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ため，溶けては凍るの繰り返しを経て，結果として結氷物が堆積する．最終的に，

結氷物がステータと球ロータの間の障害物となり，宇宙用球面超音波モータの回

転速度を減少し，停止したと考えられる． 
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6.4 まとめ 

 本章では，高温対策を施した N6 圧電素子と TB2285 接着剤のステータを使っ

た，新たに改良した宇宙用球面超音波モータを使って，大気中の低温環境で動作確

認をした．－120 ℃の低温でも，N6 圧電素子の特性に劣化は見られなかったが，

結氷の影響で積算駆動時間 6 分で宇宙用球面超音波モータは停止した．使用機器

の制限で，低温限界温度を－80 ℃環境に変更して，宇宙用球面超音波モータの熱

負荷実験をおこなった．－80 ℃でも，N6 圧電素子の特性は問題ないことが確認

できた．回転速度の実験では，経過時間に伴い少しずつ回転速度が低下し，積算駆

動時間約 60 分で停止した．停止の原因は N6 圧電素子や TB2285 接着剤ではな

く，細かい結氷物がステータと球ロータの間の障害物になり，停止したと考えられ

る．つまり，低温でも高温対策で変更した N6 圧電素子と TB2285 接着剤が利用

可能であることが確認できた．第 7 章では，宇宙空間で想定される高温環境と低

温環境の繰り返しを考慮し，第 5 章「高温環境における評価」と第 6 章「低温環

境における評価」を組み合わせた実験として，宇宙用球面超音波モータの回転速

度，トルク測定，作動寿命測定，耐久性実験をおこなう．実験環境は大気中とする．
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第 7 章 温度サイクルにおける評価 

 

7.1 はじめに 

 宇宙空間において人工衛星や宇宙機は決められた軌道上を周回しており，軌道

周回時は，直接太陽から放射される熱エネルギを受けるときや，衛星が地球の影に

入ることで，まったく太陽から熱エネルギを受けないときがある．軌道周回では，

その繰り返しが常に継続する．宇宙空間で宇宙用球面超音波モータを使用するた

めには，高温環境と低温環境の両方で駆動する必要があり，第 5 章では高温環境，

第 6 章では低温環境において，宇宙用球面超音波モータの特性を評価した．軌道

周回時に，高温環境と低温環境が交互に繰り返されることで，宇宙用球面超音波

モータは大きな温度サイクルに伴う熱衝撃を受けることになる．N6 圧電素子や接

着剤は，高温環境と低温環境の温度環境が維持した状態では問題なかったが，温度

サイクルが起きた場合のステータの検討をする．7.2 節では，温度サイクルがス

テータに及ぼす影響を検討する．7.3 節では，温度サイクルによる宇宙用球面超音

波モータの性能評価として，トルクの特性を調査する．7.4 節では，トルクと回転

速度の特性評価をおこなう．7.5 節では，回転速度の特性評価をおこなう． 

 

7.2 ステータに対する温度サイクルの影響 

 宇宙用球面超音波モータに使われているステータは異なる素材で構成された精

密加工部品であり，各材料の熱膨張率の整合は温度サイクルにおいて重要である

[1]．接合部の材料の熱膨張率が大きく異なると，短時間の温度サイクル，つまり熱

衝撃を受けた際に，接合部に亀裂が入る恐れがある．ステータは，弾性体と N6 圧

電素子を TB2285 接着剤により貼り付けた構造である．弾性体の材質はリン青銅

であり，熱膨張率は 61.82 10  ／℃である．N6 圧電素子の主成分はジルコン酸チ

タン酸鉛であり，熱膨張率は 61.2 10  ／℃である．TB2285 接着剤の熱膨張率は

633.0 10  ／℃である．それぞれの材質の熱膨張率が大きく異なるため，宇宙用球

面超音波モータは急激に変化する熱衝撃に弱い可能性が考えられる． 

 ここで宇宙空間の高度，人工衛星の速度における熱衝撃の度合いを考える[2]．地
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球に近い低軌道上では，地球の重力に逆らい飛行するため人工衛星の速度は毎秒

約 8 km 程度と速い．その速度では軌道周期が 90 分程度であるため，高温と低温

の温度サイクル時間が短いことになる．一方，地球から遠く離れ，静止軌道を航行

する中・高軌道上では，毎秒数 km の速度でゆっくりと飛行し，軌道周期が 24 時

間以上と長いため，高温と低温の温度サイクル時間は長くなる．サイクル時間が長

い場合は，ステータの各材質の熱膨張率が大きく異なったとしても，ゆっくりと膨

張と収縮をおこなうため接合部に亀裂が入りにくい．宇宙用球面超音波モータを

安全に使うためには，使用範囲が中・高軌道上に限定されることになるが，温度サ

イクルの性能を知り，適切な対策を施せば，低軌道上でも使用可能であると考え

る． 
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7.3 トルクの特性評価 

 温度サイクルでのトルク計測をするために，3.3.2 項の図 3.9 に示した実験装置

を改良し，プーリとばねばかりを取付けて使用した．宇宙用球面超音波モータの出

力棒にワイヤを取付け，プーリを介して恒温槽下部からワイヤを外に出し，ばねば

かりに取付ける．本実験で使用するばねばかりは，最大荷重が 1.1 N，最小目盛が

0.02 N である．宇宙用球面超音波モータを駆動させながら，ばねばかりの値を読

み取ったのち，トルクを算出した． 

 本実験では外部に取り付けるばねばかりを使用するため，恒温槽下部を開放し

た状態で計測する必要があった．下部を開放すると 6.3.1 項と同様の理由により，

－50 ℃以下になったときに宇宙用球面超音波モータは結氷した．よって，本実験

では低温環境における限界温度を－50 ℃と設定し，－50 ℃から 120 ℃の範囲で

温度を変化させ，トルクに与える温度変化の影響を評価した． 

 最初は温度を 20 ℃から 120 ℃まで上昇させ，その後，温度を 120 ℃から   

－50 ℃まで下降させ，再び温度を－50 ℃から 20 ℃まで上昇させる三段階に分

けた温度サイクルである．温度変化が低速であると仮定し，1 時間で 60 ℃の変化

速度（1 分間で 1 ℃の温度変化）とした．温度サイクルの変化継続時間は約 6 時

間である．トルクの計測は 20 ℃，120 ℃，120 ℃から－50 ℃に冷やす途中の

20 ℃，－50 ℃の四点でおこなった． 

 温度サイクル実験の結果を表 7.1 に示す．高温上限温度の 120 ℃においてトル

クの減少が見られるが，上昇中の 20 ℃，下降中の 20 ℃，低温下限温度である 

－50 ℃においては安定した高トルクが発生している．このことから，常温から結

氷が起きない低温環境では，安定したトルクが得られ，高温になりトルクの減少が

起きたとしても，常温に戻ることで高トルクに復帰すると推測される． 

 

Table 7.1 Measurement results of torque in temperature cycle 

Temperature [℃] Torque [mNm] 

20（ 20 to 120 ℃） 12.5 

120  6.0 

20（ 120 to －50 ℃） 11.5 

－50  13.3 
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7.4 トルクと回転速度の特性評価 

 超音波モータには低速域で高トルクとなる特性を持っている．そこで，常温，高

温，低温の温度サイクルにおいて，球面超音波モータのトルクと回転速度の特性の

評価をおこなう． 

 3.3.4 項の図 3.11 に示した実験装置を改良し，実験装置のワイヤにおもりを取

付けた状態で，宇宙用球面超音波モータを駆動させ，回転速度を計測した．恒温槽

下部を開放した状態でワイヤに取付けるおもりの質量を変えて，それぞれの質量

における回転速度を計測することによりトルクと回転速度の特性を求めた．おも

りは 5 g，10 g，20 g の 3 種類の分銅を用い，組み合わせにより無負荷から最大

35 g までの 5 g 刻みの質量条件で計測した．図 3.11 に示したガイドレールの左

右方向へおもりを引っ張るように 5 回動かし，ビデオカメラで撮影した映像のフ

レーム数から回転速度を算出した． 

 本実験も 6.3.1 項と同様の理由により，20 ℃，120 ℃および－50 ℃の環境で

それぞれ実験をおこなった．実験結果を図 7.1 に示す． 

 

 

 

 

Fig. 7.1 Comparison of torque - rotational speed in temperature cycle 
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一般的な超音波モータ[3]，球状回転子と円柱状振動子を有する多自由度超音波

モータにおいては，トルクと回転速度特性の関係が，垂下特性を示すことが知られ

ており[4]，宇宙用球面超音波モータにおいても同様に垂下特性が得られた．また，

低速域で高トルクとなる特性が高温，常温，低温のいずれにおいても維持されてい

る． 

 一方，トルクと回転速度の特性は常温に比べ，低温および高温の両方の温度環境

で低下した．常温に比べ低温で低くなった原因は，圧電素子の特性によると考えら

れる．－50 ℃は－80 ℃よりも高い温度ではあるが，6 章で述べた電気機械結合

係数
31K ，静電容量C，弾性体の剛性率Gの各パラメータの温度変化が起因して，

常温の縦振幅
0a より小さくなることが予測され，振幅の減少が原因で回転速度が

減少したと考えられる．常温に比べ高温で低くなった原因は，圧電素子の圧電性の

低下と，圧電素子と弾性体を接着している接着剤の硬度の低下によると考えられ

る．本実験で使用した TB2285 接着剤 はガラス転移点が 180 ℃である材料であ

る．周囲の温度が 120 ℃であれば，ガラス転移点の状態まで達していないと考え

られるが，高温になると接着剤の硬度は低下することがある．また，圧電素子は電

圧を印加すると発熱するため，発熱が原因で接着剤の硬度を低下させたと考えら

れる． 
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7.5 回転速度の特性評価 

 3.3.1 項の図 3.8 に示した実験装置を使い，回転速度を計測した．温度を－80 ℃

から 120 ℃の範囲で変化させ，10 ℃ごとに宇宙用球面超音波モータの回転速度

を計測した．最初に，温度を 20 ℃から 120 ℃まで上昇させ，その後 120 ℃から

－80 ℃まで下降し，再び－80 ℃から 20 ℃ まで上昇させた三段階に分けた温度

サイクルである．宇宙空間の低軌道を模擬し，温度変化が低速であると仮定し，1

時間で 100 ℃の変化速度（1 分間で約 1.6 ℃の温度変化）とした．温度サイクル

の変化継続時間は約 12 時間である．モータの動作を一方向（左右方向）に制限す

るために 2 本のガイドレールを取り付け，往復駆動する範囲は 106 度である．回

転速度の計測は，20 秒間，宇宙用球面超音波モータを駆動させた様子をビデオカ

メラで撮影し，撮影した映像のフレーム数から算出した．はずれ値を取り除くた

め，最大値と最小値を除き，算出した平均値を測定結果とした．また，各温度環境

におけるステータの圧電素子のインピーダンスを計測した．インピーダンスの結

果を図 7.2 に示す．全ての温度環境において圧電素子にみられるインピーダンス

曲線の鋭さを示すことから，圧電性は維持されていると考えられる．また，温度サ

イクル中の同じ 20 ℃において，共振周波数と反共振周波数の値にわずかな違い

が見られるが，インピーダンスのピーク値は得られている．共振周波数と反共振周

波数においてインピーダンスのピーク値が現れる結果が得られたことから，温度

変化を繰り返す温度サイクルにおいて，インピーダンス特性が維持されると推測

できる． 

 回転速度の結果を図 7.3 に示す．計測開始直後の 20 ℃は高い回転速度が出力さ

れていたが，100 ℃を超えたところで急激に回転速度が低下した．その後，冷却

サイクルにおいて高い回転速度に復帰するが，低温になるにつれて回転速度は減

少した．低温環境では回転速度は低く温度に依存せずほぼ一定の値を示した．再び

温度を上昇させることで回転速度は元に戻ることが確認できた． 

 高温における回転速度の低下は圧電素子の圧電性の低下と接着剤の硬度の低下

によると考えられる．一方，低温における回転速度の著しい低下の原因は，摺動面

に発生する結氷が考えられる．一度,高温にしてから低温にしたことで宇宙用球面

超音波モータと恒温槽内の温度差が大きくなり結氷しやすくなる．その結果，本来
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十分低い温度で起きるはずの結氷が 0 ℃付近から始まり，結氷が原因で急激に回

転速度を低下させたと考えられる．実験後に球ロータを十分に乾燥させ，宇宙用球

面超音波モータを駆動させると，ステータの接着剤の剥離は見られず，宇宙用球面

超音波モータは正常に駆動したことを確認した． 
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Fig. 7.2 Comparison of impedance characteristics in temperature cycle 

 

 

 

Fig. 7.3 Rotational speed in temperature cycle  
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7.6 まとめ 

 本章では，高温環境と低温環境が交互におこなわれる宇宙空間を考慮し，宇宙用

球面超音波モータに，高温・低温が交互に繰り返される温度サイクル負荷実験をお

こなった．ステータの部品である N6 圧電素子や接着剤は，高温環境と低温環境の

温度環境が維持した状態では問題なかったが，温度サイクルが起きた場合の検討

をした結果，ゆっくりした温度サイクルであれば，両者は特性を維持することが示

されたため，大気中で，長時間をかけた温度サイクル実験をおこなった．装置の制

限から低温限界温度は－50 ℃とした．常温 20 ℃から実験を開始し，120 ℃の高

温を境に，低温へ推移し，－50 ℃で折り返し，再び常温の 20 ℃に戻す際のトル

ク計測をおこなった．高温の 120 ℃ではトルクの減少がみられたが，再び低温に

推移すると，トルクが通常に戻ることが確認できた．温度サイクルにおいて，どの

温度帯でも圧電素子の特性劣化はみられなかった．装置の制限から低温限界温度

は－80 ℃とした回転速度の実験では，常温から高温に温度が変化すると回転速度

は上昇するが，限界の高温付近になると低下した．再び，低温になると回転速度は

上昇するが，常温から低温限界に温度が変化すると，回転速度は徐々に低下し，停

止こそしないものの，非常にゆっくりとなった．温度が常温に戻ることで，元の回

転速度に復旧した．
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第 8 章 耐振動性と耐衝撃性の評価 

 

8.1 はじめに 

 人工衛星や宇宙機はロケットに搭載され，宇宙空間まで運ばれたのちに，展開利

用される．ロケットの打ち上げ時にはさまざまな振動を受ける．2013 年に打ち上

げられたイプシロンロケットの衛星搭載環境の設定として，JAXA では，準静的加

速度，正弦波振動，音響，衝撃，ランダム振動を挙げている[1]．宇宙用球面超音波

モータを宇宙空間で利用するためには，ロケット打ち上げ時に受ける機械的環境

を満たす必要があるため，耐振動性と耐衝撃性の評価をおこなう． 

8.2 節では，宇宙用球面超音波モータの固有振動数を算出し，打ち上げ時の振動

が宇宙用球面超音波モータに及ぼす影響を調査する． 

8.3 節では，宇宙用球面超音波モータの耐振動性の評価として，準静的加速度，

正弦波振動，ランダム振動による加振実験をおこない，得られた結果から耐振動性

の特性を評価する． 

8.4 節では，宇宙用球面超音波モータの耐衝撃性の評価として，重力加速度の 20

倍から 40 倍の加速度が加わったことを想定した加振実験をおこない，得られた結

果から耐衝撃性の特性を評価する． 

8.5 節では，宇宙用球面超音波モータにスラスタを取り付けたスラスタモデルを

を想定し，耐振動性と耐衝撃性の評価をおこない，両者の特性を評価する． 
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8.2 宇宙用球面超音波モータの固有振動数の導出 

 ロケット打ち上げ時において，ロケット本体に発生する振動が，宇宙用球面超音

波モータの固有振動数と一致すると，共振現象を起こし，宇宙用球面超音波モータ

を破壊するだけでなく，他の宇宙部品と接触する恐れがある．一般に，ロケットの

搭載機器は，正弦波振動の振動帯域である 5～100 Hz を避け，固有振動数を 100 

Hz 以上になるように規定されている[2]．この値を基準固有振動数と定義する．宇

宙用球面超音波モータの固有振動数を理論的かつ実験的に導出することで，ロ

ケット打ち上げ時に発生する正弦波振動と宇宙用球面超音波モータが共振現象を

起こさないこと示す．  

 

8.2.1 ホルダの固有振動数導出 

 宇宙用球面超音波モータのステータは図 8.1 に示す板ばね構造のホルダで取り

付けられている．板ばねはステータの押付力となっている．打ち上げ時に受ける振

動は，ホルダの部分が最も振動を受けると考えられることから，理論式を用いてホ

ルダ単体の固有振動数を導出し，ロケットの正弦波振動によって共振現象を起き

ないことを示す． 

 図 8.1 に示すホルダの赤枠部分のねじ穴は宇宙用球面超音波モータの本体に密

着固定されているため，振動を受けず変形が起きにくい部分であり，最も振動変形

を受ける部分は赤枠以外のホルダ部分と考えられる．そこで，図 8.2 に示すように

宇宙用球超音波モータの本体に密着固定する部分を固定端とし，ステータに取り

付ける部分を自由端とした場合の，板ばねの固有振動数を導出する．板ばねの固有

振動数は式（8.1）から導出ができ，図 8.2 での代表的な振動を受ける矢印方向の

1 次固有振動数 1f が求められる．ここでは，板ばねの 1 次固有振動数をホルダの

1 次固有振動数とみなす． 

2

1
1 2

1

2

EI
f

L A



 
  (8.1) 

31

12
I bh  (8.2) 

A bh  (8.3) 
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式（8.1）～（8.3）中の 1f [Hz]は固有振動数， 1 [Hz]は固定端と自由端の板ば

ねの 1 次固有振動数， L [m]は板ばねの長さ，E [Pa]はヤング率， I [m4]は断面 2

次モーメント，  [kg/m3]は板ばねの密度， A [m2]は板ばねの断面積，b [m]は板

ばねの幅，h [m]は板ばねの厚みである．図 8.1 に示すホルダの赤枠以外の部分は

テーパ形状と圧電素子を取り付ける円形状を有しているため，幅 bは一様ではな

い．式（8.2）～（8.3）を用いることで幅bの項は消去されるため，幅bは一様形

状として考える．ホルダの 1 次固有振動数 1f [Hz]は式（8.4）で示される． 

2 2

1
1 2

1

2 12

Eh
f

L



 
  (8.4) 

固定端と自由端の板ばねの 1 次固有振動数 1 [Hz]は 1.8751 Hz，板ばねの長さ

L [m]は
340.5 10 m，板ばねの高さh [m]は

30.7 10 m であり，ホルダの材料が

SUS301 ステンレス鋼材であることから，ヤング率 E [Pa]は
9193 10 Pa，板ばね

の密度  [kg/m3]は 7,900 kg/m3として式（8.4）に代入すると，ホルダの 1 次固有

振動数 1f [Hz]は 340.7 Hz として得られた．この値はロケットの搭載機器として要

求されている基準固有振動数 100 Hz 以上であることから，ロケットの正弦波振動

によって，宇宙用球面超音波モータのホルダが共振現象を起こさないことを示し

ている． 
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Fig. 8.1 SUSM and holder 

 

 

 

Fig. 8.2 Bending vibration of holder 
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8.2.2 有限要素法解析を用いた宇宙用球面超音波モータの固有振動数導出 

 ロケット打ち上げ時に想定される振動は，ロケットの機軸方向と機軸の直交方

向に受けるため，宇宙用球面超音波モータの固有振動数においても，2 方向の振動

に対して導出する必要がある．8.2.1 節ではホルダ単体の固有振動数を理論式から

導出したが，図 8.2 の矢印方向の振動に対しての固有振動数しか求めていない．こ

こでは，宇宙用球面超音波モータの固有振動数を導出するため，図 8.1 に示す宇宙

用球面超音波モータに対して計算モデルを作成し，有限要素法による固有振動解

析をおこなった．計算モデルを図 8.3 に示し，有限要素法解析に用いるソフトウェ

アは NX Nastran ver. 9.0 である． 

有限要素法による解析結果の精度は物体のメッシュサイズの切り方，材料の物

性値，荷重条件，拘束条件に依存する．有限要素法ではメッシュサイズが小さけれ

ば小さいほど解析結果の精度が高められ，ある範囲を超えると解析結果は収束す

る．有限要素法解析の結果は理論式から求めた結果よりも精度の高い値が得られ

ることから，宇宙用球面超音波モータの固有振動数は，8.2.1 節で求めたホルダ単

体の 1 次固有振動数の理論解 340.7 Hz 以上になると考えられる．有限要素法で用

いるメッシュサイズ，要素数，接点数を表 8.1 に示し，各種材料の物性値を表 8.2

に示す．荷重条件は固有振動解析であるため設定しない．拘束条件はベースの固定

用ねじ穴下面を完全拘束とする．宇宙用球面超音波モータのように単体の部品を

複数組み上げたモデルの場合，組み上げの条件によって解析結果が異なる．特に宇

宙用球面超音波モータの場合はステータと球ロータは摺動面に働く摩擦力とホル

ダの剛性による押付力により，球ロータは保持されているため，ステータと球ロー

タの結合条件は並進 3 自由度結合にする． 

図 8.3 に示した計算モデルの固有振動解析の結果を表 8.3 に示す．また，図 8.3

のように XYZ 座標を設定した際のそれぞれの 1 次固有振動モードをそれぞれ図

8.4，図 8.5，図 8.6 に示す．黄色で示されたモデルは初期状態で振動前のモデルを

示す．表 8.3 から宇宙用球面超音波モータの 1 次固有振動数として 598.71 Hz を

得た．8.2.1 節で求めたホルダ単体の理論解 340.7 Hz よりも大きいため，精度の

高い解析結果であるといえる．つまり，宇宙用球面超音波モータはロケットの搭載

機器として要求されている基準固有振動数 100 Hz 以上であることから，ロケット

の正弦波振動と共振現象を起こすことはないと理論的に証明することができた． 
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ここで，有限要素解析から得た宇宙用球面超音波モータの 1 次固有振動数が

8.2.1 節で求めたホルダ単体の 1 次固有振動数より約 250 Hz 以上も大きくなった

原因について考察する．有限要素解析の場合は，ステータと球ロータの摺動面に働

く摩擦力とホルダの剛性による押付力により，球ロータと 3 つのホルダが一体と

なっているため，振動しにくい構造としてモデル化され，その結果で 1 次固有振

動数が約 250 Hz 以上も大きくなったと考えられる． 

固有振動モードについて考察する．X 軸方向の 1 次固有振動モードは図 8.4 か

ら 3 つのホルダが同時にねじれながら X 軸方向に振動している．Z 軸方向の 1 次

固有振動モードは図 8.5 から 1 つのホルダがへこんでいるのに対して，他の 2 つ

のホルダが大きくねじれるようにして Z 軸方向に振動している．Y 軸方向の 1 次

固有振動モードは図 8.6 から 3 つのホルダが同時にへこむようにして球ロータが

Y 軸方向に振動している． Z 軸方向の 1 次固有振動数（589.71 Hz）が X 軸方向

の 1 次固有振動数（589.54 Hz）よりも少しだけ大きい理由として，X 軸方向では

3 つのホルダが均等にねじれているが，Z 軸方向では 2 つのホルダだけしかねじれ

ておらず，そのねじれに必要な負荷が加わるためであると考えられる．Y 軸方向の

1 次固有振動数（1,422.64 Hz）が X 軸方向と Z 軸方向の 1 次固有振動モードに比

べて 2 倍以上の値を有している理由として，ホルダの傾きが XZ 平面に対して急

であり，X軸方向と Z軸方向に比べて振動が起きにくいためであると考えられる． 
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Fig. 8.3 Structural analysis model of SUSM 

 

 

Table 8.1 Number of elements and nodes 

Number of elements Number of nodes 

104,871 163,411 
 

 

 

Table 8.2 Material property values of SUSM 
 

Parts Material 

Longitudinal 

elastic modulus 

[MPa] 

Poisson's 

ratio 

[ - ] 

Density 

[kg/m3] 

Base A2017  72,300 0.33 2,790 

Holder SUS301 193,000 0.30 7,900 

Stator Phosphor bronze 110,000 0.33 8,800 

Rotor PEEK   3,861 0.40 1,300 

Screw SUS304 193,000 0.30 7,900 
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Table 8.3 Results of natural vibration analysis 

Mode number Natural frequency [Hz] Remarks 

1  598.54  X Primary 

2  598.71  Z Primary 

3 1,133.21   

4 1,422.64  Y Primary 

5 1,569.09   

6 1,569.19   

7 5,084.35   

8 5,084.52   

9 5,490.16   

10 6,385.24   
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Fig. 8.4 Primary natural vibration mode in the X direction 
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Fig. 8.5 Primary natural vibration mode in the Z direction 
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Fig. 8.6 Primary natural vibration mode in the Y direction 
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8.2.3 加速度センサを用いた宇宙用球面超音波モータの共振探索 

宇宙用球面超音波モータを人工衛星の側面に取り付けることを考慮し，加振装

置を用いて宇宙用球面超音波モータの共振探索実験をおこなった．使用した加振

装置は神奈川県産業技術センター所有の加振装置である．加振装置の加振器は

IMV 社製 VS-2000A-140T 型，加速度センサは IMV 社製 VP-02S 型である．  

座標設定を図 8.7 に示すようにロケットの機軸方向を z 軸方向，ロケットの機

軸の直交方向を x 軸方向とした．宇宙用球面超音波モータを z 軸方向に加振させ

た際に最も振動する部分は板ばねであるため，z 軸方向の振幅の測定は図 8.8 に示

す板ばねの部分とする．また，x 軸方向に加振させた際に最も接触する部分は球

ロータの一番上であるため，x 軸方向の振幅測定は図 8.9 に示す球ロータの部分と

する．z 軸方向，x 軸方向のそれぞれに一定加速度 5.0 m/s2の正弦波振動を与える．

振動数は 2 分間かけて元の振動数が 2 倍になるように設定する．さらに，5 Hz か

ら開始し 200 Hz で終了する共振探索と，200 Hz から開始し 2,000 Hz で終了す

る共振探索をおこなう．加速度の伝達率が最大となった時の加振器の振動数を宇

宙用球面超音波モータの共振周波数（1 次固有振動数）とする． 

z 軸方向，x 軸方向それぞれの共振探索から得た加振器の振動数と加速度の伝達

率の関係を表した結果をそれぞれ図 8.10，図 8.11 に示す．図 8.10，図 8.11 から，

宇宙用球面超音波モータの機軸方向（z 軸方向）と機軸の直交方向（ｘ軸方向）の

1 次固有振動数は，それぞれ 625.0 Hz，1530.0 Hz であり，ロケットの搭載機器

として要求されている基準固有振動数 100 Hz 以上であることが確認できた． 

表 8.4 に，8.2.2 節の有限要素法解析によるシミュレーションと 8.2.3 節の共振

探索から得た 1 次固有振動数を比較し記載する．図 8.7 のロケットの機軸方向（z

軸方向）の振動は 8.2.2 節の図 8.5 の Z 軸方向の振動と同じであり，図 8.7 のロ

ケットの機軸の直交方向（x 軸方向）の振動は図 8.6 の Y 軸方向の振動と同じで

ある．しかしながら，表 8.2 から，両者の 1 次固有振動数には，図 8.7 のロケット

の機軸方向で 4.23 %，ロケットの機軸の直交方向で 7.02 %の差があった．この原

因として，ホルダの弾性変形による剛性の増加が挙げられる．ホルダは板ばね構造

であり，板ばねの剛性によって球ロータに対して押付力が作用している．逆に，こ

の押付力だけ，ホルダに負荷をかけているため，ホルダは弾性変形している．両端

を引っ張ったワイヤの振動振幅が小さいように，負荷がかかったホルダの剛性は
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負荷がかかっていないときの剛性に比べ，大きくなると考えられる．また，図 8.3

の有限要素法の計算モデルに使用したホルダの計算モデルは途中で折れ曲がり，

弾性変形していない．このことから，有限要素法解析によるシミュレーションのホ

ルダの剛性は増加せず，得られた 1 次固有振動数は共振探索から得た値よりも小

さくなったと考えられる． 

 

 

Fig. 8.7 SUSM attached to vibration device 
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Fig. 8.8 Resonance search in the z axis direction 

 

 

Fig. 8.9 Resonance search in the x axis direction 
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Fig. 8.10 Frequency and transmissibility acceleration  

in the z axis direction 

 

 

 

 

Fig. 8.11 Frequency and transmissibility acceleration  

in the x axis direction 
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Table 8.4 Result of primary natural frequency of analysis and experiment 

 Natural vibration 

analysis [Hz] 

Resonance search 

[Hz] 

Axis direction   598.71    625.0  

Orthogonal direction  1,422.64  1,530.0  
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8.3 宇宙用球面超音波モータの耐振動性の評価 

人工衛星はロケットの打ち上げ時において，衝撃直後に準静的加速度，正弦波振

動，ランダム振動を約 60 秒間受ける[3]．準静的加速度は，飛行中の定常加速度に

機体の低周波振動に起因する荷重が加わったものである．正弦波振動は，飛行中の

さまざまな外乱による機体の振動に起因するものである．ランダム振動は，エンジ

ン噴流による音響や遷音速飛行時の乱流境界層の圧力変動がフェアリングを介し

て人工衛星に作用するものである[4]．この節では，宇宙用球面超音波モータが打ち

上げ時に想定される振動荷重に耐えられるかの評価をおこなう．  

 

8.3.1 振動の設計荷重による理論的評価 

 8.2.3節の共振探索から得た宇宙用球面超音波モータの機軸方向と機軸の直交方

向の 1 次固有振動数を用いて，打ち上げ時の振動荷重における強度計算をおこな

う．振動荷重は H-ⅡA ロケットに搭載される人工衛星の設計荷重を参考にする[5]

と，準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動におけるそれぞれの振動荷重は表

8.5～表 8.7 に示される．ここでは，準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動の

設計荷重を導出する方法を示す． 

 

（１）準静的加速度の設計荷重 qF  

準静的加速度の設計荷重 qF [N]は式（8.5）で記述される． 

qF M G   (8.5) 

ここで，M [kg]は宇宙用球面超音波モータの質量，G（1 G = 9.8 m/s2）は加速度

を示す．表 8.5 から，機軸方向にかかる加速度は 6.0 G，機軸の直交方向にかかる

加速度は 5.0 G である．いま，モータの質量は 140 g であることから，準静的加速

度の機軸方向にかかる設計荷重 qAF と機軸の直交方向にかかる設計荷重 qOF はそ

れぞれ 8.24 N と 6.87 N として求められる． 

 

（２）正弦波振動の設計荷重 sF  

正弦波振動の荷重条件は，表 8.6 に 100 Hz 以下の振動条件が規定されている．
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人工衛星の基準固有振動数が 100 Hz 以下の場合の正弦波振動の設計荷重 sF は式

（8.6）で記述される．  

SF M Q G    (8.6) 

ここで，Qは減衰比を用いた共振倍率であり，宇宙用球面超音波モータの 1 次固

有振動数が 100 Hz を超えているため， 1Q  として考える．表 8.6 から，機軸方

向にかかる加速度は 2.5 G，機軸の直交方向にかかる加速度は 2.0 G であり，モー

タの質量は 140 g であることから，正弦波振動の機軸方向にかかる設計荷重 sAF と

機軸の直交方向にかかる設計荷重 sOF はそれぞれ 3.42 N と 2.75 N として求めら

れる． 

 

（３）ランダム振動の設計荷重 rF  

ランダム振動は，その振幅の確率密度関数が正規分布に近いパワースペクトラ

ム密度（Power Spectral Density：PSD）で表現される．人工衛星の設計では，典

型的な方法として Miles の式を用い，正規分布の3 値を適用した等価な静加速度

としてランダム振動の設計荷重を定義する．よって，ランダム振動の設計荷重 rF

は式（8.7）で記述される．  

3
2

r n nF M Q f PSD


       (8.7) 

ここで， nf [Hz]は 1 次固有振動数， nPSD [G2/Hz]は 1 次固有振動数におけるパ

ワースペクトラム密度である．8.2.3 節の共振探索から宇宙用球面超音波モータの

機軸方向の 1 次固有振動数 nAf は 625.0 Hz，機軸の直交方向の 1 次固有振動数 nOf

は 1,530.0 Hz であり，1 次固有振動数が両方向ともランダム振動の振動条件であ

る 2,000 Hz 以内であるため，共振倍率Qについて考慮すべきである．共振倍率Q

の算出は，図 8.10 と図 8.11 の共振周波数における加速度の伝達率を用いた．加速

度は振動振幅の 2 階微分で得られるため，共振周波数における加速度の伝達率は

振幅の伝達率になると仮定すると，機軸方向の共振倍率 AQ は 10.19，機軸の直交

方向の共振倍率 OQ は 13.65 となる．また，表 8.7 から，振動数が 200 ～ 2,000 

Hz のときの nPSD は+3 dB /oct で増加し，200 ～ 2,000 Hz のときの nPSD は

0.032 G2/Hz であるため，式（8.7）を用いると，ランダム振動の機軸方向にかか
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る設計荷重 rAF と機軸の直交方向にかかる設計荷重 rOF はそれぞれ 84.3 N と

153.0 N として求められる． 

宇宙用球面超音波モータを人工衛星に搭載して打ち上げた場合，振動による荷

重は，（１）～（３）の設計荷重を全て足したものになることから，準静的加速度，

正弦波振動，ランダム振動の機軸方向と機軸の直交方向の全設計荷重 allAF と allOF

はそれぞれ 95.9 N，162.6 N として得られる． 

この設計荷重を用いて，想定される振動に対しての強度の評価をおこなった部

分はホルダの部分のみである．その理由は，ホルダの部分が宇宙用球面超音波モー

タの構造上，最も負荷がかかる部分であると考えられるからである．しかしなが

ら，その他の部品に対する強度の評価において，ステータの強度の評価は，図 8.1

のようにステータは，ねじによってホルダに密着固定されており，振動による負荷

はホルダとねじに吸収されると考えられるため，ステータの強度の評価はしてい

ない．また，球ロータの強度の評価は，球ロータはステータの押付力と摩擦力に

よって定位置に保持されているため，設計荷重を用いた強度の評価は難しいと考

えられため，球ロータの強度の評価もしていない．これら２つの評価は加振実験に

よって検証する． 

最終的に，ホルダの強度の評価をおこなった部分は，図 8.12 に示す A～C の 3

つの部分である．ホルダ A 部はステータの固定箇所のねじ部であり，ホルダ B 部

はホルダの最小幅の部分であり，ホルダ C 部はベースの固定箇所のねじ部である．

機軸方向の全設計荷重 allAF と機軸の直交方向の全設計荷重 allOF を，ホルダの 3 つ

の部分（A～C）の断面積で割った値がそれぞれの位置における設計応力 s として

得られる．設計応力 s とねじとホルダの材質の許容応力 a を用いて算出した安

全余裕MS（Margin of Safety）が，式（8.8）の条件を満たせば，ホルダとねじは

振動により変形しないことを意味する．A～C の 3 つの部分にかかる設計応力 s

と断面積を表 8.8 に，ねじとホルダの材質と耐力，安全係数，許容応力 a を表 8.9

に示す． 

1 0a

s

MS



    (8.8) 
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ホルダの A～C の 3 つの部分において算出した安全余裕MSを表 8.10 に示す．

A～C の 3 つの部分すべての安全余裕MSが式（8.8）の条件を満たしていること

から，ホルダはロケット打ち上げ時に想定される振動に耐えられると判断する．ス

テータと球ロータの強度に関しては，考慮しなかったため，実際に宇宙用球面超音

波モータを加振実験によって評価する．  

 

Table 8.5 Quasi-static acceleration of H-Ⅱ A rocket 

Axis direction   6.0 G 

Orthogonal direction  5.0 G 
 

 

 

Table 8.6 Sinusoidal vibration of H-Ⅱ A rocket 

 Frequency [Hz] Acceleration [G] 

Axis direction   5 ～ 100    2.5  

Orthogonal direction 5 ～ 100  2.0  
 

 

 

Table 8.7 Random vibration of H-Ⅱ A rocket 

Frequency [Hz] PSD [G2/Hz] RMS [G] 

20 ～ 200  + 3dB / oct 
7.8 

200 ～ 2000 0.032 
 

 

 

Fig. 8.12 Holder (A,B,C) 
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Table 8.8 Cross-sectional area and design stress at A, B, and C 

 Cross-sectional 

area [mm2] 

Design stress [MPa] 

Axis direction Orthogonal direction 

A 3.14   7.63 12.9 

B 3.26 29.5 49.8 

C 7.07   3.39   5.74 
 

 

 

Table 8.9 Allowable stress of Holder and Screw 

Material Proof stress 

[MPa] 

Safety factor 

[ - ] 

Allowable stress 

[MPa] Holder Screw 

SUS301 SUS304 205 1.25 164 
 

 

 

Table 8.10 Margin of safety at A, B, and C 

 A B C 

Axis direction  20.5    4.56  47.4  

Orthogonal direction 11.7  2.29  27.6  
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8.3.2 宇宙用球面超音波モータの耐振動実験 

8.3.1 節では，ステータと球ロータの強度に関して考慮しなかったため，加振装

置を用いた加振実験によって宇宙用球面超音波モータの耐振動性を評価する．使

用した加振装置は神奈川県産業技術センター所有の加振装置である．加振装置の

加振器は IMV 社製 VS-2000A-140T 型，加速度センサは IMV 社製 VP-02S 型で

ある．  

宇宙用球面超音波モータを人工衛星の側面に取り付けることを考慮し，8.2.3 節

と同様に，座標設定を図 8.7 に示すようにロケットの機軸方向を z 軸方向，ロケッ

トの機軸の直交方向を x 軸方向とする．準静的加速度，正弦波振動，ランダム振

動の加振実験において，2 つの軸方向（z 軸方向，ｘ軸方向）について加振実験を

おこなう．加振実験の後，宇宙用球面超音波モータの動作確認をし，ステータと球

ロータの状態について検証する．加振実験の内容を以下に示す． 

 

 

（１）準静的加速度 

 振動数が 9 Hz の正弦波振動を z 軸方向に 6.0 G，x 軸方向に 5.0 G をそ

れぞれ 2 分間与える． 

 

（２）正弦波振動 

 振動数を 6 Hz から始め，1 分間かけて振動数が 2 倍になるように設定

し，100 Hz になった段階で終了する．z 軸方向に 2.5 G，x 軸方向に 2.0 

G の正弦波振動を与える． 

 

（３）ランダム振動 

 20～200 Hz まではパワースペクトラム密度の傾きを+3 dB/oct とし，200

～2,000 Hz まではパワースペクトラム密度を 0.032 G2/Hz とした振動を

z 軸方向，x 軸方向にそれぞれ 2 分間与える．実効値は 7.8 G である． 

 

それぞれの加振実験の後，宇宙用球面超音波モータの駆動を確認した．ホルダと

ねじに傷や変形は見られなかったが，球ロータの表面とステータの摺動面に，小さ
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な傷があることを確認した．小さな傷がついた球ロータの表面とステータの摺動

面の様子をそれぞれ図 8.13 と図 8.14 に示す． 

ランダム振動の加振中，球ロータが少しずつ動いている現象が見られた．球ロー

タは 3 つのステータの摩擦力と押付力により定位置に保持されているが，ランダ

ム振動の小さい振幅と高い印加周波数により摺動面における摩擦力が低下したこ

とから，保持トルクが維持できなくなったと考えられる． 

表 8.11 に加振実験の前後における宇宙用球面超音波モータの回転速度を示し，

図 8.15 に加振実験の前後における圧電素子のインピーダンスを示す．図 8.16 に

示す表面粗さ測定器（東京精密社製サーフコム 130A）を用いて，加振実験の前後

における球ロータの表面粗さ（算術平均粗さ Ra と最大高さ粗さ Rz）を計測する．

表面粗さの結果を表 8.12 に示す．表 8.11 と図 8.15，表 8.12 の実験データは耐振

動実験と後述の 8.4.2 節の耐衝撃実験をおこなった後に測定して得られたもので

ある．表 8.11 から回転速度に著しい変化がないこと，図 8.15 から加振実験後も圧

電素子のインピーダンスの特性が得られたことから，ロケット打ち上げ時の振動

においても，宇宙用球面超音波モータの駆動性能が低下しないことが確認できた． 
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Fig. 8.13 Damage occurred on the surface of spherical rotor 

 

 

 

Fig. 8.14 Damage occurred on the surface of stator 

 

 

Table 8.11 Rotational speed before and after vibration test 

 Before vibration test After vibration test 

Rotational speed [rpm]  49.2    54.9  
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Fig. 8.15 Impedance characteristics before and after vibration test 

 

 

 

Fig. 8.16 Surface roughness measuring device 
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Table 8.12 Surface roughness before and after vibration test 

 Before vibration test After vibration test 

Arithmetic average 

roughness (Ra) [µm] 
 0.561    0.597  

Maximum height 

roughness (Rz) [µm] 
1.15   2.13   
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8.4 宇宙用球面超音波モータの耐衝撃性の評価 

人工衛星が衝撃を受ける場面は，人工衛星をロケットから切り離すとき，フェア

リング部分が開くとき，展開構造物が展開するときである．その際に発生する衝撃

加速度は振動加速度よりも大きな値である．特に，人工衛星をロケットから切り離

すときとフェアリング部分が開くときは，火薬を爆発させるため，極めて大きな衝

撃加速度が人工衛星に加わる[6]．開発する宇宙用球面超音波モータは人工衛星に搭

載されるため，打ち上げ時の衝撃荷重で破壊されない十分な強度が必要である．こ

の章では，宇宙用球面超音波モータが宇宙空間で想定される衝撃荷重に耐えられ

るかの評価をおこなう． 

 

8.4.1 宇宙用球面超音波モータの耐衝撃性の理論的評価 

人工衛星が受ける衝撃加速度はロケットの種類や人工衛星の大きさによって異

なる．H-ⅡA ロケットに搭載されている大型の静止衛星の場合では，その衝撃加

速度は 1,000 G であり[7]，一般的に宇宙用アクチュエータに求められる衝撃荷重

は表 8.13[8]に示すように振動荷重に比べ，はるかに大きいとされている．1,000 G

や表 8.13 にある 320 G の衝撃加速度を出力することができる加振装置が限られ

ていることから，実際の衝撃を適用した性能試験をおこなうことは困難である．そ

こで，宇宙用球面超音波モータがどの程度の衝撃荷重に耐えられるかを理論的に

解析し，耐振動実験で用いた加振装置で簡易的な耐衝撃実験をおこなうことにす

る． 

衝撃荷重は瞬間的に宇宙用球面超音波モータに加わるため，最大加速度以上の

荷重が宇宙用球面超音波モータに加わると推測できる．そのため，簡易的な導出方

法として力積を用いることによって衝撃荷重の導出をおこなうことにする．力積

から衝撃荷重を求めるためには，衝撃荷重が宇宙用球面超音波モータに負荷され

る前の速度と衝撃荷重が負荷されたときの最大速度を求める必要がある．衝撃加

速度a  [m/s2]が式（8.9）と図 8.17 に示すような半波の正弦波であると仮定する．

式（8.9）を時間 t  [s]について積分すると，式（8.10）に示すような速度 v  [m/s]

として表すことができる． 
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 max sin 2a a f t  (8.9) 

  max 1 cos 2
2

a
v f t

f



   (8.10) 

maxa [m/s2]は最大加速度， f [Hz]は周波数である．時間 t  [s]が微小時間 t のと

き，式（8.10）は速度が最大速度 maxv [m/s]となり，式（8.11）として得られる． 

max
max

a
v

f
  (8.11) 

ここで， t が微小時間であるから，最大速度になる時間  t t  と最大加速度

になる時間  0.5t t  が等しいと仮定すると，最大加速度になる時間に，宇宙用

球面超音波モータに加わる衝撃荷重が最大と推測できる．衝撃荷重が宇宙用球面

超音波モータ全体に加わるとすると，衝撃荷重 IF [N]は式（8.12）として得られる． 

max 0

1

2

I

Mv Mv
F

t





 

(8.12) 

M [kg]は宇宙用球面超音波モータの質量， 0v [m/s]は衝撃荷重が加わる直前の速

度 0( 0v   m/s )とすると，衝撃荷重 IF [N]は式（8.13）として得られる． 

max

4
IF Ma


  (8.13) 

式（8.13）より，衝撃荷重 IF [N]は共振現象が起きていないときに対し，振動荷

重の4 / （≒1.4）倍になることを示している． 

衝撃荷重の評価は，振動荷重でおこなったときと同様に，宇宙用球面超音波モー

タのホルダ部分とし，図 8.12 で示した 3 つの部分（A～C）である．式（8.13）と

表 8.8 に示されるホルダの 3 つの部分の断面積を用いると，3 つの部分の設計応力

s はそれぞれ，式（8.14）～（8.16）として求められる． 

max

6

4

3.14 10 4
sA

Ma





 
 

(8.14) 
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max

6

4

3.26 10 1
sB

Ma





 
 

(8.15) 

max

6

4

7.07 10 2
sC

Ma





 
 

(8.16) 

式（8.14）～（8.16）より，同じ衝撃荷重が加わったときに，設計応力 s が最

大になる部分は B となるため，式（8.15）を用いて，宇宙用球面超音波モータが

耐えられる最大の衝撃荷重を導出する．式（8.15）と式（8.8）の安全余裕MS，

表 8.9 の許容応力 a から式（8.8）の条件を満たす衝撃加速度 maxa は式（8.17）と

して求められる． 

6

max

3.26 10 1

4 aa

M





 
  (8.17) 

式（8.17）より，宇宙用球面超音波モータが耐えられ，安全余裕MSの条件を満

たす衝撃加速度は
32.62 10 m/s2（＝267 G）である．また，式（8.17）の許容応力

を耐力に置き換えた場合，安全余裕MSの条件を満たす衝撃加速度は
33.28 10

m/s2（＝334G）となる．この結果，宇宙用球面超音波モータは，表 8.13 で示す 320 

G の衝撃加速度に対しては耐えられることを示しているが，式（8.8）の安全余裕

MSは満足していないことを示している．安全余裕MSを満足するためには，耐

力が大きい材料や断面積の大きなホルダに変えることで解決できる． 

 

 

Table 8.13 Shock test for actuator for space 

Frequency [Hz] Maximum acceleration [G] 

 100 ～ 1,400     + 6dB / oct  

1,400 ～ 4,000 320 G 
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Fig. 8.17 Harf-sine shock pulse 

 

 

 

 

 

 

  



第 8 章 耐振動性と耐衝撃性の評価 

 

130 

 

8.4.2 衝撃による球ロータの飛び出しについての理論的評価 

宇宙用球面超音波モータの耐衝撃性において重要な要素は，どの程度の衝撃荷

重に部品が耐えられるかということのほかに，衝撃荷重が加えられたときに球

ロータが飛び出すかどうかについても考慮しなければならない．ここでは，理論式

を用いて球ロータが飛び出す衝撃加速度を導出する． 

宇宙用球面超音波モータの球ロータが衝撃によって最も飛び出しやすい方向は

図 8.12 に示す衝撃加速度の向きであると推測される．図 8.12 に示される球ロー

タは板ばねであるホルダの押付力と摩擦力，球ロータの重力によって定位置に保

持されている．そのため，球ロータに加わる上向きの衝撃荷重 IF [N]が，押付力の

下向き成分 dF [N]と摩擦力の下向き成分 dfF [N]，球ロータの重力 gF [N]の総和の

力よりも大きいときに球ロータは飛び出すと考えられる．押付力の下向き成分と

摩擦力の下向き成分，球ロータの重力について導出する． 

最初は，ステータの押付力の下向き成分を導出する．押付力の下向き成分 dF [N]

は図 8.19 に示すように，ステータの赤枠で囲った櫛歯から作用されると考えられ

る．有限要素法解析を用いて押付力F [N]が 10 N になるよう，ホルダとベースの

形状を設計している．10 N の押付力F は図 8.18 に示されるように，衝撃荷重の

向きに対して直交方向に作用している．ステータの櫛歯の枚数を ( 45)n  である

ため，衝撃荷重が加わっていないときの櫛歯 1 つの，摺動面から作用される押付

力は /F n [N]になる．しかしながら，衝撃荷重が加わったときは，赤枠で囲った

櫛歯だけから押付力が働くと考えられため，衝撃荷重が加わった場合の櫛歯 1 つ

の摺動面から作用される押付力は / (0.5 )F n [N]になる． 

櫛歯 1 つの摺動面に対して垂直に作用される押付力の成分を f [N]とすると，図

8.20 から，式（8.18）の関係が得られる． 

1 2

cos

F
f

n
  (8.18) 

櫛歯 1 つの摺動面の下向きに作用される押付力の成分（ステータの中心に向か

う半径方向の成分）は式（8.19）になる． 

2
sin tan

F
f

n
   (8.19) 
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式（8.19）で示される成分は，図 8.21 の一番上にある櫛歯 1 つの下向きに作用

される押付力の成分であるため，それ以外の櫛歯に作用される下向きの押付力の

成分について考える必要がある．図 8.21 に示される角度 [°]を用いることによっ

て，櫛歯 1 つに作用される下向きの押付力の成分は，式（8.20）となる． 

2
sin sin tan sin

360
' ( ' 0,1, , 44)

F
f

n

n n
n

   





 
  

 

 (8.20) 

押付力の下向き成分は図 8.19 に示すように，ステータの赤枠で囲った 22 枚の

櫛歯から作用されると考えられる．そのため，押付力の下向き成分 dF は式（8.21）

のように，式（8.20）で表現されている櫛歯 1 つの押付力の下向き成分を ' 0n  か

ら ' 11n  まで求めた値の総和を 2 倍にした値となる． 

11

' 0

2 360
2 tan sin 'd

n

F
F n

n n




 
  

 
  (8.21) 

式（8.21）より，ステータ 1 つの押付力の下向き成分 dF は 3.93 N として得ら

れた． 

次に，ステータの摺動面に働く摩擦力の下向き成分 dfF を導出する．摩擦力の下

向き成分 dfF は押付力の下向き成分 dF と同様に，図 8.19 の赤枠で囲った櫛歯に作

用されると考えられる．櫛歯 1 つの摺動面に作用される摩擦力は f [N]である

（  は静止摩擦係数であり，ここでは 0.2  である）．そして，櫛歯 1 つの摺動

面に作用される摩擦力 f の下向き成分は式（8.22）となる． 

1 2
cos ' cos '

cos

F
f

n
   


  (8.22) 

ここで式（8.22）にある角度 ' [°]は，櫛歯の位置によって異なる．図 8.21 の真

横に配置されている櫛歯に作用される摩擦力 f の下向き成分は， ' 0°  である

ため，摩擦力 f に等しい．一方，一番上に配置されている櫛歯に作用される摩擦

力 f の下向き成分は， ' ( 30°)   であるため， cosf  となる．そこで，図
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8.21 の青枠で囲っている範囲の角度 ' は，式（8.23）になると仮定する．  

30
' '
11
n   (8.23) 

よって，摩擦力の下向き成分 dfF は式（8.24）のように，式（8.22）で表現され

ている櫛歯 1 つの摩擦力の下向き成分を ' 0n  から ' 11n  まで求めた値の総和を

2 倍にした値となる． 

11

' 0

1 2 30
2 cos '

cos 11
df

n

F
F n

n




 
  

 
  (8.24) 

式（8.24）より，ステータ 1 つの摩擦力の下向き成分 dfF は 2.40 N として得ら

れた． 

最後に，球ロータの重力 gF について導出する．耐衝撃性の実験で用いる球ロー

タの材質は PEEK であり，PEEK の密度  （= 
31.30 10 kg/m3）を用いる．球

ロータの重力 gF は式（8.25）によって求められる． 

3
4

3 2
g

D
F g 

 
   

 
 (8.25) 

式（8.25）中のD（= 
345 10 m）は球ロータの直径であり，g（= 9.81m/s2）

は重力加速度である．式（8.25）より，球ロータの重力 gF は 0.609 N として得ら

れた． 

ステータ 3 つ分の押付力の下向き成分 dF ，摩擦力の下向き成分 dfF ，球ロータ

の重力 gF の総和の力は 19.6 N になった．この力よりも球ロータに加わるに衝撃

荷重 IF が大きければ，球ロータは飛び出してしまう．球ロータが飛び出すときの

衝撃加速度 maxa の導出方法は，8.4.1 節と同様にして導くと，式（8.26）のように

なる． 

max

3 3

4

d df g

s

F F F
a

M

  
  (8.26) 

式（8.26）中の sM （= 
362 10 kg）は球ロータの質量である．式（8.26）より，

衝撃加速度 maxa が 253 m/s2( = 25.8 G)のとき，球ロータが衝撃によって飛び出す
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ことが確認できた．実際に宇宙用球面超音波モータを人工衛星に取り付けた場合，

衝撃によって発生する衝撃加速度は十分に大きいことから，簡単に球ロータが飛

び出すことが予想される．衝撃による飛び出し防止対策として，図 8.22 に示すス

トッパーを取り付けることによって，図 8.23 のような衝撃荷重が加わっても物理

的に球ロータの飛び出し防止対策ができることになる． 

 

 

Fig. 8.18 Shock direction and pressing force  

 

 

 

Fig. 8.19 Range of comb teeth where pressing force is applied  

 

 

 

 



第 8 章 耐振動性と耐衝撃性の評価 

 

134 

 

 

Fig. 8.20 Side view of comb teeth of stator and spherical rotor  

 

 

 

Fig. 8.21 Enlarged view of upper side of stator  

 

 

  



第 8 章 耐振動性と耐衝撃性の評価 

135 

 

 
Fig. 8.22 SUSM with stopper  

 

 

 

Fig. 8.23 Mechanism of stopper  
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8.4.3 宇宙用球面超音波モータの耐衝撃実験 

8.3.2 節と同様に，加振装置を用いた加振実験によって宇宙用球面超音波モータ

の耐衝撃性を評価する．使用した加振装置は神奈川県産業技術センター所有の加

振装置である．加振装置の加振器は IMV 社製 VS-2000A-140T 型，加速度センサ

は IMV 社製 VP-02S 型である．  

宇宙用球面超音波モータを人工衛星の側面に取り付けることを考慮し，8.2.3 節

と同様に，座標設定を図 8.7 に示すようにロケットの機軸方向を z 軸方向，ロケッ

トの機軸の直交方向を x 軸方向とする．2 つの軸方向（z 軸方向，ｘ軸方向）につ

いて耐衝撃実験による加振実験をおこない，どの程度の衝撃加速度によって球

ロータが飛び出すかを実験により検証する．耐衝撃実験の後，宇宙用球面超音波

モータの動作確認をし，ステータと球ロータの状態について検証する．耐衝撃実験

の内容を以下に示す． 

 

（１） 最大加速度が 20 G で半波時間が 5 ms である半波の正弦波振動を z 軸

方向と x 軸方向にそれぞれ与える． 

 

（２） 最大加速度が 30 G で半波時間が 11 ms である半波の正弦波振動を z

軸方向と x 軸方向にそれぞれ与える． 

 

（３） 最大加速度が 40 G で半波時間が 11 ms である半波の正弦波振動を z

軸方向と x 軸方向にそれぞれ与える． 

 

（１），（２）の耐衝撃実験では，衝撃によって球ロータは飛び出さず，宇宙用球

面超音波モータの駆動を確認した．しかしながら，（３）の x 軸方向の耐衝撃実験

では，最大加速度 40 G の衝撃によって球ロータが飛び出したことを確認した．そ

のため，8.4.2 節での理論解析により提案した図 8.22 のストッパーを取り付けて

（３）の耐衝撃実験を再びおこなった結果，最大加速度 40 G の衝撃によって球

ロータは飛び出さず，衝撃後も宇宙用球面超音波モータが駆動できたことを確認

した． 

耐振動性の加振実験のときと同様に，耐衝撃実験後において，宇宙用球面超音波
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モータの駆動を確認した．ホルダとねじに傷や変形は見られなかったが，図 8.13

と図 8.14 のように，球ロータの表面とステータの摺動面に，小さな傷があること

を確認した．耐衝撃実験前後の回転速度と圧電素子のインピーダンス，表面粗さの

結果はそれぞれ表 8.11，図 8.15，表 8.12 として得られた．表 8.11 から回転速度

に著しい変化がないことと，図 8.15 から実験後も圧電素子のインピーダンスの特

性が得られていることから，最大加速度の 40 G までの衝撃を与えられても，宇宙

用球面超音波モータの駆動性能の低下がないことを確認した． 

8.4.2 節では，衝撃加速度 25.8 G が宇宙用球面超音波モータに加わったときに

球ロータが飛び出すという理論結果が得られたことから，本節の耐衝撃実験では，

x 軸方向に 30 G の衝撃加速度を与えることで球ロータが飛び出すと推測してい

た．耐衝撃実験では，x 軸方向に 30 G の衝撃加速度を与えても球ロータは飛び出

ず，40 G の衝撃加速度を与えたときに，球ロータが飛び出すという実験結果を得

た．実験結果と理論結果の相違誤差の要因として，ステータの押付力が挙げられ

る．衝撃荷重が宇宙用球面超音波モータに加わっていないときのステータの押付

力は 10 N で一定である．図 8.24 に示すように，衝撃荷重が加わったとき，衝撃

荷重によってホルダが瞬間的にたわむため，押付力が 10 N 以上になると考えられ

る．押付力が大きくなると摩擦力も大きくなる．よって，理論的に球ロータが飛び

出す衝撃加速度を導出するためには，衝撃荷重によって最大になったときの押付

力を求める必要がある． 

宇宙用球面超音波モータが耐えられる衝撃加速度は 334 G であり，表 8.13 にあ

る 320 G の衝撃加速度には理論的には耐えられる一方で，式（8.8）の安全余裕

MSを満足することはできないという理論結果を得た．ストッパーを取り付けた

宇宙用球面超音波モータの耐衝撃実験の実験において 40 G の衝撃加速度まで耐

えられることが確認できた． 
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Fig. 8.23 Defection of holder  
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8.5 スラスタ付宇宙用球面超音波モータの耐振動性・耐衝撃性の評価 

 開発した宇宙用球面超音波モータにおいて，8.3 節では耐振動性を，8.4 節では

耐衝撃性を評価した．ここでは実際に使われるスラスタを宇宙用球面超音波モー

タに取り付けた場合のモデルを使い，耐振動性と耐衝撃性の評価をおこなう． 

 

8.5.1 スラスタの概要とスラスタモデルの設計 

宇宙用球面超音波モータに取り付けるスラスタは図 8.25 に示す一液式ヒドラジ

ンスラスタである．一液式ヒドラジンスラスタは，推薬のヒドラジンを推薬弁で

ON-OFF 制御することで触媒層に流入し，触媒層に充填されている粒状触媒で分

解し，発生したガスをノズルから排出し，1 N～20 N の推力を発生させる[9]．宇宙

用球面超音波モータに取り付けるスラスタの推力は 1 N とする．図 8.25 に示すス

ラスタの長さは 150 mm 程度，質量は 400 g 程度，重心位置は中心より推薬弁側

にある．スラスタの中心部にあるフランジから推薬弁側を球ロータに差し込み，宇

宙用球面超音波モータに取り付けることを考える． 

推力が 1 N であるスラスタを模擬した簡易的なモデル（以後，スラスタモデル）

を設計した．設計したスラスタモデルを図 8.26 に示す．スラスタモデルの材質は

真鍮であり，質量は 400 g，重心位置は中心にある．スラスタモデルの直径と同じ

穴を球ロータに加工し，中心部にあるフランジまで差し込み，スラスタモデルを宇

宙用球面超音波モータに取り付ける．スラスタモデルは球ロータ側の穴の側面と

摩擦によって固定されている．スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波

モータを図 8.27 に示す．スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの

質量は 560 g である．常温大気中でのスラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超

音波モータ駆動性能を説明する．スラスタモデルの自重によるモーメントが宇宙

用球面超音波モータの駆動トルクよりも大きいため，図 8.28 に示す赤い矢印方向

の駆動はできないが，青い矢印方向の駆動はできたことを確認した．地球上では，

重力が作用されるため，図 8.28 に示す赤い矢印方向の駆動はできないが，宇宙空

間では，限りなく無重量状態に近いため，小さな駆動トルクだけで赤い矢印方向の

駆動ができると考えられる． 
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Fig. 8.25 One liquid type hydrazine thruster  

 

 

 

Fig. 8.26 Model of thruster  

 

 

 

Fig. 8.27 SUSM with model of thruster  
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Fig. 8.28 Drivable direction of SUSM with model of thruster 
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8.5.2 有限要素法を用いたスラスタ付宇宙用球面超音波モータの固有振動数の

導出 

スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータは，モータ全体の質量が

大きいため，モータ単体に比べ固有振動数が小さくなると考えられる．スラスタモ

デルを取り付けた場合でも，ロケットの正弦波振動と共振しないように，ロケット

の機軸方向，機軸の直交方向の基本固有振動数が 100 Hz 以上でなければならな

い．スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの固有振動数の導出を

おこない，ロケットの正弦波振動に共振を起こさないことを示す． 

ロケット打ち上げ時に想定される振動は，ロケットの機軸方向と機軸の直交方

向に受けるため，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの固有振

動数においても，2 方向の振動に対して導出する必要がある．8.2.2 節と同様に，

スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの固有振動数を導出するた

め，図 8.27 に示すスラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータに対して

計算モデルを作成し，有限要素法による固有振動解析をおこなった．計算モデルを

図 8.29 に示し，有限要素法解析に用いるソフトウェアは NX Nastran ver. 9.0 で

ある． 

有限要素法で用いるメッシュサイズ，要素数，接点数を表 8.14 に示し，各種材

料の物性値を表 8.15 に示す．荷重条件は固有振動解析であるため設定しない．拘

束条件はベースの固定用ねじ穴下面を完全拘束とする．図 8.3 の宇宙用球面超音

波モータのように単体の部品を場合，ステータと球ロータは摺動面に働く摩擦力

とホルダの剛性による押付力により，球ロータは保持されているため，ステータと

球ロータの結合条件は並進 3 自由度結合にした．図 8.29 のスラスタモデルを取り

付けた宇宙用球面超音波モータの場合でも同様に，ステータと球ロータの結合条

件は並進 3 自由度結合にした． 

図 8.29 に示した計算モデルの固有振動解析の結果を表 8.16 に示す．また，図

8.29 のように XYZ 座標を設定した際のそれぞれの 1 次固有振動モードをそれぞ

れ図 8.30，図 8.31，図 8.32 に示す．黄色で示されたモデルは初期状態で振動前の

モデルを示す．図 8.29 に示すスラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モー

タの，ロケットの機軸方向（Ｚ軸方向）と機軸の直交方向（Ｙ軸方向）の 1 次固有

振動数は，それぞれ 178.42 Hz，593.90 Hz を得た．つまり，スラスタモデルを取
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り付けた宇宙用球面超音波モータは，いずれの振動方向においても，ロケットの搭

載機器として要求されている基準固有振動数 100 Hz 以上であることから，ロケッ

トの正弦波振動と共振現象を起こすことはないと理論的に証明することができた． 

 

 

 

 

 
Fig. 8.29 Structural analysis model of SUSM 

 

 

Table 8.14 Number of elements and nodes 

Number of elements Number of nodes 

129,401 194,191 
 

 

 

 

 

 

 

 

 



第 8 章 耐振動性と耐衝撃性の評価 

 

144 

 

 

Table 8.15 Material property values of SUSM 
 

Parts Material 

Longitudinal 

elastic modulus 

[MPa] 

Poisson's 

ratio 

[ - ] 

Density 

[kg/m3] 

Base A2017  72,300 0.33 2,790 

Holder SUS301 193,000 0.30 7,900 

Stator Phosphor bronze 110,000 0.33 8,800 

Rotor PEEK   3,861 0.40 1,300 

Screw SUS304 193,000 0.30 7,900 

Model of 

thruster 
Brass 110,000 0.35 8,500 

 

 

 

 

Table 8.16 Results of natural vibration analysis 

Mode number Natural frequency [Hz] Remarks 

1  178.18  X Primary 

2  178.42  Z Primary 

3 394.00   

4 396.39   

5 593.90  Y Primary 

6 753.91   

7 2,242.70   

8 2,243.68   

9 2,440.46   

10 3,203.12   
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Fig. 8.30 Primary natural vibration mode in the X direction 
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Fig. 8.31 Primary natural vibration mode in the Z direction 
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Fig. 8.32 Primary natural vibration mode in the Y direction 
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8.5.3 加速度センサを用いたスラスタ付宇宙用球面超音波モータの共振探索 

8.2.3 節と同様に，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータを人工

衛星の側面に取り付けることを考慮し，加振装置を用いてスラスタモデルを取り

付けた宇宙用球面超音波モータの共振探索実験をおこなった．使用した加振装置

は神奈川県産業技術センター所有の加振装置である．加振装置の加振器は IMV 社

製 VS-2000A-140T 型，加速度センサは IMV 社製 VP-02S 型である． 

座標設定を図 8.33 に示すようにロケットの機軸方向を z 軸方向，ロケットの機

軸の直交方向を x 軸方向とした．スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波

モータを z 軸方向に加振させた際に最も振動する部分はホルダとスラスタモデル

の先端部分であるため，z 軸方向の振幅の測定は図 8.34 に示すホルダとスラスタ

モデルの先端部分とする．また，x 軸方向に加振させた際に最も接触する部分はス

ラスタモデルの中心部にあるフランジとスラスタモデルの先端部分であるため，x

軸方向の振幅測定は図 8.35 に示すスラスタモデルのフランジとのスラスタモデル

の先端部分とする．z 軸方向，x 軸方向のそれぞれに一定加速度 5.0 m/s2の正弦波

振動を与える．振動数は 2 分間かけて元の振動数が 2 倍になるように設定する．

さらに，5 Hz から開始し 200 Hz で終了する共振探索と，200 Hz から開始し 2,000 

Hz で終了する共振探索をおこなう．加速度の伝達率が最大となった時の加振器の

振動数を，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの共振周波数（1

次固有振動数）とする． 

z 軸方向，x 軸方向それぞれの共振探索から得た加振器の振動数と加速度の伝達

率の関係を表した結果をそれぞれ図 8.36，図 8.37 に示す．図 8.36，図 8.37 から，

スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの機軸方向（z 軸方向）と機

軸の直交方向（ｘ軸方向）の 1 次固有振動数は，図 8.10，図 8.11 のように宇宙用

球面超音波モータの共振探索で得られた 625.0 Hz，1530.0 Hz のような固有の共

振周波数は得られなかった．  

設定した 5 ～ 2,000 Hz の間で共振周波数が得られなかった理由を考察する．

原因として，保持トルクが挙げられる．スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超

音波モータは，スラスタモデルを取り付けていない宇宙用球面超音波モータに比

べ，スラスタモデルの自重によるモーメントが働くため，保持トルクが小さくな

る．保持トルクが小さくなることでホルダによる押付力が小さくなる．押付力が小
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さいと摩擦力が小さくなるため，結果として，ホルダとステータの振動が，球ロー

タに十分に伝わっていない可能性がある．つまり，スラスタモデルを取り付けた宇

宙用球面超音波モータが完全に 1 つのシステムになっていないと考えることが自

然である．完全な 1 つの系になっていない場合，振動を与えている間，球ロータ

はステータと接触せずに空中に浮いた状態になっていると考えられる．図 8.29 の

計算モデルでは，押付力と摩擦力が十分に球ロータに作用されると推測したため，

球ロータとステータの結合条件を並進 3 自由度結合として解析したが，再び結合

条件を無しとして固有振動解析をおこなった． 

球ロータとステータ間の結合条件が無しの状態における計算モデルの固有振動

解析の結果を表 8.17 に示す．また，図 8.29 のように XYZ 座標を設定した際のそ

れぞれの 1 次固有振動モードをそれぞれ図 8.38，図 8.39，図 8.40 に示す．0 Hz

付近で起きる球ロータとスラスタのモデルの並進運動と回転運動を図 8.41，図

8.42 に示す．黄色で示されたモデルは初期状態で振動前のモデルを示す．表 8.17

から，球ロータとステータ間の結合条件が無しの状態の，スラスタモデルを取り付

けた宇宙用球面超音波モータの Z 軸方向（ロケットの機軸方向）と Y 軸方向（ロ

ケットの機軸の直交方向）の 1 次固有振動数はそれぞれ 69.09 Hz と 520.01 Hz に

なった．ロケットの機軸方向の 1 次固有振動数は，基準固有振動数の 100 Hz 未満

であるが，球ロータによってホルダとステータの振動は抑えられる．そのため，

69.09 Hz の固有振動数で共振現象を起こしたとしてもホルダの振動が抑制される

ため，共振周波数が得られなかったと考えられる．一方，球ロータとスラスタのモ

デルは振動を与えている間，空中に浮くため，非拘束の状態になる．非拘束状態の

球ロータとスラスタのモデルの 1 次固有振動数は 2,267.62 Hz となり，設定した

5 ～ 2,000 Hz の間には共振周波数が得られなかったと考えられる． 

しかしながら，振動の加速度が大きく，周波数が低いほど，慣性によりスラスタ

モデルの先端部分が図 8.42 のように振動方向に揺れる可能性がある．実際に，ス

ラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータを人工衛星に取り付けた場合，

ロケットの振動によってスラスタの先端部分が大きく揺れて，他の宇宙機器にぶ

つかる危険性があるため，スラスタの先端部分が揺れないように外部から固定さ

せる方法をとる必要がある． 
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Fig. 8.33 SUSM attached to vibration device 
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Fig. 8.34 Resonance search in the z axis direction 

 

 

 

Fig. 8.35 Resonance search in the x axis direction 
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Fig. 8.36 Frequency and transmissibility acceleration  

in the z axis direction 

 

 

 

Fig. 8.37 Frequency and transmissibility acceleration  

in the x axis direction  
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Table 8.17 Results of natural vibration analysis 

Mode number Natural frequency [Hz] Remarks 

1 69.08  X Primary 

2 69.09  Z Primary 

3 69.10   

4 236.04   

5 236.07   

6 236.07   

7 467.48   

8 469.08   

9 469.74   

10 519.40   

11 519.45   

12 520.01  Y Primary 
 

 

 

 

 

 

Fig. 8.38 Primary natural vibration mode in the X direction 
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Fig. 8.39 Primary natural vibration mode in the Z direction 

 

 

 

Fig. 8.40 Primary natural vibration mode in the Y direction 
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Fig. 8.41 Translational motion mode of spherical rotor and  

model of thruster  

 

 

 

Fig. 8.42 Rotational motion mode of spherical rotor and model of thruster 
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8.5.4 振動の設計荷重による理論的評価 

 8.5.2節の共振探索から得たスラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モー

タの機軸方向と機軸の直交方向の 1 次固有振動数を用いて，打ち上げ時の振動荷

重における強度計算をおこなう．準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動におけ

るそれぞれの振動荷重は表 8.5～表 8.7 と同じである．ここでは，準静的加速度，

正弦波振動，ランダム振動の設計荷重を導出する方法を示す． 

 

（１）準静的加速度の設計荷重 qF  

準静的加速度の設計荷重 qF [N]は式（8.27）で記述される． 

qF M G   (8.27) 

ここで，M [kg]はスラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの質量，

G（1 G = 9.8 m/s2）は加速度を示す．表 8.5 から，機軸方向にかかる加速度は 6.0 

G，機軸の直交方向にかかる加速度は 5.0 G である．いま，モータの質量は 560 g

であることから，準静的加速度の機軸方向にかかる設計荷重 qAF と機軸の直交方向

にかかる設計荷重 qOF はそれぞれ 33.0 N と 27.5 N として求められる． 

 

（２）正弦波振動の設計荷重 sF  

正弦波振動の荷重条件は，表 8.6 に 100 Hz 以下の振動条件が規定されている．

人工衛星の基準固有周波数が 100 Hz 以下の場合の正弦波振動の設計荷重 sF は式

（8.28）で記述される．  

SF M Q G    (8.28) 

ここで，Qは減衰比を用いた共振倍率である．8.5.3 節の球ロータとステータ間の

結合条件が無しの状態における計算モデルの固有振動解析の結果から，スラスタ

モデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの機軸方向の 1 次固有振動数 nAf は

69.09 Hz，機軸の直交方向の 1 次固有振動数 nOf は 520.01 Hz である．ロケット

の機軸方向の 1 次固有振動数は，基準固有振動数の 100 Hz 未満であるため，機軸

方向に関しては共振倍率Qを考慮しなければならない．8.5.3 節の共振探索では共

振周波数が得られなかったため，共振倍率Qが不明である．ここでは，8.2.3 節の
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共振探索で得られた共振倍率Qを用いる．ここでは，機軸方向の共振倍率 AQ は

10.19，機軸の直交方向の共振倍率 OQ は 1 として考える．表 8.6 から，機軸方向

にかかる加速度は 2.5 G，機軸の直交方向にかかる加速度は 2.0 G であり，モータ

の質量は 560 g であることから，正弦波振動の機軸方向にかかる設計荷重 sAF と機

軸の直交方向にかかる設計荷重 sOF はそれぞれ 140.0 N と 11.0 N として求められ

る． 

 

（３）ランダム振動の設計荷重 rF  

ランダム振動の設計荷重 rF は式（8.29）で記述される．  

3
2

r n nF M Q f PSD


       (8.29) 

ここで， nf [Hz]は 1 次固有振動数， nPSD [G2/Hz]は 1 次固有振動数におけるパ

ワースペクトラム密度である．8.5.3 節の共振探索からスラスタモデルを取り付け

た宇宙用球面超音波モータの機軸方向の 1 次固有振動数 nAf は 69.09 Hz，機軸の

直交方向の 1 次固有振動数 nOf は 520.01 Hz であり，1 次固有振動数が両方向と

もランダム振動の振動条件である 2,000 Hz 以内であるため，共振倍率Qについて

考慮すべきである．ここでは，8.2.3 節の共振探索で得られた共振倍率Qを用いる

こととし，機軸方向の共振倍率 AQ は 10.19，機軸の直交方向の共振倍率 OQ は

13.65 となる．また，表 8.7 から，振動数が 200 ～ 2,000 Hz のときの nPSD は+3 

dB /oct で増加し，200 ～ 2,000 Hz のときの nPSD は 0.032 G2/Hz である．ロ

ケットの機軸方向の nAPSD は 0.011 G2/Hz，機軸の直交方向の nOPSD は 0.032 

G2/Hz とすると，ランダム振動の機軸方向にかかる設計荷重 rAF と機軸の直交方向

にかかる設計荷重 rOF はそれぞれ 57.7 N と 311.0 N として求められる． 

 

スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータを人工衛星に搭載して打

ち上げた場合，振動による荷重は，（１）～（３）の設計荷重を全て足したものに

なることから，準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動の機軸方向と機軸の直交

方向の全設計荷重 allAF と allOF はそれぞれ 231.0 N，350.0 N として得られる． 

この設計荷重を用いて，想定される振動に対しての強度の評価をおこなった部
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分は，8.3.1 節と同様にホルダの部分のみである．ホルダの強度の評価をおこなっ

た部分は，図 8.12 に示す A～C の 3 つの部分である．ホルダ A 部はステータの固

定箇所のねじ部であり，ホルダ B 部はホルダの最小幅の部分であり，ホルダ C 部

はベースの固定箇所のねじ部である．機軸方向の全設計荷重 allAF と機軸の直交方

向の全設計荷重 allOF を，ホルダの 3 つの部分（A～C）の断面積で割った値がそれ

ぞれの位置における設計応力 s として得られる．設計応力 s とねじとホルダの

材質の許容応力 a を用いて算出した安全余裕MSが，式（8.30）の条件を満たせ

ば，ホルダとねじは振動により変形しないことを意味する．A～C の 3 つの部分に

かかる設計応力 s と断面積を表 8.18 に，ねじとホルダの材質と耐力，安全係数，

許容応力 a を表 8.19 に示す． 

1 0a

s

MS



    (8.30) 

ホルダの A～C の 3 つの部分において算出した安全余裕MSを表 8.20 に示す．

A～C の 3 つの部分すべての安全余裕MSが式（8.30）の条件を満たしていること

から，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータにおいても，ロケット

打ち上げ時に想定される振動に耐えられると判断する． 
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Table 8.18 Cross-sectional area and design stress at A, B, and C 

 Cross-sectional 

area [mm2] 

Design stress [MPa] 

Axis direction Orthogonal direction 

A 3.14   18.4  27.8  

B 3.26 70.8  107.0  

C 7.07   16.3  24.7  
 

 

 

Table 8.19 Allowable stress of Holder and Screw 

Material Proof stress 

[MPa] 

Safety factor 

[ - ] 

Allowable stress 

[MPa] Holder Screw 

SUS301 SUS304 205 1.25 164 
 

 

 

Table 8.20 Margin of safety at A, B, and C 

 A B C 

Axis direction 7.93    1.32  9.05  

Orthogonal direction 4.89  0.53  5.63  
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



第 8 章 耐振動性と耐衝撃性の評価 

 

160 

 

8.5.5 スラスタ付宇宙用球面超音波モータの耐衝撃性の理論的評価 

衝撃荷重において，8.4.1 節と同様に，簡易的な導出方法として力積を用いる

ことによって衝撃荷重の導出をおこなうことにする．スラスタモデルを取り付け

た宇宙用球面超音波モータの衝撃荷重 IF [N]は式（8.31）として得られる. 

max

4
IF Ma


  (8.31) 

M [kg]はスラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの質量， maxa

[m/s2]は最大加速度である． 

衝撃荷重の強度を評価した部分は，8.4.1 節と同様に，ホルダ部分であり，設計

応力 s が最大になる部分は図 8.12 で示す B の部分であるため，式（8.32）を用

いて，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの B 部分の設計応力

sB を求める．  

max

6

4

3.26 10 1
sB

Ma





 
 

(8.32) 

式（8.32）と式（8.30）の安全余裕MS，表 8.19 の許容応力 a から式（8.30）

の条件を満たす衝撃加速度 maxa は式（8.33）として求められる． 

6

max

3.26 10 1

4 aa

M





 
  (8.33) 

式（8.33）より，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータが耐えら

れ，安全余裕MSの条件を満たす衝撃加速度は
27.50 10 m/s2（＝76.4 G）である．

また，式（8.33）の許容応力を耐力に置き換えた場合，安全余裕MSの条件を満た

す衝撃加速度は
29.37 10 m/s2（＝95.5G）となる．この結果，スラスタモデルを

取り付けた宇宙用球面超音波モータは，表 8.13 で示す 320 G の衝撃加速度に対し

ては耐えられないことになる．安全余裕MSの条件を満たすため，耐力が大きい材

料を選定すること，断面積をより大きくすることが挙げられる．ホルダの形状を変

えず，SUS よりも耐力が大きい材質としてチタン合金（Ti-6Al-4V）に変え，再び，

式（8.33）に値を代入して安全余裕MSの条件を満たす衝撃加速度を導出する．チ
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タン合金（Ti-6Al-4V）の耐力と許容応力を表 8.21 に示す． 

式（8.33）に値を代入して導出した結果，材料を SUS からチタン合金（Ti-6Al-

4V）に変えた場合の安全余裕MSの条件を満たす衝撃加速度は
33.25 10 m/s2（＝

331 G）であることが確認できた．このことから，ホルダの材質をチタン合金（Ti-

6Al-4V）に変えることで，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータ

は表 8.13 にある衝撃加速度 320 G に耐えられると考えられる．さらに，図 8.12

の A と C の部分に取り付けるねじの材料に関してもチタン合金（Ti-6Al-4V）に

変えることで，A と C の部分のねじ部においても衝撃加速度 320 G に耐えられる

と考えられる． 

 

 

Table 8.21 Allowable stress of Titanium alloy (Ti—6Al—4V) 

Material Proof stress 

[MPa] 

Safety factor 

[ - ] 

Allowable stress 

[MPa] Holder Screw 

Ti—6Al—4V Ti—6Al—4V 888 1.25 710 
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8.5.6 スラスタ付宇宙用球面超音波モータの耐振動実験と耐衝撃実験 

 8.3.2 節と同様に，加振装置を用いた加振実験によってスラスタモデルを取り付

けた宇宙用球面超音波モータの耐振動性と耐衝撃性を評価する．使用した加振装

置は神奈川県産業技術センター所有の加振装置である．加振装置の加振器は IMV

社製 VS-2000A-140T 型，加速度センサは IMV 社製 VP-02S 型である．  

スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータを人工衛星の側面に取り

付けることを考慮し，8.5.3 節と同様に，座標設定を図 8.33 に示すようにロケッ

トの機軸方向を z 軸方向，ロケットの機軸の直交方向を x 軸方向とする．2 つの軸

方向（z 軸方向，ｘ軸方向）について，準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動，

20 ～ 40 G までの衝撃を与えた，耐振動実験と耐衝撃実験による加振実験をおこ

なう．加振実験の後，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの動作

確認をし，ステータと球ロータの状態について検証する．耐振動実験と耐衝撃実験

の内容を以下に示す． 

 

（１）準静的加速度 

 振動数が 9 Hz の正弦波振動を z 軸方向に 6.0 G，x 軸方向に 5.0 G をそ

れぞれ 2 分間与える． 

 

（２）正弦波振動 

 振動数を 6 Hz から始め，1 分間かけて振動数が 2 倍になるように設定

し，100 Hz になった段階で終了する．z 軸方向に 2.5 G，x 軸方向に 2.0 

G の正弦波振動を与える． 

 

（３）ランダム振動 

 20～200 Hz まではパワースペクトラム密度の傾きを+3 dB/oct とし，200

～2,000 Hz まではパワースペクトラム密度を 0.032 G2/Hz とした振動を

z 軸方向，x 軸方向にそれぞれ 2 分間与える．実効値は 7.8 G である． 

 

（４） 最大加速度が 20 G で半波時間が 5 ms である半波の正弦波振動を z 軸

方向と x 軸方向にそれぞれ与える． 
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（５） 最大加速度が 30 G で半波時間が 11 ms である半波の正弦波振動を z

軸方向と x 軸方向にそれぞれ与える． 

 

（６） 最大加速度が 40 G で半波時間が 11 ms である半波の正弦波振動を z

軸方向と x 軸方向にそれぞれ与える． 

 

（１）のｚ軸方向の耐振動実験，（５）のｘ軸方向の耐衝撃実験，（６）のｚ軸方

向とｘ軸方向の耐衝撃実験において，振動と衝撃によって球ロータは飛び出した

を確認した．そのため，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータに対

し，図 8.22 に示すストッパーを取り付け，再び耐振動実験と耐衝撃実験をおこなっ

た結果，すべての条件において，球ロータの飛び出しは確認されず，振動や衝撃を

与えた後でも，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの駆動がで

きたことを確認した． ホルダとねじに傷や変形は見られなかったが，図 8.13 と

図 8.14 のように，球ロータの表面とステータの摺動面に，小さな傷があることを

確認した．表 8.22 に耐振動実験・耐衝撃実験前後のスラスタモデルを取り付けた

宇宙用球面超音波モータの回転速度を示し，図 8.43 に耐振動実験・耐衝撃実験前

後の圧電素子のインピーダンスを示す．また，図 6.16 の表面粗さ測定器を用いて

測定した耐振動実験前後の球ロータの表面粗さ（算術平均粗さ Ra と最大高さ粗さ

Rz）を表 8.23 に示す．なお，表 8.22 に示した回転速度は，スラスタモデルを取

り付けた宇宙用球面超音波モータでは，図 8.28 の赤い矢印方向に駆動できないた

め，スラスタモデルを外した状態にして測定して得られた結果である．表 8.22 か

ら回転速度に著しい変化がないこと，図 8.43 から実験後も圧電素子のインピーダ

ンスの特性が得られていることから，ロケット打ち上げ時の振動と最大加速度 40 

G の衝撃を与えたとしても，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モー

タの駆動性能の低下がないことを確認した． 

 

 

Table 8.22 Rotational speed before and after vibration test 

 Before vibration test After vibration test 

Rotational speed [rpm]  60.0    59.8  
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Fig. 8.43 Impedance characteristics before and after vibration test 

 

 

 

Table 8.23 Surface roughness before and after vibration test 

 Before vibration test After vibration test 

Arithmetic average 

roughness (Ra) [µm] 
 0.181    0.189  

Maximum height 

roughness (Rz) [µm] 
1.11   1.24   
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8.6 まとめ 

本章では，宇宙用球面超音波モータを宇宙空間で利用するためには，ロケット打

ち上げ時に受ける機械的環境を満たす必要があり，耐振動性と耐衝撃性の評価を

おこなった．ロケット打ち上げ時に，ロケット本体に発生する振動が，宇宙用球面

超音波モータの固有振動数と一致すると，共振現象を起こす．一般に，ロケットの

搭載機器は，正弦波振動の振動帯域である 5～100 Hz を避け，基準固有振動数 100 

Hz 以上になるように規定される．宇宙用球面超音波モータの固有振動数を有限要

素解析による理論解析と加振実験から，ロケット打ち上げ時に発生する正弦波振

動と宇宙用球面超音波モータが共振現象を起こさない固有振動数を持ち，その値

が基準固有振動数 100 Hz 以上であることが確認できた．耐振動性の評価として，

準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動による加振実験では，球ロータとステー

タの摺動面に小さな傷が見られたが，駆動性能の低下は確認されなかった．また，

耐衝撃性の評価として，重力加速度の 20 倍から 40 倍の加速度が加わったことを

想定した加振実験では，重力加速度の 40 倍の加速度で球ロータが飛び出した．ス

トッパー機構を取り付けることで，重力加速度の 40 倍の加速度でも飛び出さない

ことが確認できた．最後に，現実のスラスタに近いモデルを想定し，宇宙用球面超

音波モータの球ロータを貫通させ，スラスタを取り付けたスラスタモデルについ

て，耐振動性と耐衝撃性の評価をおこなった．スラスタモデルでは質量が増えたこ

とで，スラスタや球ロータを支える従来のホルダでは，理論解析では衝撃荷重に耐

えられないことが確認できた．ホルダ部品の材料を SUS からチタン合金に変える

ことで，衝撃荷重に耐えることが理論的に確認できた．実際の加振実験では，ある

方向での加振に対して，スラスタの飛び出しが確認されたが，ストッパー機構を取

り付けることでスラスタが飛び出さず，重力加速度の 40 倍の加速度を与えた加振

実験の後でも，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの駆動性能

は低下しなかった． 
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第 9 章 まとめ 

 

9.1 まとめ 

 本研究は，宇宙機や人工衛星などに使用されているアクチュエータの代替利用

となる宇宙用の球面超音波モータの開発をした．宇宙用球面超音波モータは，従来

のモータに比べ小型で構造が簡単である．宇宙空間は真空環境のため，少しのエネ

ルギで動作すれば良く，駆動トルクが小さい超音波モータが最適である．宇宙機や

人工衛星に搭載している方向制御に用いられるスラスタを，球面型の宇宙用超音

波モータに変更すると，宇宙機に搭載しているスラスタ数を減らすことができる．

さらに，方向制御ができれば，宇宙空間に無数にあるスペースデブリを避けて宇宙

機を運転できる．また，寿命を終えた宇宙機は少ないエネルギでスラスタ方向制御

をおこなうことで，運用中の宇宙機や人工衛星に衝突する危険性を減らすことが

できる．宇宙空間で球面超音波モータの実用例はなく，本研究では宇宙用の球面超

音波モータの開発をおこなった． 

 以下に，各章で得られた実験結果を示す． 

 

第2章では，進行波型超音波モータの数式モデルを導出し，モータの駆動原理を

説明した．進行波型超音波モータに用いる圧電素子の質点が楕円駆動になること

が説明でき，球ロータと接触面において，進行波の方向と逆向きであることが示さ

れた．これは，超音波モータの圧電素子の振動方向と球ロータの回転方向が，逆向

きであることを示している．宇宙空間で超音波モータを用いるために，ステータの

数を3 つに増やし，3つのステータを球面状の円周上に等間隔で配置した宇宙用球

面超音波モータの数式モデルを導出した．開発する宇宙用球面超音波モータはス

テータ数を3つにすることで，故障時に別のステータで代用する冗長性を確保でき

る構造となっている． 

 

第3章では，球面超音波モータを宇宙空間で利用するための宇宙用球面超音波

モータを製作した．専用ドライバを用いて大気中で宇宙用球面超音波モータ駆動

させたとき，ビデオカメラを用いた回転速度の計測では，平均で74.2 rpm を得た．
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ばねばかりを用いたトルクの計測では，平均で29.3 mNm を得た．専用ドライバ

は最適な共振周波数が得られるが，共振周波数そのものの値の時が最大トルク約

35 mNm を得た．共振周波数を上方・下方にずらした場合，駆動トルクは減少す

るが，目標の20 mNmを得ることに成功した．しかしながら，共振周波数を最適周

波数から遠ざけすぎると，宇宙用球面超音波モータは回転しない．分銅を用いたト

ルクと回転速度の特性は，低速時に高トルクが発生する垂下特性を得た．作動寿命

の測定では，積算駆動時間の80分間を超え，作動寿命の目標値である300 回以上

を達成した．これらの結果はすべて大気中である． 

 

第 4 章では，宇宙用球面超音波モータを宇宙空間で利用するために，真空環境

下で各種特性を知る必要があったため，温度可変型，温度不変型の真空チャンバを

利用して，優先度の高い項目に着目して実験をおこなった．専用ドライバを用いて

真空中で宇宙用球面超音波モータ駆動させたとき，ビデオカメラを用いた回転速

度の計測では，平均で 62.1 rpm を得た．この値は，大気中に比べ約 17%減少し

た．ばねばかりを用いたトルクの計測では，平均で 35.3 mNm を得た．この値は，

大気中に比べ約 20%上昇した．両者の実験結果は，真空中では，大気中で覆われ

ていた汚れ，吸着分子．酸化物が気化しなくなり，摩擦係数が上がったことが考え

られる．摩擦駆動で動作する超音波モータは，摩擦係数が上がったことで，トルク

が上昇，回転速度が下降したことが説明できる．大気中と真空中の両社において，

耐久性の評価をした．大気中では回転速度を維持した状態で 20 分以上の駆動を確

認できたが，真空中では回転速度が低下していき，6 分ももたずに，停止した．直

後に大気中で駆動を試みたが駆動しなかったことを考慮すると，真空中での駆動

に伴いステータの発熱が放射されず，圧電素子を破壊した，いわゆるキュリー点越

えをしたと考えらえる． 

 

第 5 章では，従来の宇宙用球面超音波モータが，真空中で，発熱による圧電素

子の破壊が原因で駆動しなかったことをふまえ，高温で耐えられる圧電素子対策

と接着剤対策を施した，新しい宇宙用球面超音波モータを製作することにした．圧

電素子はキュリー点が 325 ℃である N6 材料の圧電素子に変更し，ガラス転移点

が 180 ℃である TB2285 接着剤でステータを製作した．改良をした超音波モータ
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を用いて，大気中において，宇宙用球面超音波モータと似た，1 軸駆動モータを用

いて，駆動限界温度の測定と熱負荷耐久性実験をおこない，その後，宇宙用球面超

音波モータを用いて同様の実験をおこなった．目標の 120 ℃の高温環境でも駆動

を確認した．熱負荷耐久性実験では 120 ℃の高温環境で，積算駆動時間は 90 分

間を超えても停止することはなかった． 

 

第 6 章では，高温対策を施した N6 圧電素子と TB2285 接着剤のステータを使っ

た，新たに改良した宇宙用球面超音波モータを使って，大気中の低温環境で動作確

認をした．－120 ℃の低温でも，N6 圧電素子の特性に劣化は見られなかったが，

結氷の影響で積算駆動時間 6 分で宇宙用球面超音波モータは停止した．使用機器

の制限で，低温限界温度を－80 ℃環境に変更して，宇宙用球面超音波モータの熱

負荷実験をおこなった．－80 ℃でも，N6 圧電素子の特性は問題ないことが確認

できた．回転速度の実験では，経過時間に伴い少しずつ回転速度が低下し，積算駆

動時間約 60 分で停止した．停止の原因は N6 圧電素子や TB2285 接着剤ではな

く，細かい結氷物がステータと球ロータの間の障害物になり，停止したと考えられ

る．つまり，低温でも高温対策で変更した N6 圧電素子と TB2285 接着剤が利用

可能であることが確認できた． 

 

第 7 章では，高温環境と低温環境が交互におこなわれる宇宙空間を考慮し，宇

宙用球面超音波モータに，高温・低温が交互に繰り返される温度サイクル負荷実験

をおこなった．ステータの部品である N6 圧電素子や接着剤は，高温環境と低温環

境の温度環境が維持した状態では問題なかったが，温度サイクルが起きた場合の

検討をした結果，ゆっくりした温度サイクルであれば，両者は特性を維持すること

が示されたため，大気中で，長時間をかけた温度サイクル実験をおこなった．装置

の制限から低温限界温度は－50 ℃とした．常温 20 ℃から実験を開始し，120 ℃

の高温を境に，低温へ推移し，－50 ℃で折り返し，再び常温の 20 ℃に戻す際の

トルク計測をおこなった．高温の 120 ℃ではトルクの減少がみられたが，再び低

温に推移すると，トルクが通常に戻ることが確認できた．温度サイクルにおいて，

どの温度帯でも圧電素子の特性劣化はみられなかった．装置の制限から低温限界

温度は－80 ℃とした回転速度の実験では，常温から高温に温度が変化すると回転
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速度は上昇するが，限界の高温付近になると低下した．再び，低温になると回転速

度は上昇するが，常温から低温限界に温度が変化すると，回転速度は徐々に低下

し，停止こそしないものの，非常にゆっくりとなった．温度が常温に戻ることで，

元の回転速度に復旧した． 

 

第 8 章では，宇宙用球面超音波モータを宇宙空間で利用するためには，ロケッ

ト打ち上げ時に受ける機械的環境を満たす必要があり，耐振動性と耐衝撃性の評

価をおこなった．ロケット打ち上げ時に，ロケット本体に発生する振動が，宇宙用

球面超音波モータの固有振動数と一致すると，共振現象を起こす．一般に，ロケッ

トの搭載機器は，正弦波振動の振動帯域である 5～100 Hz を避け，基準固有振動

数 100 Hz 以上になるように規定される．宇宙用球面超音波モータの固有振動数を

有限要素解析による理論解析と加振実験から，ロケット打ち上げ時に発生する正

弦波振動と宇宙用球面超音波モータが共振現象を起こさない固有振動数を持ち，

その値が基準固有振動数 100 Hz 以上であることが確認できた．耐振動性の評価と

して，準静的加速度，正弦波振動，ランダム振動による加振実験では，球ロータと

ステータの摺動面に小さな傷が見られたが，駆動性能の低下は確認されなかった．

また，耐衝撃性の評価として，重力加速度の 20 倍から 40 倍の加速度が加わった

ことを想定した加振実験では，重力加速度の 40 倍の加速度で球ロータが飛び出し

た．ストッパー機構を取り付けることで，重力加速度の 40 倍の加速度でも飛び出

さないことが確認できた．最後に，現実のスラスタに近いモデルを想定し，宇宙用

球面超音波モータの球ロータを貫通させ，スラスタを取り付けたスラスタモデル

について，耐振動性と耐衝撃性の評価をおこなった．スラスタモデルでは質量が増

えたことで，スラスタや球ロータを支える従来のホルダでは，理論解析では衝撃荷

重に耐えられないことが確認できた．ホルダ部品の材料を SUS からチタン合金に

変えることで，衝撃荷重に耐えることが理論的に確認できた．実際の加振実験で

は，ある方向での加振に対して，スラスタの飛び出しが確認されたが，ストッパー

機構を取り付けることでスラスタが飛び出さず，重力加速度の 40 倍の加速度を与

えた加振実験の後でも，スラスタモデルを取り付けた宇宙用球面超音波モータの

駆動性能は低下しなかった． 
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9.2 今後の課題 

 宇宙用球面超音波モータの開発をおこない，優先度の高い特性実験として，回転

速度やトルク計測を中心におこなった．真空チャンバを用いた真空中の特性実験

で，従来の圧電素子の発熱で特性の劣化がみられたことから，新たな圧電素子と接

着剤に変更したステータを用いて宇宙用球面超音波モータを開発した．開発した

モータはすべて大気中で実験をおこなった．基本特性，高温特性，低温特性，温度

サイクル特性，耐振動性，耐衝撃性から得られた結果から，開発した宇宙用球面超

音波モータが大気中では，実用運用ができることを確認した．今度の課題として，

大気中でおこなう場合と真空中でおこなう場合に分けて説明する． 

 

・大気中でおこなう場合の課題 

 宇宙空間では，さまざまな放射線が放射されている．宇宙用球面超音波モータに

悪影響を及ぼす放射線の調査をし，耐放射線性を考慮した宇宙用球面超音波モー

タの開発が必要である． 

 回転速度の計測では，ビデオカメラを用いてフレーム数から算出し回転速度を

得た．これは，条件を統一するためには十分な方法ではあるが，正確な回転速度と

は言えない．真空中で利用することを考慮し，ポテンショメータやロータリーエン

コーダを用いることで，直接測定が可能な実験装置に作り替える方法が急務であ

る． 

 宇宙用球面超音波モータの駆動は，すべて，当研究室で開発した専用ドライバ

SUSM-A の機能，8 方向ジョイスティックを使ってマニュアル操作で駆動指令を

おこなった．マニュアル操作のため，実験条件が一定になる．しかしながら，専用

ドライバ SUSM-A には，PC 指令の入力機能があることから，PC でプログラミン

グをおこなうことで，駆動指令の簡略化をはかることができる． 

 低温環境での実験において，使用した引張試験用恒温槽は，上下にチャック穴が

あるため，駆動用ケーブルや分銅，ばねばかりを通すと，穴の密閉には限界がある．

隙間が影響し，結氷現象がおき，これが原因で球ロータが停止することになった．

宇宙空間では結氷現象はおきないが，大気中でおこなう場合は，除湿をおこない，

乾燥空気を利用することで，絶対に結氷をおこさない対策が必要である． 
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・真空中でおこなう場合の課題 

 上記で述べた，大気中でおこなう場合の課題を解決するのはもちろんであるが，

真空中でおこなう場合の課題は以下のものである． 

 宇宙空間は，熱の伝導・対流・放射がおきない．宇宙用球面超音波モータを駆動

すると，圧電素子が発熱する．発生した熱をヒートシンクによって放熱し，さらに

その熱が他の装置に影響しないよう，サーマルブランケットの利用した熱防御対

策が必要である． 

 真空度の高い真空チャンバを用いることで，同様の実験をおこなう．本実験で

は，真空チャンバの性能上限が 310 Pa オーダーの真空度のため， 310 Pa オーダー

を設定値とした．この 310 Pa オーダーは地上 100～150km の高真空圧力帯であ

る．地上 400～36,000 km の領域で宇宙用球面超音波モータの利用を考えると超

高真空領域（ 510 ～ 910 Pa）のため，高真空度のチャンバで実験をすべきである． 

 真空チャンバは外界とチャンバ内を完全密封の状態にしなければ，真空度が保

証できない．そのため，チャンバ内に投入する宇宙用球面超音波モータを駆動する

ためのケーブル数は必要最小限に抑える必要があった．そこで，無線駆動可能な回

路に装置を変えることで，ケーブルが不要となり，遠隔リモコンなどで操縦可能と

なる．さらに，回転速度やトルク計測，温度や湿度の状態も無線伝送によって得ら

れる環境があると良い． 

 

これらの課題を解決することで，宇宙用球面超音波モータの実現を目指す． 
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