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1.0 序論 

1.1 背景 

この文書は、NASA の SLS-SPEC-159 REVISION I (EFFECTIVE DATE: 2021/10/27) 

CROSS-PROGRAM DESIGN SPECIFICATION FOR NATURAL ENVIRONMENT (以

下、DSNE とする) を元に作成されたものである。DSNE を和訳したものであり、下段の

注記欄に解説や補足事項等を追記している。詳細及び不明な点があれば DSNE を確認する

こと。 

https://ntrs.nasa.gov/citations/20210024522 

 

なお、DSNE を引用するにあたり、NASA STI Information Desk 及び著者の許可を得てい

る。全ての図・表はNASA の許可の元、著者：Frank B Leahy、タイトル：SLS-SPEC-159 

REVISION I (EFFECTIVE DATE: 2021/10/27) CROSS-PROGRAM DESIGN 

SPECIFICATION FOR NATURAL ENVIRONMENT (DSNE)より引用されている。 

 

1.2 目的 

本標準は、日本の月探査のプログラムにおいて考慮すべき環境条件を規定する。日本の各々

の月探査プログラムが適切に環境条件を適用するために必要な、統一された環境仕様を定

義することを目的としている。 

 

1.3 適用範囲 

本標準は、日本の月探査における環境のパラメーター限界値（最大値、最小値、エネルギー

スペクトル、または精密なモデル入力、仮定、モデルオプションなど）を定義している。多

くのパラメーター限界値は、スペースシャトルプログラムなどの過去のプログラムの経験

に基づいて設定されているものであり、パラメーター限界値にはマージンは含まれておら

ず、個々に評価して妥当性を確認する必要がある。非現実的な極端な条件を適用しないこと。 

 

宇宙機やサポートシステムをロバストに設計するために、本標準における環境仕様を考慮

するべきであるが、月探査プログラムによっては、適切なプログラムリスク管理計画および

／またはハザード分析によって、運用上の緩和策やリスク需要により、環境仕様の範囲の一

部を考慮する方が効果的である場合がある。 

 

本標準は、追加要件（建築基準や地域の環境制約など）が存在する可能性のある地上設備に

https://ntrs.nasa.gov/citations/20210024522
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対しては十分なものではない。 

 

本標準で使われている「環境」という用語は、意図的な人間活動や介入の結果ではない環境

を指す。これらは、様々な外部環境要因であり、そのほとんどは自然起源のものであるが、

一部は人間起源のものもある。また、これらは宇宙機の開発または運用に制限を課すか、ま

たは影響を与えるものである。これらの「環境」には、以下の種類の環境が含まれる： 

a. 宇宙環境（電離放射線、軌道上デブリ、メテオロイド、熱圏密度、プラズマ、太陽、地

球、および月面からの熱放射など）。 

b. 月環境（月面および月の軌道など）。 

 

本標準におけるモデル、データ、設計限界の検証は、DSNE 付録 B に示されている。 

 

1.4 参照文書 

(1) SLS-SPEC-159 REVISION I (EFFECTIVE DATE: 2021/10/27) CROSS-PROGRAM 

DESIGN SPECIFICATION FOR NATURAL ENVIRONMENT (DSNE) 

(2) JERG-2-141  宇宙環境標準 
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2.0 文書 

2.1 適用文書、モデル、データセット 

2.1.1 欠番 

2.1.2 適用モデル/データセット 

以下のモデルとデータベースが用いられている。これらの適用方法は、該当するセクション

で説明されている。 

Model/Data Set Identification  Model/Data Set Name/Description  

Earth-GRAM  Earth Global Reference Atmosphere Model (GRAM)  

As of January 1, 2012 the latest version of this model 

is Earth-GRAM 2010. Any previous analyses 

performed using a prior version do not require rework.  

GGM02C  Gravity Recovery and Climate Experiment (GRACE) 

Gravity Model 02 C  

GRAIL  Gravity Recovery and Interior Laboratory (GRAIL) 

Lunar Gravity Model  

MEM 3  Meteoroid Engineering Model 3  

ORDEM 3.1  Orbital Debris Engineering Model 3.1  

IRENE International Radiation Environment Near Earth 

(AE9/AP9/SPM [Standard Plasma Model])  
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3.0 環境仕様 

3.1 欠番1 

3.2 欠番2 

3.3 宇宙空間フェーズ 

このセクションでは、トータルドーズおよびシングルイベントを引き起こす電離放射線環

境を定義する。 

  

3.3.1 トータルドーズ 

このセクションでは、累積的なトータルドーズ環境について詳述する。トータルドーズ

は、トータルイオンドーズ（Total Ionizing Dose（TID））と変位損傷線量

（Displacement Damage Dose（DDD））の 2 つで構成される。これらを計算するには、

電離放射線環境を定義する必要がある。TIDは、等価なアルミニウム厚を通して電離放射

線環境を輸送し、蓄積されたエネルギーまたは線量を測定して算出する。TIDは、高度

150km以上で Design Reference Missions (DRM)フェーズにある部品や材料に対し、国際

単位系のセンチグレイ（cGy（Si））で与えられる。1cGy（Si）は 1rad（シリコン）に相

当する。宇宙空間の全ての領域とステージング軌道において、Shieldose2の Space 

Environment Information System（SPENVIS））バージョン3を使用し、アルミニウム球

の中心における線量を計算して TIDを算出する。これは、TIDのコンサバな推定値を示す

が、検討対象のシステムの構造を通じて 3次元放射線輸送計算4を実行することにより、よ

り現実的な TIDを算出することができる。 

 

DDDは、環境フルエンスを輸送し、損傷関数と合わせて決定する。この損傷関数は材料

に依存するため、環境フルエンスのみを与える。シリコンおよびガリウムヒ素の DDDと

材料の損傷関数の決定方法については、Srour, et al., 2003、Johnston, et al., 2013、およ

び Messenger, et al., 2001 に記載されている。 

 

 

1 DSNE と項番を合わせるため、3.1 は欠番とする 

2 DSNE と項番を合わせるため、3.2 は欠番とする 

3 JAXA SEES(Space Environment & Effects System：宇宙環境計測情報システム)にも

Shieldose2 があり使用可能である。 

4 3 次元放射線輸送計算は Geant4などの計算ツールで計算可能である。なお、JAXA 

SEESにおいては 3 次元放射線輸送計算の計算機能を備えていない。 
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表 3.3.1-1は、トータルドーズについて、本標準で定義した宇宙の各領域（表の最上段）

における、各 DRM（左側の列）の対応表（適用性を示すマトリックス）である。宇宙の

各領域において、該当する DRM には、表中に「X」が記入されている。サブセクション

3.3.1.2 の”Staging and Transit Orbits”の列においては、DRM 毎に、3.3.1.2 のすべては

適用されないため、該当する 3.3.1.2 のサブセクション（3.3.1.2.x）が記載されている。

3.3.1.1～3.3.1.9は宇宙の領域を示し、それとは別に、3.3.1.10 に「太陽粒子イベント

（Solar Particle Events（SPE））」のセクションが設けられている5。SPE線量はミッシ

ョン総時間に依存するため、3.3.1.1～3.3.1.9の宇宙領域の各セクションに SPE線量を入

れてしまうと、一つの DRMにおいて、太陽粒子イベントが 1回の場合においても、複数

回の線量を含んでしまう可能性がある。したがって、SPE環境（地磁気遮蔽時と無遮蔽時

の両方）については、独自のサブセクションを設け、適正線量が DRM の文書に組み込ま

れる。一般に、太陽粒子イベントは一過性であることから、SPE 線量をミッション時間に

合わせてスケーリングするのは必ずしも適切ではない。ミッション継続時間が 18 時間以

下の場合は、18 時間分の線量（表 3.3.1.10.2-7）を用いるべきだが、18 時間未満のミッシ

ョンではスケーリングしてもよい。18時間超～最大 1年に及ぶミッションでは年間線量

（表 3.3.1.10.2-3）を用いるべきだが、18 時間～180 時間のミッションの場合は、本セク

ションで規定している年間線量の代わりに CREME96 の 1 週間当たりの最悪値 worst 

week を用いて線量を計算してもよい6。 

 

トータルドーズのセクションおよびサブセクションはすべて、SPEを除き、1 日あたりの

環境条件として示している。特定の DRM におけるトータルドーズ環境を決定するには、

すべての該当するセクションとサブセクションの環境条件に、その環境にいる日数を乗

じ、次いで適切な SPE 線量を計上してから、それらをすべて合計して最終線量を決定す

る必要がある。 

 

注：表は、プロットデータから、一部のデータを省略した（間引いた）データを示してい

る場合がある7。 

 

設計上の制限 

 

5 3.3.1.1～3.3.1.9 項は各軌道（場所）毎に整理されている。これとは別に、3.3.1.10項は

太陽粒子イベントの内容を記載している。 

6 CREME96 は銀河宇宙線（Galactic cosmic rays（GCR））の環境モデルである。この中

で太陽粒子イベントの worst/week（一週間当たりの最悪値）が定義されており、これを用

いて線量を計算してもよい。 

7 以降に続く表は数値が間引いたデータが示されている。 
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以降のセクションで示されていない軌道（表 3.3.1-1 に示されていない軌道）について

は、International Radiation Environment Near Earth（IRENE））モデルまたは

AE8/AP8 モデルにより、モデル入力値の段落で指定している設定値を使用して捕捉放射線

環境を生成する必要がある。以降のセクションで示されている軌道についても、以下のモ

デル入力値を設定すれば、各セクションで示されている捕捉放射線の表の代わりに

IRENE により生成した補足放射線環境を使用してもよい。 

 

モデル入力値 

IRENE を使用する場合は、次の設定を使用する必要がある。モンテカルロモード

（Monte Carlo）、信頼水準（Confidence Levels）95％、999 シナリオ（Scenarios）、放

射線帯の変動を適切にサンプリングするため、軌道に沿った 1分間の時間ステップ（Time 

Step）とする。軌道傾斜角が 55 度を超える場合、放射線帯外帯の横断を適切にサンプリ

ングするには時間ステップを 10 秒にする必要がある。ミッション継続期間およびシミュ

レーション時間が 1 年を超える場合は、実行時間とディスク使用量を最小限に抑えるた

め、200シナリオ、1分間の時間ステップとしてもよい。AE8/AP8を使用する場合は、捕

捉電子環境に AE8MAX、50％モデルを、捕捉陽子環境に AP8MIN モデルを使用する必要

がある。次いでモデルの不確定性を考慮し、AE8MAX および AP8MIN で得られた結果を

2 倍にスケーリングする必要がある8。 

 

制約事項 

表および図中の線量は、遮蔽厚が 0.1mm以上の場合にのみ信頼できる Shieldose2を用い

て生成されたものである。0.1mm未満の遮蔽厚での TID値の生成に Shieldose2を使用す

べきではない。遮蔽厚が 0.1mm未満の場合の TIDの計算については、設計者は材料とプ

ロセスの専門家と相談して、TIDを計算するための最良の代替方法を決定すべきである。 

 

テクニカルノート 

なし 

  

 

8 本記述は DSNE Rev.Iの要求である。但し、プロジェクト等の適用に当たっては、必要

に応じてプロジェクト及び関係機関含めて調整を実施した上で適切なスケーリング値を設

定すること。 
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表 3.3.1-1. Total Dose Applicability Matrix for the Design Reference Mission by Regions 

of Spacce 

 

 

3.3.1.1 Low Earth Orbit (LEO) – International Space Station (ISS) Orbit 

設計上の制限 

ISSミッション（地球磁気圏内で実施）におけるトータルドーズの寄与は、主に地球の捕

捉放射線環境に起因する。地磁気遮蔽を含む年間の太陽粒子イベントによる被ばくをトー

タルドーズに加えなければならない。  

 

次の表およびグラフは、宇宙機外部における電離放射線環境データを示しており、トータ

ルイオンドーズの 3 次元遮蔽計算または変異損傷線量計算の入力値として使用することが

できる。図 3.3.1.1-1および表 3.3.1.1-1 は、一日当たりの捕捉陽子の積分および微分スペ
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クトルをエネルギーの関数として示したものである。図 3.3.1.1-2および表 3.3.1.1-2は、

一日当たりの捕捉電子の積分および微分スペクトルをエネルギーの関数として示したもの

である。図 3.3.1.1-3および表 3.3.1.1-3 は、SPE陽子の積分および微分スペクトルの総量

をエネルギーの関数として示したものである。 

 

 

図 3.3.1.1-1. Daily Trapped Proton Fluences 

 

 

表 3.3.1.1-1. Daily Trapped Proton Fluences 
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図 3.3.1.1-2. Daily Trapped Electron Fluences 
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表 3.3.1.1-2. Daily Trapped Electron Fluences 
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図 3.3.1.1-3. Proton Fluences of an ISS SPE9 

 

 

表 3.3.1.1-3. Proton Fluences of an ISS SPE10 

 

 

9 図 3.3.1.1-3 は図 3.3.1.10.1-1 と同図である。 

10 表 3.3.1.1-3 は表 3.3.1.10.1-1 と同表である。 
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図 3.3.1.1-4および表 3.3.1.1-4 は、捕捉放射線帯の陽子と電子に対する、アルミニウム

（Al）球シールドの選択した遮蔽厚内部における一日当たりの TIDを示したものである。

図 3.3.1.1-5および表 3.3.1.1-5 は、Emission of Solar Protons（ESP））モデル／

Prediction of Solar particle Yields for Characterizing Integrated Circuits

（PSYCHIC））モデルで定義されているワーストケースに関連する TID総量を示したも

のである。 
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図 3.3.1.1-4. Daily Trapped Belts TID Inside Shielding 

 

 

表 3.3.1.1-4. Daily Trapped Belts TID Inside Shielding 
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図 3.3.1.1-5. Total SPE TID Inside Shielding11 

 

 

 

 

 

11 図 3.3.1.1-5 は図 3.3.1.10.1-2 と同図である。 
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表 3.3.1.1-5. Total SPE TID Inside Shielding12 

 

 

最終的な TIDの仕様は、本セクションの冒頭に示した外部環境を用いて 3次元遮蔽輸送計

算で線量対厚さ曲線を生成するか、または図および表 3.3.1.1-4 に示したデータを使用する

ことにより導出することができる。ISSミッションにおける最終的な TIDの仕様レベル

（3 次元遮蔽計算を行わない場合）を計算するには、表 3.3.1.1-4の一日当たりの TID総

量にミッション日数を乗じ、その数を表 3.3.1.1-5の SPE TID 総量に加算する。3次元遮

蔽計算を実行する場合は、外部捕捉電離放射線環境（上記の表では一日当たりのフルエン

スとして与えられている）にミッション日数を乗じることになる。これらの捕捉電子及び

陽子のミッションフルエンスと SPEの陽子フルエンスは、3次元輸送計算を実行するコー

ドの入力値として使用する。このコードの出力が TIDの仕様になる。 

 

12 表 3.3.1.1-5 は表 3.3.1.10.1-2 と同表である。 
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モデル入力値 

IRENE を使用する場合は、次の設定を使用する必要がある。モンテカルロモード

（Monte Carlo）、信頼水準（Confidence Levels）95％、999 シナリオ（Scenarios）、放

射線帯の変動を適切にサンプリングするため、軌道に沿った 1分間の時間ステップ（Time 

Step）とする。軌道傾斜角が 55 度を超える場合、放射線帯外帯の横断を適切にサンプリ

ングするには時間ステップを 10 秒にする必要がある。ミッション継続期間およびシミュ

レーション時間が 1 年を超える場合は、実行時間とディスク使用量を最小限に抑えるた

め、200シナリオ、1分間の時間ステップとしてもよい。AE8/AP8を使用する場合は、捕

捉電子環境に AE8MAX、50％モデルを、捕捉陽子環境に AP8MIN モデルを使用する必要

がある。次いでモデルの不確定性を考慮し、AE8MAX および AP8MIN で得られた結果を

2 倍にスケーリングする必要がある。 

 

制約事項 

表および図中の線量は、遮蔽厚が 0.1mm以上の場合にのみ信頼できる Shieldose2を用い

て生成されたものである。0.1mm未満の遮蔽厚での TID値の生成に Shieldose2を使用す

べきではない。遮蔽厚が 0.1mm未満の場合の TIDの計算については、設計者は材料とプ

ロセスの専門家と相談して、TIDを計算するための最良の代替方法を決定すべきである。 

 

テクニカルノート 

環境モデルはすべて、ISS 軌道を 500kmの円軌道、傾斜角を 51.6度と仮定して実行し

た。捕捉電子環境は、電子環境のワーストケースを示す AE8MAXモデルを用いて定義し

た。次いで、モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2 倍にスケーリングす

る。捕捉陽子環境は、陽子環境のワーストケースを示す AP8MIN モデルを用いて定義し

た。次いで、モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2 倍にスケーリングす

る。SPE TID仕様は、ESP/PSYCHIC モデルを用いて、磁気圏が荒れていて、95％の確

率でフルエンスを超過しない、太陽活動極大期の 1 年間で定義した。TID遮蔽計算は、

SPENVIS Shieldose2コード、固体アルミニウム球オプションを使用して実行した13。 

 

3.3.1.2 Staging and Transit Orbits 

3.3.1.2.1 LEO 185 × 1806 km 

設計上の制限 

 

13 JERG-2-141 宇宙環境標準においては太陽陽子モデルとして JPL-1991 を使用する旨、

定められている（JERG-2-141 9.3.2項 太陽放射線粒子モデル 参照）。 
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このステージング軌道におけるトータルドーズの寄与は、主に地球の捕捉放射線環境に起

因する。この軌道は DRM の一部であるため、この軌道でミッションが終了するセグメン

トを除き、この軌道固有の SPE環境は必要ない。この軌道でミッションが終了するセグ

メントに対してのみ ESP/PSYCHIC モデルを使用して、この軌道で太陽粒子が地球磁場に

侵入することはないと判断された。したがって、この軌道で終了するセグメントであって

も、SPEは観測されない。 

 

次の表およびグラフは、宇宙機外部における電離放射線環境データを示しており、トータ

ルイオンドーズの 3 次元遮蔽計算または変異損傷線量計算の入力値として使用することが

できる。図 3.3.1.2.1-1および表 3.3.1.2.1-1は、一日当たりの捕捉陽子の積分および微分

スペクトルをエネルギーの関数として示したものである。図 3.3.1.2.1-2および表

3.3.1.2.1-2 は、一日当たりの捕捉電子の積分および微分スペクトルをエネルギーの関数と

して示したものである。 

 

 

図 3.3.1.2.1-1. Daily Trapped Proton Fluences 
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表 3.3.1.2.1-1. Daily Trapped Proton Fluences 
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図 3.3.1.2.1-2. Daily Trapped Electron Fluences 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



JERG-2-145 

20 

 

表 3.3.1.2.1-2. Daily Trapped Electron Fluences 

 

  

図 3.3.1.2.1-3および表 3.3.1.2.1-3 は、捕捉放射線帯の陽子と電子に対する、アルミニウ

ム（Al）球シールドの選択した遮蔽厚内部における一日当たりの TIDを示したものであ

る。この軌道では、太陽陽子が地球磁場に侵入しないため、太陽陽子による TID は生成さ

れない。 
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図 3.3.1.2.1-3. Daily Trapped Belts TID Inside Shielding 

 

 

表 3.3.1.2.1-3. Daily Trapped Belts TID Inside Shielding 
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最終的な TIDの仕様は、本セクションの冒頭に示した外部環境を用いて 3次元遮蔽輸送計

算で線量対厚さ曲線を生成するか、または図および表 3.3.1.2.1-3 に示したデータを使用す

ることにより導出することができる。このセグメントにおける最終的な TIDの仕様レベル

（3 次元遮蔽計算を行わない場合）を計算するには、表 3.3.1.2.1-3の一日当たりの TID総

量にセグメントの日数を乗じる。3次元遮蔽計算を実行する場合は、外部捕捉電離放射線

環境（上記の表では一日当たりのフルエンスとして与えられている）にミッション日数を

乗じることになる。これらの捕捉電子と陽子のセグメントフルエンスは、3 次元輸送計算

を実行するコードの入力値として使用する。このコードの出力が TIDの仕様になる。 

 

モデル入力値 

IRENE を使用する場合は、次の設定を使用する必要がある。モンテカルロモード

（Monte Carlo）、信頼水準（Confidence Levels）95％、999 シナリオ（Scenarios）、放

射線帯の変動を適切にサンプリングするため、軌道に沿った 1分間の時間ステップ（Time 

Step）とする。軌道傾斜角が 55 度を超える場合、放射線帯外帯の横断を適切にサンプリ

ングするには時間ステップを 10 秒にする必要がある。ミッション継続期間およびシミュ

レーション時間が 1 年を超える場合は、実行時間とディスク使用量を最小限に抑えるた

め、200シナリオ、1分間の時間ステップとしてもよい。AE8/AP8を使用する場合は、捕

捉電子環境に AE8MAX、50％モデルを、捕捉陽子環境に AP8MIN モデルを使用する必要

がある。次いでモデルの不確定性を考慮し、AE8MAX および AP8MIN で得られた結果を

2 倍にスケーリングする必要がある。 

 

制約事項 

表および図中の線量は、遮蔽厚が 0.1mm以上の場合にのみ信頼できる Shieldose2を用い

て生成されたものである。0.1mm未満の遮蔽厚での TID値の生成に Shieldose2を使用す
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べきではない。遮蔽厚が 0.1mm未満の場合の TIDの計算については、設計者は材料とプ

ロセスの専門家と相談して、TIDを計算するための最良の代替方法を決定すべきである。 

 

テクニカルノート 

環境モデルはすべて、185km×1,860km の軌道で傾斜角を 28.5度と仮定して実行した。捕

捉電子環境は、電子環境のワーストケースを示す AE8MAX モデルを用いて定義した。次

いで、モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2 倍にスケーリングする。捕捉

陽子環境は、陽子環境のワーストケースを示す AP8MIN モデルを用いて定義した。次い

で、モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2倍にスケーリングする。SPE 

TID仕様は、ESP/PSYCHIC モデルを用いて、磁気圏が荒れていて、95％の確率でフルエ

ンスを超過しない、太陽活動極大期の 1 年間で定義した。TID遮蔽計算は、SPENVIS 

Shieldose2 コード、固体アルミニウム球オプションを使用して実行した。 

 

3.3.1.2.2 Radiation Belt Transit 

設計上の制限 

このステージング軌道におけるトータルドーズの寄与は、主に地球の捕捉放射線環境に起

因する。この軌道は DRM の一部であるため、この軌道でミッションが終了するセグメン

トを除き、この軌道固有の SPE環境は必要ない。この軌道でミッションが終了するセグ

メントに対してのみ、この間に太陽粒子イベント（SPE）が発生し、トータルドーズに加

算されるものと仮定する。このステージング軌道は地球磁場の外で終了するので、SPE環

境については「3.3.1.10.2 地磁気無遮蔽」に示す。 

 

次の表およびグラフは、宇宙機外部における電離放射線環境データを示しており、トータ

ルイオンドーズの 3 次元遮蔽計算または変異損傷線量計算の入力値として使用することが

できる。図 3.3.1.2.2-1および表 3.3.1.2.2-1は、捕捉陽子フルエンスの積分および微分ス

ペクトルをエネルギーの関数として示したものである。図 3.3.1.2.2-2 および表 3.3.1.2.2-2

は、捕捉電子フルエンスの積分および微分スペクトルをエネルギーの関数として示したも

のである。 

 

放射線帯を通過しながらゆっくりと螺旋状に外へ移動する、電気推進軌道上昇技術やその

他の低スラスト技術を含む、放射線帯トランジット軌道については、設計者が以下のモデ

ル入力値に示す設定を用いて IRENE を使用することを推奨する。プログラムは、軌道の

特性に応じて、このセクションに示す既存の表形式データを用いて、設計及び検証を行う

ことができる。 
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図 3.3.1.2.2-1. Trapped Proton Fluences 

 

 

表 3.3.1.2.2-1. Trapped Proton Fluences 
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図 3.3.1.2.2-2. Trapped Electron Fluences 
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表 3.3.1.2.2-2. Trapped Electron Fluences 
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図 3.3.1.2.2-3および表 3.3.1.2.2-3 は、捕捉放射線帯の陽子と電子に対する、アルミニウ

ム（Al）球シールドの選択した遮蔽厚内部における月遷移投入軌道(Translunar Injection

（TLI））の TIDを示したものである。 

   

図 3.3.1.2.2-3. Trapped Belts TID Inside Shielding 

 

 

表 3.3.1.2.2-3. Trapped Belts TID Inside Shielding 
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最終的な TIDの仕様は、本セクションの冒頭に示した外部環境を用いて 3次元遮蔽輸送計

算で線量対厚さ曲線を生成するか、または図および表 3.3.1.2.2-3 に示したデータを使用す

ることにより導出することができる。 

 

モデル入力値 

IRENE を使用する場合は、次の設定を使用する必要がある。モンテカルロモード

（Monte Carlo）、信頼水準（Confidence Levels）95％、999 シナリオ（Scenarios）、放

射線帯の変動を適切にサンプリングするため、軌道に沿った 1分間の時間ステップ（Time 

Step）とする。AE8/AP8を使用する場合は、捕捉電子環境に AE8MAX（50％モデル）

を、捕捉陽子環境に AP8MIN モデルを使用する必要がある。次いでモデルの不確定性を

考慮し、AE8MAX および AP8MIN で得られた結果を 2 倍にスケーリングする必要があ

る。 

 

制約事項 

表および図中の線量は、遮蔽厚が 0.1mm以上の場合にのみ信頼できる Shieldose2を用い

て生成されたものである。0.1mm未満の遮蔽厚での TID値の生成に Shieldose2を使用す

べきではない。遮蔽厚が 0.1mm未満の場合の TIDの計算については、設計者は材料とプ

ロセスの専門家と相談して、TIDを計算するための最良の代替方法を決定すべきである。 

 

テクニカルノート 
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環境モデルはすべて、遠方逆行軌道設計基準ミッションの SLS設計分析サイクル

（Design Analysis Cycle（DAC-2））で仮定した軌道に対して実行された。宇宙機が高度

60,000km を超える位置にあり、捕捉放射線帯を越えているため、軌道における最初の 6

時間だけを使用する。さらに、最初の 90 分も削除する。これにより、地球低軌道セクシ

ョンが削除されるので、これらの計算において放射線帯トランジットのみが考慮される。

捕捉電子環境は、電子環境のワーストケースを示す AE8MAXモデルを用いて定義した。

次いで、モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2倍にスケーリングする。捕

捉陽子環境は、陽子環境のワーストケースを示す AP8MINモデルを用いて定義した。次

いで、モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2 倍にスケーリングする。TID

遮蔽計算は、Shieldose2コードの SPENVISバージョン、固体アルミニウム球オプション

を使用して実行した。 

 

3.3.1.2.3 LEO 241 kn Circular 

設計上の制限 

このステージング軌道におけるトータルドーズの寄与は、主に地球の捕捉放射線環境に起

因する。この軌道は DRM の一部であるため、この軌道でミッションが終了するセグメン

トを除き、この軌道固有の SPE環境は必要ない。この軌道でミッションが終了するセグ

メントに対してのみ ESP/PSYCHIC モデルを使用して、この軌道で太陽粒子が地球磁場に

侵入することはないと判断された。したがって、この軌道で終了するセグメントであって

も、SPEは観測されない。 

 

次の表およびグラフは、宇宙機外部における電離放射線環境データを示しており、トータ

ルイオンドーズの 3 次元遮蔽計算または変異損傷線量計算の入力値として使用することが

できる。図 3.3.1.2.3-1および表 3.3.1.2.3-1は、一日当たりの捕捉陽子フルエンスの積分

および微分スペクトルをエネルギーの関数として示したものである。図 3.3.1.2.3-2 および

表 3.3.1.2.3-2は、一日当たりの捕捉電子フルエンスの積分および微分スペクトルをエネル

ギーの関数として示したものである。 
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図 3.3.1.2.3-1. Daily Trapped Proton Fluences 

 

 

表 3.3.1.2.3-1. Daily Trapped Proton Fluences 
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図 3.3.1.2.3-2. Daily Trapped Electron Fluences 
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表 3.3.1.2.3-2. Daily Trapped Electron Fluences 

 

 

図 3.3.1.2.3-3および表 3.3.1.2.3-3 は、捕捉放射線帯の陽子と電子に対する、アルミニウム

（Al）球シールドの選択した遮蔽厚内部における一日当たりの TIDを示したものである。 
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図 3.3.1.2.3-3. Daily Trapped Belts Inside Shielding 

 

 

表 3.3.1.2.3-3. Daily Trapped Belts Inside Shielding 

 



JERG-2-145 

34 

 

 

 

最終的な TIDの仕様は、本セクションの冒頭に示した外部環境を用いて 3次元遮蔽輸送計

算で線量対厚さ曲線を生成するか、または図および表 3.3.1.2.3-3 に示したデータを使用す

ることにより導出することができる。このセグメントにおける最終的な TIDの仕様レベル

（3 次元遮蔽計算を行わない場合）を計算するには、表 3.3.1.2.3-3の一日当たりの TID総

量にセグメントの日数を乗じる。3次元遮蔽計算を実行する場合は、外部捕捉電離放射線

環境（上記の表では一日当たりのフルエンスとして与えられている）にミッション日数を

乗じることになる。これらの捕捉電子と陽子のセグメントフルエンスは、3 次元輸送計算

を実行するコードの入力値として使用する。このコードの出力が TIDの仕様になる。 

 

モデル入力値 

IRENE を使用する場合は、次の設定を使用する必要がある。モンテカルロモード

（Monte Carlo）、信頼水準（Confidence Levels）95％、999 シナリオ（Scenarios）、放

射線帯の変動を適切にサンプリングするため、軌道に沿った 1分間の時間ステップ（Time 

Step）とする。軌道傾斜角が 55 度を超える場合、放射線帯外帯の横断を適切にサンプリ

ングするには時間ステップを 10 秒にする必要がある。ミッション継続期間およびシミュ

レーション時間が 1 年を超える場合は、実行時間とディスク使用量を最小限に抑えるた

め、200シナリオ、1分間の時間ステップとしてもよい。AE8/AP8を使用する場合は、捕

捉電子環境に AE8MAX、50％モデルを、捕捉陽子環境に AP8MIN モデルを使用する必要

がある。次いでモデルの不確定性を考慮し、AE8MAX および AP8MIN で得られた結果を

2 倍にスケーリングする必要がある。 

 

制約事項 
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表および図中の線量は、遮蔽厚が 0.1mm以上の場合にのみ信頼できる Shieldose2を用い

て生成されたものである。0.1mm未満の遮蔽厚での TID値の生成に Shieldose2を使用す

べきではない。遮蔽厚が 0.1mm未満の場合の TIDの計算については、設計者は材料とプ

ロセスの専門家と相談して、TIDを計算するための最良の代替方法を決定すべきである。 

 

テクニカルノート 

環境モデルはすべて、241 km の円軌道で傾斜角を 28.5 度と仮定して実行した。捕捉電子

環境は、電子環境のワーストケースを示す AE8MAXモデルを用いて定義した。次いで、

モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2倍にスケーリングする。捕捉陽子環

境は、陽子環境のワーストケースを示す AP8MINモデルを用いて定義した。次いで、モ

デルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2 倍にスケーリングする。SPE TID 仕

様は、ESP/PSYCHIC モデルを用いて、磁気圏が荒れていて、95％の確率でフルエンスを

超過しない、太陽活動極大期の 1年間で定義した。TID 遮蔽計算は、SPENVIS 

Shieldose2 コード、固体アルミニウム球オプションを使用して実行した。 

 

3.3.1.2.4 High Earth Orit (HEO) 407 × 233,860 km 

設計上の制限 

このステージング軌道におけるトータルドーズの寄与は、主に地球の捕捉放射線環境に起

因する。この軌道は DRM の一部であるため、この軌道でミッションが終了するセグメン

トを除き、この軌道固有の SPE環境は必要ない。この軌道でミッションが終了するセグ

メントに対してのみ、この間に太陽粒子イベント（SPE）が発生し、トータルドーズに加

算されるものと仮定する。このステージング軌道は、地球磁場の外で時間の大部分を過ご

すため、SPE環境については「3.3.1.10.2 地磁気無遮蔽」に示す。 

 

次の表およびグラフは、宇宙機外部における電離放射線環境データを示しており、トータ

ルイオンドーズの 3 次元遮蔽計算または変異損傷線量計算の入力値として使用することが

できる。図 3.3.1.2.4-1および表 3.3.1.2.4-1は、一日当たりの捕捉陽子の積分および微分

スペクトルをエネルギーの関数として示したものである。図 3.3.1.2.4-2および表

3.3.1.2.4-2 は、一日当たりの捕捉電子の積分および微分スペクトルをエネルギーの関数と

して示したものである。 
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図 3.3.1.2.4-1. Daily Trapped Proton Fluences 

 

 

表 3.3.1.2.4-1. Daily Trapped Proton Fluences 
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図 3.3.1.2.4-2. Daily Trapped Electron Fluences 
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表 3.3.1.2.4-2. Daily Trapped Electron Fluences 

 

 

図 3.3.1.2.4-3および表 3.3.1.2.4-3 は、捕捉放射線帯の陽子と電子に対する、アルミニウム

（Al）球シールドの選択した遮蔽厚内部における一日当たりの TIDを示したものである。 
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図 3.3.1.2.4-3. Daily Trapped Belts TID Inside Shielding 

 

 

表 3.3.1.2.4-3. Daily Trapped Belts TID Inside Shielding 
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最終的な TIDの仕様は、本セクションの冒頭に示した外部環境を用いて 3次元遮蔽輸送計

算で線量対厚さ曲線を生成するか、または図および表 3.3.1.2.4-3 に示したデータを使用す

ることにより導出することができる。このセグメントにおける最終的な TIDの仕様レベル

（3 次元遮蔽計算を行わない場合）を計算するには、表 3.3.1.2.4-3の一日当たりの TID総

量にセグメントの日数を乗じ、その数をセクション「3.3.1.10.2」で与えられている SPE 

TID総量に加算する。3次元遮蔽計算を実行する場合は、外部捕捉電離放射線環境（上記

の表では一日当たりのフルエンスとして与えられている）にミッション日数を乗じること

になる。これらの捕捉電子と陽子のセグメントフルエンスと SPEの陽子フルエンス（セ

クション「3.3.1.10.2」に記載）は、3 次元輸送計算を実行するコードの入力値として使用

する。このコードの出力が TIDの仕様になる。 

 

モデル入力値 

IRENE を使用する場合は、次の設定を使用する必要がある。モンテカルロモード

（Monte Carlo）、信頼水準（Confidence Levels）95％、999 シナリオ（Scenarios）、放

射線帯の変動を適切にサンプリングするため、軌道に沿った 1分間の時間ステップ（Time 

Step）とする。軌道傾斜角が 55 度を超える場合、放射線帯外帯の横断を適切にサンプリ

ングするには時間ステップを 10 秒にする必要がある。ミッション継続期間およびシミュ

レーション時間が 1 年を超える場合は、実行時間とディスク使用量を最小限に抑えるた

め、200シナリオ、1分間の時間ステップとしてもよい。AE8/AP8を使用する場合は、捕

捉電子環境に AE8MAX、50％モデルを、捕捉陽子環境に AP8MIN モデルを使用する必要

がある。次いでモデルの不確定性を考慮し、AE8MAX および AP8MIN で得られた結果を

2 倍にスケーリングする必要がある。 
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制約事項 

表および図中の線量は、遮蔽厚が 0.1mm以上の場合にのみ信頼できる Shieldose2を用い

て生成されたものである。0.1mm未満の遮蔽厚での TID値の生成に Shieldose2を使用す

べきではない。遮蔽厚が 0.1mm未満の場合の TIDの計算については、設計者は材料とプ

ロセスの専門家と相談して、TIDを計算するための最良の代替方法を決定すべきである。 

 

テクニカルノート 

環境モデルはすべて、407km×233,860kmの軌道で傾斜角を 28.5 度と仮定して実行し

た。捕捉電子環境は、電子環境のワーストケースを示す AE8MAXモデルを用いて定義し

た。次いで、モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2 倍にスケーリングす

る。捕捉陽子環境は、陽子環境のワーストケースを示す AP8MIN モデルを用いて定義し

た。次いで、モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2 倍にスケーリングす

る。TID遮蔽計算は、SPENVIS Shieldose2 コード、固体アルミニウム球オプションを使

用して実行した。 

 

3.3.1.2.5 HEO to NEA transit 

このステージでは、HEO軌道の遠地点でトランジットを開始するものと仮定する。したが

って、このステージング軌道におけるトータルドーズの寄与には、地球の捕捉放射線環境の

寄与は含まれない。この軌道は DRM の一部であるため、この軌道でミッションが終了する

セグメントを除き、この軌道固有の SPE環境は必要ない。この軌道でミッションが終了す

るセグメントに対してのみ、この間に太陽粒子イベント（SPE）が発生し、トータルドーズ

に加算されるものと仮定する。このトランジットは地球磁場の外になるので、このステージ

の SPE環境の詳細についてはセクション「3.3.1.10.2」に示す。 

 

3.3.1.2.6 LEO 407 km Circular 

LEO 407km 円軌道におけるトータルドーズ環境モデルのパラメーターは、LEO-ISS で使

用されるパラメーターに制限される。LEO 407km円軌道におけるトータルドーズ環境につ

いては、セクション「3.3.1.1 LEO-ISS Orbit」で示したものを使用する。 

 

3.3.1.2.7 Low Perigee (LP)-HEO 407 × 400,000 km 

設計上の制限 

このステージング軌道におけるトータルドーズの寄与は、主に地球の捕捉放射線環境に起

因する。この軌道は DRM の一部であるため、この軌道でミッションが終了するセグメン

トを除き、この軌道固有の SPE環境は必要ない。この軌道でミッションが終了するセグ

メントに対してのみ、この間に太陽粒子イベント（SPE）が発生し、トータルドーズに加
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算されるものと仮定する。このステージング軌道は、地球磁場の外で時間の大部分を過ご

すため、SPE環境については「3.3.1.10.2 地磁気無遮蔽」に示す。 

 

次の表およびグラフは、宇宙機外部における電離放射線環境データを示しており、トータ

ルイオンドーズの 3 次元遮蔽計算または変異損傷線量計算の入力値として使用することが

できる。図 3.3.1.2.7-1および表 3.3.1.2.7-1は、一日当たりの捕捉陽子の積分および微

分）スペクトルをエネルギーの関数として示したものである。図 3.3.1.2.7-2 および表

3.3.1.2.7-2 は、一日当たりの捕捉電子の積分および微分スペクトルをエネルギーの関数と

して示したものである。 

 

図 3.3.1.2.7-1. Daily Trapped Proton Fluences 
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表 3.3.1.2.7-1. Daily Trapped Proton Fluences 
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図 3.3.1.2.7-2 Daily Trapped Electron Fluences 
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表 3.3.1.2.7-2 Daily Trapped Electron Fluences 

 

図 3.3.1.2.7-3および表 3.3.1.2.7-3 は、捕捉放射線帯の陽子と電子に対する、アルミニウム

（Al）球シールドの選択した遮蔽厚内部における一日当たりの TIDを示したものである。 
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図 3.3.1.2.7-3. Daily Trapped Belts TID Inside Shielding 

 

 

表 3.3.1.2.7-3. Daily Trapped Belts TID Inside Shielding 
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最終的な TIDの仕様は、本セクションの冒頭に示した外部環境を用いて 3次元遮蔽輸送計

算で線量対厚さ曲線を生成するか、または図および表 3.3.1.2.7-3 に示したデータを使用す

ることにより導出することができる。このセグメントにおける最終的な TIDの仕様レベル

（3 次元遮蔽計算を行わない場合）を計算するには、表 3.3.1.2.7-3の一日当たりの TID総

量にセグメントの日数を乗じ、その数をセクション「3.3.1.10.2」で与えられている SPE 

TID総量に加算する。3次元遮蔽計算を実行する場合は、外部捕捉電離放射線環境（上記

の表では一日当たりのフルエンスとして与えられている）にミッション日数を乗じること

になる。これらの捕捉電子と陽子のセグメントフルエンスと SPEの陽子フルエンス（セ

クション「3.3.1.10.2」に記載）は、3 次元輸送計算を実行するコードの入力値として使用

する。このコードの出力が TIDの仕様になる。 

 

モデル入力値 

IRENE を使用する場合は、次の設定を使用する必要がある。モンテカルロモード

（Monte Carlo）、信頼水準（Confidence Levels）95％、999 シナリオ（Scenarios）、放

射線帯の変動を適切にサンプリングするため、軌道に沿った 1分間の時間ステップ（Time 

Step）とする。軌道傾斜角が 55 度を超える場合、放射線帯外帯の横断を適切にサンプリ

ングするには時間ステップを 10 秒にする必要がある。ミッション継続期間およびシミュ

レーション時間が 1 年を超える場合は、実行時間とディスク使用量を最小限に抑えるた

め、200シナリオ、1分間の時間ステップとしてもよい。AE8/AP8を使用する場合は、捕

捉電子環境に AE8MAX、50％モデルを、捕捉陽子環境に AP8MIN モデルを使用する必要

がある。次いでモデルの不確定性を考慮し、AE8MAX および AP8MIN で得られた結果を

2 倍にスケーリングする必要がある。 
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制約事項 

表および図中の線量は、遮蔽厚が 0.1mm以上の場合にのみ信頼できる Shieldose2を用い

て生成されたものである。0.1mm未満の遮蔽厚での TID値の生成に Shieldose2を使用す

べきではない。遮蔽厚が 0.1mm未満の場合の TIDの計算については、設計者は材料とプ

ロセスの専門家と相談して、TIDを計算するための最良の代替方法を決定すべきである。 

 

テクニカルノート 

環境モデルはすべて、407km×400,000kmの軌道で傾斜角を 28.5 度と仮定して実行し

た。捕捉電子環境は、電子環境のワーストケースを示す AE8MAXモデルを用いて定義し

た。次いで、モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2 倍にスケーリングす

る。捕捉陽子環境は、陽子環境のワーストケースを示す AP8MIN モデルを用いて定義し

た。次いで、モデルの不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2 倍にスケーリングす

る。TID遮蔽計算は、SPENVIS Shieldose2 コード、固体アルミニウム球オプションを使

用して実行した。 

 

3.3.1.2.8 High Perigee (HP)-HEO Spiral to 60,000 × 400,000 km 

保留 

 

3.3.1.3 Geosynchronous Earth Orbit (GEO) 

設計上の制限 

GEO DRM におけるトータルドーズの寄与は、主に地球の捕捉放射線環境に起因する。地

磁気無遮蔽で、ミッション中に太陽粒子イベント（SPE）が発生し、これがトータルドーズ

に加算されるものと仮定する。この宇宙領域における SPE 環境の詳細についてはセクショ

ン「3.3.1.10.2 地磁気無遮蔽」に示す。 

 

次の表およびグラフは、宇宙機外部における電離放射線環境データを示しており、トータル

イオンドーズの 3 次元遮蔽計算または変異損傷線量計算の入力値として使用することがで

きる。図 3.3.1.3-1および表 3.3.1.3-1は、一日当たりの捕捉電子の積分および微分スペクト

ルをエネルギーの関数として示したものである。 
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図 3.3.1.3-1. Daily Trapped Electron Fluences 

 

 

表 3.3.1.3-1. Daily Trapped Electron Fluences 
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図 3.3.1.3-2および表 3.3.1.3-2 は、捕捉放射線帯の陽子と電子に対する、アルミニウム（Al）

球シールドの選択した遮蔽厚内部における一日当たりの TIDを示したものである。 

 

図 3.3.1.3-2. Daily Trapped Belts TID Inside Shielding 
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表 3.3.1.3-2. Daily Trapped Belts TID Inside Shielding 

 

 

 

最終的な TIDの仕様は、本セクションの冒頭に示した外部環境を用いて 3次元遮蔽輸送計

算で線量対厚さ曲線を生成するか、または図および表 3.3.1.3-2 に示したデータを使用する

ことにより導出することができる。GEO領域における最終的な TIDの仕様レベル（3次

元遮蔽計算を行わない場合）を計算するには、表 3.3.1.3-2 の一日当たりの TID総量にミ

ッションセグメントの日数を乗じ、その数をセクション「3.3.1.10.2」で与えられている

SPE TID総量に加算する。3 次元遮蔽計算を実行する場合は、外部捕捉電離放射線環境

（上記の表では一日当たりのフルエンスとして与えられている）にミッションセグメント

日数を乗じることになる。これらの捕捉電子フルエンスと SPE の陽子フルエンス（セク
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ション「3.3.1.10.2」に記載）は、3次元輸送計算を実行するコードの入力値として使用す

る。このコードの出力が TIDの仕様になる。 

 

モデル入力値 

なし 

 

制約事項 

表および図中の線量は、遮蔽厚が 0.1mm以上の場合にのみ信頼できる Shieldose2を用い

て生成されたものである。0.1mm未満の遮蔽厚での TID値の生成に Shieldose2を使用す

べきではない。遮蔽厚が 0.1mm未満の場合の TIDの計算については、設計者は材料とプ

ロセスの専門家と相談して、TIDを計算するための最良の代替方法を決定すべきである。 

 

テクニカルノート 

環境モデルはすべて、GEO 35,600kmで傾斜角を 0 度として実行した。捕捉電子環境は、

電子環境のワーストケースを示す AE8MAX モデルを用いて定義した。次いで、モデルの

不確定性を考慮し、平均（50％）モデルを 2 倍にスケーリングする。GEOは捕捉陽子帯

の外側にあるため、捕捉陽子環境は存在しない。TID 遮蔽計算は、SPENVIS Shieldose2

コード、固体アルミニウム球オプションを使用して実行した。 

 

3.3.1.4 Interplanetary 

惑星間空間内またはその近傍での運用中におけるトータルドーズは地磁気無遮蔽での SPE

によるもののみである。その環境については、セクション「3.3.1.10.2」に示す。 

 

3.3.1.5 Lunar Orbit 

月またはその近傍での運用中におけるトータルドーズは地磁気無遮蔽での SPE と GCR に

よるものである。その環境については、「3.3.1.10.2」に示す。軌道高度に応じて、ある程度、

月によって遮蔽されることもあるが、無遮蔽でのSPEおよびGCRはコンサバな値を示す。

その他の小規模な放射線源（アルベド中性子等）は含まれていないため、この領域ではコン

サバな値を使用することが適切である。 

 

3.3.1.6 Lunar Surface 

月面の電離放射線環境については、「3.4.7」を参照のこと。 
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3.3.1.7 Near Earth Asteroid (NEA) 

NEA またはその近傍での運用中におけるトータルドーズは地磁気無遮蔽での SPE による

もののみである。その環境については、セクション「3.3.1.10.2」に示す。 

 

3.3.1.8 欠番 

 

3.3.1.9 欠番 

 

3.3.1.10 太陽粒子イベント 

3.3.1.10.1 地磁気遮蔽 

設計上の制限 

地球の地磁気には、SPE による粒子の一部を遮蔽する効果がある。一般に、低傾斜角軌道

（28.5 度以下）では、地磁気によって粒子が完全に遮られる。極軌道に対する保守的なア

プローチは、太陽粒子イベントが無遮蔽の極域で発生すると仮定することであるため、

「3.3.1.10.2」の適用がより適切だと考える。その他すべての地磁気遮蔽された軌道につい

ては、ISS の軌道における計算から有益な境界データが得られる。したがって、標準的な

ISS軌道では、地磁気遮蔽での太陽粒子イベント（SPE）におけるトータルドーズの寄与は

次のとおりである。 

 

図 3.3.1.10.1-1 および表 3.3.1.10.1-1 は、SPE 陽子総量の積分および微分スペクトルをエ

ネルギーの関数として示したものである14。 

 

14 図 3.3.1.10.1-1 および表 3.3.1.10.1-1は、方向（立体角）を積分した値を示している。

太陽陽子線は太陽方向から被ばくするが、等方性として評価してよいか、プロジェクトご

とに決定する必要がある。 
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図 3.3.1.10.1-1. Integral and Differential Proton Fluences of a Shielded SPE15 

 

 

表 3.3.1.10.1-1. Integral and Differential Proton Fluences of a Shielded SPE16 

 

 

15 図 3.3.1.10.1-1 は図 3.3.1.1-3 と同図である。 

16 表 3.3.1.10.1-1 は表 3.3.1.1-3 と同表である。 



JERG-2-145 

55 

 

 

図 3.3.1.10.1-2 および表 3.3.1.10.1-2 は、ISS SPEに対する、アルミニウム（Al）球シール

ドの選択した遮蔽厚内部における TID 総量を示したものである。図 3.3.1.10.1-2 および表

3.3.1.10.1-2は、ESP／PSYCHIC モデルで定義されているワーストケースに関連する TID

総量を示したものである。 

 

図 3.3.1.10.1-2. Total Shielded SPE TID Inside Al Shielding17 

 

17 図 3.3.1.10.1-2 は図 3.3.1.1-5 と同図である。 
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表 3.3.1.10.1-2. Total Shielded SPE TID Inside Al Shielding18 

 

 

 

モデル入力値 

なし 

 

制約事項 

 

18 表 3.3.1.10.1-2 は表 3.3.1.1-5 と同表である。 
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太陽粒子イベント中に遮蔽された SPE の線量を超えない確率は 95％と見積もられてい

る。 

 

表および図中の線量は、遮蔽厚が 0.1mm以上の場合にのみ信頼できる Shieldose2を用い

て生成されたものである。0.1mm未満の遮蔽厚での TID値の生成に Shieldose2を使用す

べきではない。遮蔽厚が 0.1mm未満の場合の TIDの計算については、設計者は材料とプ

ロセスの専門家と相談して、TIDを計算するための最良の代替方法を決定すべきである。 

 

テクニカルノート 

環境モデルはすべて、ISS 軌道を 500kmの円軌道、傾斜角を 51.6度と仮定して実行し

た。遮蔽された SPE TID仕様は、ESP/PSYCHIC モデルを用いて、磁気圏が荒れてい

て、95％の確率でフルエンスを超過しない、太陽活動極大期の 1 年間で定義した。TID遮

蔽計算は、SPENVIS Shieldose2 コード、固体アルミニウム球オプションを使用して実行

した。 

 

3.3.1.10.2 地磁気無遮蔽 

設計上の制限 

地磁気無遮蔽での太陽粒子イベント（SPE）におけるトータルドーズの寄与は次のとおりで

ある。 

 

図 3.3.1.10.2-1 および表 3.3.1.10.2-1 は、無遮蔽での SPE陽子総量の積分および微分スペ

クトルをエネルギーの関数として示したものである。図 3.3.1.10.2-2 および表 3.3.1.10.2-2

は、無遮蔽での一日当たりの GCR 陽子総量の積分スペクトルをエネルギーの関数として

示したものである。 

 

図 3.3.1.10.2-3 および表 3.3.1.10.2-3 は無遮蔽での SPE 環境に関連する TID総量を、表

3.3.1.10.2-4は一日当たりの GCRフルエンスに関連する TID総量を示したものである。 

 

図 3.3.1.10.2-4 および表 3.3.1.10.2-5 は、15 年ミッションに対応する太陽エネルギー粒子

における、トータルドーズと遮蔽厚の関係を示したものである。図 3.3.1.10.2-5 および表

3.3.1.10.2-6は、太陽風および地球磁気圏尾部からの電子と陽子のフルエンスを示してお

り、これを、15 年間、近直線ハロー軌道を周回する宇宙機の薄肉表面材料の評価に使用す

ることが推奨される。ミッション継続期間が 15年以外の場合、太陽風および磁気圏尾部

のフルエンスは、表 3.3.1.10.2-6 に示す 15年分の値に、ミッション期間を 15 年で割った

値を乗じて計算する。 

 



JERG-2-145 

58 

 

図 3.3.1.10.2-6 および表 3.3.1.10.2-7 は、ハードウェアを 18時間にわたり太陽粒子イベン

ト（SPE）に曝露させた場合のトータルドーズを示したものである。期間が 1日～1 年の

曝露については、3.3.1節のガイダンスに従って計算することを推奨する。このようなハー

ドウェアのトータルドーズには、セクション「3.3.1.10.2」の他表の値を、適切な遮蔽レベ

ルと曝露時間を考慮して組み込まなければならないことに注意する。 

 

図 3.3.1.10.2-1. Integral and Differential Proton Fluence of an Unshielded SPE 
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表 3.3.1.10.2-1. Integral and Differential Proton Fluence of an Unshielded SPE 
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図 3.3.1.10.2-2. Daily Unshielded GCR Integral Proton Fluence 

 

 

表 3.3.1.10.2-2. Daily Unshielded GCR Integral Proton Fluence 
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図 3.3.1.10.2-3 および表 3.3.1.10.2-3 は無遮蔽での SPE 環境に関連する TID総量を、表

3.3.1.10.2-4は一日当たりの GCRフルエンスに関連する TID総量を示したものである。 

 

図 3.3.1.10.2-3 Total Unshielded SPE TID Inside Al shielding 
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表 3.3.1.10.2-3 Total Unshielded SPE TID Inside Al shielding 

 

 

 

表 3.3.1.10.2-4 Total Unshielded Daily GCR TID Inside Al shielding 
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図 3.3.1.10.2-4. Total Unshielded SPE TID Inside Al Shielding – 15 Years 

 

 

表 3.3.1.10.2-5. Total Unshielded SPE TID Inside Al Shielding – 15 Years 
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図 3.3.1.10.2-5. Integral Electron and Proton Fluence for 15 Year Exposure to Solar 

Wind and Earth’s Magnetotail in a Near Rectilinear Halo Orbit, 95th percentile 
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表 3.3.1.10.2-6. Integral Electron and Proton Fluence for 15 Year Exposure to Solar 

Wind and Earth’s Magnetotail in a Near Rectilinear Halo Orbit, 95th percentile 
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図 3.3.1.10.2-6. Differential Electron and Proton Fluence for 15 Year Exposure to Solar 

Wind and Earth’s Magnetotail in a Near Rectilinear Halo Orbit, 95th percentile 
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表 3.3.1.10.2-7. Differential Electron and Proton Fluence for 15 Year Exposure to Solar 

Wind and Earth’s Magnetotail in a Near Rectilinear Halo Orbit, 95th percentile 
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図 3.3.1.10.2-7 Total Unshielded SPE TID Inside Aluminum Shielding – 18 hours. 
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表 3.3.1.10.2-8 Total Unshielded SPE TID Inside Aluminum Shielding – 18 hours. 

 

 

モデル入力値 

なし 

 

制約事項 

太陽粒子イベント中に無遮蔽の SPEの線量を超えない確率は 95％と見積もられている。 

 

表および図中の線量は、遮蔽厚が 0.1mm以上の場合にのみ信頼できる Shieldose2を用い

て生成されたものである。0.1mm未満の遮蔽厚での TID値の生成に Shieldose2を使用す

べきではない。遮蔽厚が 0.1mm未満の場合の TIDの計算については、設計者は材料とプ

ロセスの専門家と相談して、TIDを計算するための最良の代替方法を決定すべきである。 

 

テクニカルノート 

環境モデルはすべて、地磁気無遮蔽の地球近傍における惑星間軌道で実行した。表

3.3.1.10.2-3に示す無遮蔽の SPE TID仕様は、SPENVIS の ESP/PSYCHIC モデルのワー

ストケースモードにて、陽子のみを対象に、予測期間 1 年、太陽活動極大期からゼロオフセ

ット、信頼水準 95％で実行して定義した。TID 計算は、SPENVIS Shieldose2コード、固
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体アルミニウム球オプションを使用して実行した。GCR の一日当たりフルエンスは、

CREME96を使い、NEIオプションを選択し、太陽活動極小期（GCR最大）条件にて定義

した。 

 

図 3.3.1.10.2-4 および表 3.3.1.10.2-5 の軌道は、太陽からの距離＝1AU、開始日を 1977 年

1 月 1 日とした 15年地球近傍惑星間（NEI または地磁気無遮蔽）のセグメントである。こ

の日付は、第 21太陽周期における 7 年間の太陽活動極大期の始まりに近いことから選ばれ

たものであり、これは太陽黒点数が最大となる日の 2.5年前に始まり、4.5年後に終わるも

のとして SPENVIS で定義されている。この周期は、最大 220.1 個の太陽黒点数を持つ周

期であり、SPENVIS で設定できる軌道開始日範囲内の周期である。 

 

ESP/PSYCHIC は、陽子の全フルエンスモードで、以下の設定で実行された：予測期間＝

自動、太陽周期のオフセット＝オーバーライド、太陽活動極大期からのオフセット＝0 年、

信頼水準＝95％。軌道をNEI に指定しているため、磁気遮蔽は自動的にオフになる。ESP

において、指定した軌道は、2 度の太陽活動極大期を含む 12.3 年間と、太陽活動極小期を

含む 2.7 年間であり、この期間（2.7年間）のフルエンスはゼロに設定されている。TIDは

Shieldose-2 を使用し、シールド構成を Al 球の中心として演算した。ターゲット物質は Si

である。Shieldose-2は、陽子以外のイオンの TIDは演算しない。重イオンは比較的フラッ

クスが小さいため、寄与は大きくない。ESP のトータルフルエンスモードに相当するアル

ゴリズムについては、Xapsos, M.A. et al.（IEEE Transactions on Nuclear Science、第 47

巻、第 3号（2000 年 6 月））に記載されている。 

 

ESP/PSYCHIC にもワーストケースのモードが備わっている。このワーストケースモード

で、他のすべての入力値は上記の通り、トータルフルエンスモード実行時と同じにして

ESP/PSYCHIC を実行すると、TID の結果はトータルフルエンスモードの場合よりも約 1

桁ほど小さくなった。ワーストケースのモードでは、実際のイベントではないイベントを使

用する。これは、ESP イベントデータベースの統計データに基づいて計算した仮想のイベ

ントである（Xapsos, M.A. et al., IEEE Transactions on Nuclear Science、第 46巻、第 5

号（1999年 12 月））。 

 

図 3.3.1.10.2-5 と 3.3.1.10.2-6、表 3.3.1.10.2-6 と 3.3.1.10.2-7 は、L2-Charged Particle 

Environment （L2-CPE V1.3）モデル（Minow, J.I. et al., AIAA-2007-0910） を用いて、

15 年間の near-rectilinear halo orbit（NRHO）軌道に対して生成したものである。このモ

デルには、太陽風だけでなく、地球磁気圏尾部のさまざまな領域への曝露が含まれている。

これらの粒子は、ミッション寿命 15 年を有する超薄肉表面材料にとって重要である可能性

がある。L2-CPE モデルの粒子フルエンス計算オプションでは、電子と陽子がすべての方向
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に対して選択された。エネルギービンのスケーリングは、0.001keV から 1000keV までの

50 のエネルギー間隔ビンで対数スケールで行った。モンテカルロ計算の実行回数は 100回

で、Solar Max Database、IMP-8、Kappa-distribution オプションを選択した。km単位の

GSE 座標にて、15 年間の NRHO軌道ファイルで、Predefined Orbit Coordinates を選択

した。 

 

環境には指向性があるため、モデルを 95％パーセンタイル値に設定し、立方体の 6 面それ

ぞれの最大フルエンスを使用した。L2-CPE のデータは主に静穏時の太陽風であり、太陽

粒子イベントは多く含まれていないため、95 パーセンタイルには荒れている時の太陽風は

含まれていない。N パーセンタイルは、各モンテカルロ実行の各エネルギービンのフルエン

スを算出し、各フルエンスエネルギービンにおいてモンテカルロ実行の N%より大きいフル

エンスを特定することによって計算される。NRHO軌道は、ジョンソン宇宙センター/EG5

から提供された SPICE カーネル receding_horiz_3189_1burnApo_DiffCorr_15yr.bsp と入

力デッキ NRHO_Rp3189km_1burnApo_DiffCorr_15yrs - VIEWER.ideck を使用して

Copernicusで生成され、2020年 1月から 2035年 2月の期間で実行された。代表的なNRHO

は、近地点半径が 3196km から 3557kmまで変動し、平均半径は 3366kmで、月の朔望周

期（会合周期）と 9:2 の共鳴関係にある。地球による食は避けられるが、15 年の間に数回

起こる可能性がある。 

 

図 3.3.1.10.2-7、表 3.3.1.10.2-819の 18 時間線量は、CREME 96 worst day太陽粒子イベ

ントを用いて生成され、モデルの不確定性を考慮し 2 倍したものである。Z=1-92 の荷電粒

子が含まれている。 

 

3.3.2 シングルイベント 

このセクションでは、電子システムにおいてシングルイベントを引き起こす可能性がある

電離放射線環境を定義する。銀河宇宙放射線（Galactic Cosmic Radiation（GCR ））およ

び太陽粒子イベント（SPE）のピークフラックスは、地球磁場の内外で発生する。これらに

加えて、地球磁場内では、捕捉陽子のピークフラックスを組み込まなければならない。遮蔽

された電子機器のシングルイベント（Single Event Effects（SEE））レートを評価するため

に、SPEピーク 5 分平均フラックスおよび worst day 平均フラックスに曝露した、アルミ

ニウム球遮蔽内におけるフラックス値がこのセクションに記載されている。地球磁場外の

無遮蔽表面材料に対する陽子の影響を評価するために、GCR および SPE による陽子のフ

 

19 DSNE では Figure 3.3.1.10.2-6 and Table 3.3.1.10.2-7 と記載されているが、正しくは

図 3.3.1.10.2-7、表 3.3.1.10.2-8 のため、修正 



JERG-2-145 

73 

 

ラックスも記載されている。地球磁場内の無遮蔽表面材料に対する陽子の影響を評価する

ために、捕捉陽子および SPEによる陽子のフラックスも記載されている。 

 

セクション 3.3.2.1020に「太陽粒子イベント（Solar Particle Events（SPE））」のセクショ

ンが設けられている。DRM はすべて「地球近傍」とみなすことができるため、地磁気の外

に出れば、全ての宇宙領域において同じ SPE環境を定義することとなる。したがって、セ

クション「3.3.2.10.2 地磁気無遮蔽」でこれを定義し、該当するすべての領域において参

照される。遮蔽レベルは磁場内の場所に依存するため、地磁気により遮蔽された SPE環境

は、地球磁場内の各サブセクションで定義されている。DRMのミッションセグメントごと

に適切な SPE 環境は決定され、DRM IR とプラズマの文書に組み込まれる21。 

 

表 3.3.2-1 は、シングルイベントについて、本標準で定義した宇宙の各領域（表の最上段）

における、各 DRM（左側の列）対応表（適用性を示すマトリックス）である。宇宙の各領

域において、該当する DRM には、宇宙領域の欄に、「X」が記入されている。サブセクショ

ン 3.3.2.2の“Staging and Transit Orbits”の列においては、DRM毎に、3.3.2.2 のすべては

適用されないため、該当する 3.3.2.2 のサブセクション（3.3.2.2.x）が記載されている。 

 

トータルドーズとは異なり、シングルイベントについては、合算されない（それぞれの環境

条件について個別に評価する必要がある）。各 DRM ミッションセグメントでは、そのセグ

メントのワーストケースの環境が、そのセグメントの DRM 文書に組み込まれる設計環境

となる。複数のセグメントで動作することが要求されるシステムについては、設計時にすべ

てのミッションセグメントのワーストケースの環境を考慮しなければならない22。 

 

注：表は、プロットデータから、一部のデータを省略した（間引いた）データを示してい

る場合がある。 

 

設計上の制限 

 

20 DSNE では Section 3.3.1.10 と記載されているが、正しくはセクション 3.3.2.10 のた

め、修正 

21 セクション 3.3.2.10.2 の地磁気の外である無遮蔽のセクションを参照することにより、

DRMの各軌道における無遮蔽状態を参照することができる。各軌道における地磁気によ

る遮蔽（地磁気内）の SPE 環境は各軌道の項で設定された状態である。 

22 シングルイベントはトータルドーズと異なり、放射線量を合計するものではない。それ

ぞれの環境条件にて評価する必要があることに注意すること。 
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以降のセクションで示されていない軌道（表 3.3.2-1 に示されていない軌道）について

は、International Radiation Environment Near Earth（IRENE））モデルまたは

AE8/AP8 モデルにより、モデル入力値の段落で指定している設定値を使用して捕捉放射線

環境を生成する必要がある。以降のセクションで示されている軌道についても、以下のモ

デル入力値を設定すれば、各セクションで示されている捕捉放射線の表の代わりに

IRENE により生成した補足放射線環境を使用してもよい。 

 

モデル入力値 

IRENE を使用する場合は、次の設定を使用する必要がある。モンテカルロモード

（Monte Carlo）、信頼水準（Confidence Levels）95％、999 シナリオ（Scenarios）、放

射線帯の変動を適切にサンプリングするため、軌道に沿った 1分間の時間ステップ（Time 

Step）とする。軌道傾斜角が 55 度を超える場合、放射線帯外帯の横断を適切にサンプリ

ングするには時間ステップを 10 秒にする必要がある。ミッション継続期間およびシミュ

レーション時間が 1 年を超える場合は、実行時間とディスク使用量を最小限に抑えるた

め、200シナリオ、1分間の時間ステップとしてもよい。AE8/AP8を使用する場合は、捕

捉電子環境に AE8MAX、50％モデルを、捕捉陽子環境に AP8MIN モデルを使用する必要

がある。次いでモデルの不確定性を考慮し、AE8MAX および AP8MIN で得られた結果を

2 倍にスケーリングする必要がある23。 

 

制約事項 

無し 

 

テクニカルノート 

IRENE バージョン 1.5 ソフトウェアの初期リリースでは、捕捉陽子と電子のピークフラッ

クスが直接出力されないため、設計環境として使用するためには、各シナリオのピークフラ

ックスを求めるために出力ファイルを解析して、シナリオ全体における 95％ピークフラッ

クスを演算する必要があることに注意する。IRENE ソフトウェアにこの機能が実装された

際は、その実装された計算機能を使用することを推奨する。 

 

 

 

 

 

23 本記述は DSNE Rev.Iの要求である。但し、プロジェクト等の適用に当たっては、必要

に応じてプロジェクト及び関係機関含めて調整を実施した上で適切なスケーリング値を設

定すること。 
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表 3.3.2-1. Single Event Effects Applicability Matrix for the Design Reference Mission 

by Regions of Space 

 

 

3.3.2.1 LEO-ISS Orbit 

設計上の制限 

図 3.3.2.1-1 および表 3.3.2.1-1 は、選択されたアルミニウム遮蔽厚内部における ISS SPE

ピークレート LET フラックスを LET の関数として示したものである。各厚さの値は、仮

定した遮蔽球（球状のシールド）の半径と同じである。 

 

図 3.3.2.1-2および表 3.3.2.1-2 は、同じ遮蔽形状と厚さにおける ISS SPE worst day 平均

フラックスを示したものである。 
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図 3.3.2.1-3 および表 3.3.2.1-3 は、ISS SPE の陽子の積分フラックスと、ノミナルとピー

クの捕捉陽子の積分フラックスを示したものである。 

図 3.3.2.1-4 および表 3.3.2.1-4 は、ISS SPE の陽子の微分フラックスと、ノミナルとピー

クの捕捉陽子の微分フラックスを示したものである。 

 

 

図 3.3.2.1-1. ISS SPE Integral Peak LET Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET24 

 

 

表 3.3.2.1-1. ISS SPE Integral Peak LET Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET 

 

 

24 図 3.3.2.1-1 は縦軸が 1秒当たり、図 3.3.2.1-2 は縦軸が 1日当たりであることに注意す

ること。 
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JERG-2-145 

78 

 

 

図 3.3.2.1-2. ISS SPE Worst Day Integral Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET25 

 

 

表 3.3.2.1-2. ISS SPE Worst Day Integral Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET 

 

25 図 3.3.2.1-1 は縦軸が 1秒当たり、図 3.3.2.1-2 は縦軸が 1日当たりであることに注意す

ること。 
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図 3.3.2.1-3. Integral Proton Flux of an ISS SPE and GCR26 

 

 

表 3.3.2.1-3. Integral Proton Flux for an ISS SPE, Solar Minimum GCR, Average 

Trapped Protons and Peak Trapped Protons 

 

 

26 図 3.3.2.1-3 は CREME96 によるデータである。CREME96 の設定において、最悪値

を、分、日、週で選択して値を算出している。シングルイベントはそれぞれの環境条件に

おいて個別に評価する必要があるため、GCR+平均捕捉、GCR+ピーク捕捉、SPE 最悪 5

分、SPE最悪日、SPE 最悪週の値を算出している。 
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図 3.3.2.1-4. Differential Proton Flux for ISS SPE and Solar Minimum GCR 

 

 

表 3.3.2.1-4. Differential Proton Flux for an ISS SPE, Solar Minimum GCR, Average 

Trapped Protons and Peak Trapped Protons 
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モデル入力値 

無し 

 

設計上の制限 

ISS SPEピークフラックスを超過しない確率は 97％と推定される。 

 

テクニカルノート 

環境モデルはすべて、ISS 軌道を 500kmの円軌道、傾斜角を 51.6度と仮定して実行し

た。ISSにおける SPE LET、および捕捉陽子の積分フラックスと微分フラックス仕様

は、CREME96を使用し、磁気圏が荒れていると仮定して生成した。モデルの不確定性を

考慮し、すべての SPE フラックスを 2倍にした。CRÈME96は、AP8MINモデルを用い
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て捕捉陽子フラックスを生成する。捕捉陽子フラックスはすべて、AP8MIN モデルの不確

定性を考慮して 2倍され、また AP8MIN モデルは ISS軌道高度においてフラックスを過

小評価することが知られているため、さらに 2倍された。 

 

半径を最小遮蔽厚に設定した遮蔽球（球状のシールド）モデルでは、極めてコンサバな結

果が得られる。CREME96 では、遮蔽厚分布が分かっていれば、他の 3次元遮蔽形状内部

のフラックスもモデル化することができる。 

 

表面被覆および材料の内部の、選択した深さにおけるフラックスを定義するためには、半

無限スラブモデル（semi-infinite slab model）を提供する、一般に認められている放射線

輸送コード27を使用することを推奨する。 

 

SAA を通過することが必ずしもワーストケースになるとは限らない。ワーストケースは、

陽子フラックスが最大となる SAA の中心を通過するものがある。1 回の継続通過時間は、

ノミナル 10 分だが、20分になることもある。このようなワーストケースの通過は、LEO

ミッション時間の約 3.6％を占める。 

 

3.3.2.2 Staging and Transit Orbits 

3.3.2.2.1 Low Earth Orbit 185 × 1806 km 

この軌道は、軌道周回中は地球磁場の内部にとどまるため、捕捉陽子にさらされる環境で

ある。したがって、LEO 185×1,806km軌道における SEE環境モデルのパラメーター

は、捕捉陽子、地磁気遮蔽 GCR、および遮蔽太陽粒子イベントである。 

 

図 3.3.2.2.1-1 および表 3.3.2.2.1-1 は、選択されたアルミニウム遮蔽厚内部における SPE

ピークレート LET フラックスを LET の関数として示したものである。各厚さの値は、仮

定した遮蔽球（球状のシールド）の半径と同じである。 

 

図 3.3.2.2.1-2および表 3.3.2.2.1-2 は、同じ遮蔽形状と厚さにおける SPE worst day 平均フ

ラックスを示したものである。 

 

図 3.3.2.2.1-3および表 3.3.2.2.1-3 は、ピークの捕捉陽子の積分フラックスを示したもので

ある。 

 

 

27 放射線輸送コードは GEANT４などの計算ツールを用いて計算することができる。 
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図 3.3.2.2.1-1. SPE Integral Peak LET Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET 

 

 

表 3.3.2.2.1-1. SPE Integral Peak LET Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET 
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図 3.3.2.2.1-2. SPE Worst Day Integral Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET 

 

 

表 3.3.2.2.1-2. SPE Worst Day Integral Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET 
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図 3.3.2.2.1-3. Integral Peak Trapped Proton Flux 

 

 

表 3.3.2.2.1-3. Integral Proton Flux for the Peak Trapped Protons 
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3.3.2.2.2 Radiation Belt Transit 

放射線帯トランジット軌道用における SEE 環境モデルのパラメーターは、地磁気無遮蔽

GCR および太陽粒子イベントである。この軌道は地球磁場の内側を通過するが、地球磁場

外側では SPE がワーストケースの環境になる。また、軌道上において、捕捉陽子に曝さ

れる環境である。しかしながら、捕捉陽子帯にとどまる時間はほとんどないため、これら

のフラックスは SPEのレベルに支配されるものと考えられる。したがって、放射線帯ト

ランジット軌道では、SEE 環境は、セクション「3.3.2.10.2 地磁気無遮蔽」に示すもの

を使用する。 

 

3.3.2.2.3 Low Earth Orbit 241 km Circular 

LEO 241km 円軌道における、SEE環境モデルのパラメーターは、LEO-ISSで使用され

るパラメーターに制限される。LEO 241km 円軌道では、SEE 環境は、セクション

「3.3.2.1 LEO-ISS軌道」で示すものを使用する。 

 

3.3.2.2.4 High Earth Orbit 407 × 233,860 km 
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HEO軌道における SEE環境モデルのパラメーターは、地磁気無遮蔽 GCR および太陽粒

子イベントである。この軌道は地球磁場内部に戻るが、地球磁場外側で SPE がワースト

ケースの環境になる。また、軌道上において、捕捉陽子に曝される環境である。しかしな

がら、軌道楕円率が大きいため、捕捉陽子帯にとどまる時間はほとんどなく、これらのフ

ラックスは SPEのレベルに支配されるものと考えられる。したがって、HEO軌道では、

SEE 環境は、セクション「3.3.2.10.2 地磁気無遮蔽」に示すものを使用する。 

 

3.3.2.2.5 High Earth Orbit to Near Earth Asteroid Transit 

HEOからNEAへのトランジットにおける SEE 環境モデルのパラメーターは、GEO で使

用するパラメーターに制限される。HEOから NEA へのトランジットでは、SEE環境

は、セクション「3.3.2.3 Geosynchronous Earth Orbit (GEO)」に示すものを使用す

る。 

 

3.3.2.2.6 Low Earth Orbit 407 km Circular 

LEO 407km 円軌道における SEE 環境モデルのパラメーターは、LEO-ISSで使用するパ

ラメーターと同じである。LEO 407km 円軌道では、SEE 環境は、セクション「3.3.2.1 

LEO-ISS軌道」に示すものを使用する。 

 

3.3.2.2.7 Low Perigee-High Earth Orbit 407 × 400,000 km 

LP-HEO軌道における SEE 環境モデルのパラメーターは、地磁気無遮蔽 GCR および太

陽粒子イベントである。この軌道は地球磁場の内部に戻るが、地球磁場外側で SPE がワ

ーストケースの環境になる。また、軌道上において、捕捉陽子に曝される環境である。し

かしながら、軌道楕円率が大きいため、捕捉陽子帯にとどまる時間はほとんどなく、これ

らフラックスは SPEのレベルに支配されるものと考えられる。したがって、LP-HEO軌

道では、SEE 環境は、セクション「3.3.2.10.2 地磁気無遮蔽」に示すものを使用する。 

 

3.3.2.2.8 High Perigee-High Earth Orbit Spiral to 60,000 × 400,000 km 

HP-HEOスパイラルにおける SEE 環境モデルのパラメーターは、地磁気無遮蔽 GCR お

よび太陽粒子イベントである。HP-HEOスパイラルでは、SEE 環境は、セクション

「3.3.2.10.2 地磁気無遮蔽」に示すものを使用する。 

 

3.3.2.3 Geosynchronous Earth Orbit（GEO） 

GEOにおける SEE 環境モデルのパラメーターは、地磁気無遮蔽 GCRおよび太陽粒子イ

ベントである。GEO SEE 環境は、セクション「3.3.2.10.2 地磁気無遮蔽」に示すものを

使用する。 
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3.3.2.4 Interplanetary 

惑星間空間における SEE環境モデルのパラメーターは、地磁気無遮蔽 GCR および太陽粒

子イベントである。惑星間空間の SEE 環境は、セクション「3.3.2.10.2 地磁気無遮蔽」

に示すものを使用する。 

 

3.3.2.5 Lunar Orbit 

月軌道における SEE環境モデルのパラメーターは、地磁気無遮蔽 GCRおよび太陽粒子イ

ベントである。月軌道の SEE 環境は、セクション「3.3.2.10.2 地磁気無遮蔽」に示すも

のを使用する。 

 

3.3.2.6 Lunar Surface 

月面の電離放射線環境については、セクション「3.4.7」を参照のこと。 

 

3.3.2.7 Near Earth Asteroid（NEA） 

NEAにおける SEE環境モデルのパラメータは、地磁気無遮蔽 GCR および太陽粒子イベ

ントである。NEA SEE 環境は、セクション「3.3.2.10.2 地磁気無遮蔽」に示すものを使

用する。 

 

3.3.2.8 欠番 

 

3.3.2.9 欠番 

 

3.3.2.10 GCR and Solar Particle Event 

3.3.2.10.1 地磁気遮蔽 

地磁気遮蔽環境は、遮蔽レベルが軌道ごとに異なるため、必要に応じて、上記の各セクシ

ョンで定義されている。 

 

3.3.2.10.2 地磁気無遮蔽 
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図 3.3.2.10.2-1 および表 3.3.2.10.2-1 は、選択されたアルミニウム遮蔽厚内部における SPE

ピークレート LET フラックスを LET の関数として示したものである。各厚さの値は、仮

定した遮蔽球（球状のシールド）の半径と同じである。 

 

図 3.3.2.10.2-2 および表 3.3.2.10.2-2 は、同じ遮蔽形状と厚さにおける SPE worst day 平

均フラックスを示したものである。 

 

図 3.3.2.10.2-3 および表 3.3.2.10.2-3 は、SPEと GCR の陽子の積分フラックスを示したも

のである。 

 

図 3.3.2.10.2-4 および表 3.3.2.10.2-4 は、SPEと太陽活動極小期の GCRの陽子の微分フラ

ックスを示したものである。 

 

図 3.3.2.10.2-5 および表 3.3.2.10.2-5 は、選択されたアルミニウム遮蔽厚内部における、太

陽活動極小期の GCR LET フラックスを LETの関数として示したものである。各厚さの値

は、仮定した遮蔽球（球状のシールド）の半径と同じである。 

 

 

図 3.3.2.10.2-1. SPE Integral Peak LET Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET 
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表 3.3.2.10.2-1. SPE Integral Peak LET Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET 
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図 3.3.2.10.2-2. SPE Worst Day Integral Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET 

 

 

表 3.3.2.10.2-2. SPE Worst Day Integral Flux for Selected Al Shielding Thickness as a 

Function of LET
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図 3.3.2.10.2-3. Integral Proton Flux of a SPE and GCR 

 

 



JERG-2-145 

98 

 

表 3.3.2.10.2-3. Integral Proton Flux of a SPE and GCR 
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図 3.3.2.10.2-4. Differential Proton Flux for SPE and Solar Minimum GCR 

 

 

表 3.3.2.10.2-4. Differential Proton Flux for a SPE and Solar Minimum GCR 
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図 3.3.2.10.2-5. GCR Integral LET at Solar Minimum for Selected Al Shielding 

Thickness as a Function of LET 
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表 3.3.2.10.2-5. GCR Integral LET at Solar Minimum for Selected Al Shielding 

Thickness as a Function of LET 

 

 

モデル入力値 

無し 

 

制約事項 

SPEピークフラックスを超過しない確率は 97％と推定される。 
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テクニカルノート 

SPEフラックスのピーク（5 分）、worst day、平均（worst week）はすべて、CREME96

モデルを使用し、FLUXモジュールの地球近傍惑星間軌道オプションを選択して生成され

ている。モデル生成 SPEフラックスはすべて、モデルの不確定性を考慮し、2 倍されてい

る。また、CREME96 を使用し、再び地球近傍惑星間軌道オプションを選択して、太陽活

動極小期条件下での GCR ピーク積分フラックス 対 LET も生成される。LET プロットは

すべて Z＝1～92、陽子プロットはすべて Z＝1となる。 

 

半径を最小遮蔽厚に設定した遮蔽球（球状のシールド）モデルでは、極めてコンサバな結

果が得られる。CREME96 では、遮蔽厚分布が分かっていれば、他の 3次元遮蔽形状内部

のフラックスもモデル化することができる。 

 

表面被覆および材料の内部の、選択した深さにおけるフラックスを定義するためには、半

無限スラブモデル（semi-infinite slab model）を提供する、一般に認められている放射線

輸送コードを使用することを推奨する。 

 

3.3.3 プラズマ帯電 

宇宙機とプラズマの相互作用は複雑で、宇宙領域によって大きく異なり、宇宙機の設計や

ミッションタイムラインに大きく依存する。また、各領域内の相互作用は、地磁気や太陽

活動の変化に伴い、時間ごと、日ごと、季節ごとに変動する。プラズマ帯電効果には、太

陽電池パネル／電源システムの劣化、汚染、電離圏シンチレーション、および宇宙機帯電

（表面帯電と深部帯電（バルク帯電または内部帯電とも呼ばれる）の両方）が含まれる。

次のセクションでは、宇宙の各領域で適用すべき帯電効果、解析モデル、軽減技術につい

て指定する。表 3.3.3-1は、各 DRMに適用可能な宇宙領域を識別したものであ

る。”Staging and Transit Orbits”の列においては、DRM毎に、3.3.3.2のすべては適用さ

れないため、該当する 3.3.3.2 のサブセクション（3.3.3.2.x）が記載されている。 

 

一般に、宇宙機帯電は、LEOやシスルナ（Cis-Lunar）よりも GEOの方が深刻である。

プラズマの相互作用は極めて複雑で、電離圏や高度が極めて高い軌道における比較的エネ

ルギーが低いプラズマと宇宙機との相互作用と、高い高度に位置する高エネルギーのプラ

ズマ（オーロラ電子）が LEOに侵入するオーロラ領域におけるプラズマと宇宙機との相

互作用には大きな違いがある。プラズマと宇宙機の相互作用の例として、太陽電池パネル

／電源システムの劣化、汚染、電離圏シンチレーション、宇宙機帯電などがある。 
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表 3.3.3-1. Plasma Charging Applicability Matrix for the Design Reference Missions by 

Regions of Space28 

 

 

3.3.3.1 LEO-ISS Orbit 

設計上の制限 

 

28 表 3.3.3-1 は、一番右列は 3.3.3-10 Polar Orbit（極軌道）である。3.3.1.1項の表 3.3.1-

1 は一番右列は 3.3.1-10 Solar Particle Event（太陽粒子イベント）であり、これとは異な

ることに注意すること。 
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表 3.3.3.1-1は、太陽電池パネルなど、宇宙機の導電面領域の電流収集の評価に使用する、

地球低軌道における電離圏プラズマの電子密度（Ne、#/m3）および電子温度（Te、eV）

を示したものである。プラズマ環境に対して電圧が印加されていない表面は、夜間はマイ

ナス数ボルト、昼間はプラス数十ボルト程度しか帯電しない。LEOの比較的密度の高いプ

ラズマ中において発電している太陽電池パネルはプラズマと結合するため、漏れ電流が発

生する29。高電圧太陽電池パネル（動作電圧が約 55V を超えるもの）は、放電が発生する

ような帯電を引き起こす可能性があり、破壊的なアーク放電や設計要件を超える電流収集

を回避するべく慎重に設計する必要がある。表 3.3.3.1-1 に示す電子密度および電子温度は

LEOにおいて昼夜両方で宇宙機が遭遇する条件である。これらは、極端に高い数値と低い

数値が示されている。 

 

表 3.3.3.1-1. Ambient Plasma Environment for less than 1000 km Altitude 

 

 

モデル入力値 

無し 

 

制約事項 

この環境は、1,000km未満の地球低軌道に適用する。 

 

テクニカルノート 

これらの環境は、Minow, 2004から得られたものである。低傾斜角の地球低軌道では、高

電圧太陽電池パネルや他に曝露した高電圧システムが使用されない限りは、表面帯電は比

較的影響はない。 

 

3.3.3.2 Staging and Transit Orbits 

3.3.3.2.1 Low Earth Orbit 185 × 1806 km 

低傾斜角での表面帯電においては、環境パラメーターはセクション「3.3.3.1」を参照のこ

と。 

 

29 電気推進でプラズマを発生させた場合、宇宙機の電位が空間電位とほぼ同程度になって

いる場合が想定される。 



JERG-2-145 

105 

 

高傾斜角での表面帯電においては、環境パラメーターはセクション「3.3.3.10」を参照の

こと。 

内部帯電においては、環境パラメーターはセクション「3.3.3.2.2」を参照のこと。 

 

3.3.3.2.2 Radiation Belt Transit Environment 

図 3.3.3.2.2-1および表 3.3.3.2.2-1 は、絶縁材料と絶縁導体のバルク（内部）帯電解析に

使用する電子積分フラックス環境を示したものである。 

 

静止軌道上または静止トランスファ軌道上の宇宙機の放電現象の解析結果から、材料の絶

縁耐性を超える電場が発生するには、10 時間で電子約 1010個/cm2のフルエンスが得られ

るだけの十分な電子フラックスが必要であることが分かっている。ただし、低温では帯電

と放電の時定数が大幅に長くなるため、誘電体の温度が重要である点に注意する必要があ

る。帯電評価では材料の動作温度を盛り込む必要がある。 

 

この環境は、放射線帯を 10 時間未満の比較的短時間で通過する場合にのみ適用される。 

 

図 3.3.3.2.2-1. Radiation Belt Transit Average Integral Electron Flux 
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表 3.3.3.2.2-1. Radiation Belt Transit Average Integral Electron Flux 
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表面帯電環境パラメータについては、セクション「3.3.3.3 Geosynchronous Earth 

Orbit」を参照のこと。 

 

モデル入力値 

軌道平均フラックスに放射線帯に曝露される時間（放射線帯を通過するのに要する時間

（ただし 4 時間以上））を乗じて、バルク帯電解に用いる適切な総電子フルエンスを算出

する。 

 

放射線帯通過における表面帯電解析は、適正な太陽光強度で実行することを推奨する。 

 

制約事項 

無し 

 

テクニカルノート 

放射線帯トランジット環境は、Fennell et al.2000から得られたものである。 

 

3.3.3.2.3 Low Earth Orbit 241 km Circular 

環境パラメータについては、セクション「3.3.3.1」を参照のこと。 

 

3.3.3.2.4 High Earth Orbit 407 x 233,860 km 

環境パラメータについては、セクション「3.3.3.2.2」を参照のこと。 

 

3.3.3.2.5 High Earth Orbit to Near Earth Asteroid Transit 

環境パラメータについては、セクション「3.3.3.2.2」を参照のこと。 

 

3.3.3.2.6 Low Earth Orbit 407 km Circular 

環境パラメータについては、セクション「3.3.3.1」を参照のこと。 

 

3.3.3.2.7 Low Perigee-High Earth Orbit 407 x 400,000 km 

環境パラメータについては、セクション「3.3.3.2.2」を参照のこと。 

 

3.3.3.2.8 High Perigee-High Earth Orbit Spiral to 60,000 x 400,000 km 

保留 
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3.3.3.3 Geosynchronous Earth Orbit 

表 3.3.3.3-1は、静止軌道（GEO）におけるワーストケースの表面帯電を示したものであ

る。表では、ダブルマックスウェリアンのプラズマのパラメーターが示されている。この

データは、宇宙機 Spacecraft Charging at High Altitudes （SCATHA）によって観測さ

れたものである。 

 

表 3.3.3.3-1. Geosynchronous Orbit (GEO) Plasma Environment Parameters 

 

 

モデル入力値 

帯電解析は、表面電位が平衡になるまで行うことを推奨する。 

 

制約事項 

無し 

 

テクニカルノート 

環境パラメーターは、Purvis et al., 1984 および Gussenhoven and Mullen, 1982 のもの

を適応させた。 

 

3.3.3.4 Interplanetary Orbit 

表 3.3.3.4-1は、磁気シース（マグネトシース）30、プラズママントル、プラズマシート、

太陽風など、惑星間軌道上で遭遇するかもしれない領域の宇宙プラズマ環境パラメーター

を示したものである。プラズマ環境のばらつきを示すため、適用可能な数値の範囲を示し

た。磁気シース（マグネトシース）環境は、バウショック31を横切る際に加熱されて太陽

風の速度まで加速した太陽風である。 

 

30 磁気シース：地球磁気圏と太陽風領域本体の間を埋めるように、太陽風領域から磁気圏

領域に遷移する空間。以下を参照。

https://sprg.isas.jaxa.jp/researchTeam/spacePlasma/projects/intro_plasma/intro_plasma

.html 
31 バウショック：超音速の太陽風と惑星との相互作用によって形成される衝撃波。詳細は

以下を参照。 

https://sprg.isas.jaxa.jp/researchTeam/spacePlasma/projects/intro_plasma/intro_plasma.html
https://sprg.isas.jaxa.jp/researchTeam/spacePlasma/projects/intro_plasma/intro_plasma.html
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表 3.3.3.4-1. Interplanetary Environment Plasma Parameters 

 

 

モデル入力値 

無し 

 

制約事項 

これらのプラズマ環境は、地球の放射線帯の外側にある惑星間空間に関連するものであ

る。 

 

テクニカルノート 

惑星間および地球磁気圏尾部の環境は、Paterson and Frank, 1994 およびMinow et al., 

2008から得られたものである。また、太陽風環境は、Interplanetary Monitoring 

Platform（IMP）-6 および IMP-7（Feldman et al., 1977）32の統計解析に基づく。 

 

3.3.3.5 Lunar Orbit (High and Low) 

月のプラズマ環境は多様であるため、宇宙機の材料やシステムに、プラズマ環境が与える

影響を評価する必要がある。宇宙機の帯電は、主にプラズマにより引き起こされ、帯電は

宇宙環境と衛星の電流バランスの結果である33（NASA-HDBK-4002）。有人宇宙機につい

ては、表面に誘電体を採用する傾向があり、宇宙機帯電によるハードウェアおよび人体へ

のリスクを把握するため、Nascap-2k34などの宇宙機帯電シミュレーションパッケージを

 

https://sprg.isas.jaxa.jp/researchTeam/spacePlasma/results/1211_hase.html 

磁気シース、バウショックにおいては、以下の文献参照 

小原隆博, 宇宙天気予報特集Ⅰ―宇宙天気諸現象の研究―, 3 磁気圏, 3-1 磁気圏の形成とプ

ラズマ領域の発生, 通信総合研究所季報 48 (2002) 55-67. 

32 Interplanetary Monitoring Platform-6, -7 は以下を参照 

NASA-TM-80758, ID:19800012928, Interplanetary Monitoring Platform Engineering 

History and Achievements (1980) 
33 電位は宇宙機へのプラズマ電流の入出力が平衡となった時に決まる。 

34 Nascap-2kは日本では使用できない。Multi utility spacecraft charging analysis tool

https://sprg.isas.jaxa.jp/researchTeam/spacePlasma/results/1211_hase.html
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使用している。月は地球の周りを公転しながら、比較的エネルギーが高く、動的なプラズ

マシートを含め、太陽風、磁気シース（マグネトシース）、および磁気圏尾部を通過す

る。太陽風、磁気シース（マグネトシース）、磁気圏尾部ローブ、およびプラズマシート

の 4つの領域に関する環境が定義されている35。太陽風領域は、地球磁場の影響を受けな

い空間として定義される。磁気圏尾部は地球磁場の影響を受ける領域である。プラズマシ

ートは磁気圏尾部ローブを北と南に分けるように、磁気圏尾部に伸びている領域である。

磁気シース（マグネトシース）は、太陽風と磁気圏尾部の間にある遷移領域であり、プラ

ズマが積み重なり、太陽風のほとんどが磁気圏周囲に曲げられる。この領域は、太陽風と

磁気圏プラズマからなる。太陽風および磁気シース（マグネトシース）では、太陽風の流

れに対して月の反対側の真空に近い領域でウェイクが形成される。このウェイクは、月が

太陽風プラズマの流れに対して障害物となり、月が太陽風プラズマを吸着して月の裏側で

低密度の領域ができることで生じる。 

 

2012年から 2018 年の THEMIS-ARTEMISミッションで得られたデータは解析を行うた

め、これらの領域に集約し、ビニングされた。磁気圏尾部、および、昼側の太陽風と磁気

シース（マグネトシース）は高度に依存しないが、夜側の太陽風と磁気シース（マグネト

シース）は高度に大きく依存する。プラズマ環境は、各空間領域特有の特性に従って定義

され、Nascap-2k のような宇宙機帯電ツールの入力値として使用可能な形式で提供され

る。表 3.3.3.5-1の値は、2012年から 2018 年の THEMIS-ARTEMISのデータから得ら

れた平均、95％、99.7％、最大環境である。 

 

  

 

（MUSCAT）（汎用宇宙機帯電解析ツール）を使用することができる。 

35 太陽風、磁気シース、磁気圏尾部ローブ、プラズマシートについては以下を参照 

https://www.isas.jaxa.jp/ISASnews/words/words-24806.html 

https://www.isas.jaxa.jp/ISASnews/words/words-24806.html
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表 3.3.3.5-1. Lunar Orbit Plasma Parameters 
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*密度の値は、電子温度が統計温度値の 25％以内のデータポイントにおける密度データを

平均して求めている。これにより、非現実的な高密度値を各統計環境に組み合わせること

がないようにしている。 

 

制約事項 

この環境は月面には適用されない。3.3.3.6 を参照のこと。 

 

テクニカルノート 

この環境は、Time History of Events and Macroscale Interactions during Substorms – 

Acceleration, Reconnection, Turbulence and Electrodynamics of Moon’s Interaction 

with the Sun （THEMIS-ARTEMIS）（Angelopoulos, 2010）の Electrostatic Analyzer 

（McFadden et al, 2008b）のデータ（2012年 1月 1日から 2018年 12 月 31 日まで）を

Space Physics Data Facility（SPDF）（https://spdf.gsfc.nasa.gov）のウェブサービスで

ある CDAweb（https://cdaweb.gsfc.nasa.gov）、SSCweb

（https://sscweb.gsfc.nasa.gov）、OmniWeb（https//omniweb.gsfc.nasa.gov）と連携させ

て使用した統計解析に基づく。 

 

3.3.3.6 Lunar Surface 

月面のプラズマ特性については、セクション「3.4.3」を参照のこと。 

 

3.3.3.7 Near Earth Asteroid 

環境パラメータについては、セクション「3.3.3.4」を参照のこと。 
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3.3.3.8 欠番 

 

3.3.3.9 欠番 

 

3.3.3.10 Polar Orbit 

オーロラ帯電環境は、LEO の周辺プラズマ環境と、遠方の磁気圏プラズマを起源とする、

加速した高エネルギー電子（オーロラ電子）が組み合わさったものである。Nascap-2k

は、マクスウェル分布を使用してオーロラ帯電における低温の周辺プラズマ環境を示し、

フォントハイム分布を使用して高エネルギーのオーロラ粒子を示している。後方散乱電子

と二次電子のフラックスを示すべき乗則、スペクトルの高エネルギー部分をモデル化する

マクスウェル分布、単一高エネルギー電子ビームを表すガウス分布の 3つから、フォント

ハイム分布はなる。表 3.3.3.10-1 に、周辺プラズマ帯電環境と高エネルギーのプラズマ帯

電環境を示す。 

 

表 3.3.3.10-1. Polar Plasma Parameters 

 

 

モデル入力値 

無し 

 

制約事項 

無し 

 

テクニカルノート 

オーロラ帯電解析は、周辺プラズマ環境において密度が低下する食中（日陰中）の条件下

で行う。加速電子（ガウス成分）は、電離圏が食中（日陰中）のときのみ発生する。 
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3.3.4 乗員の被曝に関する電離放射線環境 

概要 

本仕様は、Orion MPCV の設計解析において、宇宙飛行士のリスク解析に使用する電離放

射線環境について記述するものである。乗員の健康と安全を確保する上で懸念される放射

線環境は、フライトでのハードウェアや材料の信頼性と持続可能性を確保する上で懸念さ

れる放射線環境と、その範囲も内容も大きく異なる。したがって、これらの環境を盛り込

むのは、セクション「3.3.1」および「3.3.2」で規定した環境の繰り返しまたはそれらに取

って代わるものではない。ここでは、すべての設計解析において、乗員の被曝評価のため

の設計環境として使用するため、SPE、捕捉陽子、捕捉電子、および GCR について記述

する。Gatewayの場合、乗員の被曝に使用する放射線環境は、GP 10017 Gateway 

Human System Requirements（HSR）に記載されている。 

 

設計上の制限 

乗員放射線被曝の設計上の制限および検証要件は、MPCV 70024、Orion Multi-Purpose 

Crew Vehicle Program Human-Systems Integrations Requirements, セクション

「3.2.7」で定義されている。SPEと GCR の両方に起因する被曝量は、自由空間を対象

として計算する。LEOシナリオ解析の自由空間量は、地球磁場の影響を考慮し、2 で除

してもよい。 

 

乗員線量解析におけるコンサバな基準として、捕捉線源および GCR 線源には太陽活動極

小期条件が規定されている。太陽活動極大期フルエンスは使用しない。 

 

McIlwain L値が 12 を超える設計解析の評価目的においては、捕捉放射線は考慮しない。 

 

モデル入力値 

SPE環境の設計基準は、J. H. King の「Solar Proton Fluences for 1977-1983 Space 

Missions.」における、イベントの陽子積分スペクトル総量をパラメータ化して与えられて

いる。この全方向性陽子スペクトルは、次式により、［0.01, 1,000］MeVのエネルギー範

囲（0.01 と 1,000 も含む）で与えられる。 

 

積分： J(>E) = J0exp[(30-E)/E0]  

微分： J(E) = (J0/ E0) exp[(30-E)/E0] 

ここで、J0 = 7.9×109（粒子数/cm2）、E0 = 26.5 MeV 
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解析したフルエンスと得られた被曝量は、分析プロファイルのイベントごとの合計値とし

て報告される。イベントの総微分スペクトルを表 3.3.4-1 に一覧で示す。 

 

 

表 3.3.4-1. SPE Design Event Differential Spectra 
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GCR 環境の設計基準は、P. M. O'Neill（2006）の O'Neill-Badhwarモデルで与えられ

る。Z＝[1,26] の範囲（1と 26も含む）の核種は、[0.01, 50,000] MeV/n のエネルギー範

囲（0.01 と 50,000 も含む）に含まれている。フルエンスは、全方向性と仮定し、単位を

粒子数/( cm2-MeV-day）とする。太陽活動極小期（1977 年）における太陽変調が必要であ

り、太陽減速ポテンシャルスカラーパラメータ Phi＝748MV（メガボルト）で与えられ

る。解析したフルエンスと得られた被ばく量は、分析プロファイルの全期間における 1日

あたりの平均値として報告される。 
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P、C、N、O、Feの微分スペクトルを参考までに表 3.3.4-2に示す。 

 

表 3.3.4-2. GCR Design Differential Spectra (Solar Minimum) 
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捕捉放射線源： 

陽子および電子の捕捉粒子環境の設計基準は、AP-8 と AE-8 minimum（それぞれ

Sawyer and Vette, 1976および Vette, 1991）により与えられる。磁場の強度|B|の計算

には International Geomagnetic Reference Field（IGRF）の磁場（epoch 1965）を使用

し、またMcIlwain L値を入力値として使用する。 

 

LEO解析は、傾斜角 51.6 度、高度 500kmの円軌道を使用して決定する。LEO解析フル

エンスと得られた被ばく量は、分析プロファイルの全期間における 1 日あたりの平均値と

して報告される。 

 

月遷移投入軌道の解析フルエンスと得られた被ばく量は、分析プロファイルのトランジッ

トごとの合計値として報告される。 

 

制約事項 

無し 
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テクニカルノート 

乗員の被曝は、CxP 70024 のセクション「3.2.7.1.1 Cradle ID-HS3085」に従って、合理

的に達成可能な限り低く（As Low As Reasonably Achievable（ALARA））管理する。 

 

乗員の健康問題に適用される LEO環境および自由空間 GCR 環境に関する技術的説明につ

いては、National Council on Radiation Protection and Measurements（NCRP））報告

書 No. 132「Radiation Protection Guidance for Activities in Low-Earth Orbit」の第 3

章、および NCRP 報告書No. 142「Operational Radiation Safety Programs for 

Astronauts in Low-Earth Orbit」の第 4 章「A Basic Framework」で確認できる。 

 

GCR および捕捉陽子の線量寄与は、太陽周期の太陽活動極小期において最大となる。これ

は太陽活動極大期のおよそ 2倍である。したがって、乗員を保護するための設計要件の予

測においては太陽活動極小期が適している。 

 

地球磁場により、SPEおよび GCR による放射線の一部がそらされるため、LEO での被曝

は自由空間（磁気圏外）のおよそ 2 分の 1程度に抑えられる。 

 

IGRF モデルの現行および過去のバージョンに関する技術情報は、

http://www.ngdc.noaa.gov/IAGA/vmod/igrf.html で確認できる。 

 

3.3.5 保留 

 

3.3.6 メテオロイド及び軌道デブリの環境 

概要 

本セクションでは、宇宙空間での運用において宇宙機に衝突して脅威となるメテオロイド

36および軌道デブリ（M/OD）の環境について規定する。軌道デブリは、地球周回軌道上

で主に問題になる。メテオロイドは、地球軌道、月、および惑星間ミッションにおいて脅

威になるものとみなす必要がある。メテオロイドストリーム37は、設計段階ではなく、運

 

36 メテオロイド、デブリ、ダストの定義は JERG-2-141 宇宙環境標準 3.1.12、3.1.18、

3.1.32、を参照すること。 

37 DSNE ではメテオロイドストーム（Meteoroid Storm）と記載されているが、本標準で

は、メテオロイドストリームに修正している。メテオロイドストーム（Meteoroid 
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用によって緩和するため、本セクションでは扱わない。メテオロイドおよび軌道デブリ

は、そのリスクが累積されるため、組み合わせて考慮することを推奨する。質量、大き

さ、速度、密度を用いて、遮蔽（シールド）の貫入と有効性を計算する。 

 

設計上の制限 

全フェーズ： 

地球、月、惑星間フェーズのメテオロイドモデルは、Meteoroid Engineering Model, 

version 3（MEM 3）ソフトウェアパッケージに入っている。地球軌道上の軌道デブリ環

境については、Orbital Debris Engineering Model 3.1（ORDEM 3.1）で表される38。 

 

メテオロイドおよび軌道デブリ（M/OD）環境におけるフラックス、速度、方向性の詳細

な限界値は、環境モデルへの高精度な入力、特に ESD 10012で規定されている DRMパ

ラメーターを使用して導出される。Orbital Debris Engineering Model 3.1（ORDEM 

3.1）は、軌道デブリ環境に使用する。メテオロイド環境は、MEM3 により、水星軌道か

ら主小惑星帯までの内太陽系のあらゆる場所について定義されている。 

 

軌道デブリは、太陽同期地球軌道の高度を超えると急速に落下する。現在のデータ／モデ

ルによると、高度 5,000km 以上でメテオロイドが衝突するリスクの主要因を占めている

39。 

 

 

Storm）という用語は通常はあまり用いない。大規模なメテオロイドフラックスが発生し

た場合を指すが、「運用によって緩和」とあることから、メテオロイドストリーム

（Meteoroid Stream）を指していると推定される。 

メテオロイドストリームの詳細は JERG-2-141 宇宙環境標準 10.3.1.6 を参照すること。 

38 ORDEMに加えて、ESA の Meteoroid and Space Debris Terrestrial Environment 

Reference（MASTER)も使用可能である。 

なお、MEM、ORDEM、MASTERは最新版を使用すること。 

但し、小さいサイズ（10−6 g 未満）のメテオロイドは MEMでは評価することができな

い。昨今、薄膜パネル等があるが、これは MEMでは評価できないため、注意すること。 

メテオロイドモデルについては、以下の ISO及び同文書で参照している文献を参照するこ

と。 

ISO 14200: 2021, Space environment (natural and artificial) — Process-based 

implementation of meteoroid and debris environment models (orbital altitudes below 

GEO + 2 000 km) 
39 宇宙機とメテオロイド及びスペースデブリとの衝突損傷リスク解析には、デブリ衝突損

傷リスク解析ツール（TURANDOT）を使用することができる。 
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モデル入力値 

全ミッションフェーズ： 

DRMの軌道パラメーターとミッション継続時間を ORDEM 3.1への入力値として使用

し、デブリのフラックス、速度、および方向分布を計算する。MEM3では、メテオロイド

環境を定義するために軌道に沿った一連の状態ベクトルが必要になるため、追加情報の入

力が必要である。MEM3に入力するため、適切な慣性座標系に一連の状態ベクトルを構築

する。ミッション継続時間は、DRM パラメーターに基づいて選択することを推奨する。 

 

制約事項 

全ミッションフェーズ： 

ORDEMは、軌道デブリ環境パラメーターの期待値と不確定性（不確かさ・ばらつき）を

提供する。MEMは、10-6グラムから 10グラム（宇宙船にとって脅威と考えられる粒子）

の質量範囲をモデル化し、不確定性（不確かさ・ばらつき）は提供しない。 

 

メテオロイド環境は、特に太陽に対する軌道面や宇宙機の方位に敏感である。フラックス

レートが最大になるのは、軌道面が黄道面に最も近づいたときである。現行の DRMパラ

メーターは具体的な情報が不足しているため、メテオロイド環境の設計上の制限を定義す

ることは難しい。軌道を適切にサンプリングするために必要な状態ベクトル／ランダムド

ローの数については、モデルのヘルプファイルを参照のこと。 

 

流星群によるフラックスは、MEM3の出力値には含まれない。 

 

軌道デブリモデル ORDEM 3.1 は、静止軌道高度（高度 36,000km）までの環境をモデル

化する。しかし、静止軌道における大粒子（直径 10cm以上）のみをモデル化するもので

あり、その高度における小粒子の分布に関するデータはない。 

 

デブリ環境には方向性があるため、LEOでは宇宙機の軌道運動座標系に対して固定するの

が一般的だが、メテオロイド環境は太陽に対して固定する。これはすなわち、太陽の向き

に対して軌道（および宇宙機）が向きを変えるにつれ、観測されるメテオロイド環境が時

間とともに変化することを意味する。そのため、DRMのパラメーターとミッション継続

期間によって表されるとおり、ミッションの全期間を通じてメテオロイドフラックスを評

価する必要がある。メテオロイドモデルでは、ユーザーが定義した状態ベクトルによって

宇宙機の位置と速度が適切に表されていれば、ミッションの全期間を通じてメテオロイド

フラックスが評価される。 
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3.3.7 地球重力場 

概要 

精密航法、運用計画、長期軌道伝搬には高精度な重力モデルが不可欠であるが、飛行シス

テム設計40においては、一般に高次数のモデルを使用する必要はない。通常、フライトハ

ードウェア41（たとえば、推進、通信、GN&Cハードウェア42など）の設計と開発におい

ては、地球重力場を 8桁程度の次数で切り捨てれば十分である。したがって、本標準の全

体的な目的に則り、推奨される地球重力モデルに関する包括的な説明は本標準では扱わな

い。一般的な重力場に関する説明については、NASA/TM 2016-218229, Natural 

Environment Definition for Design（NEDD）を参照のこと。 

 

設計上の制限 

地球重力モデルの GRACE モデル GGM02Cを使用し、ハードウェア用途で使用する重力

場の強さを評価する43。8桁の次数での切り捨ては、ハードウェア設計において許容され

る。 

 

モデル入力値 

重力場は、次のウェブサイトからオンラインで入手できる。 

http://www2.csr.utexas.edu/grace/gravity/ggm02/ 

 

制約事項 

上述の通り、次数の切り捨てをした重力場はフライトハードウェア44の設計および開発に

利用可能である。設計用途で次数 8 桁未満を切り捨てる場合は、誤差分析が必要である。 

 

テクニカルノート 

GRACE重力モデル GGM02C は、約 1 年間の GRACE K バンドレンジレート、姿勢、お

よび加速度計データと、表面重力および平均海面情報を組み合わせた 200次球面調和関数

次数モデルである。このモデルは、2004年 10月にリリースされた。 

 

 

40 各サブシステムの用語の定義については、プロジェクト毎に内容を確認すること。 

41 各サブシステムの用語の定義については、プロジェクト毎に内容を確認すること。 

42 各サブシステムの用語の定義については、プロジェクト毎に内容を確認すること。 

43 本標準では地球重力モデルの GRACEモデル GGM02C を使用する旨、定義している。

なお、JERG-2-141 宇宙環境標準においては JGM-2 を使用する旨、記載されている 

44 各サブシステムの用語の定義については、プロジェクト毎に内容を確認すること。 

http://www2.csr.utexas.edu/grace/gravity/ggm02/
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3.3.8 月重力場 

概要 

月重力場の複雑性および月探査機の通常飛行高度が低いことにより、月に対しては、精密

航法、運用計画、および長期軌道伝搬について地球よりもはるかに正確な重力モデルを使

用する必要がある。一般的な重力場の定式化については、NASA/TM 2016-218229, 

Natural Environment Definition for Design（NEDD）45を参照のこと。 

 

Gravity Recovery and Interior Laboratory（GRAIL）の月重力モデルを探査ミッション

に使用する。GRAIL ミッションでは、2機の探査機を同じ月周回軌道に投入した。これら

の探査機は、山脈やクレーターのような目に見える地形や、月表面下にある物質の両方に

より生じる重力の大小異なる領域を、互いにわずかに近づいたり遠ざかったりして飛行し

た。それぞれの宇宙機に搭載した観測機器によって互いの相対速度の変化を精密に計測

し、その情報が月重力場の高解像度マップに変換された。この重力計測技術は、2002 年に

地球の重力マッピングを開始した Gravity Recovery And Climate Experiment 

（GRACE）と基本的に同じものである。 

 

設計上の制限 

GRAIL 月重力モデルは、精密な軌道決定において必要である。設計において設計基準ミ

ッションの範囲を確実にカバーするには、十分な感度分析が必要である。 

 

モデル入力値 

GRAIL モデルでは、さまざまな用途で使用するため、より少ない項に切り捨てることが

できる。特定の用途においては、感度解析を実施して、より忠実度（fidelity）が低い領域

は、適切かどうかを判断することを推奨する。 

 

重力場モデルは、Planetary Data System（PDS）のウェブサイトからオンラインで入手

できる。 

http://pds-geosciences.wustl.edu/grail/grail-l-lgrs-5-rdr-v1/grail_1001/shadr/ 

 

なお、このサイトでは、Goddard Space Flight Center（GFSC）の 1つのモデル

（gggrx_0660pm_sha）と Jet Propulsion Laboratory が開発した 2 つのモデル

（jggrx_0420a_shaおよび jggrx_0660b_sha）の合計 3 つのモデルが公開されている。こ

の 2つのモデルは、データの重み付けとキャリブレーションの小さな違いを除けば、一般

にミッション計画と運用に使用される低次においてはほぼ同じである。GSFC のモデルで

 

45 NEDDは重力場は 5.7項 Gravitational Fieldに記載されている。 

http://pds-geosciences.wustl.edu/grail/grail-l-lgrs-5-rdr-v1/grail_1001/shadr/


JERG-2-145 

125 

 

ある gggrx_0660pm_shaを、探査プログラム全体の一貫性を保つために使用することを推

奨する。バイナリファイルが次の場所にある。 

 

http://pds-geosciences.wustl.edu/grail/grail-l-lgrs-5-rdr-v1/grail_1001/shbdr/ 

また、誤差分析に有用な共分散行列も格納されている46。 

 

PDSのサイトにあるモデルでは潮汐が考慮されておらず、一部の軌道伝搬解析が必要とす

る永久地球潮汐の補正が含まれていない。このモデルを使用する設計チームが、潮汐補正

による精度向上が必要であると判断した場合は、次式を用いて補正された係数を計算する

ことを推奨する。 

 

C20 perm tide = C20 tide-free -1.6541e-6 x k2 

C22 perm tide = C22 tide-free + 2.8676e-6 x k2 

 

ここで、潮汐ラブ数 k247は.LBLファイルに、C20 tide-free 係数および C22 tide-free 係数

は.TABファイルに入っている。このモデルに適した惑星暦（エフェメリス）も.LBL ファ

イルに入っている。月半径と GM の値は.TAB ファイルに入っている。これらの値の場所

やモデルフォーマットの説明については、.LBL ファイルを参照のこと。 

 

制約事項 

従来のモデルは月裏側の領域を直接計測したデータがなかった従来のモデルに比べて、

GRAIL モデルは大幅に向上している。SHA（ASCII）版の.TAB ファイルには個々のモデ

ル係数の誤差推定値が格納されており、SHB（binary）の.DATファイルにはモンテカル

ロ解析で適宜使用する共分散行列が格納されている。切り捨てをしたモデルは利用可能で

あるが、計算効率と軌道伝搬精度のトレードオフのために、感度分析を実行することを推

奨する。 

 

地球と太陽を含めて永久潮汐補正値を計算することもできるが、太陽を含めても永久潮汐

補正値に 0.5％しか追加されない。 

 

 

46 http://pds-geosciences.wustl.edu/grail/grail-l-lgrs-5-rdr-v1/grail_1001/shadr/ と 

http://pds-geosciences.wustl.edu/grail/grail-l-lgrs-5-rdr-v1/grail_1001/shbdr/ はリンク先

が異なるため、注意する。 

47 潮汐ラブ数は以下を参照 

https://www.eri.u-tokyo.ac.jp/people/okubo/ResearchHP/HP38.EarthTide.pdf 

http://pds-geosciences.wustl.edu/grail/grail-l-lgrs-5-rdr-v1/grail_1001/shbdr/
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GRAIL モデルは、低次数の領域や切り捨てをされた領域の軌道予測や航行性能について

は評価されていない。 

 

テクニカルノート 

GRAIL ミッションについては、次のウェブサイトで紹介されている。 

http://pds-geosciences.wustl.edu/grail/grail-l-lgrs-2-edr-

v1/grail_0001/catalog/mission.cat 

 

運用を考える上で、月重力場の精度は極めて重要である。月には大気がないため、宇宙機

を超低軌道（100km以下など）を使用することがある。低高度では、月重力場の変動が軌

道の長期安定性に大きな影響を与える。たとえば、高度 100kmの円形極月軌道にある衛

星は、軌道維持や位置の保持を行わなければ、160 日ほどで月面に衝突する。 

 

3.3.9 宇宙空間ハードウェアの熱環境 

概要 

本セクションでは、宇宙機の熱収支を決定する外部熱パラメーター、太陽放射照度、地球

と月のアルベド放射48、長波放射（赤外放射）について規定する。環境パラメーターに加

え、宇宙機の温度は内部の熱エネルギー源と宇宙機の幾何学的形状に依存する。 

 

3.3.9.1 月軌道フェーズの熱環境 

設計上の制限 

外部環境条件から考えると、月軌道上では高温最悪条件が発生する。食の間に低温最悪条

件が月軌道上で短時間発生する。それ以外では、地球-月トランジットフェーズで発生す

る。 

 

3.3.9.1.1 太陽定数 

セクション「3.3.9.2」で定義する太陽定数を月軌道に適用する。しかしながら、月が地球

を周回することで生じる月と太陽の距離の変化により、変動幅が大きくなる。この運動に

より、セクション「3.3.9.2」で検討されている地球-太陽間距離のばらつきに最大

±405,504kmの変動が加わるため、有効な太陽定数の範囲は次のようになる（+5W/m2の

計測不確定性は含まない）49。 

 

48 アルベドとは太陽光線が地球及び月・惑星表面で反射される割合である。 

49 最大太陽フラックス、平均太陽フラックス、最小太陽フラックスにおいて、JERG-2-

http://pds-geosciences.wustl.edu/grail/grail-l-lgrs-2-edr-v1/grail_0001/catalog/mission.cat
http://pds-geosciences.wustl.edu/grail/grail-l-lgrs-2-edr-v1/grail_0001/catalog/mission.cat
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 最大太陽フラックス： 1,421W/m2 

平均太陽フラックス： 1,367W/m2（太陽定数） 

最小太陽フラックス： 1,315W/m2 

 

3.3.9.1.2 月のアルベド 

Lunar Reconnaissance Orbiterにより、アルベドの高解像度測定が行われており、それら

の値をセクション「3.4.6.1」に示す。月周回宇宙機の熱解析については、本セクション

「3.3.9.1」で十分な忠実度（fidelity）が得られる。より詳細な軌道解析や月面上の宇宙機

解析については、セクション「3.4.6.1」を参照のこと。 

 

月の表側については、Dollfus and Bowell, 1971 により、0.327μmから 1.050μmの波長

に対するアルベド（normal albedo）の平均値が与えられている。このデータをボロメト

リック値50の平均値に変換するため、5,780Kの黒体曲線で近似した太陽スペクトルで加重

平均を行った。 

 

ボロメトリックアルベド（normal albedo）の平均値＝0.12（月の表側） 

 

局所的な月面の変動により、軌道上の宇宙機はこの値において短期変動を経験することに

なる。低いものは 0.07、高いものは 0.20の範囲に及ぶ可能性がある。月表側の平均反射

量は 164W/m2、最大値は 285W/m2、最小値は 91W/m2である。 

 

月の裏側表面には「月高地（lunar highlands）」と呼ばれる地形が大部分を占めており、

これは暗い海が多い表側よりもやや明るい傾向がある。裏側については、Clementine ミ

ッションの UV/Vis instrument（camera）で波長帯 750nmにおける局所的なアルベド

 

141 宇宙環境標準においては、以下のとおり定められている。(JERG-2-141 6.2.1 項 太

陽定数を参照) 

1AU における太陽定数    1366 W/m2 

最大の太陽エネルギーフラックス（近日点） 1412 W/m2 

最小の太陽エネルギーフラックス（遠日点） 1322 W/m2 

 

季節変動分に加えて月軌道の分が加味されているため、本標準の方が最大太陽フラックス

と最小太陽フラックスの幅が広くなっている。そのため、月軌道フェーズの熱環境ではこ

の値を使用すること。 

50 ボロメトリックアルベド（ボロメトリック値）は全波長域の放射を考慮したアルベドを

示す。 
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（normal albedo）のデータが利用可能である。表側のデータにおけるアルベド vs 波長に

ついてカーブフィッティングすると、750nm において平均値 0.12で交差していることか

ら、750nm のアルベド（normal albedo）はボロメトリックアルベド（normal albedo）

にほぼ近似していると仮定することができる。したがって、次のようになる（Lawson et 

al., 2000）： 

 

ボロメトリックアルベド（normal albedo）の平均値＝0.15（月の裏側） 

 

この値の時間的な変動は±0.05 となる。月裏側の平均反射量は 154W/m2、最大値は

285W/m2、最小値は 131W/m2である。 

 

ここで取り上げた変動幅は、低軌道を周回する宇宙機における値の範囲（上限と下限）を

定めるものである。軌道が高くなると、空間的平均化が起こり、変動幅がいくらか小さく

なる51。 

 

3.3.9.1.3 月の長波放射（赤外放射）照度 

Lunar Reconnaissance Orbiterにより、緯度および時間帯、ならびに放射率の関数として

地表温度の詳細測定が行われており、それらの値をセクション「3.4.6.1」に示す。月周回

宇宙機の熱解析については、本セクション「3.3.9.1」で高い忠実度（Fidelity）が得られ

る。より詳細な軌道解析や月面上の宇宙機の解析については、セクション 3.4.6.1 を参照

すること。 

 

Clementine ミッションで得られた Long-Wave Infrared Camera（LWR）のデータを解析

した結果（Lawson et al, 2000）、天底を向いた宇宙機から見た、月の放射輝度は単純なラ

ンバート熱平衡モデルでよく表されることが分かった。ランバート（Lambertian）という

単語は、全ての方向への散乱が等しいことを意味する。月の自転速度が遅いため、このア

プリケーションでは表面における熱慣性の影響を無視することができる。そのことから、

月の太陽直下点における熱収支は、ステファン-ボルツマンの法則で表すことができる。 

𝜀𝜎𝑇𝑆
4 ≈ (1 − ā)𝑆𝑜 

ここで 

ε は、表面の長波放射（赤外放射）率で、およそ 0.95～0.98 に等しい（セクション

「3.4.6.1」参照） 

 

51 変動幅があるため、実環境に合わせて、最適な数値を設定すること。 

一般に、（反射量）=（太陽フラックス）×(ボロメトリックアルベド)で表される。 
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σ は、ステファン-ボルツマン定数（5.67E-8 W m-2 K-4） 

Tsは、太陽直下点における月面温度 

ā は、セクション「3.3.9.1.2」で説明している月のボロメトリックアルベド（normal 

albedo）の平均値 

Soは、太陽からの適切な距離における太陽定数 

 

日射側では、太陽放射照度は cos(i)で変化する。ここで i は、太陽入射角（月-太陽ベクト

ルと月-衛星ベクトルがなす角）である。したがって、全体的な月面温度の変化は、次式に

よって十分に近似することができる。 

 

𝑇 ≈ 𝑇𝑆𝑐𝑜𝑠1∕4(𝑖) 

 

その結果、月の日射側の長波放射（赤外放射）照度は次式によって近似することができ

る。 

 

𝐼𝐿𝑊 ≈ 𝜀𝜎𝑇4 ≈ (1 − ā)𝑆𝑂𝑐𝑜𝑠(𝑖) 

 

局所的なアルベド効果による不確定性と変動幅は、太陽直下点において約 270W/m2とな

る。これは、月面温度変動±20Kに相当する。太陽入射角が最大 80 度まで大きくなると、

月面温度の変動幅は最大 60Kに増大するが、べき乗則により、放射照度の変動は太陽直下

点よりも大幅に小さくなる。 

 

夜側は、この式の最初の部分がそのまま当てはまる。 

 

𝐼𝐿𝑊 ≈ 𝜀𝜎𝑇4 

 

夜側の温度は 100±20K に等しいものとする（解析者は i＝90°における小さな不連続部分

を補間するとよい）。 

 

スペースシンク温度 背景放射：3K 

 

3.3.9.1.4 月食 
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月食は、地球が太陽と月の間に位置し、その地球の影に月が入ることで起こる。月軌道

は、太陽を周回する地球の軌道に対して約 5°傾いている。その結果、満月時に昇交点また

は降交点が黄道面に位置するときにのみ、月食が起こる。1901年から 2100 年までの月食

表を http://eclipse.gsfc.nasa.gov/lunar.html で確認できる。月食や日食は 1年に最大 5 回

起こることがあるが、両者を合わせても 7回を超えることはない。 

 

月食には、半影月食、部分月食、皆既月食の 3種類がある。半影月食では、太陽の一部が

地球によって遮られる（月が地球の半影に入っている）。部分月食では、月の一部が本影

に入っており、残りが半影に入っている。月食中、「半影月食」「部分月食」が起こり、

「皆既月食」が起こる。月が完全に本影に入っている間（皆既月食の間）、太陽光が地球

の大気圏で屈折し、月がオレンジ、赤、青緑、または紫に見える。この色は、月が皆既月

食の間の地球の大気状態に依存する。 

 

恒星の見かけの等級は、地球から見た天体の観測輝度を数値で表したものである。満月の

見かけの等級は-12.6等級（天体が明るいほど数値が小さい）、皆既月食中の月は-3.5～1.5

等級の範囲になる。これらの数字は、月食半ばに月食モデルを使用して導き出したもので

ある。52 

 

2018年から 2035 年にかけて、月食のワーストケースが 2029年 6月 26 日に起こる。今

回の月食データを例にとると、円軌道上の宇宙機は、表 3.3.9.1.4-1に示す月周回の高度と

時間に応じて皆既月食を経験し53、さらに同表に示す時間の間、最小の太陽フラックスの

ワーストケースを経験する54。 

 

表 3.3.9.1.4-1. Projected Worst Case Minimum Solar Flux during Lunar Eclipse, Dated 

June 26, 2029 

 

 

52 DSNE には、月食時の太陽フラックスを計算する式が記載されているが、不明確である

ため、本標準では省略している。 

53 Johnson Space Centerによる月長楕円極軌道（Near Rectilinear Halo Orbit

（NRHO））の計算では、ワーストケースの月食持続時間は 1.5 時間（90 分）と予測され

ている。 

54 月食中は、太陽フラックスが小さいため、太陽電池パネルによる発電に注意すること。 
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3.3.9.2 地球近傍フェーズの熱パラメータ 

熱性能の評価が必要となるようなケースにおける、宇宙機のコンフィグレーション、電力使

用量、運用が月軌道と異なる場合の地球軌道における制限を以下に示す。 

背景放射： 3K 

軌道ベータ角： 0～56°（月ミッション） 

   0～75°（ISSミッション） 

最大値： 太陽定数：1,414W/m2 

アルベド、赤外放射照度の組み合わせは、月ミッションの場合は

表 3.3.9.2-1、ISS ミッションの場合は表 3.3.9.2-2 の hot cases

に従う 

最小値： 太陽定数：1,322W/m2 

アルベド、赤外放射照度の組み合わせは、月ミッションの場合は

表 3.3.9.2-1、ISSミッションの場合は表 3.3.9.2-2の cold cases

に従う 

 

表 3.3.9.2-1. Albedo, Outgoing Longwave Radiation (OLR) Pairs for Critical Systems in 

Low-Inclination Orbits 
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アルベドと OLRの値は、「大気上端」、Re＋30kmを基準としている。 

 

表 3.3.9.2-2. Albedo, OLR Pairs for Critical Systems in Medium-Inclination Orbits 

 

アルベドと OLRの値は、「大気上端」、Re＋30kmを基準としている。 

 

モデル入力値 

地球近傍フェーズでは、本要件で規定する熱環境に対する設計検証において、以下に示すと

おり、傾斜角、高度、および太陽天頂角（Solar Zenith Angle（SZA））の変動を考慮しなけ

ればならない。特に、表の値は大気上端を基準にしていること、アルベド値は SZA に対し

て補正する必要があることに注意する。宇宙機から見ると、特定のシステムにおいて極端に

高温または低温になるケースは宇宙機表面の放射率や太陽放射の吸収率に依存する。これ

らのパラメーターの比率により、宇宙機温度の極端なケースは、OLR の極端なケース、ア

ルベドの極端なケース、または OLRとアルベドの両方が極端なケースに近づく傾向がある

ものの、どちらもそれぞれの極端なケースに近くはないという、やや中間的な組み合わせの

ケースと関連することがある。 

 

軌道高度と「大気上端」 

衛星表面に照射される OLR とアルベド放射線は、高度が高くなるにつれて、すなわち衛星

が熱源から遠ざかるにつれて減少する。この効果は、熱計算の「view factor」の一部として
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考慮される。複数の高度（610、815、849km）の人工衛星から得られた OLR とアルベドの

測定データは見かけの熱源表面（地表から 30km）または「大気上端」に合わせて補正され

た。したがって、このデータを適用する場合、解析者は線源が Re＋30km にあると仮定す

る必要がある。Reは地球の半径を表しており、赤道上 6378.140km である。そうしなけれ

ば、次式の factorにより、OLR とアルベド放射線がわずかに過小評価される。 

𝐹𝑎＝(𝑅𝑒 + 𝐴)2/(𝑅𝑒 + 30 𝑘𝑚 + 𝐴)2 

ここで、A は軌道高度である。誤差はかなり小さく（A＝300kmで Fa＝0.9911）、高度が上

がるにつれて小さくなる（Fa が 1 に近づく）。 

 

軌道傾斜角、ベータ角、太陽天頂角 

軌道の「傾斜角」とは、地球の極ベクトルと衛星の軌道面に垂直なベクトルがなす角のこと

である。したがって、赤道軌道の傾きは 0°、完全な極軌道の傾きは 90°となる。軌道の「ベ

ータ」角とは、衛星の軌道面（軌道面上で太陽を指すベクトルに最も近い面）と太陽-地球

ベクトルがなす最小角である。ベータ角は、軌道面に対する太陽の仰角と考えることができ

る。太陽-地球ベクトルと地球-衛星ベクトルがなす角は、「太陽天頂角（Solar Zenith Angle

（SZA））」と呼ばれる。SZAは、太陽が衛星の真上にあるとき（地球-衛星-太陽が一直線上

にあるとき）は 0、衛星が明暗境界線（ターミネーター）の真上にあるときは 90°となる。 

特殊な太陽同期のケースを除けば、SZA は軌道上で急速に変化し、SZA の最小値はベータ

角の絶対値と等しくなる。 

 

太陽天頂角（SZA）の補正 

表 3.3.9.2-1 および表 3.3.9.2-2 に示すアルベド値は、SZA＝0 に相当し、表 3.3.9.2-3 に示

す SZA 補正項が必要である。これは、すべての宇宙機や部品にとって重要であり、熱時定

数が短い場合はより重要であり、SZA が大きくなるとより重要になる。アルベドが最も小

さくなるのは、太陽が真上にあり、太陽光が大気を効果的に透過する場合である。SZA の

増大に伴い、アルベドも単調に増加する。これにはいくつかの理由がある。一つは、SZAが

大きくなると太陽光線が大気中を通る経路が長くなり、結果的に散乱が増大して、大気上端

のアルベドに大きく寄与するためである。また、アルベドは地表の反射特性や雲量によって

も変化する。アルベドの変化の大部分は、SZAによって引き起こされる。SZA＝0のアルベ

ドに対する補正項は、-30～30度の緯度帯に限定した 4か月分の地球放射収支実験（Earth 

Radiation Budget Experiment（ERBE））55のデータから導き出し、さらに拡大した緯度帯

 

55 地球放射収支実験（ERBE  (Earth Radiation Budget Experiment)は以下を参照 

https://science.larc.nasa.gov/erbe/ 
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における 4 か月分のデータをテストして検証した。これにより、SZA依存度の範囲が±0.04

まで縮小している。 

 

SZAの補正については、軌道周期の時間平均アルベドから導出し、NASA-TM-2001-21222

の式 2.23 の数値積分の式が導出される。ここでは、円軌道を仮定しており、θ は SZA、φ

は時間とともに線形に増大する軌道周囲の角度位置である。詳細な導出は、NASA-TM-

2001-21222 で確認することができ、積分の式が導出されている。 

 

< 𝑐 > ＝
1

2
∫ 𝑐(𝜃)𝑐𝑜𝑠(

𝜋
2

    𝜋
    2

𝜙)𝑑𝜙 

 

ユーザーは、この積分の式を使用する必要はない。ユーザーの参考として、この積分を実行

し、その積分データに対して多項式フィッティングを行うと、以下の補正値＜c＞の多項式

が得られた。θは SZAである。 

 

< 𝑐 > ＝0.03856 + (9.8661 × 10−4)𝜃 − (2.9726 × 10−5)𝜃2 + (5.8236 × 10−7)𝜃3 

 

表 3.3.9.2-1 および表 3.3.9.2-2 の SZA＝0 の値に加えるべき SZA の補正項を、ベータ角の

範囲に対応させて表 3.3.9.2-3 に示す。 

 

 

図 3.3.9.2-1 Plot of numerically integrated data (dots) and polynomial fit (line) of the 

SZA correction terms 
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表 3.3.9.2-3 SZA correction terms for albedo for a range of orbital beta angles 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

制約事項 

無し 

 

テクニカルノート 

無し 

 

3.3.10 宇宙空間ハードウェアの太陽照射環境 

概要 

本セクションでは、材料の劣化を引き起こす紫外線を含む太陽スペクトルについて説明す

る。 

 

設計上の制限 
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宇宙機セグメントの太陽照射については、ハードウェアのコンフィグレーション、太陽に対

する向き、照射時間を考慮する必要がある。強度については、表 3.3.10-1に規定する。 

 

表 3.3.10-1. Solar Spectral Irradiance-Standard Curve, Abridged Version 
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モデル入力値 

無し 

 

制約事項 

無し 

 

テクニカルノート 

無し 

 

3.3.11 宇宙空間中性大気（熱圏）密度 

概要 

宇宙空間大気は、高度約 90km から約 2,000km まで広がっている。熱圏の原子状酸素

（Atomic oxygen（AO））が存在するため、外層の物質の選択に考慮する必要がある。大気

密度とその変動は、突入熱防護システムおよび突入誘導システムの設計において決定的に

重要な意味を持つ。打上げ時における中性大気密度は、統合打ち上げシステム解析の一部と

して考慮するものと考えられるため、ここでは扱わない。 

 

設計上の制限 

Earth GRAM のMass Spectrometer Incoherent Scatter（MSIS）モジュールを使用し、特

定の軌道とミッション継続時間に対する原子状酸素のフルエンスを計算することを推奨す

る。表 3.3.11-1 の太陽フラックス F10.756と地磁気指数 Ap57の最大条件を使用し、フルエン

スを厳しめに推定することを推奨する。 

 

56 F10.7：太陽から来る波長 10.7cm の電磁波動の 1 日ごとの指数（太陽活動度を示す） 

予測値はNASA Solar Cycle Progression and Forecast を参照 

https://www.nasa.gov/solar-cycle-progression-and-forecast/ 

57 Ap 指数：世界 13箇所の地磁気観測所の観測をもとにした地磁気活動の指数 

https://wdc.kugi.kyoto-u.ac.jp/kp/kpexp-j.html 

 

https://www.nasa.gov/solar-cycle-progression-and-forecast/
https://wdc.kugi.kyoto-u.ac.jp/kp/kpexp-j.html
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モデル入力値 

表 3.3.11-1 の 3 つの場合（最小値、公称値、最大値）について、それぞれ 1,000 個以上の

Earth-GRAM 2010（「2.1.2  適用モデル /データセット」の説明を参照）（Marshall 

Engineering Thermosphere（MET）58を含む）ランダムプロファイルを解析することでシ

ステム性能を評価する。 

 

表 3.3.11-1. Earth-GRAM 2010 Inputs for Thermosphere Parameter Calculations 

 

 

制約事項 

Earth-GRAM 2010（「2.1.2 適用モデル/データセット」の説明を参照）モデルの不確定性

については特に規定されていないが、熱圏密度はMET や類似モデル（たとえば、MSISモ

デル）によって約 15％（1 標準偏差）の精度以上にはモデル化されていないと一般的に考

えらえている。上空領域の摂動は統計的に導き出され、表 3.3.11-1 の入力変数を使用して

生成される。 

 

テクニカルノート 

ハードウェアのコンフィグレーション、ラム方向（速度ベクトル方向）に対する向き（速度

ベクトル）、および曝露時間などを考慮する必要がある。F10.7と Apの値は、NASA/TM 2016-

218229, Natural Environment Definition for Design（NEDD）59 , 5.1.4「Solar and 

Geomagnetic Indices」から得たものである60。表の最小値は、最小プロファイルの最小値

 
58 NASA/TM-2002-211786 NASA Marshall Engineering Thermosphere Model-Version 

MET-2007 
59 NEDDは、5.1.4項 Solar and Geomagnetic Indicesの Table 65 に記載。 

60 DSNE は 7.1.4 と記載されているが、5.1.4が正しいため、修正 
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である。太陽フラックスおよび地磁気指数の公称値は、平均太陽周期プロファイルの最大値

である。 

太陽フラックスと地磁気指数の最大値は、“Ninety-day Solar and Geomagnetic Activity 

Input Files for Thermospheric Variation Simulation: Simulation Data Files Release 2,” 

(Hickey and Smith, 1992)61準拠の最大太陽周期プロファイル「Bin 5」条件における全球最

大外気圏温度とそれに対応する中性密度の 95 パーセンタイル値である。 

 

3.3.12 地球磁場（保留）62 

 

  

 

61 NASA Contractor Report、Physitron, Inc Report PHY-92R031, Contract NAS8-

38333 
62 利用可能な地磁気モデルは複数存在しているが、国際的に認知された標準的モデルは国

際標準地磁気(IGRF：(International Geomagnetic Reference Field))シリーズのモデルで

ある(RD5.3)。DSNE において、モデルを指定されない限り、このモデルを標準として用

いることが好ましい。なお、本モデルは、国際地球電磁気学・超高層物理学協会(IAGA)よ

り、5年ごとに新しいバージョンが発表される。2025年 12 月の時点で最新のモデルは、

第 14世代国際標準地磁気モデル(14th generation of IGRF model)であり、以下のページ

から関連情報が参照できる。 

https://www.ncei.noaa.gov/products/international-geomagnetic-reference-field 

https://wdc.kugi.kyoto-u.ac.jp/igrf/index-j.html 

JERG-2-141 宇宙環境標準においてもこのモデルを用いることを推奨している。 

https://www.ncei.noaa.gov/products/international-geomagnetic-reference-field
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3.4 月面の運用フェーズ 

このセクションでは、月面環境の特性について説明する。本セクションに示す内容は、月面

のハードウェアの設計と検証に使用される月全体の特性を表している。ミッションの計画

と分析は、該当するセクションで記載されているように、公開されている情報やオンライン

リソースから入手可能な月面固有の特性を考慮する必要がある。 

 

設計上の制限 

このセクションの表の値は設計に使用されるものとする。図は説明のみを目的として示さ

れている。 

 

3.4.1 月面の地質・地形環境 

論拠: すべての月面システムは月面の地質と地質工学的な特性の影響を受けるため、月面シ

ステムの設計にはこれらを考慮する必要である。 

 

3.4.1.1 クレーターサイズ-頻度分布 

時間の経過とともにクレーターが蓄積するため、月面のクレーター数密度（単位面積当たり

の数）は、月面年代の関数となる。ある年代の月面では、クレーター数密度は、平衡曲線と

交差するまでクレーター生成関数に従い、その後、平衡状態になる63。例として、典型的な

月の海の 35 億年の表面における、直径 D以上のクレーターの単位面積当たりの累積個数を

以下に示す。 

 

  

 

63 月面年代学およびクレーターサイズ頻度分布の詳細については以下の文献を参照するこ

と。 

・諸田 智克,「かぐや」が切り開く月面年代学, 日本惑星科学会誌, Vol. 20, No. 4, 2011, 

324-333. 

・諸田 智克, 平田 成, クレータサイズ頻度分布からさぐる月惑星表面の地質進化, 日本惑

星科学会誌, Vol. 24, No. 3, 2015, 214-224. 
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表 3.4.1.1-1. Number density (also called frequency) of craters equal to or larger than 

diameter D per km2 for a 3.5 Ga surface. 

 

 

ここで示す大きなクレーターは Neukum et al. (2001) の生成関数から導かれたものであ

り、35 億年より古い月面では、表 3.4.1.1-1 で示されているものよりも多くの大きなクレ

ーターが蓄積され、若い月面ではより少なくなる。この表における 200m 以下のクレータ

ーの値は次の通りである。 

 

𝑁𝑒𝑞𝑢𝑖𝑙𝑖𝑏𝑟𝑖𝑢𝑚−𝑇𝑟𝑎𝑠𝑘(≥ 𝐷) = 0.079433𝐷 −2 

 

100m以下のクレーターについて、このトラスク平衡関数（Trask equilibrium function）

は、あらゆる年代の月面のクレーター数の上限値として有効である。トラスクの式はD>10m

のクレーターに基づいているが、この式を 10mより小さいサイズに外挿することは設計上、

適切である。このサイズ範囲のクレーターは、最近大規模な衝突があった極めてまれな場所

（例えば、大きな若いクレーターの底部）を除いて、月のあらゆる部分で平衡状態に達して

いる。地形傾斜が無視できない月面はクレーターの数が少ないため、この平衡関数は常に上

限値である。図 3.4.1.1-1に、この表のクレーター密度を示す。 
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図 3.4.1.1-1. Cumulative crater density (number of craters of diameter ≥X per km2) on a 

lunar surface of 3.5 Ga. (Ga=billions of years/surface age). 

 

設計上の制限 

これらは、クレーターを直接観測して着陸地点を詳細に特性評価する過程で、精緻化するこ

とが望ましい。クレーター数密度は、二次クレーター64や衝突イジェクタによって、局所的

に大きな影響を受け、クレーター数密度が関数から乖離することがある。二次クレーターは、

通常、着陸地点を詳細に特性評価する過程で、形態学的な検討から、識別することは可能で

ある。 

 

3.4.1.2 クレーターの地形 

概要 

 

64 二次クレーターの説明は以下を参照。 

本田親寿, 2020, 遊星百景その 19 ～二次クレーター～, 日本惑星科学会誌, Vo.29, No.2, 

2020. 
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このセクションでは、個々のクレーターの地形特性を示す。月の地形と傾斜分布に関する追

加の説明については、3.4.1.3 を参照すること。 

 

月面の起伏のほとんどは、クレーターによって形成されたものである。個々のクレーターの

地形特性は、その大きさと年代によって（月面環境にさらされた期間の結果として）大きく

異なる。より大きなクレーターは、長期間にわたって最小限の浸食しか受けない。形態学的

に若い 10km 未満の一次クレーターにおける、底から縁（リム）までの深さ/直径の比を表

3.4.1.2-1 に示す。 

 

表 3.4.1.2-1. Depth/diameter ratios for fresh lunar craters (after Stopar et al., 2017).65 

 

 

数キロメートル未満の大きさのクレーターは、地質学的に短い期間、元の深さを保つ。サイ

ズ分布の平衡状態にあるクレーター（D≤100m サイズ、3.4.1.1 参照）については、ほとん

どのクレーターは初期の深さの 50%未満に減少する。典型的な月面の 1km以下のクレータ

ーの特徴は以下の通りである。 

 

表 3.4.1.2-2. Crater morphological characteristics (for D<1 km; modified after 

Basilevsky, 1976).66 

 

 

 

65 補足：若い新鮮なクレーターは直径が大きいほど、深さが深くなっている 

66 補足：若いクレーター程、傾斜がきつくなっている 
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小さなクレーターは急速に劣化するため、着陸地点の斜面の危険の多くは、詳細な着陸地点

の特性評価により明らかになった、大きなクレーター（D≥0.4 km）や新しいクレーターに

よるものである。 

 

制約事項 

このクレーターの地形に関する説明は、大きなクレーター（10km以上）には適用されない。

15～20km 以上のクレーターは複雑であり、若い状態であっても一定の大きさで深さと直

径の比がより変化する。着陸地点の特性評価の際には、10km 以上のクレーターの地形は、

個々に、ケースバイケースで検討する必要がある。 

 

テクニカルノート 

個々の地点の特性を評価するために、月面の地形は、Llunar Orbiter Laser Altimeter、

Kaguya Terrain Camera、Lunar Reconnaissance Orbiter Camera、その他ミッションや

観測機器により67、高品質な地形観測が行われている。これらのデータは Planetary Data 

System (例: http://imbrium.mit.edu/DATA/SLDEM2015_SLOPE/)で入手でき、ArcGIS, 

JMars, Quickmap を使用して可視化できる。 

 

3.4.1.3 月面の地形、傾斜分布、粗さ 

月面の地形は、その場所のクレーター形成の歴史や年代、局所的地質、地形の種類（海か高

地か）、地理的な位置によって決まる。したがって、個々の着陸地点のデータは、可能な限

りミッション計画の指針となるべきである。しかし、月では豊富な地形データがあるため、

月面の地形を統計的に特性評価することは、デカメートル（10 メートル）からヘクトメー

トル（100 メートル）のベースラインで容易に可能である（図 3.4.1.3-1 参照）。 

 

非常に急な斜面：月全体のごく一部（～0.25%）で、25m ベースラインで 32°より急な斜面

のこと。この値よりも急な斜面は、ほとんどの場合、若い衝突クレーターに関連している

（Kreslavsky and Head, 2016）。 

 

傾斜角の中央値は地域によって異なり、高地（6～10˚）と海（2～4˚）で異なる（Smith et 

al.2010、Rosenburg et al.2011、Kreslavsky et al.2015）。図 3.4.1.3-2 を参照。 

 

惑星の表面では、傾斜は関連する測定ベースライン（長さスケール）に依存する。例えば、

～メートルスケール（着陸機の脚の間隔）での傾斜角の中央値は、数十メートルのスケール

 

67 その他のミッションとして Chandrayaanがあり、高品質な観測が行われている。 
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よりも高くなることがある。これは特に海で顕著で、ベースラインの長さが長いと比較的平

坦であることが多いが、ベースラインが短いと、局所的な起伏の変化がより大きく見える

（図 3.4.1.3-2）。月の高地の地形は、デカメートル（10 メートル）スケールでもヘクトメー

トル（100 メートル）スケールでも同程度の傾斜を持っている（図 3.4.1.3-2、高地）。 

 

 

図 3.4.1.3-1. Frequency of slopes across the lunar surface at 25-m baseline from LOLA, 

shown with a linear frequency axis and logarithmic frequency axis (Kreslavsky and 

Head 2016)68 

 

 

68 補足：25m スケールで見たときの月面の傾斜の分布を表す。 
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図 3.4.1.3-2. Median slopes at two landing sites from a combination of lola (24 m 

baselines and above) and lroc narrow angle camera digital terrain models. Modified 

from Kreslavsky et al. (2015) 

 

LOLAデータから、月全体における、ベースライン 17m での傾斜を計算した（Rosenburg 

et al., 2011）。その結果を表 3.4.1.3-1 と図 3.4.1.3-3 に示す。高地と極域は海よりも粗く、

傾斜角の中央値が高く、観測された傾斜値の分布（四分位範囲）も広い。 

 

表 3.4.1.3-1. Median slopes in different regions, with +/- values representing the 25th 

and 75th percentiles. 
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図 3.4.1.3-3. Median slopes from LOLA (17 m) (see Rosenburg et al. 2011). (a) North 

Pole, (b) South Pole, and (c) equatorial regions. 

 

制約事項 

利用可能な地形データの解像度は最大 2m/pxであるため、数 m 以下の傾斜は現状では解像

できない。 

 

テクニカルノート 

個々の地点の特性を評価するために、月面の地形は、Llunar Orbiter Laser Altimeter、

Kaguya Terrain Camera、Lunar Reconnaissance Orbiter Camera、その他ミッションや

観測機器により69、高品質な地形観測が行われている。これらのデータは Planetary Data 

System (例: http://imbrium.mit.edu/DATA/SLDEM2015_SLOPE/)で入手でき、ArcGIS, 

JMars, Quickmap を使用して可視化できる。極に関するこれらのデータの詳細な例を図 

3.4.1.3-4 に示す。 

 

69 その他のミッションとして Chandrayaanがあり、高品質な観測が行われている。 
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図 3.4.1.3-4 LOLA topography (a, c) and surface slopes (b, d) at 100-m baseline for the 

lunar south (top) and north poles (bottom). Both maps extend from their respective 

pole to 75° latitude (from Smith et al., 2017). 

 

3.4.1.4  岩石と岩石サイズ分布 

月面では岩石は比較的まれで、岩石（直径～1m以上）に覆われた表面の割合は通常 1％未

満（Hayne et al.2017）であり、平均 0.3％である（図 3.4.1.4-1）。しかし、岩石はランダム

に分布しているわけではなく、岩石で覆われた表面の割合は、稀ではあるが高い値（10～

20％）に達することもある（これは月面の 0.01％未満である）。このため、詳細な着陸地点

の特性評価の際に、岩石が多いことによる危険性を、局所的に評価する必要がある。岩石が

最も多く存在する場所は、若いクレーターのイジェクタ、かなり大きなクレーターや若いク

レーターの内部、その他の急斜面（リル壁など）の上や下である。これらの場所に加えて、

時折、明らかな起源を持たない岩石が観察されるが、その多くは遠方の衝突クレーターから

のイジェクタである。 
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高地や極域は、一般に海よりも岩石が少ない。これは、海では、小さな若いクレーターが海

にある岩盤を掘り起こすため、岩石が多い（図 3.4.1.4-3 参照）。 

 

岩石のサイズ分布は、in situ（その場のデータ）と軌道上のデータの両方から特性評価され

ている。岩石が存在する場所では、小さな岩石が大きな岩石よりもはるかに多く存在する。

観測された岩石サイズ頻度分布をべき乗則にフィッティングするのが一般的で（図 3.4.1.4-

2 参照）、サイズ Dより大きい岩石の累積数は次のように表される。 

 

𝑁>𝐷 = 𝐶𝐷𝛾  

 

D が m 単位、N が 100 m2の領域における岩石の累積数密度 ≥D となるようにすべての

文献結果は正規化されており、その結果の例を表 3.4.1.4-1 に示す。これらの岩石の累積サ

イズ頻度分布は、主にデシメートルスケール（0.1メートル）での着陸機観測に基づくもの

であり、2m 未満のサイズに対してのみ有効であると考えるべきである。 
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図 3.4.1.4-1. Frequency of fractional area covered by rocks from Diviner, shown with a 

linear frequency axis (top) and logarithmic frequency axis (bottom). From PDS Diviner 

rock abundance grid, which is calculated at 236 m/px resolution. 
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図 3.4.1.4-2. Cumulative size-frequency distributions for rocks near the Surveyor 

spacecraft derived from surface images (from Shoemaker and Morris, 1970).70 

 

表 3.4.1.4-1. Landing site analysis of rock abundance. All of these sites with the 

exception of Surveyor 7 – an extreme case on the rim of Tycho crater – have fractional 

rock area of <~1% in Diviner. 

 

 

 

70 補足：SURVEYOR VII は縁（リム）に降りている。 
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Diviner のデータは、Surveyor 1 の岩石分布が 91パーセンタイルの環境を表しており、特

定の着陸地点が不明な場合における初期設計の目的に使用することができることを示唆し

ている。着陸地点の選択や積極的なハザード回避を行えば、このエンベロープで月の 91パ

ーセント以上にアクセスすることは可能である。特定のミッションについては、このデータ

を LROC NAC の高解像度画像と組み合わせて使用し、地点固有のパラメーターを確立す

る必要がある。リンクはテクニカルノートを参照すること。 

 

岩石の高さ（h）は、平均して、目に見える直径（D）よりも小さい。Apollo と Lunokhod

の着陸地点での測定では、平均的な比率は h/D=0.60、標準偏差 σ=0.28 とされている

（Demidov and Basilevsky, 2014）。月面の岩石の形状や、岩石の角張りは様々であり、場

所によって異なる。岩石の形状は、月面の場所によって、丸みを帯びたものから角ばったも

のまで様々である。角張った岩石が多いのは、近日の間に、若い衝突クレーターなどで物質

が深部から掘り起こされた地域で多く見られる。 

 

テクニカルノート71 

岩石分布は主に 3 つの情報源から得られる（1）Diviner の熱物理学的観測とモデリング

（Bandfield et al, 2011）、（2）～2m 以上のボルダー 72を直接解像できる Lunar 

Reconnaissance Orbiter Camera Narrow Angle Camera（LROC NAC） データ（または

初期の高解像度軌道観測）における、岩石存在量の直接的観測。(Li et al., 2017）、（3）過

去の着陸地点からの表面観測（Shoemaker and Morris, 1970; Muehlberger et al., 1972; Di 

et al., 2016）などがある。 

 

 

71 探査機を設計をする際、現状の探査データでは把握できないスケールレベルの地形をど

う予測するかという課題があるが、岩塊分布においては、どのような地質の所で岩塊が多

いか少ないかという傾向が、これまでの探査データや着陸データにより分かってきてい

る。そのため、今後、モデルを作り、モデリングを介して、これらを予測するアプローチ

が必要である。 

月面斜度の算出モデルは複数あり、どのように算出された斜度であるか注意する必要があ

る。これらの詳細はハンドブックに記載される予定である。 

月面の地質・地形環境において、不明点がある場合は、不明点を認識した上で、補足する

ための研究・シミュレーション等により現在の状況を確認する必要がある。 

72 土質力学におけるボルダーの定義：ボルダーは粒径 300mm以上。 

土質力学における土の定義：土は粒径 75mm以下。 
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LROC NAC データと Diviner データが利用可能であり73、特定の着陸地点の詳細な特性評

価に使用できる。Divinerの観測結果と過去の着陸地点の直接観測結果が一致すること（Li 

et al, 2017）は、岩石による潜在的な危険を特性評価する上でデータが信頼できることを示

唆している。なお、Diviner の岩石存在量モデルは、極域については計算されていないこと

に注意すること。 

 

 

図 3.4.1.4-3. Spatial distribution of rock abundance (note logarithmic scale) on the 

Moon (Hayne et al., 2017). The maria stand out in this map as having modestly 

enhanced rock abundance over the highlands; mean values in the maria are 0.005 

(0.5%) compared to 0.003 (0.3%) for the highlands. The brightest spots in this map are 

individual large craters. 

 

 

73 その他、Chandrayaanがあり、高品質な観測が行われている。 
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3.4.2 月レゴリスの特性 

3.4.2.1 月レゴリスの概要74,75 

月レゴリスは、実質的に月面のほぼ全域を覆っている、破砕した物質（岩石、土粒子、ダス

ト）からなる表面層である。レゴリスは、もともと固い岩石の表面に、さまざまな大きさの

メテオロイドが数十億年かけて衝突し、細かい粒状の堆積物として生成したものである。レ

ゴリスの形成には、1）衝突による機械的破壊で、時間の経過とともに粒子がどんどん細か

くなっていく、2）衝突によって形成されたガラスと一緒に溶けた粒子同士が結合しアグル

チネート76と呼ばれる粒子になる、という二つの過程が支配的である。レゴリスという言葉

は、より口語的な「土粒子」という言葉と同じように使われ、幅広い粒径の粒子から構成さ

れ、粒径はサブミクロンメートル（サブマイクロメートル）から数十メートルの直径に及ぶ。

レゴリスは粘着力を持ち、粒子の形状は球形から角張ったフラクタルなものまであり、特に

小さな粒子ではよりフラクタルな形状が一般的である。レゴリスの堆積厚さの中央値は、高

地では約 10～15m、海では 3～5mである。図 3.4.2.1-1 に月面の概略断面を示す。しかし、

特定の場所においても、Hirabayashi et al. 2018の図 3.4.2.1-2 に見られるように、クレー

ターの分布による影響で、堆積厚さに大きな違いがあることが予想される。レゴリスが存在

しない岩盤が露出するのは、月では極めて稀で、通常は、急斜面でのみ見られる。 

 

 

74 以下 3 点については 

・月レゴリスにおける粒度分布、粒子形状、比重、かさ密度、相対密度、圧縮性、せん断

強さ、支持荷重、斜面安定性、走行性） 

・月レゴリスシュミラントにおける粒度分布、化学組成、比熱、熱伝導率、放射率 

・月レゴリスの垂直密度分布 

以下の文献を参照。 

若林幸子, 松本甲太郎, 月の模擬土壌を用いた斜面走行試験装置の開発, 宇宙航空研究開発

機構研究開発資料 JAXA Research and Development Memorandum, pp7-11, 2006 年 2

月 

75 simulantの他標準として、ISO10788 Lunar Simulants がある。ISO 10788:2014 - 

Space systems — Lunar simulants を参照すること。 

76 アグルチネートはより小さな月の土壌粒子（鉱物粒、ガラス、さらに古いアグルチネー

ト）が小胞状の流動帯ガラスによって結合した集合体である個々の粒子 

https://www.nasa.gov/wp-content/uploads/2019/04/day1_12_orbitec_agglutinate_bgustafson.pdf 



JERG-2-145 

156 

 

 

図 3.4.2.1-1 A schematic cross section of the lunar surface to a depth of 25 km. 

The uppermost surface is the lunar regolith, with a depth of approximately 0 – 15 m, 

depending on location and maturity of the surface. (Modified from Lunar Sourcebook, 

Heiken et al., 1991, and LunaRef website, Lunar and Planetary Institute). 
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図 3.4.2.1-2. Model distribution of regolith thicknesses at the Apollo 15 site based on 

observations of the crater population (Hirabayashi et al., 2018). This illustrates the 

expected variability at a particular site on the Moon.77 

 

設計上の制限 

以下のセクションでは、ハードウェア設計で考慮する必要がある月レゴリスの特性につい

て説明する。 

 

3.4.2.1.1 月レゴリスの構成 

月レゴリスは、主にケイ酸塩鉱物（SiOx 陰イオンを含むもの）からなる玄武岩（basaltic 

rocks）や斜長岩（anorthositic rocks）が機械的に破砕してできた緩い砕屑物から構成され

ている。そのため、土粒子の組成は玄武岩質から斜長岩質まで様々だが、わずかながら（2％

未満）隕石由来の組成を含むことがある。 

 

月の土粒子は、鉱物の破片、結晶質岩石の破片78、角礫岩の破片、火山噴火または隕石衝突

により生成されたガラス、および凝集体（アグルチネート）の 5種類の基本粒子タイプで構

成されている。アグルチネートは月特有の粒子で、衝撃で溶けたガラス（微小隕石の衝突で

 

77 補足：横軸 Area fraction of regolithは、ある深さで平面を切った時にレゴリスが存在

するエリアの割合を示す。深さ 0=月表面では全てのエリアがレゴリスに覆われているので

Area fraction of regolith は１になる。 

78 ここで言う結晶質岩石の破片とは、衝突による汚染を受けていない、内在するマグマ活

動でできた結晶質岩石の破片を表す 



JERG-2-145 

158 

 

他の粒子が融着したもの）によって結合された土粒子を表している。アグルチネートは月の

土粒子の中に高い割合で含まれており、平均で約 25～30％を占めるが、その量はまれに 5％

から約 65％にまで及ぶ（McKay, 1991）。アグルチネートは非常に角ばった不規則な形状を

している。大きさは数十ミクロン（マイクロメートル）から（まれに）ミリメートルまでと

幅広く、最も一般的な大きさは～175ミクロン（マイクロメートル）である。アグルチネー

トは、土粒子中の鉄ケイ酸塩の還元により形成されたナノ相の金属鉄をガラス中にかなり

多く含む。 

 

月の土粒子の化学組成は（衝突過程による継続的な混合により）かなりのばらつきがあるが、

粒径、密度、充填性、圧縮性などの物理的特性は比較的均一である（McKay et al, 1991; 

Carrier et al, 1991）。いくつかのアポロサンプルの組成比（abundances）を図 3.4.2.1.1-1

に示す。 

 

 

図 3.4.2.1.1-1 Modal (volume) abundance of different components of the regolith. Data 

are from each of the Apollo missions and represent the 1 mm to 90 micron size fraction. 
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Modified from Figure 7.1 Lunar Sourcebook (from LunaRef Website, Lunar and 

Planetary Institute).79 

 

3.4.2.2  粒径と形状 

3.4.2.2.1 粒度分布 

概要 

月の土粒子のような未固結材料の粒度分布は、強度や圧縮性、光学特性、熱特性、振動特性

に、程度の差はあるものの、影響を及ぼす変数である（Carrier, 1973）。ファイ（φ）スケー

ルは、粒径 2mm を基準に、対数変換式 φ=-Log2d に基づいて、粒径 d（ミリメートル）を

対数に変換し、整数値で表現したものである80 81。 

 

粒度分布パラメータの定義（Carrier et al., Lunar Sourcebook 1991）：一般的なパーセンタ

イルの定義として、nthパーセンタイルは、サンプルの n%が nthパーセンタイルの粒子サイ

ズよりも細かいことを示す82 83。サイズクラスとはサイズの間隔を表し、任意のサイズクラ

スの真ん中を φ スケールで mφ、そのサイズクラスにおける割合を p、nthパーセンタイル

のサイズを φnとすると、 

 

 

79 HIGHLAND LITHICS：高地の岩石片 

FUSED SOIL = AGGLUTINATE + DMB：溶けた土＝アグルチネート＋Dark Matrix 

Breccia（角礫岩） 

MAFIC = PYROXENE + OLIVINE：苦鉄質岩 ＝ 輝石＋カンラン石 

PLAGIOCLASE：斜長石 

GLASS：ガラス 

MARE LITHICS：海の岩石片 

80 以下の文章を分かりやすく言い換えている。 

The phi (ϕ) scale is a logarithmic transformation of millimeters into whole integers, 

according to the formula: φ = -Log2d, where d = grain diameter in millimeters. 
81 DSNE に従い、”φ”と”φ”を区別して記載しているが、これらは同義と見なせる。 

また、ファイ（φ）スケールは、整数値で表現する旨、記載されているが、セクション

「3.4.2.2.2.1 粒度」では小数値で記載されていることに注意すること。 

82 DSNE では n% of the sample is coarser than the n-th percentile particle size.と記載

されているが、coarserではなく、finerが正しいため、「細かい」に修正している 

83 φ スケールでは土粒子のｎ％が通過する際の粒径を φｎと表現する。（粒径が φｎ以下の土

粒子が n%存在する） 
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𝑀𝑒𝑎𝑛(𝑥̅) =
𝛴𝑝𝑚𝜙

100
⋍

𝜙16 + 𝜙50 + 𝜙84

3
= 𝑀𝑍  

 

𝑆𝑜𝑟𝑡𝑖𝑛𝑔(𝜎) = √
𝛴𝑝(𝑚𝜙 − 𝑥̅2)

100
⋍

𝜙84 − 𝜙16

4
+

𝜙95 − 𝜙5

6.6
=  𝜎1 

 

様々な Apollo サンプルの重量分布を表 3.4.2.2.1-1 に示す。 

 

表 3.4.2.2.1-1 Weight Distribution in size-fractions of representative scooped surface soils 

(data from Morris et al., 1983, data emphasize coarser fractions). (Table adapted from 

Heiken et al., 1991: Lunar Sourcebook, Table 9.1, pg. 478.) 

 

 

全体として、レゴリスは礫または玉石を含むシルト質砂（pebble- or cobble-bearing silty 

sand）（ASTM D2487 術語を使用）とみなすことができる。月の土粒子サンプルの大部分

（1mmふるい通過分）の粒度分布は、ある一定の狭い範囲に収まる（Carrier, 1973; 1991）。

一般に、この土粒子は、幅広い粒径の粒子から構成され、シルト質砂から砂質シルト（Unified 

Soil Classification System, ASTM D2487, 1987 の SW-SMからML）に分類される。平均

粒径は約 40μm から約 800μm で、その平均は 60～80μm である。粒径の中央値は 40～

130μm で、その平均は 70μmである（重量で土粒子の約半分は人間の目で解像できるより

も細かい）。土粒子のおよそ 10%から 20%は 20μmより細かい。(McKay et al., 1991; Carrier 

et al., 1991)。 
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一般に、あるアポロ計画の着陸地点で採取された最も細かい土粒子の粒径と、アポロ計画の

中で回収されたすべてのサンプルの平均粒径、両方とも、他のアポロ計画のものと異なって

いる（McKay, 1991）。粒径とその分布は、レゴリスの堆積厚さと衝突クレーターとの距離

によって、1つの着陸地点の場所内でさえ異なることがある。古くて成熟した月の土粒子は、

細かい粒子で構成されており、平均粒径も小さくなる傾向がある。Carrier 2003 の図 

3.4.2.2.1-1 と表 3.4.2.2.1-2 に示す粒度分布には、アポロ 11、12、14、15、16、17 号と、 

ルナ 24 号のデータが含まれている。アポロ 15号のコアサンプルの深さの関数としての平

均粒径を図 3.4.2.2.1-4に示す。もっとも細かい粒子の特性を図 3.4.2.2.3 に示す。 

 

 

図 3.4.2.2.1-1 Geotechnical particle size distribution: middle curve showing the average 

distribution; left-hand and right-hand curves showing + 1 standard deviation (from 

Carrier 2003).84 

 

 

 

84 FJS-1 の粒径分布は以下を参照。 

月資源からの建設資材の製造に関する基礎検討 金森洋史（清水建設） 

Presented at the 34th ISAS Space Energy Symposium, 6th March, 2015 
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表 3.4.2.2.1-2 Average geotechnical particle size distribution from middle curve of figure 

3.4.2.2.1-1 (Carrier 2003). 

 

 

Carrier(2005)は、アポロ 16 号地点（高地）とそれ以外の地点（海）の 1 ミリメートル未

満のレゴリス物質の粒度分布を図 3.4.2.2.1-2 および-3 に示している。 

 

 

図 3.4.2.2.1-2 Particle size distribution of submillimeter particles for all Apollo and 

Luna sites except Apollo 16 (Carrier 2005). 
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図 3.4.2.2.1-3 Particle size distribution of submillimeter particles for all Apollo 16 site 

(Carrier 2005). 

 

 

図 3.4.2.2.1-4 Grain-size as a function of depth at the Apollo 15 site. Sample 15010/11 

collected close to the edge of Hadley Rille where the regolith is thin and immature. 

Modified from Figure 7.17 Lunar Sourcebook (figure from LunaRef website, Lunar and 

Planetary Science Institute). 

 

制約事項 

レゴリスの室内試験においては、データは特定のふるい目で分球されたわずかなサンプル

から集められたものであることを認識することが重要である。レゴリスサンプルの大部分

は、10mm以上、10-4mm、4-2mm、1mm未満の粒度区分にふるい分けされており、ほと
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んどの室内試験では、1mm 未満の粒子を用いて行われている。1mm を超える粒子サイズ

区分の研究は非常に限られており、1mm未満の粒子と比較することはできない。 

 

テクニカルノート 

月レゴリスの粒度分布は、JSC でのサンプル分析だけでなく、さまざまな研究者により決

定された。月でのサンプル採取と、ミッション終了後の地球でのサンプル採取は、それぞれ

手順が多少異なった。レゴリスは、Lunar Receiving Laboratoryでさまざまな粒度区分に

ふるい分けられた。アポロ 14号から 17 号のサンプルは、1cm以上、4～10mm、2～4mm、

1～2mm、1mm 未満の粒度区分にふるい分けられ、重量が測定されてサンプル番号が付け

られた。1mm未満の粒度区分は、500、250、125、62.5、31 ミクロン（マイクロメートル）

の粒度区分に湿式でふるい分けられ、さらにいくつかのサンプルは 500、250、150、90、

75、45、20 ミクロン（マイクロメートル）にふるい分けされた。20（マイクロメートル）

以下は光学顕微鏡で分析し、20-16, 16-8, 8-4, 4-2, 2-1（マイクロメートル）の粒子サイズ範

囲で粒子数が数えられた。アポロ 15 号～17 号では、コア材を検査し、大きな粒子を取り除

き、残りは 1mmのふるいにかけられた。1cm以上の粒子は、岩石サンプルとして分けて取

り扱われる。 

 

3.4.2.2.2 粒子形状 

レゴリス粒子は、衝撃プロセスによる粒子の機械的な破砕と融着の組み合わせにより、様々

なサイズと形状を示す。以下のセクションでは、アポロによって持ち帰られたサンプルの、

1mm 未満の粒度区分の土粒子の特性をまとめている。図 3.4.2.2.2-1 と図 3.4.2.2.2-2 に

土粒子の形状とサイズの例を示す。表 3.4.2.2-1 に、1mm 未満の粒度区分の粒子特性の概

要を示す。一般に、粒子はやや細長く、亜角形（subangular）から角張った形をしている

が、球形（火砕ガラスビーズの場合）から極端に角張った形まで様々なものが含まれている。 
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表 3.4.2.2.2-1 Summary of grain-specific properties (<1mm size-fraction) 

 

 

 

 

図 3.4.2.2.2-1 Typical lunar soil agglutinates. (a) Optical microscope photograph 

displaying the irregular shape variation in agglutinates (separated from Apollo 11 soil 

sample 10084, NASA photo S69-54827). (b) scanning electron photomicrograph of a 

doughnut-shaped agglutinate. Particle has a glassy surface coated with small soil 

fragments (NASA photo S87-38812). (Figure modified from Figure 7.2 in Carrier et al., 

1991). 
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図 3.4.2.2.2-2 Apollo 11 regolith fragments from the 2-4 mm grain-size fraction. Note 

the diversity in shapes and angularity, including two impact-glass spherules. (Photo 

Credit: Randy Korotev, http://meteorites.wustl.edu/lunar/regolith_breccia.htm). 

 

3.4.2.2.2.1 粒度（Sorting） 

粒度はファイ（φ）スケールでの粒度分布の標準偏差として、1.99φから 3.73φ の範囲にあ

る。ファイ（φ）スケールは、粒径 2mm を基準に、対数変換式 φ=-Log2dに基づいて、粒径

d（ミリメートル）を対数に変換し、整数値で表現したものである85。つまり、レゴリスは、

分級されておらず、広範囲の粒径の粒子から構成されている86。 

 

3.4.2.2.2.2 伸長度（Elongation） 

伸長度（elongation）は、粒子の長軸径と中間軸径の比、すなわち長さと幅の比で定義され

る。比率が 1.3 未満の粒子は等方（equant）とみなされ、比率が 1.3 以上の粒子は細長い

 

85 以下の文章を分かりやすく言い換えている。 

The phi (φ) unit is a logarithmic transformation of millimeters into whole integers, 

according to the formula: ϕ = -Log2d, where d = grain diameter in millimeters. 

86 以下の文章を分かりやすく言い換えている。 

In other words, the lunar regolith is poorly to very poorly sorted. The more poorly 

sorted, the coarser the average grain size. 

ここでは、sorted=分級されている、poorly sorted=分級されていない≒粒度が偏っていな

いと訳している。 

http://meteorites.wustl.edu/lunar/regolith_breccia.htm
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（elongate）とみなされる。個々の粒子（大きさ 44-2,300μm）の伸長度を測定したところ、

1.31 から 1.39 の範囲であった。 

 

3.4.2.2.2.3  アスペクト比（Aspect ratio） 

地盤工学の研究において、アスペクト比は伸長度に反比例する。アスペクト比は、最小二乗

近似によって粒子に当てはめた楕円の短軸径と長軸径の比として定義される。個々の粒子

（大きさ 1.25-30μm）のアスペクト比の測定値は、1（等方）から 0.1（非常に細長い）で

あり、ほとんどの値は 0.4 から 0.7（やや細長いから中程度）の範囲に収まっている。 

 

3.4.2.2.2.4 円磨度（Roundness） 

円磨度は、粒子像の凸部に内接する円の半径の平均値と最大内接円の半径の比として定義

される。個々の粒子（大きさ 44-2,300μm）の円磨度を測定したところ、平均円磨度は 0.19

から 0.26 であった。 

 

3.4.2.2.2.5 体積形状係数（Volume coefficient） 

体積形状係数は、粒子の体積を、粒子形状と同じ面積を囲む円の直径（円相当径）の 3乗で

割ったものとして定義されている。個々の粒子（大きさ 60-733μm）の体積形状係数の測定

値は 0.24 から 0.37 の範囲で、平均値は約 0.3 である。この値は、長軸と短軸の比が 3：1

の扁長楕円体にほぼ相当する。球体の体積形状係数は 0.52 以上であり、月面の粒子で測定

された値を大きく上回る。 

 

3.4.2.2.2.6 比表面積（Specific surface area） 

比表面積（SSA）は、粒子の表面積をその質量で割ったものとして定義される。これは、粒

子の大きさと形状の両方を示す尺度である。月の土粒子と同じ 1 ミリメートル未満の粒度

分布を持つ球体からなる「土粒子」の比表面積（SSA）は、約 0.065 m2/g となる。一方、

月の土粒子の比表面積（SSA）の測定値は 0.02～0.78 m2/g で、典型的な値は 0.5 m2/g であ

る。月の土の比表面積（SSA）が比較的大きいのは、土粒子の形状が極めて不規則で、入り

組んだ形状をしているためである。 

 

3.4.2.2.3 月の微粒子 

論拠：月の微粒子の特性は、ダストの多い月の環境でエンジニアリングシステムを動作させ

るため、人間の居住空間からダストを除去するためのシステム要件を定義するために

必要である。 

 

概要 
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月レゴリスに含まれる微粒子の特性を考慮することは重要である。なぜなら、これらの微粒

子は、大きな粒子では重要とはならない、静電帯電や粒子間力を受けるためである。これに

より、ダストが帯電によって月面上に舞い上がり、月面の物体に付着することがある。直径

10 ミクロン（マイクロメートル）未満のすべての月ダスト微粒子は、吸入とクルーの健康

リスクに影響し、2.5 ミクロン（マイクロメートル）未満の粒子は深く吸入される可能性が

高いとされている。その他のシステムについては、環境上の危険をもたらす可能性のあるダ

スト粒径の上限について合意されたものはなく、考慮される工学的懸念の性質によって異

なる可能性がある。Colwell et al.（2007）は、月レゴリス（表 3.4.2.2.1-2）の大部分を占

める 100 ミクロン（マイクロメートル）を潜在的なダストハザードの閾値としている。し

かし、より小さな粒子、特に 20 ミクロン以下の粒子は、電荷質量比が高いため、静電気力

の影響を受けやすい。 

 

設計上の制限 

このセクションの表の値は設計に使用されるものとする。図は説明のみを目的として示さ

れている。 

 

3.4.2.2.3.1 サイズ・形状 

月の土粒子の平均粒径は 45-100μmであるが、質量の約 20%は 20μm 以下である（McKay 

et al., 1991；Carrier et al., 1991）。10μm以下の最も小さな粒子は、静電気力の影響を受

けやすく、浮遊したり舞い上がったりする（Colwell et al. 2007）。月ダスト粒子の大半は、

非常に角張った細長い形状をしている（Heywood, 1971; Carrier et al, 1991）。同じ粒度分

布を持つ球体のサンプルに対する月の土粒子の比表面積の比は、粒子の角張った複雑な形

状を反映して、ほぼ 8倍である（Colwell et al.,2007、Cadenhead et al.,1977、Carrier et 

al., 1991）。Park et al., 2008 による 10μm 未満の粒子の粒度分布を図 3.4.2.2.3.1-1 及び

表 3.4.2.2.3.1-1 に示す。 
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図 3.4.2.2.3.1-1 Cumulative percentile of dust particles (less than 10 microns) smaller 

than the plotted size for Apollo 11 (sample 10084, orange line) and Apollo 17 (sample 

70051, blue line) after Park et al., 2008. 

 

 

Table 3.4.2.2.3.1-1 Cumulative percentile of dust particles (less than 10 microns) 

smaller than the plotted size for Apollo 11 (sample 10084) and Apollo 17 (sample 

70051) Park et al., 2008. 
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3.4.2.2.3.2 帯電したダスト粒子の高度・空間変動 

歴史的に、月面上空にあるダスト粒子は、高度によって浮遊したり、舞い上がったりたり

すると考えられてきた。月大気・ダスト環境探査機 LADEE（Lunar Atmosphere and 

Dust Environment Explorer）ミッションに搭載された月ダスト実験 Lunar Dust 

Experiment（LDEX）は、月周辺のダストを特製評価し、ダストサイズと空間分布をマッ

ピングする目的で設計された in situ（その場）ダスト検出器であった（M. Horanyi et 

al.）。LDEX装置は、衝突電離式ダスト検出器であり、ダストの衝突によって生じる正と

負の電荷を測定する。粒子の質量は、ダスト衝突の振幅と波形を追跡することによって推

定された。データは 2014 年に 4ヶ月間収集された。(Horanyi 2015) 

 

図 3.4.2.2.3.2-1 に、導出した月の平均的なダストの平均密度分布を示す。日の出の明暗

境界線（ターミネーター）付近で最も密度が高くなる非対称なダスト雲は、月面のメテオ

ロイド衝突によって粒子が上方に放出されたことに由来すると考えられている。これらの

粒子は、数分の単位で浮遊した後、月面に落下する。これは、再形成された月レゴリスの

40μm/Myr を占める。(Szalay, Horanyi, 2016）。 
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図 3.4.2.2.3.2-1 Annually averaged lunar dust density distribution shows highest 

concentration at the sunrise terminator (Szalay 2016) 

 

3.4.2.2.3.3 ダスト粒子の電荷 

図 3.4.2.2.3.3-1 は、JSC-1 を用いて、1) 摩擦帯電、2) 光電子放出、3) 光電子層の 3 つ

の帯電方法で実験を行った結果である (Sickafoose et al., 2001)。ダスト粒子に帯電する電

荷は正負のいずれかであり、100μmの粒子では 1粒子あたり 105乗のオーダーであり、+2V

から-2Vの範囲の帯電電位に相当する（Colwellら、2007）。 
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図 3.4.2.2.3.3-1 Experimental results using JSC-1 simulant for a 1) Tribocharging, 2) 

Photoemission, and 3) Photoelectron Layer (From Colwell et al., 2007 and Sickafoose et 

al., 2001) 

 

3.4.2.2.3.4 帯電ダストの個数密度 

LDEX の測定（dust current）では、アポロ計画以来存在が示唆されている、0.1μm 以上の

帯電し舞い上がった粒子の予想されている密度が月面から 3km以上離れた場所に存在する

ことは確認されなかった（Szalay, Horanyi, 2015）。3km 以下では、より浮遊粒子が高密度

で存在し続ける可能性がある。図 3.4.2.2.3.4-1 に、LDEX データから求めた密度、高度、

粒径を示す（Horanyi, 2015）。図 3.4.2.3.4-2 は、月周辺の非対称なダスト雲の累積質量グ

ラフであり、総質量は 120kg と推定される（Szalay 2016）。 
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図 3.4.2.2.3.4-1. Comparison of Observed and Modeled Dust Density as a Function of 

Altitude and Size (Horanyi 2015) 

 

 

 

図 3.4.2.2.3.4-2. Comparison of Observed and Modeled Cumulative Dust Mass (Horanyi 

2015) 

 

制約事項 
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図 3.4.2.2.3.3-1 に示す帯電実験結果は 100μm の粒子の場合である。浮遊または舞い上が

ったダスト粒子は 10μm 未満である。 

 

3.4.2.3 月レゴリスの力学特性 

以下のセクションでは、月レゴリスの力学特性について説明する。アポロ計画のデータから

作成された月の土粒子の地盤工学特性に関する標準的な参考文献は、Lunar Sourcebookの

第 9章（Carrier et al.、Heiken et al.、1991）である。 

 

月レゴリスの力学特性は、月面の in situ(その場)計測、月サンプルの室内試験、理論解析の

組み合わせによって解明されている。表 3.4.2.3-1 は主な土質パラメータをまとめたもので

あり、以降の段落でそれぞれについて説明する。 

 

注：（例えばレゴリスと宇宙機のフットパッドとの間の）摩擦係数やすき込み強度は設計に

有用であるが、これらはレゴリスの特性のみに依存するのではなく、界面の材料、サイズ、

形状等の設計の詳細に大きく依存するため、本文書には記載していない。 
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表 3.4.2.3-1 Summary of bulk regolith properties taken as representative of typical lunar 

characteristics based on prior landed missions and sample properties.87 

 

 

87 Permeability (Q)は Q ではなく K。 
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3.4.2.3.1 かさ密度 

レゴリスのかさ密度（ρ）は、単位体積あたりの質量として定義され、通常 g/m3または kg/m3

で表される。かさ密度、間隙率、比重は次のような関係がある。 

 

 

ρ = かさ密度 

ρp = 土粒子密度（日本では ρs） 

G = 土粒子の比重 

ρw = 水の密度 

n = 間隙率 （土の体積に対する間隙の体積の比） 

 

レゴリスの密度は、回収されたコアとドリルチューブの分析、宇宙飛行士のブーツ、ボルダ

ー、ローバーの通った跡の分析、貫入抵抗、サーベイヤー、 ルナ、ルノホート宇宙機によ
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る in situ(その場)測定によって決定されている。レゴリスのかさ密度は表層 30cm までで

1.58 ± 0.05 g/cm3、深さ 30～60cmで 1.74 ± 0.05 g/cm3まで増加する。アポロ 15号、16

号、17号のデータを曲線に当てはめると、密度と深さの式は以下のようになる（Carrier et 

al. 1991） 

 

 

 

ρ = かさ密度（g/cm3） 

z = 深度 (cm） 

 

図 3.4.2.3.1-1 は、アポロのドリルで取得されたいくつかのコアサンプルのかさ密度と深さ

の関係を示している。かさ密度は一般に深さとともに増加する。これらの値は最小値を示し

ている。より大きな径のコアドリルが用いられていたとすると88、損傷を受けていない岩石

が取り込まれ、実際のかさ密度はより大きくなるだろう。 

  

 

88 以下の文章を分かりやすく言い換えている。 

If larger volumes were considered, intact rocks would be incorporated into the volume 

and the net bulk density would be greater.  
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図 3.4.2.3.1-1 In situ bulk density of the regolith based on drill core samples from the 

Apollo 15, 16, and 17 missions. The abrupt increases and decreases result from 

different layers at different depths (Lunar Sourcebook 1991). 

 

3.4.2.3.2 相対密度 

相対密度（DR）は、粒状体の粒子の充填度合いを示す関数である。球状粒子の場合、粒子

が面心立方充填で配置されていれば相対密度は最小、六方最密充填で最大となる。図

3.4.2.3.2-1 に平均相対密度の深さ変化を示す。相対密度はパーセンテージで表される。 

 

 

 

 

e = 間隙比 （土粒子の体積に対する間隙の体積の比） 

emax = 最大間隙比 

emin = 最小間隙比 
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月レゴリスの相対密度は、深さ 30cm で 74 ± 3 %、深さ 30cm から 60cmで 92 ± 3 %であ

る。 

 

 

図 3.4.2.3.2-1 Relative density as a function of depth (modified from Figure 9.20 in 

Lunar Sourcebook) 

 

3.4.2.3.3 比重 

土粒子の比重は、4℃の水の同体積の質量に対する土粒子の質量の比と定義され、この値は

土粒子の密度（g/cm3）に相当する。様々な研究者が月レゴリス、角礫岩、個々の岩石の破

片の比重を測定している（Carrier et al.、1991 およびその中の文献を参照）。月レゴリスの

値は 2.3 から>3.2まであるが、科学的および工学的な利用としては、3.1の値が推奨される
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（Carrier et al.、1991）。つまり、月レゴリスの土粒子の密度 ρp は 3.1g/cm3 であり、水

（1g/cm3）の 3.1倍である。 

 

3.4.2.3.4 間隙率89 

月レゴリスの間隙率は、個々の粒の間の空間（粒子間の間隙）と粒子内部の空間によって定

義される。この間隙率は、レゴリス量（かさ密度体積重量）に直接影響する。月レゴリスの

間隙率（n）とかさ密度および比重の関係は、以下の式で関係づけられる（Carrier et al, 1991; 

Slyuta, 2014）。間隙率はパーセントで表される。 

 

ρb = かさ密度 

ρp = 土粒子密度 

Vv＝間隙体積 

Vt＝土全体の体積 

 

表層から厚さ 15cm 程度のレゴリス層では平均間隙率は 50%を超えているが、30～60cm 

の深さでは 44%に減少する。表 3.4.2.3.4-1 に様々な深さにおける間隙率および平均空隙

率を示す。 

 

間隙比：間隙比（e）は、土粒子の体積（粒子内部の間隙を含む）に対する間隙の体積の比

である。間隙比は porosity factor とも呼ばれ（ε または еと表記）、無単位である。 

 

n = 間隙率 

 

図 3.4.2.3.3-1 では、多数の月サンプル、月シミュラント、単一粒径の球体について、空隙

率（e）、相対密度（DR）、間隙率の関係を示している。 

 

 

89 以下、porosity を間隙率、void ratioを間隙比と訳している。 
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表 3.4.2.3.4-1 Porosity for various depths. 

 

 

 

 

図 3.4.2.3.3-1 Void ratio and porosity as a function of relative density for lunar 

samples. Also shown is a function for ideal, variably packed uniform spheres. There is 

considerable scatter among the lunar samples (Modified from Figure 9.18 in ref. Lunar 

Sourcebook). 

 

3.4.2.3.5 透過係数と拡散係数 

これらのパラメータは、レゴリス中の流体（液体または気体）の移動しやすさを表す。これ

らの値は、月レゴリスで直接測定されたものではなく、他の観測から推測されたものである。 
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3.4.2.3.5.1 透過係数 

透過係数は、レゴリスを通過する流体の流量と圧力勾配の関係によって定義される。表 

3.4.2.3-1 に記載されている値は、月面での Surveyor 5 のバーニアエンジン（vernier 

engine）の燃焼試験から導出され、深さ 25cm までの透過係数が推定された。この値は、

レゴリスが細かい粒子で構成されていることと整合すると考えられる。 

 

最も単純なケースは、非圧縮性かつ非反応性の流体で、ダルシ―（Darcy）の法則で与えら

れる。 

 

 

 

 

 

 

 

  Q = 流量 

    K = 透過係数 

    ρ = 流体の密度 

    gm = 重力 

    µ = 流体の粘度 

    i = 圧力勾配 

    A = 流れ方向に垂直な断面積 

 

3.4.2.3.5.2  拡散係数 

ガス拡散係数は、気体分子がレゴリス中を拡散移動する流束と気体成分の濃度勾配によっ

て定義される。拡散係数は、成分組成、圧力、温度、粒子径、形状分布に依存する。表 3.4.2.3-

1 のデータは、真空条件下の月シミュラントに対して He、Ar、Kr を用いて導出されたも

のである (Martin et al., 1973)。これらのデータは、これらのガス拡散係数がガスの絶対温

度および分子量に比例することを示している。 

 

3.4.2.3.6 粒子の硬度 

硬度とは、一般に塑性変形に対する抵抗力として定義される。地質学的な観点からは、鉱物

（岩石は鉱物の集合体）の硬度は、従来、スクラッチテスト（ひっかき試験）により測定さ
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れてきた。これは、段階的に硬い鉱物でひっかく（または引っかかれる）能力を比較するも

のである。この試験は、鉱物の硬さを直線的に表したモース硬度（最も柔らかい鉱物を 1

（例：タルク）、最も硬い鉱物を 10（例：ダイヤモンド））の基礎となっており、鉱物学の

マニュアルに載っている基本データである。鉱物の破壊モードは、結晶格子により制御され

るもの（劈開）と方位に依存しないもの（破砕）の 2つに分類される。劈開は、鉱物の結晶

格子に対して優先的に破断し、結晶格子の方位に沿って破断する傾向を示す。完全または良

好な劈開性を持つ鉱物は、劈開性が低いまたは劈開性がない鉱物よりも容易に破断される。

破砕とは、結晶格子の方位に沿っていない破断を指す用語で、いくつかの限られた形状パタ

ーン（ギザギザや破片状）を形成することが観察される。摩耗について興味深いのは、鋭い

鋸歯状のエッジを作る傾向がある、断面が貝殻状の割れ目を持つ鉱物（例えばガラスなど）

である。 

 

月レゴリスは、粒径に応じて組成が非常に明確かつ規則的に変化しており、より小さな粒子

は長石(feldspars)（灰長石(anorthite）、亜灰長石(bytownite）、そう灰長石(labradorite)）の

いずれかである可能性が高い（Carrier et al, 1991; Rickman and Street, 2008）。長石は鋼

鉄とほぼ同じ硬度を持つが、完全な劈開性を持つため、破壊されてより小さな粒子になる。

カンラン石(olivine)はそれほど簡単には破壊されず、サンドペーパーに含まれるざくろ石

(garnet)の研磨剤のように、破壊されて、新しい鋭いエッジを作る (Rickman and Street, 

2008)。スピネル(spinel)等の他の鉱物は、量は少ないが、非常に硬く、鋭いエッジを持つ。 

 

表 3.4.2.3.6-1 は、月の土粒子に含まれる主要な鉱物の一覧である。この表には、土粒子の

かなりの割合を占め得る、アルグチネート、フラクタル形状の溶着ガラス、鉱物片粒子は記

載されていない。ダーナー分類番号(Dana number)は、化学的および結晶学的な関係を表す

識別子である。ほとんどの月レゴリスの構成成分のモース硬度は、～4（硫化鉄のトロイラ

イト(Troilite)など）から～8（スピネル(spinel)など）の範囲である。パーセンテージは、月

の土粒子に含まれる鉱物の存在量の近似値を示す（A-豊富、M-多い、m-少ない、t-わずか / 

A-abundant, M-major, m-minor, t-trace）。モース硬度とヌープスケールの関係を図 

3.4.2.3.6-1 に示す。 
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表 3.4.2.3.6-1 Significant Lunar Minerals: (%: A-abundant, M-major, m-minor, t-trace) 
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図 3.4.2.3.6-1: A comparison of the linear Mohs hardness and the logarithmic Knoop 

hardness scales. Common construction materials (left side) can be compared to Mohs 

reference minerals (right side) (Rickman and Street, 2008). 

 

3.4.2.4 派生的な物理特性（力学特性）90 

以下のセクションでは、月レゴリスと月の土粒子の派生的な物理特性（力学特性）について

説明する。地盤工学的パラメータの原位置試験および室内土質結果の最も完全な要約は、

 

90 DSNE では、粒度や粒子形状、間隙比などの基本的な物理特性を一次的な特性とし、そ

れらに依存して発現する二次的な物理特性として Derived physical properties と呼んでい

ると思われる。3.4.2.4 Derived physical properties は、「力学特性」を示す。 
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Carrierら、1991、Heiken ら、1991（The Lunar Sourcebook）で見ることができ、そこに

はいくつかの月シミュラントとの比較も含まれている。ここで紹介する値は、アポロのデー

タに基づく最良の推定値である。 

 

3.4.2.4.1 圧縮性 

材料の圧縮性は、拘束圧を加えたときに生じる体積変化を示す指標である。低い応力では、

体積の変化は粒子の移動と再配向によって生じる。高い応力では、それらに加え、粒子の変

形や破砕によって体積が変化することもある91。 

 

3.4.2.4.2 圧縮指数 

圧縮指数（Cc）は、載荷応力を一桁増加したときの間隙比の減少量として定義される（図 

3.4.2.4.2-1 参照）。 

 

 

 

91 以下の文章を分かりやすく言い換えている。（高圧であっても必ずしも粉砕が生じると

は限らないため） 

At low stresses, the volume change is accommodated by particle movement and 

reorientation. At higher stresses, the volume change results from particle deformation 

or breakage. 
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図 3.4.2.4.2-1 Compressibility measurements on Apollo 12 samples92. Inset shows a 

diagram of a 1D oedometer for measuring compressibility (Lunar Sourcebook 1991). 

 

値は表 3.4.2.3-1 に示すとおりである。 

 

3.4.2.4.2.1 膨張指数 

膨張指数（Cr）は、e-logp 曲線における再圧縮時の傾きを示す。圧縮された土は荷重が除荷

されると膨張するが、膨張後に再び載荷されたときの圧縮性のことをいう93（図 3.4.2.4.2.1-

1）。 

 

 

図 3.4.2.4.2.1-1 Change in void ratio as a function of applied vertical stress. The arrows 

indicate the changes in void ratio as the sample is loaded and then unloaded. (Fig 9.24 

in Carrier et al., 1991; Lunar Sourcebook, 1991). 

 

 

92 e-log p 曲線。 

93 以下の文章を分かりやすく言い換えている。 

The recompression index (Cr) indicates the slope of the rebound-reload curve. It results 

when the sample expands after unloading and then is compressed again in the next 

compression cycle. 
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値は表 3.4.2.3-1 に示すとおりである。 

 

3.4.2.4.3  弾性特性とヤング率 

以下のサブセクションでは、月レゴリスの弾性特性の測定値または推定値を示す。レゴリス

が均質な等方性であると仮定すると、せん断弾性係数（G）、ヤング率（E）、ポアソン比（ν）

は以下の式で関係づけられる。 

 

特に断りのない限り、弾性特性は静的なものとする；一般に静的特性と動的特性は互換性が

ない。変形係数とも呼ばれるヤング率の推定値は表 3.4.2.3-1に示す。 

 

3.4.2.4.3.1  側圧係数（静止土圧係数） 

側圧係数（K0）すなわち静止土圧係数は、土中の鉛直応力に対する水平応力の比として定義

される。この値は月サンプルの実験室測定値（月レゴリスは正規圧密状態にあると仮定）、

及び月探査ミッションからの推定値に基づいて導出されている。側圧係数は比を表すため、

単位はない。 

 

 

 

σh＝水平応力 

σv=鉛直応力 

 

値は表 3.4.2.3-1 に示すとおりである。 

 

3.4.2.4.3.2 ポアソン比 

ポアソン比（ν）は、軸ひずみに対する横ひずみの負の比として定義される： 

 

静止土圧係数から以下の式で計算できる 

 

動的ポアソン比は、アポロの地震探査のデータ解析によって 0.4 と推定されている

（Sollberger et al. 2016） 
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3.4.2.4.3.3 せん断弾性率 

静的せん断弾性係数（G）、すなわち剛性率は、月表面では直接測定されていない。 

動的せん断弾性係数（Gd）は、レゴリス密度（ρ）とせん断波速度（β）から次式で計算する

ことができる： 

 

月の地震探査の解析とモデリングにより、レゴリス表層～4m94のせん断波速度は 40m/s と

推定されている(Sollberger et al. 2016)。この計算には、レゴリス密度 ρ=1.8 g/cm3が使わ

れ、レゴリス表層 4m では動的せん断弾性係数 Gd=3MPa となる。 

 

3.4.2.4.4 せん断強度 

レゴリスのせん断強度（τ）は、破壊に対するレゴリスの安定性を示す尺度である。通常、

モール・クーロン(Mohr-Coulomb)の式で定義される。 

 

 

 

c = 粘着力 

σ = 垂直応力 

φ= 内部摩擦角 

 

3.4.2.4.5 支持力と地盤反力係数 

レゴリスが支えることができる荷重の大きさのことを支持力という。支持力は、許容支持力

と極限支持力の 2つに分けて議論される:  

許容支持力95とは、基礎の所定の沈下量に対応する荷重のことで、次式で与えられる： 

 

94 浅い場所（2m程度）においては以下の論文の研究成果もあるため、プロジェクトで確

認すること。 

H. Imazato, T. Ikeda, and T. Tsuji, Shallow S wave velocity profile from active source 

seismic data at the Apollo 14 landing site based on virtual multichannel analysis of 

surface waves, Icarus, 115724, (2023). doi:10.1016/j.icarus.2023.115724. 
95 日本では、許容支持力＝極限支持力/安全率（＝設計に用いる支持力）として定義され

ることが一般的であるが、海外では、許容される沈下量を超えない支持力として定義され

ることがある。ここでは後述で訳している。 
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q = 支持力（kPa） 

k = 地盤反力係数 (kPa/cm) 

d = 沈下量 (cm) 

 

地盤反力係数は、土の剛性を表す尺度であり、月のレゴリスの特性に加え、基礎の形状と面

積にも依存する。月面における地盤反力係数は、宇宙飛行士の靴跡から計算されており、図

3.4.2.4.5-1 に示すように、フーチングサイズが 12.5cm×33cm の場合の平均値は 8kPa/cm

である。推定結果を表 3.4.2.4.5-1 および表 3.4.2.3-1 に示す。 

 

表 3.4.2.4.5-1 Distribution of modulus of subgrade reaction as determined from analysis 

of lunar bootprints. 
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図 3.4.2.4.5-1 Distribution of modulus of subgrade reaction as determined from analysis 

of lunar bootprints (Figure 9.37 in Lunar Sourcebook). 

 

極限支持力は、地盤を破壊させずに支持できる最大荷重である。基礎幅が 1m の場合、レゴ

リスの極限支持力は約 6,000kPa である。図 3.4.2.4.5-2 に示すように、基礎幅が大きくな

るにつれて極限支持力は増加する。 

 

図 3.4.2.4.5-2 Comparison of applied stress from crew and vehicles with the ultimate 

bearing capacity of lunar soil vs. footing width. (Figure 9.36 in Lunar Sourcebook). 
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軌道画像を用いたボルダーの転石軌跡の研究によると、支持力は、海と高地の地形にわたっ

て同程度であることが示されている（Sargeant et al.） また、地形の傾斜角度が大きくな

るにつれて、支持力が著しく低下することも示されている（Sargeant et al.） 

 

支持力は動的領域でも考慮される。動的極限支持力とは、衝撃荷重下での最大抵抗力のこと

であり、レゴリスの慣性力により静的極限支持力よりも大きくなる（Carrier et al.1991）。

動的許容支持力は、表面荷重が振動したり揺れたりする可能性がある場合に関係してくる

ため、設計者は、荷重が変動するような場合には、望ましくない沈下の可能性を検討すべき

である（Carrier et al.） 

 

3.4.2.4.6 内部摩擦角 

内部摩擦角は、破壊が起こるときのせん断応力と垂直応力に関連付けられる。レゴリスのせ

ん断応力に対する抵抗力を示すパラメータであり、実験によって求められる。導出方法を図 

3.4.2.4.6-1 に、その値を表 3.4.2.3-1 に示す。 
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図 3.4.2.4.6-1 Normal shear stress versus shear strength96. The slope of the relation 

defines the friction angle (inset) (modified from Figure 9.26, Lunar Sourcebook 1991). 

 

3.4.2.4.7 粘着力 

粘着力は、せん断強度のうち粒子間摩擦に依存しない成分であり、垂直応力がゼロのときの

せん断強度である。レゴリスの粘着力はレゴリスの相対密度によって変化する。表 3.4.2.3-

1 に値を示す。 

 

3.4.2.4.8 斜面の安定性 

斜面の安定性は、レゴリスの掘削や盛土の建設において検討される項目である。安定性解析

では、安全率（FS）が次式によって算出される。 

  

N= 安定係数 

ρ＝レゴリスのかさ密度 

gm＝月面の重力加速度 

h＝斜面の高さ 

c＝粘着力 

 

3.4.3 月面プラズマ環境 

月面のプラズマ環境は、太陽天頂角（SZA）による変動に加え、大きな月表面の特徴や表面

電位による変動があるため、特別な配慮が必要である。この環境に関するデータが不足して

いるため、このセクションのほとんどの情報は、参照文献に示されているようにモデリング

に基づいている。月面に着陸する宇宙機（着陸機、宇宙飛行士のスーツ等）および月面車（ロ

ーバー、カート等）に対するこの環境の主な影響は、地表帯電と摩擦帯電である。表面帯電

は、プラズマ環境との相互作用によって表面に電荷が蓄積されることによって起こる。表面

電荷が蓄積することにより、プラズマ電荷が表面へ流れ込む。摩擦帯電は、月レゴリス内で

 

96 Normal shear stress ではなく、Normal stressが正しい（normal stress（垂直応力）

と shear stress（せん断応力）は直交する向きに作用する応力であるため）。また、縦軸は

Shear strength（せん断強度）ではなく、Shear stress（せん断応力）が正しい。 
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の物体の運動によって生じる。物体が月レゴリスと異なる電子仕事関数を持つ場合、電荷交

換され、両方の系の内部固体電子エネルギーが等しくなる。金属の摩擦帯電は理解されてい

るが、絶縁体の電荷交換プロセスはまだ研究対象である（Lacks and Sankaran, 2011）。 

 

電荷のワーストケースは、宇宙機の設計と月面上の場所に大きく依存するため、このセクシ

ョンの各環境を注意深く検討し、どの環境が電荷のワーストケースになるかを判断する必

要がある。さらに、地表帯電のワーストケースは、摩擦帯電のワーストケースと一致しない

ため、月面を移動する物体については、両方のワーストケースを特定する必要がある97。 

 

月面付近では、月面電位と光電子量が存在するため、プラズマ環境は電気的に中性ではない。

この非中性領域は通常 0.5～1mだが（Poppe and Horanyi 2010）、プラズマシート内では

100mにも達する可能性がある。夜の非中性領域は、キロメートル単位で広がることもある

98。月軌道のプラズマ環境は 3.3.3.5.にある。 

 

一般に、完全な太陽光の下では、月面および月面上の物体は、プラズマ電流よりも光電子放

出が支配的であるため、低い正電位に留まる。暗い場所や、プラズマシート交差中の太陽光

の下では、負の電位が発生するが、これは材料の性質に大きく依存する。この明暗境界線（タ

ーミネーター）は、月面の昼と夜の間の線として定義される。 

 

月面は導電率が低いため、月面にある物体と月面自体の表面の間に電位が蓄積する可能性

があり、特に光電子放出のない影の部分では静電気放電の危険性がある可能性がある。また、

月面を移動する物体にとって、摩擦帯電は重要な懸念事項である。レゴリスから移動物に付

いた電荷は、特に光電子放出のない影になった領域では放出するのが難しい（Jackson et.al. 

2015）。 光電子放出が不足すると影になった領域を有人輸送の移動体に大量の電荷の蓄積

をもたらす可能性があることをモデリングは示している。(Jackson et.al., 2011）。例えば、

ホイールやブーツ上の摩擦帯電量が、月表面のプラズマフラックスを上回ると、電荷が物体

に徐々に蓄積される。モデルは、帯電電位が 1kVを超える可能性を示唆している。 

 

太陽風プラズマと磁気圏尾部の環境下において、昼のプラズマ環境は、光電子量が増大して

いる、月面より高い高度と同じである。光電子量は電子密度を増加させ、1x108 m-3の密度

と 2.2 eVの温度を持つマックスウェル分布とみなすことができる (Poppe et.al. 2010 and 

 

97 以下の文章は省略。 

It is recommended that designers consult with MSFC/EV44 to assist in determination 

of a worst-case and implementation of these environments. 
98 月の夜は、光電子量が減るため、非中性領域が広がる。 
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2011)。夜の表面磁気圏尾部のプラズマ環境は、より高い高度の環境と同じである99。太陽

風プラズマは明暗境界線（ターミネーター）から、太陽天頂角（SZA）が大きくなる方向（月

のウェーク方向）に移動するが、月のウェーク方向で太陽風プラズマは指数関数的に減少し、

温度は直線的に上昇することがルナ・プロスペクターのデータを用いた研究で示されてい

る（Halekas et.al.2005, Farrell et al 2008）。解析の目的から、明暗境界線（ターミネータ

ー）すぐ夜側の領域のプラズマ密度は、太陽風密度より一桁小さいものとして近似でき、プ

ラズマ温度は太陽風温度と等しいと仮定することができる。また、夜の明暗境界線（ターミ

ネーター）から太陽天頂角（SZA）が大きくなる方向（月のウェーク方向）のプラズマは、

密度が太陽風密度の約 0.001 倍、温度が太陽風温度の 10倍である。太陽風プラズマのウェ

ークの電子分布は、解析にマックスウェル関数ではなくカッパ関数で近似するのが最適で

あり、カッパ値は 3.5である (Halekas et al, 2005)。イオンにはマックスウェル分布が適し

ている。一般に、月のウェーク方向では、電子密度がイオン密度より高くなる可能性がある

ことを除くと、電子とイオンの密度はほぼ等しいと仮定して差し支えない。 

 

明暗境界線（ターミネーター）近くにおける、山や深いクレーターなどの大きな地形の背後

には、プラズマ密度の低下や温度上昇の影響により太陽風プラズマのウェークが現れる。極

域では太陽風は水平方向に流れるため、地形の障害物の中や周囲には容易に入り込むこと

ができず、障害物の風下側でウェーク効果を引き起こす。このウェーク効果により、プラズ

マフラックスレベルは 1～2 桁（10～100 分の 1）低下する。さらに、帯電した月表面のプ

ラズマシース内にある物体では、プラズマ密度はさらに 2 桁程度低下する可能性がある

(Zimmerman et al. 2011, Farrell et al. 2010, Zimmerman et al., 2012)。これら 2つの効

果により、極域や明暗境界線（ターミネーター）領域（太陽風が水平方向に流れる領域）の

山の陰やクレーターのある領域では、プラズマフラックスが非常に低くなる可能性がある。 

 

また、解析モデリングとシミュレーションによると、極域の地形的障害物（山やクレーター）

のすぐ後ろには、太陽風からの流入電子と地表からの二次電子が支配的な電荷量となり、太

陽風イオンはほとんど存在しない「電子雲」領域が発達することが示唆されている（Farrell 

et al, 2010; Zimmerman et al, 2011）。この効果は、障害物のすぐ下流の領域では、太陽風

の電子が、より質量の大きいイオンよりも先に空隙に流れ込むことができるために生じる。

 

99 磁気圏尾部において、昼間のプラズマ環境は太陽風プラズマと光電子電流が主要因とな

る。一方、夜のプラズマ環境は光電子電流が無いため、太陽風プラズマのみ主要因となる。 

なお、太陽風プラズマの月の夜側への侵入については以下を参考。 

https://sprg.isas.jaxa.jp/researchTeam/spacePlasma/results/0910_nishino.html 

 

https://sprg.isas.jaxa.jp/researchTeam/spacePlasma/results/0910_nishino.html
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この領域を移動する探査機にとって、レゴリスと探査機の相互作用によって蓄積された負

の摩擦帯電は、その領域にイオンが存在しないため、容易に放出することはない。 

 

 

図 3.4.1 – An illustration of the trailing plasma expansion behind a topographic feature 

at the lunar south pole and terminator region (Farrell et al., 2010) 

 

上記の月表面の影響に関する議論はモデルに基づくものであり、現在までのところ、明暗境

界線（ターミネーター）領域の表面におけるプラズマ密度とフラックスレベルの直接観測は

行われていないことに留意すること。探査機の設計者は、明暗境界線（ターミネーター）/

極域で予想される低プラズマフラックス環境の影響を考慮することが推奨される。予想さ

れるフラックスレベルの詳細は、Farrell et al. (2010)、Zimmerman et al. (2011)、Jackson 

et al. (2011, 2015)に記載されている。 

 

表 3.3.3.5-1 のデータから得られた月面プラズマパラメータを表 3.4.3-1 に示す。 月レゴ

リスの電気特性については 3.4.4 で述べる。 
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表 3.4.3-1. Lunar Surface Plasma Parameters 

 

 

* 明暗境界線（ターミネーター）近くにおける、山や深いクレーターなどの大きな地形の背

後には、太陽風プラズマのウェークが現れる。帯電した月面のプラズマシース内の物体では、

密度はさらに 2 桁まで減少する可能性がある。 

 

月面の電位は、場所、環境、表面の特徴によって表面全体で変化する。 

 

月面電位を直接測定する方法がないため、ここに示した値は、参考文献に示されている間接

的な測定とモデリングに基づいている。月面電位値は、予想される月面電位のおおよその目

安である。 
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ここで紹介する月面電位の値は、Lunar Prospector 衛星データ（Halekas et al, 2007, 2008, 

2009）および Solar Storm Lunar Atmosphere Modeling（SSLAM）（Farrell et al 2012）

に基づいている。Lunar Prospector は、月面から放出され、磁場に沿って上向きに加速さ

れる二次電子と光散乱電子を測定して、表面電位を遠隔観測している。この値は周辺プラズ

マとの相対値である。 

 

月面の帯電には、入射電子、二次電子、イオン、後方散乱電子、光電子による表面への電流

と表面からの電流が含まれる。表面電位は、これらの電流によって変化する。平衡状態では、

表面への正味の電流はゼロである。Lunar Prospector のデータと推定データを用いた計算

では、入射電子エネルギーEm が 500eVのとき、二次電子放出係数の最大値 δmは約 1.5 で

あることが示されている。月面の電気伝導度は十分に小さく、月面の異なる領域はほぼ独立

して帯電する。極域における表面電位は、プラズマの時間変動スケールで動的に変化する。

太陽風プラズマ中において、障害物の太陽指向方向の反対側にミニウェーク領域が形成さ

れ、このミニウェーク領域は太陽指向方向によって位置を変化する。 

 

太陽風プラズマの昼の大部分では、表面電位は小さな正の値である。太陽天頂角（SZA）が

90 度に近づき、それを超えると急激に負の値になる。表面電位がより大きくなるのは月の

夜では、光電子放出が存在せず、イオン電流に対して表面への電子電流が大きいために負に

なる。地球磁気圏尾部の典型的な夜の電位は約-100V であり、プラズマシートでは数百 V

（ボルト）から 1kV の負電位である。昼では、地球プラズマシートで負の帯電が観測され

ることがある。太陽風プラズマでは、月のウェークの境界付近で約-200 V の負電位が観測

され、月のウェーク中心ではより小さな負電位が観測される。 

 

表面負電位が最も大きくなるのは、太陽高エネルギー粒子（SEP）イベント中に観察される。

このとき、月は高エネルギー（高温）プラズマに曝される。磁気圏外の太陽風プラズマでは、

ルナ・プロスペクターに搭載された電子分光計が観測したように、極端な負の表面電位値と

大規模な SEP イベントの間には、ほぼ一対一の対応関係がある。このようなイベントが発

生すると、月の夜の表面は-4.5kV という低い電位になり、1kV 以上の負電位が観測される

こともある。これらの電位は、夜の電位が数百 V の負電位であるのに対して、はるかに大

きな負電位である。また、数百 Vの負電位から 1000V 以下の負電位への変化は、SEP 電子

の発生率の増加に合わせて、数時間で比較的速く起こる傾向がある。負の電位が最も大きく

なるのは、一般に月のウェーク中心付近の領域で観察される。このような大きな表面電位と

静電気放電やダストの影響のリスクをもたらす環境と条件を理解し、適切にモデル化する

には、さらなる研究が必要である。 
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月面の電位は表 3.4.3-2 にまとめられている。この表の数値は表面電位のおおよその目安

であり、必ずしも境界条件を表すものではない。 

 

表 3.4.3-2. Approximate Lunar Surface Potentials 

 

 

3.4.4 月レゴリスの電気特性 

概要 

月レゴリスの電気特性・光電特性は、バルク導電率、誘電率、月の微再粒子の光電子放出、

レゴリス全体の二次電子放出によって特徴づけられる。これらのパラメータは、宇宙プラズ

マや放射線環境と月レゴリスの相互作用による月面の帯電ハザードを評価するために必要

である。月面のプラズマ環境については、3.3.3.6 に説明されている。月レゴリスは、大小

の隕石の衝突や微小メテオロイドの衝突、太陽や銀河の荷電粒子の衝突によって生じたダ

ストや砕けた岩石で構成されている。ダスト粒子が衝突による熱で溶融したり、一部が蒸発

したりするため、再凍結すると粒子が溶着し、ガラス状のアグルチネートになる。月レゴリ

スは表面の大部分を覆っており、厚さは海で 4～5m、高地では 10～15mに及ぶ。アポロ 15

号の着陸地点で採取されたレゴリスの密度は、表層 30cm で平均 1.35g/cm3、深さ 60cm が

平均 1.85g/cm3である。 

 

設計上の制限 

このセクションの表の値は設計に使用されるものとする。図は説明のみを目的として示さ

れている。 

 

 

 

 

 

 

 

 



JERG-2-145 

201 

 

表 3.4.4-1 Regolith electrical properties 

 

 

3.4.4.1 バルク導電率（電気伝導率） 

概要 

月レゴリスの電気伝導率は、レゴリスに電流が流れる際の、レゴリスの電流効率のことであ

る。 

 

設計上の制限 

Olhoeft ら(1974)はアポロ 15 号の土粒子サンプルの導電率を測定し、若干異なる温度依存

性を発見した。 

図 3.4.4.1-1 は Olhoeft ら(1974)の図 3 の月サンプル 12002,85 (玄武岩)の真空中の温度

に対する電気伝導率を示している。データに対する指数関数的な理論的近似は、以下で記述

される。 

 

 

ここで、σはジーメンス/メートル、Tはケルビンの単位で温度を表す。Olhoeftら(1974)の

図 4 に対応する図 3.4.4.1-2 は、月のサンプル 65015,6（高再結晶化角礫岩）に対するもの

であり、指数関数的な近似は以下で与えられる。 
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図 3.4.4.1-1. Figure 3 from Olhoeft et al. (1974) showing the electrical conductivity versus 

temperature in vacuum for Lunar sample 12002,85 (basalt). 
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図 3.4.4.1-2. Taken from Figure 4 in Olhoeft et al. (1974) is for lunar sample 65015,6 

(highly recrystallized breccia). 

 

 

3.4.4.2 誘電率 

概要 

誘電率とは、土粒子の比誘電率であり、誘電率は分離した電荷キャリアを保持する能力であ

る。比誘電率は絶対誘電率と真空中の誘電率の比である100。 

 

100 探査、特に氷の探査では誘電率は非常に重要である。なお、誘電率の測定方法やデータ

の評価例についてはハンドブックに掲載する予定である。 
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設計上の制限 

誘電率、または比誘電率は、次式で与えられる。 

 

ここで、ε(ω)は物質の周波数に依存する、複素誘電率、ε0は真空中の誘電率である。Olhoeft 

と Strangway (1975) は、100 kHz を超える周波数での月サンプルの誘電率対密度の測定

結果を調べ、以下の関係を与えた。 

 

ここで、ρ は g/cm3単位で表した密度。 

 

 

図 3.4.4.2-1 from Olhoeft and Strangway (1975) gives the dielectric constant versus 

density with fitted equation from regression analysis. Open squares, triangles, and 

circles are data from Apollo 11, 12, and 14 samples, respectively, and close squared, 

triangles and circles are from Apollo 15, 16, and 17 samples respectively. This is Figure 

2 in the Olhoeft and Strangway (1975) article. 

 

周波数に対する比誘電率を図 3.4.4.2-2 および表 3.4.4.2-1 に示す。 レーダー解析では、

これらの値を使用することが望ましい。 
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図 3.4.4.2-2 Relative dielectric permittivity of lunar soil (blue circles, sample 14163 fines) 

and rock (orange squares, sample 14310) as a function of frequency. The soil data have 

been normalized to a density of 1 g/cm3. From Lunar Sourcebook figures 9.60 and 9.61. 

 

 

表 3.4.4.2-1 Numerical values of relative dielectric permittivity from figure 3.4.4.2-1. 

From Lunar Sourcebook figures 9.60 and 9.61. 
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モデルインプット 

無し 

 

制約事項 

無し 

 

テクニカルノート 

無し 

 

3.4.4.3 誘電正接 

概要 

誘電正接は、誘電体における電磁エネルギーの散逸を表すものである。 

設計上の制限 

表 3.4.4.3-1 は、月レゴリスの対数周波数に対する誘電正接の値を示し、図 3.4.4.3-1 はこ

れらの値をプロットしたものである。これらの値は、土粒子密度を 1g/cm3 に正規化したも

のである。450MHzにおける誘電正接の密度依存性は以下の式で与えられる。 

 

 

ここで ρは土粒子密度を示す。（3.4.2.3.1参照） 

 

 

図 3.4.4.3-1 Loss tangent of lunar soil (blue circles, sample 14163 fines) and rock (orange 

squares, sample 14310) as a function of frequency from Lunar Sourcebook. 
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表 3.4.4.3-1 Loss tangent of lunar soil (blue circles, sample 14163 fines) and rock (orange 

squares, sample 14310) as a function of frequency from Lunar Sourcebook figures 9.60 

and 9.61. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Chang'E-2および Lunar Reconnaissance Orbiter（Siegler et al. 2020）による月周回軌道

からの誘電正接の最新測定値は 3～37GHzの周波数において使用すべきである。図 3.4.4.3-

2 および表 3.4.4.3-2にこれらの値を示す。高地は南極域の代表的なデータである。 
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図 3.4.4.3-2 Integrated loss tangent vs. frequency (with 1  error bars, lines are model 

fits) from Siegler et al., 2020. 

 

 

表 3.4.4.3-2 Integrated loss tangent vs. frequency from Siegler et al., 2020. 

 

 

 

 

 

 

 

テクニカルノート 

Lunar Sourcebookは、Strangway and Olhoeft, 1977, Strangway et al, 1972, Gold et al, 

1972, Bassett and Shackleford, 1972 and Perry et al, 1972 などの多数の論文を参照して

いる。 

Chang'E-2/LROの測定値は、Chang'E-2マイクロ波放射計の 15-20kmの観測範囲により、

岩石とレゴリスの混合物を含む（Siegler private communication 2021）。 

 

3.4.5 光学特性 

概要 

光学およびレーダーによる着陸センサシステムの設計には、月面およびダスト環境での光

波および電波の波長における光子の吸収・散乱特性が必要である。 

 

設計上の制限 

このセクションの表の値は設計に使用されるものとする。図は説明のみを目的として示さ

れている。 
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3.4.5.1 可視・近赤外域の特性 

アルベド値は セクション 3.4.6.1.1に示す。光散乱関数は，Hapke パラメータ（Sato et al. 

2014）で詳細に説明されているが，工学的解析には Henyey-Greenstein（H-G） 位相関数

で十分である101 102。 

 

ここで、g は位相角（入射角と視線角の間）、b と c は表 3.4.5.1-1 などに示されている。

なお、c の値が正であれば後方散乱、負であれば前方散乱を示すことに注意すること。 

 

表 3.4.5.1-1 Values of H-G parameters determined by LRO for various types of regolith 

(Sato et al. 2014, their figure 20). 

 

 

 

 

101 空隙率や微細な凹凸が反射率に影響を与える。本文中で引用されている論文(Sato et 

al. 2014)では、一様な凹凸と空隙率という仮定を置いている。着陸前後等、必要により、

人間による地表面のかく乱が反射率に影響することを考慮した方が望ましい。 

102 光散乱関数は，Hapke パラメータ（Sato et al. 2014）で詳細に説明されている。工学

的解析には、Henyey-Greenstein（H-G） 位相関数を使用する旨、記載されているが、例

えば、カメラの露光時間設定等、月面の明るさを考える上では、太陽位相角だけでなく、面

の向きによって明るさが変わる（入射角と出射角の依存性）ため、考慮するべきである。 

また、測光モデル式としては Hapke モデル以外にも簡便な経験的モデルも存在すること

に注意すること。 
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図 3.4.5.1-1 Henyey-Greenstein phase functions using the parameters listed in Table 

3.4.5.1-1. The Apollo crystalline values are given to show possible small scale forward 

scattering from isolated particles. The crystalline material is not significant for 

engineering applications due to small number densities. 

 

3.4.5.2 レーダー特性 

レーダー反射率は、レゴリスの電気的特性（3.4.4）と表面粗さ（3.4.1.3）から算出すること

ができる103。 

 

3.4.6 月の熱環境 

概要 

月レゴリスの熱特性は、月面建築の設計や月面で動作するシステムの熱挙動を評価するた

めに必要である。 

 

103 浮遊ダストが帯電している場合、受信電力と送信電力の比が非帯電の場合と大きく異

なるという地球での報告がある(Li Xie et al. 2020, 

https://doi.org/10.1016/j.jqsrt.2020.107040)。 浮遊ダストについて、必要により、考慮し

た方が望ましい。 
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月の熱環境は、太陽と月面からの熱放射と、月面の熱伝導で構成されている。高緯度では、

局所的な地形と季節（太陽直下の緯度）変動が大きな影響を与える。 

 

設計上の制限 

このセクションの表の値は設計に使用されるものとする。図は説明のみを目的として示さ

れている。 

 

3.4.6.1 月面の放射環境 

背景放射温度と太陽からの距離による太陽放射照度の範囲 S0 は 3.3.9.1 に示すとおりであ

る。月面からの熱放射は、反射された太陽光と（月面から）放射された赤外線からなる。反

射された太陽光は次の式で計算される。 

 

 

ここで、A は可視光（太陽スペクトル）のアルベド、Z は太陽天頂角である。 

月レゴリスの散乱関数については、セクション 3.4.5.1 で説明する。 

レゴリスの太陽光吸収率は次式で与えられる。 

 

 

レゴリスからの赤外放射は次式で与えられる。 

 

 

ここで、εはレゴリスの赤外放射率、σはステファン-ボルツマン定数である。放射率の値に

ついては 3.4.6.1.1 を参照のこと。 

昼の表面温度は以下の式で近似することができる104。 

 

 

上式は感度解析のために使用されるが、設計目的で使用される温度の最悪条件は表 3.4.6.3-

1 に示すとおりである。S0 は、3.3.9.1 で説明されているように、太陽までの距離でスケー

リングされた太陽定数の値である。 

 

昼の表面温度の太陽天頂角による変化は、ランバート近似を用いることができる。 

 

104 感度解析に使用する場合は本式で近似することができる 
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ここで、TS は太陽直下の温度である。セクション 3.4.6.3 では、Lunar Reconnaissance 

Orbiter Diviner の観測機器が観測する温度の範囲を、全球と南緯 84 度から 90 度までの

2 つの領域について示している。前者は全球にアクセスするような宇宙機の設計に、後者は

極域ミッションの解析にのみ用いることが望ましい。詳細なミッション固有の性能解析に

は、ミッションの日付とデジタル標高モデルを使用して、地形効果（例えば、山による影や

太陽に照らされた山への近接など）を解析することができる。解析方法は、Lunar Thermal 

Analysis Guidebook（HLS-UG-001）105で説明されている。図 3.4.6.1.1-1 は、月の赤道に

おけるアルベドと放射率の経度による変化を示している。 

 

3.4.6.1.1 アルベドと放射率 

可視光（太陽スペクトル）のアルベドは、月面全体で一定ではない。また、海と高地では明

らかな違いがある（表 3.4.6.1.1-1、図 3.4.6.1.1-1を参照）。レゴリスの可視光散乱位相関数

については、3.4.5.1 に説明されている。 

 

表 3.4.6.1.1-1 Albedo and emissivity extremes for global and south polar regions. Since 

the south polar region is essentially highland regolith, we use highland equatorial values 

for a and ε. The infrared emissivities are taken from Vasavada et al. 2012 and Hayne et 

al. 2017 and the global albedo is from Williams et al. 2017. 

 

 

 

105 Lunar Thermal Analysis guidebook は以下を参照 

https://ntrs.nasa.gov/citations/20210010030 
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図 3.4.6.1.1-1 Equatorial albedo and emissivity as a function of longitude from Vasavada 

et al. 2012. The solid line in panel c is the albedo smoothed with a moving average of 2° 

of longitude every 0.05°. The gray curve is from the Clementine imagery. Panel d is from 

Diviner channel 7 which is near the peak of the thermal emissions. The solid line is data 

smoothed over 3°of longitude every 0.05°106. 

 

3.4.6.2 月面の熱特性 

以下では、レゴリスへ、また、レゴリスからの熱伝達の解析に必要な月レゴリスパラメータ

について説明する。表 3.4.6.2-1 に熱伝導率、熱拡散率、熱容量に関する値を示す。かさ密

度は表 3.4.2.3-1 に示し、セクション 3.4.2.3.1 で説明されている。 

 

  

 

106 月の表は高地より海が多いため、アルベドが小さくなっている。一方、月の裏は高地

が多いため、アルベドが大きくなっている。 
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表 3.4.6.2-1 Nominal values of thermal parameters for lunar regolith.107 

 

 

 

3.4.6.2.1 熱伝導率 

熱伝導率 k は、物質が熱を伝える能力のことである。月レゴリスの熱伝導率は、アポロ 15

号と 17 号の熱流実験の際にその場で収集されたデータと、持ち帰られたアポロサンプルか

ら算出された。これらの計算値と Lunar Reconnaissance Orbiter (LRO) Diviner の実験か

ら得られた温度に、月面の熱モデルを当てはめて、熱伝導率モデルを定義した。 

 

レゴリスの表層 1～2cm は熱伝導率が極めて低く、レゴリス全体の約 1/10 である。全体と

して、レゴリス全体の熱伝導率は非常に低くなっている。これはエアロゲル108と同程度で、

乾燥した珪砂の約 10 分の 1である。 

 

月レゴリスの有効熱伝導率は、真空中の他の多孔質媒体と同様に、単独で伝導する成分と単

独で放射する成分の合計である109。 

 

107 深さが深いほど熱伝導率が高いことに留意すること。 

108 エアロゲルは一般に断熱材で使用されている 

109 真空中の他の多孔質媒体と同様に、熱伝導と熱輻射の効果が組み合わさった有効伝導

率として考える必要がある 
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104K から 425K の間で、人為的擾乱を受けたレゴリス110について、Cremers ら 1972 は、

密度 1970kg/m3 のアポロ 12 号で持ち帰られたサンプルから経験的に決定した次の関係を

与えている。 

 

ここで、kc, は伝導成分、krT3 は放射成分、そして 

 

 

人為的擾乱を受けていないレゴリス111について、Hayne et al. 2017は、密度 ρ、kcと krの

依存関係を、密度の深さに依存する関係と組み合わせて提示している。これらの結果は、月

面の熱モデルを LRO Diviner実験からの全球データに最適に適合させることによって得ら

れ た も

の で あ

る。 

 

 

Woods-Robinson ら 2019 は、月のシミュラント（砕いた玄武岩）112を使って、100K 未満

では、上記の関係は月レゴリスの熱伝導率を過大評価する可能性があることを経験的に示

した。その後、著者らは、極低温で有効な砕いた玄武岩の熱伝導率関係を提示した。月レゴ

リスに対する最新の適合結果はまだ発表されていない。 

 

熱伝導率は、月の微粉粒子の粒子組成と形状に依存し、これらの特性は場所によって異なる。

図 3.4.6.2.1-1 は、さまざまなアポロ着陸地点のレゴリスサンプルとサンプル質量密度にお

ける、熱伝導率と温度の関係を示している。このデータから得られる最悪条件を設計目的に

使用することが望ましい。これらの最悪条件は、上述した k(T)の式の係数で記述され、次

のようになる。（図中の参考文献）。 

 

アポロ 11号（海）、密度 1640kg/m3： 

 

110 disturbed regolith：自然のままの状態ではない（人の手が介在している）レゴリス 

111 undisturbed regolith：自然のままの状態にある（人の手が介在していない）レゴリス 

112 砕いた玄武岩をシミュラントとしている 
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アポロ 16号（高地）、密度 1500kg/m3： 

 

 

図 3.4.6.2.1-1 Thermal conductivity versus temperature for various Apollo samples 

(Cremers and Birkeback 1971, Cremers et al. 1972, Cremers 1972, Cremers and Hsia 

1974) 

 

アポロ 11号から持ち返られたいくつかの岩石の熱伝導率が計算されている。Cremers 1974

は利用可能なデータをまとめている。熱伝導率は岩石の組成によって異なり、150K から

430Kの間で 0.2～2.0W/(mK)の範囲にある。 

 

3.4.6.2.2 熱容量（比熱） 
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熱容量（C）とは、ある物体の温度を単位温度変化させるのに必要な熱量を示す尺度である。

比熱（c）容量とは、単位質量の物体の温度を単位温度変化させるのに必要な熱量のことで

ある113。 

 

熱容量は次のように定義される。 

 

比熱は次のように定義される。 

 

 

ΔQ = 熱エネルギー量 

ΔT = 温度変化 

m は質量。 

 

比熱の温度依存性は、Woods-Robinson et al 2019 の図 3.4.6.2.2-1 に示されている。フィ

ッティングのための方程式は、Woods-Robinson et al. 2019 に示されている。表 3.4.6.2.2-

1 は、新しいフィッティング曲線に沿った値を示す。 

 

 

図 3.4.6.2.2-1 Revised estimate of the specific heat versus temperature of lunar regolith 

from Woods-Robinson et al. 2019. The estimate is valid between 10 and 400 K. 

 

 

113 比熱は単位質量辺りの熱容量であるため、質量で割っている。 
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表 3.4.6.2.2-1 Specific heat versus temperature extracted from 図 3.4.6.2.2-1. 

 

 

 

3.4.6.2.3 熱拡散率 

熱拡散率(κ)は、周囲の温度変化に対して、物質が適応する速度の尺度である。 

 

 

k = 熱伝導率 (W/mK) 

ρ = 密度 (kg/m3) 

c = 比熱(J/kgK). 

 

熱拡散率の高い材料は、周囲の熱環境の変化にすぐに適応する。熱拡散率は、表 3.4.6.2.3-

1 に示すように、深さと温度の関数である。 
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表 3.4.6.2.3-1 Thermal diffusivity as a function of temperature for disturbed and 

undisturbed regolith at the surface. These values assume a density of 1580 kg/m3. 

 

 

 

3.4.6.3 表面温度 

月面の温度は、太陽角と光学特性（放射率、吸収率）に大きく依存する。セクション 3.3.9.1

では、表面温度を概算するための計算方法を説明している。全球にアクセスするような宇宙

機114の設計の目的では、表 3.4.6.3-1 の温度の最悪条件を使用することが望ましい。これら

は Lunar Reconnaissance Orbiter Diviner の測定値（図 3.4.6.3-1）から取得されたもので

ある。その他の温度変動が必要な場合は、図 3.4.6.3-2 の各緯度および現地時間における標

準偏差を参照すること。太陽照射角がかすめるような高緯度地域では、その地域の地形と季

 

114 月周回衛星や月の全球アクセスする着陸機・探査機等 
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節（太陽直下の緯度）が非常に重要である。特定の着陸地点における詳細な熱性能の解析の

ために、温度、太陽照射条件、地域の地形は、https://quickmap.lroc.asu.edu/ の QuickMap 

ツ ー ル な ど の  LRO ソ ー ス か ら 取 得 で き る 。 極 域 の 生 の 温 度 デ ー タは 

http://luna1.diviner.ucla.edu/~jpierre/diviner/level4_polar/ で入手可能である。 

 

 

表 3.4.6.3-1 Lunar surface temperature extremes for various latitudes and solar 

illumination conditions from Williams et al. 2017. Mean temperatures are the plotted 

value with the max or min extremes taken from the error bars. Temperature for coldest 

permanently shadowed crater is from Paige and Siegler, 2016. 
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図 3.4.6.3-1 Zonal mean bolometric temperature as a function of latitude and 24-hour 

equivalent time of day from LRO Diviner (Figure 9 (a) from Williams et al. 2017). 

 

 

 

図 3.4.6.3-2 Zonal mean bolometric temperature standard deviation as a function of 

latitude and 24-hour equivalent time of day from LRO Diviner (Figure 9 (b) from 

Williams et al. 2017). The line symbols are the same as for Figure 3.4.6.3-1 
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3.4.6.4 地下の温度 

アポロ 15 号と 17 号の熱流実験より得られた深さに対する温度変化を図 3.4.6.4-1 に示す。

これらの測定値は一部のアポロの場所のみ得られており、放射性元素による加熱源に近い

場所では、温度プロファイルに影響を与えることに注意すること。これらの結果は、測定が

行われていない月の南極には適用できない。 

 

図 3.4.6.4-1 Temperature as a function of depth at the Apollo 15 and 17 landing sites 

(hatched areas show day-to-night temperature variations). From Lunar Sourcebook: A 

User’s Guide to the Moon. 

 

3.4.7 月の電離放射線環境 

論拠：月で動作するシステムは、宇宙放射線環境に加え、太陽高エネルギー粒子と GCR の

相互作用によって発生する中性子による放射線環境にも耐えられるように設計する必要が

ある。 

 

概要 

月面の電離放射線環境は、主に太陽高エネルギー粒子と銀河宇宙線から構成されている。こ

れら両方、トータルドーズ効果（3.4.7.1）およびシングルイベント効果（3.4.7.2）に寄与し

ている。これらの環境は、自由空間曝露に関して他の段落で詳細に説明されている（下記参

照）。月が全球の半分（2π ステラジアン）の等方性放射を遮ることを考慮し、これらの粒子

束と線量を 2 で割ることは許容されている。これらの一次エネルギー粒子と月面の相互作

用により、3.4.7.3 で述べるように中性子が発生する可能性がある。 
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3.4.7.1  月面のトータルイオンドーズ 

月は地球磁場による遮蔽の外に位置しているため、3.3.1.10.2 地磁気無遮蔽のトータルドー

ズ環境は、月による遮蔽により放射線量を 2 分の１にして月面に使用することが適当であ

る。 

 

3.4.7.2 月面シングルイベント環境 

月は地球磁場による遮蔽の外に位置しているので、3.3.2.10.2地磁気無遮蔽のシングルイベ

ント環境は、月による遮蔽によりフラックスを 2 分の１にして月面に使用することが適当

である。 

 

3.4.7.3 月中性子環境 

二次中性子またはアルベド中性子は、太陽または銀河宇宙線の高エネルギー粒子が月レゴ

リスと相互作用したときに生成される。これらは主に乗組員への放射線量が懸念されるが

（セクション 3.3.4 参照）、半導体の変位損傷の可能性もあるため、電子機器における設計

でも考慮する必要がある。 

 

月のアルベド中性子は主に銀河宇宙線（GCR）のレゴリスに衝突することによって発生し、

GCR は太陽活動極小期に多くなるので、アルベド中性子フラックスには太陽活動の周期依

存性がある。設計目的では、太陽活動極小期の中性子フラックスを使用することが望ましい。

図 3.4.7.3-1 と表 3.4.7.3-1 に太陽活動極大期と太陽活動極小期のモデル化された微分中

性子フラックスを示す。 
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図 3.4.7.3-1 Differential neutron flux for solar maximum and minimum conditions 

(Adams et al. 2007). 
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表 3.4.7.3-1 Differential neutron flux for solar maximum and minimum conditions (after 

Adams et al. 2007). 
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テクニカルノート 

エネルギー荷電粒子環境については 3.3.1.10.2 および 3.3.2.10.2 を参照。アルベド中性子

スペクトルは J.H. Adams, M. Bhattacharya, Z.W. Lin, G. Pendleton, and J.W. Watts 

(2007) Advances in Space Research 40, 338-341 から引用。彼らの計算は、CREME 96と

GEANT4によるモンテカルロ・シミュレーションとルナ・プロスペクターの高速中性子デ

ータとの比較に基づいている。 

 

3.4.8 月のメテオロイド・イジェクタ環境 

論拠：月面や月低軌道で動作するハードウェアは、宇宙からの一次メテオロイドと、一次メ

テオロイドが月面に衝突した際に生じる二次イジェクタ環境に曝される115。 

 

3.4.8.1 一次メテオロイド環境 

脅威となる大きさの一次メテオロイドのフラックスについては、セクション 3.3.6 

Meteoroid and Orbital Debris Environments で説明されている。そこで説明されている

 

115 月面のダスト環境については 3.4.2.2.3 項に記載されているため、必要により参照する

こと。 
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メテオロイドエンジニアリングモデル（MEM : Meteoroid Engineering Model）は、月面

のあるポイントにおける状態ベクトルを生成し、状態ベクトルを伝播させ、そのデータを

MEM に入力することにより、月面の環境を計算することができる。なお、状態ベクトルが、

ターゲットポイントを、月の中心から月半径(1737.4km)より近い位置に配置した場合、

MEM は 0 フラックスを返すことに注意すること。 

 

3.4.8.2 メテオロイドイジェクタ環境 

メテオロイドが月面に衝突してクレーターを形成し、レゴリス粒子が射出されることによ

り、メテオロイドイジェクタ環境が形成される。粒子の大きさと速度に対するフラックスを

特徴付けるためのイジェクタモデルは現在開発中で116、この文書の次の改訂版に含まれる

予定である。この環境の既存のモデルは NASA SP-8013 Meteoroid Environment Model - 

1969 [Near Earth to Lunar Surface] section 3.2 Lunar Ejecta Environment 117に記載さ

れている。この資料は、新しいイジェクタ環境がここでベースライン化されるまでは、使用

されることが望ましい。 

 

3.4.9 月の照度 

月の照度条件は、その土地の地形や月の極への近さで変化する。月の 1日は、月が太陽に対

して 1 回転する時間である。月の恒星回転周期は 655.73時間（～27 日 7 時間 55分）であ

る。地球に対する月の平均朔望周期（地球に対して同じ位相に戻る、つまり「昼と夜」のサ

イクル）は 708.73 時間（29 日 12 時間 44 分）だが、楕円軌道の離心率や軌道速度の変化

により 1年の間に若干の変動がある118。月の回転傾斜角（傾斜軸）は 1.54°（太陽系黄道に

対して、例えば地球の～23.4°と比較して）である。月の軌道は黄道に対して 5.16°傾いてい

る。月の軌道パラメータの結果として、月面の赤道付近は約 15日間照らされ、その後 15 日

間の長い夜が続く。極域の照度はより複雑で、照度期間の長さについて一般的なことは言え

 

116 2021 年時点において、Meteoroid Ejecta of Lunar Secondaries Engineering Model 

(MELSEM)を開発中。 

https://ntrs.nasa.gov/citations/20210010932 

https://ntrs.nasa.gov/api/citations/20210023025/downloads/DeStefano_ASEC2021_Mete

oroidEjectaOfLunarSecondariesEngineeringModel.pdf 

117 既存のモデル NASA SP-8013 Meteoroid Environment Model - 1969 [Near Earth to 

Lunar Surface] section 3.2 Lunar Ejecta Environment 

https://ntrs.nasa.gov/citations/19690030941 
118 月の歳差周期 (precession cycle) が 18.6 年であることにより、月の夏至が 1 年で 20

日程度ずれていくことに注意すること。 
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ないが、将来の着陸地点における極域の照度を忠実に評価するのに十分なデータがある119。

極域照度マップの説明とデータへのリンクは、http://lroc.sese.asu.edu/posts/991 で入手で

きる。 

 

月の極域では、太陽光の入射が極端に低く（地平線のすぐ上をかすめるように）、局所的な

地形の大きな変動により、極端な照度条件になることがある。極域は永久影（Permanently 

Shadowed Regions、PSR）にあり、1 年を通して直射日光が当たらず、周辺からの散乱光

もほとんどない状態にある。また、短時間（地球数日程度）だけ暗くなる、ほぼ永久に明る

い領域も存在する。これらの領域は、互いに近接していることが多い。(Mazarico et al., 2011; 

Speyerer and Robinson, 2013; Glaser et al., 2014; Glaser et al., 2018)。 

 

LRO-WAC カメラから蓄積された極域画像に基づいて、88°～90°の月の極域について、割

合ベースおよび時間加重照度マップが作成された（Speyerer and Robinson, 2013）。現在の

最高分解能の時間加重照度マップを図 3.4.10-1 (南極) と図 3.4.10-2 (北極) に示す。これ

らのデータは、 

Planetary Data System http://imbrium.mit.edu/DATA/SLDEM2015_SLOPE/ で入手で

きる120。シャックルトンクレーターの高解像度照度マップは、以下で入手できる : 

http://lroc.sese.asu.edu/exhibits/A%20New%20Moon%20Rises/41 

  

 

119 極点付近をターゲットとするプロジェクトにおいては、夏と冬の違いがもたらす期間

日照率の違いが大きいため留意する必要がある。ただし、緯度が低くなるにつれ、夏と冬

での期間日照率の違いは小さくなる。 

120 最高分解能の時間加重照度マップ 図 3.4.10-1 (南極) と図 3.4.10-2 (北極)のデータ

は、Planetary Data System で入手可能であるが、DSNEに記載されているリンクが誤っ

ているため、以下の通り修正している。 

誤 http://imbrium.mit.edu/DATA/SLDEM2015_SLOPE/ 

正 http://pds.lroc.asu.edu/data/LRO-L-LROC-5-RDR-V1.0/LROLRC_2001/DATA/BDR/WAC_POLE/ 

http://lroc.sese.asu.edu/exhibits/A%20New%20Moon%20Rises/41
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図 3.4.10-1 Multi-temporal illumination map of the lunar south pole, Shackleton crater 

(19 km diameter) is in the center, the south pole is located approximately at 10 o'clock 

on its rim. Mapped area extends from 88°S to 90°S [NASA/GSFC/Arizona State 

University]. 

 

 

図 3.4.10-2. Multi-temporal illumination map of the lunar North Pole. Mapped area 

extends from 88°S to 90°S [NASA/GSFC/Arizona State University]. 
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3.4.10 月の中性大気 

月面付近の中性原子や分子の希薄な大気が、月面システムの設計や運用に影響を及ぼす可

能性があるとは予想されていない。もし、ハードウェアに何かしらの反応が確認された場合、

このセクションに追加される可能性がある。 

 

3.4.11 永久影領域内のレゴリスの特殊な物理的・化学的条件（保留） 

 

4.0 欠番 
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