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1 月面環境試験　序言

Moon Surface Simulatrd Environmental Test

Abstract
The surface environment of the moon is high vacuum and extreme temperature change. With a day of the earth as a
unit, a day of the moon becomes 30 days, the daytime of 15 days and the night of 15 days. Temperature of regolith in
the vicinity of equator rise up to 120℃ in daytime, and descends down to -180℃ at night.
The tolerance of a present equipment is uncertain though the 

Kyewords: ITBL, Rocket, Computational Fluid Dynamics, Flight Simulation, Multidisciplinary Simulation equipment
set up in the surface of the moon should endure a severe above-mentioned environment.
Then, typical various test pieces were collected, and it went twice in the environmental test with a space

environment test equipment.
It erports on the passage of the test and the evaluation of the result to here.

概　　　　要
月の１日は地球の１日＝24時間を単位とすると29.5日である。従って、月の昼は14.75日、夜は14.75日となり、

月の赤道付近のレゴリスの温度は、昼は120℃まで上昇し、夜は-180℃以下まで降下すると言われている。
月面に軟着陸した探査機やローバが長期間その機能を維持するには、昼間の高温に耐えなければならないのは当

然である。加えて、約15日間続く夜間を乗り越え、次の昼には活動を再開しなければならない。
さて、現在我々が利用出来る機器は上記の厳しい温度環境に対し、どの程度の耐性を持っているのだろうか。
高温側のデータは揃っていると言えるが、-180℃という低温側のデータは殆ど無いというのが実情である。
そこで、温度制御の出来る宇宙環境模擬装置を用いて、高真空の月面まで含めた月面環境試験を実施する事にし

た。
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2 月面環境試験用真空チャンバー
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2 月面環境模擬装置

月面環境模擬装置の主要緒元を表2．1に、外観を図2．1に示す。装置は直径1mの真空チャンバであり、
ターボ分子ポンプにより、10 -5Pa以下の高真空を達成可能である。内部に700×700mmのコールドプレー
トが設置され、その表面に50mmピッチでM5のねじ穴が切られており、供試体を固定するのに使用され
る。チャンバのシュラウドとコールドプレートはLN2（液体窒素）で冷却可能となっている。
次に、プレートはLHeでの冷却が可能である。冷却の系統図を図2．2に示す。
一般的な150LのLN2容器（エルフと言う）を3本並列に接続出来、長時間の無人運転を可能にしている。

又、プレート内に電気ヒータが設置されており、130℃程度の高温まで試験出来る。温度計測は、LHe温
度でも正確な計測が可能なシリコンダイオードセンサをコールドプレートの中央部に埋め込み、リファレ
ンスとしている。

図2．1 月面環境模擬装置の外観

表2．1 宇宙環境模擬装置の主要緒元

寸法
直径×奥行
コールドプレート

φ1000×1000mm
□700×700mm

温度計測点 シリコンダイオード 1CH
熱電対　40CH

冷却環境
シュラウド
コールドプレート

LN2冷却 （ < 100K）
LN2冷却時 80～400K
LHe冷却時 40～400K

真空度 1.0×10-5Pa 以下

ソーラシミュレータ 5kWキセノンランプ

This document is provided by JAXA.
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3 第１回月面環境試験
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3 第１回月面環境試験

3-1 供試体

第1回月面環境試験の供試体は関係者の協力で、多種類の機器を集める事が出来た。
表3．1にそのリストを示す。又、温度測定点数も示した。

3-2 温度測定点

今回、温度の測定には極低温まで測定出来る、銅－コンスタンタン熱電対（T型熱電対）を使用した。熱
電対の接続系統を図3．1に示す。チャンバ内の熱電対はT型電対用のコネクタを介して、多数電線シール
に接続する。多数電線シールは20対の補償導線の中間部にSUSチューブとねじでシール機能を持たせた物
で、これによりチャンバのフランジ部を貫通して、補償導線をチャンバの外に出している。その補償導線
はT型電対用のコネクタを介して20対の補償導線ケーブルに接続され、ケーブルの先はデータロガーに接
続されている。これにより、熱電対は途中に異種金属無くデータロガーに接続され、正しい温度が測定出
来るよう構成されている。上記を2セット設け、計40点の温度が測定出来る様にした。

第1回月面環境試験のCC熱電対の接続表を表3．2に示す。熱電対の1～9はプレートとチャンバーのフ
ィンの温度測定用に使い、11番以降を供試体の温度測定に使っている。温度測定点は最左列に示した。上
から順に表3．1に示す順に対応している。
尚、プレートの温度はプレートに内蔵したシリコンダイオードでも基準値として測定している。又、デ

ータロガー近傍の気温を熱電対で測定しており、これを基準温度としてチャンバー内の温度を算定してい
る。

This document is provided by JAXA.
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表3．1 第1回月環境試験供試体

1．花田（国立天文台　水沢観測所）
100x100アルミ板　　止め穴：4個
構成品
1－1 CCDカメラ　　 温度測定点：2
1－2 平面鏡　　　　　 温度測定点：2
1－3 素子3個　　　 温度測定点：1

2．久保田（JAXA/ISAS）、國井（中央大学）―ロボット部品
160x84アルミ板　　　止め穴：中心線に4個
構成品
2－1 超音波モータx4
2－2 超音波モータパーツ
2－3 DCモータx2

温度測定点：総計6

3．近藤（情報通信研究機構　鹿島宇宙通信研究センター）
AD変換器：ADC08L060 2個　　　　温度測定点：1

4．三澤（東北大学　惑星プラズマ・大気研究センター）
信号増幅素子　　　　　　　　　　　　 温度測定点：1
AD8331 1ヶ
AD8004 1ヶ
AD603 1ヶ

5．岡田（JAXA/ISAS）
回路基板　　　　　　　　　　　　　　　温度測定点：5
フレキシブル基板

6．片山（JAXA/IAT）
レンズ　　　　　　　　　　　　　　　　温度測定点：1

7．四宮（JAXA/IAT）
DCモータ　　　　　　　　　　　　　　温度測定点：1
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チャンバー内　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　チャンバー外
熱電対20対　　　　　　　　　　T型：40 20対補償導線ケーブル

コネクタ：20個　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　20個

多数電線シールの取り付け：フランジに1／2NPTねじ込み

上記を2セット

温度測定点：40点（1～40のナンバリング）

図3．1 熱電対接続図
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表3．2 熱電対接続表
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3-3 試験経過

全ての供試体をプレートに配置し、熱電対をカプトンテープで供試体の温度測定点に貼り付けた。この
時の配置を図3．2に示す。

次に、予備実験としてチャンバを閉じて、真空引きを開始した。適当な真空度の所でヒータを入れ、熱
電対の応答を見た所、一部の熱電対に不具合が見られた。そこで、真空引きは中止し、そのchの熱電対は
交換した。再び、チャンバを閉じ、真空引きを行い、ヒータで加熱し、引き続きLN2で冷却し、センサの
応答が正常である事を確かめ、予備実験は終了とした。尚、真空引きはそのまま継続し、本試験に備えた。
第1回月面環境試験は次の日程で実施した。
2005年9月12日（月）10：00～13日（火）22：00
先ず、プレートをヒータで2時間かけて60℃まで暖め、そのまま4時間ホールドする。次にLN2を流して

冷却し、24時間以上その状態をホールドする。結果的には30時間冷却を続けた。この間のプレートの温度
プロファイルを図3．3に示す。この図に示すように、プレートの6点の温度プロファイルは殆ど一致して
おり、代表としてPLATE0を用いて良い事が示されている。

図3．2 供試体配置

This document is provided by JAXA.



月面環境試験 17

図
3．
3

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-06-00818

以下、供試体別にセンサ配置、温度プロファイルをまとめる。

（1）供試体1

供試体は、100×100mmアルミ板にCCDカメラ1台と平面鏡1つ、素子3つが取り付けられたものである。
今回は温度測定点を5つ設けた。温度測定点の詳細な位置は、図3．4から図3．6に示す。また、各温度測
定点の番号及び構成品は以下のようになっている。

（供試体）
CCDカメラ　幅：50.0mm 奥行：115mm 高さ：50.5mm 重量：320g
平面鏡　直径：30mm 厚さ：5mm

TC 11 CCDカメラ　上面
TC 12 CCDカメラ　側面
TC 13 平面鏡　上面
TC 14 平面鏡　側面
TC 15 アルミ板　板底

図3．4

図3．6図3．5
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実験後の様子を図3．7に示す。図から分かるように、実験中にカプトンテープが剥がれている。

（測定点） TC11 CCDカメラの上面　　 カプトンテープが浮き熱電対の先が供試体から外れていた。

（測定点） TC12 CCDカメラの側面　　 カプトンテープが完全に供試体から剥がれていた。

温度プロファイルを次ページの図3．8に示す。この図からもTC11, 12の温度の低下は不十分で、実験の
初期から上記に述べた剥がれが起きていたように思える。その他は、正常と考えられる。

図3．7 実験後
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（2）供試体2

・供試体（ロボット部品）
超音波モータ　×4
超音波モータ部品
DCモータ　×2

・サイズ
85×160×80［mm］

・重量
約1［kg］
温度測定点を6箇所設けた。温度測定点の詳細位置は、図3．9に示す。

［温度測定点：1］
超音波モータ付近の固定冶具上

［温度測定点：2］
超音波モータのロータ上

［温度測定点：3］
超音波モータのステータ付近の冶具上

［温度測定点：4］
超音波モータのステータ上

［温度測定点：5］
DCモータ付近の冶具上

［温度測定点：6］
DCモータのケース上

図3．9 配置図
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試験後の状態を図3．10～図3．12に示す。

・問題点
（1）超音波モータのステータ上の測定点のカプトンテープが完全に剥がれた。（TC19）
（2）超音波モータのステータ付近の冶具上とDCモータの付近の冶具上のカプトンテープ内に空気が入

り熱電対が浮いた。（TC18, TC20）

温度プロファイルを次ページの図3．13に示す。この図からも、TC18～TC20の温度の下がりが悪く、
上記の影響かと思われる。

図3．10 実験後全体図

図3．11 ステータ付近の拡大図 図3．12 DCモータ付近の拡大図

This document is provided by JAXA.
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（3）供試体3

・供試体
AD変換器：ADC08L060 
信号増幅素子：AD8331、AD8004、AD603

・サイズ
ADC08L060 24リード　プラスチックSOP

（外寸：L7.8mm×W4.4mm×H0.9mm＋24ピン）
AD603 8リード　セラミックDIP

（外寸：L10.3mm×W8.1mm×H3.6mm＋8ピン）
AD8004 14リード　セラミックDIP

（外寸：L19.9mm×W8.1mm×H3.6mm＋14ピン）
AD8331 20リード　プラスチックSOP

（外寸：L8.7mm×W3.9mm×H1.8mm＋20ピン）
底板プレート　（L60.0mm×W110.0mm)

・重量
ADC08L060 < 1g
AD603 < 5g
AD8004 <5g
AD8331 ～1g

温度測定点を5つ設けた。温度測定点の詳細な位置は、図3．14に示す。

［温度測定点：1］
底板プレート右側

［温度測定点：2］
底板プレート左側

［温度測定点：3］
AD8004

［温度測定点：4］
AD603

［温度測定点：5］
ADC08L060

図3．14 配置図
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試験前の状態を図3．15に、試験後の状態を図3．16に示す。

・問題点
供試体を底板プレートに固定するための接着剤に問題があったため、試験後供試体がプレートか外れ
てしまった。

温度プロファイルを次ページの図3．17に示す。 AD8004（TC24）,AD603（TC25）が外れており、温
度の下がりが悪い事がそれを示している。

図3．15 試験前

図3．16 試験後

This document is provided by JAXA.
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（4）供試体4

・供試体
エレキ基板、フレキシブル基板をアルミの箱(400×300×200)で覆ったもの

・重量
約2kg（ケース重量込み)
温度測定点は5つ設けた。温度測定点の詳細な位置は、図3．18～図3．23に示す

［温度測定点1］
ボルト締め付近

［温度測定点2］
ケース側面の中央　

［温度測定点3］
内部のアルミ箱の上部

［温度測定点4］
フレキシブル基板の下部

［温度測定点5］
フレキシブル基板の上部

図3．18

図3．19 図3．20
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図3．21

図3．23

図3．22
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試験後

温度プロファイルを次ページの図3．28に示す。TC28の応答は異常であり、熱電対の剥離が原因である。

図3．24 フレキシブル基板 図3．25 アルミ箱内部

図3．26 ボルト締め付近

図3．27 アルミ箱側面
カプトンテープ内に
空気が入った。
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（5）供試体5、6

レンズ、DCモータは各々の側面に1点のみ、熱電対をカプトンテープで止めている。その状態を図3．
29に示す。オレンジ色の部分がカプトンテープである。

レンズは民生品　FUJINON HF16HA-1Bである。DCモータは真空仕様で、FAULHABER社製
1724T012SRマイクロモータに2608：1の減速機を付けた物である。試験に際してはこれらを各々アルミホ
イールで包み、アルミホイールをプレートにねじ止めし、熱伝導を良くしている。
温度プロファイルを次ページの図3．30に示す。尚、この図のTC34とTC35はカプトンテープで熱電対

を止めた時とアルミテープで止めた時、差が有るかのチェック用であり、両者に差が無い事から、止め方
に拠る差が無い事を確認したデータである。

図3．29 熱電対を貼り付けたレンズ（右）とモータ
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4 第1回試験後の各供試体の評価
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以下に各供試体提供者の評価結果をまとめて載せる。
題名、著者は以下の通り。

4-1 月面環境下の機器試験結果　　国立天文台　浅利一善、鶴田整逸、花田英夫…………………………35
4-2 月環境試験（極低温環境試験）報告書　　久保田孝、國井康晴、多田興平……………………………43
4-3 AD変換器　月面環境試験後の動作確認結果　　近藤哲朗 ………………………………………………49
4-4 月面環境試験　機器特性確認結果報告：増幅素子、三澤浩昭……………………………………………53
4-5 搭載用電子回路の月面環境試験　　岡田達明、明星電気…………………………………………………59
4-6 CCTVレンズの真空低温試験の性能評価について　　片山保宏 ………………………………………105
4-7 第1回月面環境試験－真空用DCモータ　　四宮康雄……………………………………………………115
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4-1 月面環境下の機器試験結果

国立天文台・RISE推進室（浅利、鶴田、花田）
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月面環境下の機器試験結果

1．供試体

平面鏡、CCDカメラ、水晶振動子、同駆動回路

2．各部品の形状等

2．1．平面鏡
サイズ：ミラー本体　直径　30mm 厚さ　5mm

ホルダー　　直径　45mm 厚さ　10mm
重量：約50g

2．2 CCDカメラ

サイズ：W=50.0mm, D=115mm, H=50.5mm （ベースプレートを含まない）
重量：320g

2．3 水晶振動子等のIC

水晶発振器（OSC-2STLN）図の左上
水晶振動子（HC-49/US+PIC1）図の右上
マイコン（水晶振動子と組み合わせて発振器となる）（PIC16F84A）図の下

CCDカメラ 水晶振動子等
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3．コンフィギュレーション

アルミ製ベースプレート（100mm×100mm）上に固定（下図参照）

4．温度測定点

TC11：CCDカメラ　上面
TC12：CCDカメラ　側面
TC13：平面鏡　上面
TC14：平面鏡　側面
TC15：アルミ板　板底

水晶振動子等

This document is provided by JAXA.



5．試験後の状態

6．温度履歴
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7． 供試体の性能確認

7．1 平面鏡
低温試験前の特性評価
1）反射率の測定　(2005年8月2日)
測定器：アンリツML94A
光源：He-Neレーザ
レーザ光パワー：2.05mW
ミラー反射後パワー：1.7mW
→　反射率　83％

2）面精度の測定（2005年8月3日）
トワイマングリーン干渉計で測定
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低温試験後の特性評価

1）反射率の測定　（2005年10月6日）
測定器：アンリツML94A
光源：He-Neレーザ
レーザ光パワー：2.12mW
ミラー反射後パワー：1.75mW
→　反射率　82％

2）面精度
トワイマングリーン干渉計で測定（2005年10月7日）

反射率、面精度ともに低温試験後の劣化は認められない。

7．2 CCDカメラ

低温試験後も正常に画像を記録し再生ができた（画像サンプル省略）。

7．3 水晶発振器

低温試験前（2005年8月4～5日）と後（同10月9～10日）に周波数の安定度を測定し、有意な変化は認
められなかった。
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4-2 月環境試験（極低温環境試験）報告書

宇宙科学研究本部　　久保田　孝

中央大学　　國井　康晴

中央大学　　多田　興平
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月環境試験（極低温環境試験）報告書

1．超音波モータの特徴と熱計測箇所の検討

1-1．超音波モータとは

超音波モータ（Ultra Sonic Motor：USM……以下USM）は直流モ
ータ（以下、DCモータ）や交流モータのような磁力を利用せず、圧
電素子の振動を駆動力に変換して回転するモータである。このため、
非磁性モータとして多分野で活用が見込まれ、一部医療機器のMRI
などでは実用されている。この特徴は磁力の影響が想定される宇宙
環境で活動する探査機のアクチュエータとしても非常に魅力となる。
また、回転部となるロータと振動伝達部となるステータは、効果的
に振動を伝えるために 大きな圧力が印加されており、非通電時にお
いても高い静止トルクを有する。このことは長時間、姿勢を固定す
ることが多い多リンク構造物のアクチュエータとして消費電力や
CPUリソースの軽減に貢献することが見込まれる。
しかしながら、超音波モータは宇宙空間での利用を想定されて開発されておらず、宇宙空間での安定動

作のためには、高温低温環境、大きな温度変化、真空環境、放射線環境などでの環境試験と検証が必要で
ある。現在までにFig.1に示す組み込み用USM（USR-30）に対して耐環境試験を行った結果、標準構成の
USMであっても約200［K］程度の低温環境では高い耐性を示していた。今回は100［K］以下の極低温環
境がUSMに与える特性変化について評価する。

1-2．USMの構成

USMの基本的な構成をFig. 2に
示す。構成を大別すると
1．回転部であるロータ
2．ステータ（弾性体）
3．ステータ（圧電素子）
4．導体
5．ベアリング
の5つに分類される。
また、USMを構成する素材の
耐熱性はTable. 1のようになる。

Fig. 1 USR-30

Fig. 2 USMの構成
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Table. 1より、低温環境では弾性体と圧電セラミック、ステータと導体を接着している接着剤や軸に利
用しているベアリング（ベアリングオイル）に変化や影響が現れることが予想される。最初の環境試験と
して、現状のUSMを用いて行う。なお、接着剤およびベアリングについては、真空環境対応・低高温環境
対応に変更することを考えている。
今回の試験ではUSM単体だけではなく、ベアリングが装備され接着剤を利用しているステータ部のみに

ついても試験を行い、詳細な解析ができるようにした。試験において熱電対を装備した箇所をFig. 3に示
す。また、このFig. 3に示すように、今回は比較対象として、試験を行うUSMと同程度サイズのDCモー
タ（BD-185401）についてもあわせて実験を行った。

Table. 1 USMを構成する素材の耐熱性

温度測定点1：超音波モータ付近の治具上
温度測定点2：超音波モータのロータ上
温度測定点3：ステータ付近の治具上
温度測定点4：超音波モータのステータ上
温度測定点5：DCモータ付近の治具上
温度測定点6：DCモータのケース上

Fig. 3 供試体と熱電対の配置
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2．極低温環境試験

試験に利用する真空チャンバ（Fig. 4）内では、モー
タを動作させながら低温環境を構築することは困難で
あるため、試験の前後での特性変化を検討した。この
ため、USMについてはあらかじめ常温（300［K］）で
のトルク-回転数特性（T-N特性）とトルク-電流特性
（T-I特性）を計測した。また、DCモータについては開
発メーカに、極低温環境試験前後の特性変化について
計測を依頼した。
試験は他研究者の供試体と併せて行われ、 我々の供

試体はFig．5（a）、Fig．5（b）のように設置 された。
Fig．6はFig．5（b）を拡大したものであり、供試体と
してUSMとDCモータ、および熱電対が取り付けられた
様子を示している。供試体と治具、治具とチャンバはネジで固定され、熱電対についてはカプトンテープ
で固定した。
今回の試験ではFig. 4に示す真空チャンバ内の温度を徐々に低下させ、供試体付近の温度が約70（K）と
なる環境が維持された。その後、また徐々に温度を上昇させて常温状態に戻された。この試験は2回行わ
れ、高温環境にはなっていないが、常温と極低温を繰り返したこととなり、宇宙環境での探査機の非太陽
面の温度変化と近い温度環境をUSMに与えることができた。

Fig. 4 試験に利用された真空チャンバ

（a）配置概略図 （b）供試体の配置図

（a）USMの配置全体像 （b）USMと熱伝対の固定状態

Fig. 5 供試体の真空チャンバ内の配置

Fig. 6 供試体と熱伝対の配置
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3．極低温環境が与えるUSMへの影響

極低温環境の状態を経験したUSMの特性が試験前
後で変化するかどうかを、トルク-回転数特性（T-N
特性）、トルク-電流特性（T-I特性）を計測して比較
した。その結果をFig. 7、Fig. 8に示す。試験前のデ
ータをBase、試験後のデータをAfとし、計測時の温
度は303［K］（30［℃］)とした。
Fig．7のT-N特性グラフでは、彩色された範囲が
USMの動作保証範囲である。このグラフより、モー
タそれぞれに元々特性のばらつきがあるものの、そ
の特性は維持されている。また、Fig．8のT-I特 性よ
り、消費電力についても大きな変動は見られない。
これより、極低温環境によるUSMへの影響はみられ
なかった。
DCモータについてはメーカにて行われた試験結果

のデータをTable. 2に示す。このデータは回転数や消
費電流が中心であるが、モータの特性には大きな変
化はみられない。なお、ベアリングから異音が出る
ようになったとの報告があり、これは故障箇所とし
て予想していた部位と一致する。

ベアリング異音発生の原因として、駆動軸の摩擦係数の変化、あるいはトルクの変動が予想される。詳
細については今後調査を行うが、極低温環境でのDCモータの利用の際にはベアリング（ベアリングオイ
ル）の耐熱性について注意する必要がある。

Fig. 7 T-N特性

Fig. 8 T-I特性

Table. 2 DCモータの特性変化
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4．まとめ

今回の極低温環境試験では、USMを構成する素材の耐熱限界を超えた環境であったが、3章での結果が
示すように、USMの大きな特性変化は生じなかった。非通電状態であるが、試験に利用したUSMの極低
温環境に対し耐熱性が確認できた。一方、DCモータの場合にはベアリング音の異常が確認されているこ
とから、ベアリング（ベアリングオイル）について注意が必要である。USMについても今回異常は検出さ
れなかったが、宇宙環境での使用に際しては、耐真空環境や耐熱性の高いベアリングを採用する必要があ
ると考えている。
現在までにUSMの宇宙仕様化のため、真空環境試験や高温環境試験、放射線試験などを行っている。今

回の試験結果より、極低温環境に対して、ベアリングや接着剤の耐性を考慮すれば、宇宙仕様が可能であ
るという見通しを得た。もちろん、耐久試験などさらなる試験が必要となる。
この極低温環境対策と今までの試験結果を総合すると、USMは極低温～330［K］の環境であれば真空環

境でも安定して動作することが期待できる。これより、機体の熱制御が行われる環境であれば、宇宙探査
機のアクチュエータとして、USMを駆動力・消費電力などの面で非常に有力なアクチュエータのひとつと
して考慮することが可能であると考える。今後は、現在も対策を進めている高温時の耐熱性向上について、
実験および検討を進めていく予定である。また、接着剤およびベアリングを耐熱性のあるものに交換した
バージョンでの試験を行いたいと考えている。
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4-3 AD変換器　月面環境試験後の動作確認結果

情報通信研究機構　　近藤　哲郎
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AD変換器（サンプラー）

NATIONAL SEMICONDUCTOR   ADC08L060

月面環境試験後の動作確認結果

正常動作を確認

1．デバイス名

ナショナルセミコンダクター　ADC08L060
24リードプラスチックSOP（外寸：L7.8×W4.4×H0.9mm＋24ピン）
電源電圧　　　　　　　最大3．8V
パッケージ消費電力　　25℃で最大1358mW（通常動作時の代表値は49mW）
保存温度範囲　　　　　－65℃～＋150℃

2．概観

概観をルーペで観察したが損傷は見られなかった（図1）。

3．電源のみ供給時の消費電流の比較

図2のように基板に半田付けし、電源のみ配線した状態（外部
回路無しの状態）で月面環境試験経験デバイスとそうでないデバ
イスの消費電流の比較を行った。
電源回路（+3V）のみ配線した状態ではAD変換器としては安定

動作状態ではないようで、月面環境試験経験デバイスも未経験デ
バイスも電流値は大きく変動したが、どちらのデバイスも最大定
格値以下であり、特に、月面環境試験経験デバイスについて異常
な電流の増加が見られるということはなかった。

4．AD変換機能の確認

消費電流の比較から大幅な損傷は無いと判断し、AD
機能を確認するため、図3に示されるテスト回路（メー
カー提供のデバイスシート中のテスト回路の一部配線を
簡略化）を組みAD機能の確認を行った。CLKには
10MHz（0-3Vレベル）を入力し、VinにFunct ion
Generatorからの出力を入力し、AD変換後の各ビットを
ロジックアナライザーにてモニターした。図4にテスト
回路組み上げ後の基板、図5には機能確認試験時の様子、
図6に測定時のブロック図を示す。

Function Generator（関数発生器）の周波数および波
形を変えて月面環境試験を経験したデバイスと未経験の
デバイスをテストした結果（写真）を図7に示す。なお、
Function Generatorの出力信号レベルは860mV P-Pとし、
DCオフセット450mVを与えている。AD変換データは

図1 月面環境試験後の素子
概観

図2 電源のみ配線時のテスト基板
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ロジアナのD／A機能を使用して表示してい
る。図7で見られるように月面環境試験を経験
したデバイスと未経験のデバイスでは、ほぼ
同じ結果が得られた。消費電流に関してもほ
ぼ同じであった（20MHz信号をサンプリング
した場合に月面環境試験経験デバイスの消費
電流51.6mAに対して未経験デバイスの消費電
流は51.5mAであった）。

5．まとめ

月面環境試験を経験した民生用のAD変換素子ADC08L060の動作チェックを行った結果、チェックを行
ったサンプリング周波数（10MHz）では問題なく動作することが確認できた。

図4 テスト回路組み上げ後の基板

図5 テストの様子

図3 テスト回路

図6 測定時のブロック図
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図7 試験結果。ロジアナのD／A機能を使用して表示している
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4-4 月面環境試験　機器特性確認結果報告

東北大　　三澤　浩昭
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月面熱環境試験（2005年9月実施）機器特性確認結果報告：増幅素子

要旨

月面熱環境を模した、素子の保存温度外の温度を含む330K～80Kの範囲の温度条件下に非通電状態で晒
された3種の増幅素子の特性確認試験を行った。特性確認試験の内容は、素子種毎に作製した試験回路を
用いて、熱環境試験を経た素子（1ヶ）と熱環境試験を行っていない未使用素子（3ヶ）に対する比較を行
う方式とした。結果として、増幅利得特性において最大15%の差異（低下）が確認されたが、線形増幅特
性、雑音特性、消費電流には両者に大きな差異は見られなかった。増幅利得に認められた差異は、1）素
子の個体差、2）実際の変化、の両方の可能性がある。今後、事前に特性を確認した素子に対する試験を
実施し、機器の熱環境特性を明らかにする必要がある。

1．デバイス（3種）

①Analog Devices AD603AQ：低雑音（1.3nV/√Hz）利得可変増幅素子。Slew rate:275V/us。
（8リードセラミックDIP, 外寸L10.3×W8.1×H3.6mm, 定格保存温度範囲：208K～423K）
②Analog Devices AD8004SQ：低雑音（1.5nV/√Hz）電流帰還型低消費電力増幅素子（4回路型）。Slew
rate:3000V/us@Gain=2。
（14リードセラミックDIP, 外寸L20.0×W8.1×H3.6mm, 定格保存温度範囲：218K～398K）
③Analog Devices AD8331ARQ：超低雑音（0.74nV/√Hz）利得可変増幅素子。Slew rate:1200V/us。
（20リードプラスチックSOP, 外寸L8.7×W3.9×H1.8mm, 定格保存温度範囲：208K～423K）

2．熱環境試験内容

・非通電状態試験
・真空下（冷却時）
・温度変化履歴（DUT付近）：昇温（2hで330K迄）→保持（4h）→冷却（液体窒素 3hで～80K 迄）→

保持（28h）→昇温（15hで300K迄）

3．特性確認試験結果

1）外見
・方法：視認。
・結果：①～③の何れもパッケージ＆ピンに目立った損傷なし。
2）電気特性
・方法：熱環境試験に使用した素子と未使用素子の双方について、自作試験回路を用いて、増幅率、線

形増幅特性、入力換算雑音レベル、消費電流を計測。
計測に際しては、ネットワークアナライザ（HP 8712B）、シグナルジェネレータ（KENWOOD
SG-7130）、スペクトルアナライザ（ADVANTEST R3131）を使用。特性試験の状況は補遺に付
す。

①AD603AQ
・試験回路（図1）
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・計測結果
a）増幅率

b）線形増幅特性（f=27.5MHz, 1dB compression input level）
試験使用素子：-29dBm ／未使用素子①:-30dBm, ②:-30dBm, ③:-30dBm

c）入力換算雑音レベル（f=27.5MHz, BW=30KHz）
試験使用素子：-118.5dBm ／未使用素子①:-118.7dBm, ②:-118.6dBm, ③:-118.6dBm

d）消費電流（Vs=±5V）
熱環境試験使用素子：15mA ／未使用素子①～③：15mA（定格：≦17mA）

・総括：増幅率以外は試験使用素子と未使用素子の差異は殆どないが、増幅利得差は8～15%あり、
試験使用素子の増幅率が小さい。製品の個体差の可能性もあるが、試験使用素子と未使用
素子①は同ロット品でもあり、実際の利得低下の可能性も否定出来ない。

②AD8004SQ
・試験回路（図2）

図1．AD603AQの電気特性測定回路。左：回路構成図。右：熱環境試験素子の実装状態。素子表面には熱
環境試験時に使用された接着剤が残存している（他の素子も同様）。

図2．AD8004SQの電気特性測定回路。左：回路構成図。右：熱環境試験素子の実装状態。特性試験では
AD8004SQの4回路のうち1回路を使用（橙色の丸印部分）。
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・計測結果
a）増幅率

b）線形増幅特性（f=27.5MHz, 1dB compression input level）
試験使用素子：-5dBm ／未使用素子①:-4dBm, ②:-6dBm, ③:-5dBm

c）入力換算雑音レベル（f=27.5MHz, BW=30KHz）
試験使用素子：-114.1dBm ／未使用素子①:-114.1dBm, ②:-114.2dBm, ③:-114.2dBm

d）消費電流（Vs=±5V）
試験使用素子 14mA ／未使用素子①:14mA, ②:14mA, ③13mA（定格：≦17mA）

・総括：試験使用素子と未使用素子の差異は増幅利得で-2～4%あるが、他特性含め、系統的な差異
は認められない。

③AD8331ARQ
・試験回路（図3）

図3．AD8331ARQの電気特性測定回路。上：回路構成図。下：熱環境試験素子の実装状態。尚、環境試験
時は素子単体で試験し、特性測定時に基板にハンダ付けした。
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・計測結果
a）増幅率

b）線形増幅特性（f=27.5MHz, 1dB compression input level）
試験使用素子：-37dBm ／未使用素子①:-37dBm, ②:-38dBm, ③:-37dBm

c）入力換算雑音レベル（f=27.5MHz, BW=30KH）
試験使用素子：-117.9dBm ／未使用素子①:-117.6dBm, ②:-117.8dBm, ③:-118.2dBm

d）消費電流（Vs=+5V）
試験使用素子 31mA ／未使用素子①～③:31mA

・総括：試験使用素子と未使用素子の差異は増幅利得で-1～8%となり、試験使用素子の利得がやや
小さいが、試験使用素子と未使用素子①は同ロット品だが、互いに同ロット品である未使
用素子②と③とは別ロットと考えられるので、試験使用素子と未使用素子②、③との差は
製品の個体差である可能性がある。他の特性には系統的な差異はない。

4．まとめ

非通電状態で月面熱環境試験（80～330K）を経た、3種の素子（AD603AQ, AD8004SQ, AD8331ARQ）
の特性確認試験を行った。保存温度範囲は、AD603AQ とAD8331ARQが208K～423Kであるのに対し、
AD8004SQは218K～398Kとやや狭いが、何れも高温側は熱環境試験温度範囲内であるのに対し、低温側
は範囲外である。なお、AD603AQとAD8004SQはセラミック、AD8331ARQはプラスチック・パッケージ
である。試験使用素子と未使用素子各1サンプルの特性試験を行い、以下の結果を得た。

・外見：変化なし。
・増幅利得特性：差異あり。最大15%（AD603AQ）。
・線形増幅特性／入力換算雑音レベル／消費電流：　殆ど差異無し。

増幅利得に認められた差異は、製品の個体差による可能性があるが、同ロット品間に生じた差異である
ため、実際の利得変化である可能性も否定出来ない。真の熱環境特性を明らかにするために、今後は、同
一の素子の特性を試験前後に計測することが必須となる。

補遺：電気特性試験実施状況：
AD8331ARQの増幅利得計
測の様子。
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4-5 搭載用電子回路の月面環境試験

宇宙航空研究開発機構　　岡田　達明
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平成17年度　宇宙航空研究開発機構殿委託業務

「搭載用電子回路の月面環境試験」成果報告書

1．目的

将来の月惑星探査において必要となる低温耐性技術の要素試験として、電子回路基板と電子部品の低温
耐性評価、および電子部品の基板への実装方法の評価を行うことを目的とする。
これは、2週間にわたる月面での夜間を越えて長期活動・滞在を行うための技術、および外惑星系への

探査技術において重要な基礎情報となる。

2．検査概要

2.1 供試体
月探査機SELENEに搭載品と同等品
（部品の一部で同機能の代替品を使用）
1．XRS-E-C基板（写真：付録1）
2．XRS-E-M基板（写真：付録2）

2.2 検査日

試験前検査実施日 ：2005年 8月 8日
低温試験実施日(第1回） ：2005年 9月12日～16日
試験後検査実施日 ：2005年11月14日

2.3. 低温試験内容

低温放置試験の前後における
別紙資料に示す。

3．検査実施項目

・消費電流値、抵抗値、リレー動作
・CCD駆動信号波形と電圧値（DAC機能）
・ADC機能、FPGAによるデジタル処理、他
以上の項目について、低温試験の前後で変化がないことを確認した。
（詳細は試験前後のチェックリスト、オシロ波形を添付）

4．結論

・今回実施した低温環境下への約1日間の非動作状態での放置による供試体の外観上、および機能上の
正常を確認した。
・電子回路（積層基板、フレキシブル基板、電子部品）および実装状態について貴重な情報を得ること
ができた。
・今後は、より長期間の低温環境放置における耐性と、熱サイクルによる影響を調査することが重要で
ある。

5．添付書類

添付1：供試体写真
添付2：部品リスト
添付3：XRS低温試験供試体・検査実施要領書報検査成績書（試験前）
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添付4：ADC入力前アナログ特性（試験前）
添付5：ADC出力のSRAMダンプ内容表示（試験前）
添付6：XRS低温試験供試体・検査実施要領書報検査成績書（試験後）
添付7：ADC入力前アナログ特性（試験後）
添付8：ADC出力のSRAMダンプ内容表示（試験後）

［温度測定点：1］
ボトルの締め付近

［温度測定点：2］
ケース側面の中央

［温度測定点：3］
内部のアルミ箱の上部

［温度測定点：4］
フレキシブル基板の下部

［温度測定点：5］
フレキシブル基板の上部

Fig. 5-1

・経供試体
エレキ基板、フレキシブル基板をアルミの箱（400×300×200）で覆ったもの
・重量
約2kg（ケース重量込み）
温度測定点は5つ設けた。温度測定点の詳細な位置は、Fig. 5に示す

ボトルの取付け付近
Fig. 5-2

側面
Fig. 5-3
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Fig. 5-4

上から見た図

フレキシブル基板

Fig. 5-5

アルミ箱の内部
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試験後

Fig. 5-6

フレキシブル基板

Fig. 5-7

アルミ箱内部

Fig. 5-8

ボトル締め付近

Fig. 5-9

カプトンテープ内に空気が入り、熱電対が少し動
いた

アルミ箱側面
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（１）供試体写真
XRS-E-C 基板

XRS-E-M 基板
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添付2：部品リスト
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添付2：部品リスト

添付2：部品リスト
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添付1：試験設備及び計測器機一覧
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記録①
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記録②
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記録③
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記録④
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XRS低温試験供試体　試験前ADC前アナログ特性　2005.8.17測定

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-06-00888

添付5：ADC出力のSRAMダンプ内容表示

オフセットを3通り変えて、出力値を評価し、アナログ性能およびFPGAによるデジタル処理の機能を確
認した。
（1）OFFSET ＝ 00’H ＝＝＝〉0150’H 程度
（2）OFFSET ＝ 60’H ＝＝＝〉00A0’H 程度
（3）OFFSET ＝ 90’H ＝＝＝〉0020’H 程度
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添付7：低温試験供試体　試験後のADC前アナログ特性
⇒信号挿入時（上）とOFF時（下）
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添付8：低温試験後のCCD出力のSRAMダンプ内容表示

オフセットを3通り変えて、出力値を評価し、アナログ性能およびFPGAによるデジタル処理の機能を確
認した。低温試験前と比較し、変化が見られないことを確認した。
（1）OFFSET ＝ 00’H ＝＝＝〉0150’H 程度
（2）OFFSET ＝ 60’H ＝＝＝〉00A0’H 程度
（3）OFFSET ＝ 90’H ＝＝＝〉0020’H 程度
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4-6 CCTVレンズの真空低温試験の性能評価について

JAXA 片山　保宏
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CCTVレンズの真空低温試験の性能評価について

1．概要

低温真空試験の実施前後でレンズの性能の変化についての評価を行った。
試験の実施前後でキャリブレーション用の画像を撮影して、レンズの幾何学的特性と光学的特性の比較

を行った。これは、試験の影響により、レンズ形状の変化やレンズの表面コーティングや屈折率の変化が
発生することが考えられるからである。
レンズ特性の評価を比較した結果、レンズ特性の大きな変化は見られなかった。今回の真空低温試験で

は、レンズ性能の劣化はないと思われる。

2．実験環境について

真空低温試験の前後で、カメラや照明装置位置を変えないようにした撮影環境で、キャリブレーション
画像の撮影条件が変わらないよう配慮している。評価を行ったレンズは、一般的な固定焦点CCTVレンズ
であり、手動でフォーカス（ピント）とアイリス（絞り）が調整できる。実験では、フォーカスおよびア
イリスをねじ式ロック機構でしっかりと固定している。
また、以下の点を考慮した評価を行っている。レンズの取外しや取付けによるずれや、キャリブレーシ

ョン器具の配置ずれを考慮し、位置ずれに関するカメラパラメータは評価していない。また、照明装置の
位置ずれによる照明条件の変化を考慮し、画素の濃淡値の絶対的な評価を行っていない。
使用したレンズは、FUJINON HF16HA-1B（図1）であり、カメラはSONY DFW-SX900（図2）である。

また、キャリブレーション器具を撮影した低温真空試験前後の画像を図3～6に示す。

レンズの主な仕様

外観

焦点距離 16［mm］

画角（H×V） 22°37′×　17°04′

マウント C

質量 45［g］
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外形寸法
図1：レンズ（FUJINON HF16HA-1B）の外観と主な仕様

カメラ仕様

外観

撮像素子 1/2型PS CCD

画像サイズ 1280（H）×960（V）

フレームレート 3.75、7.5フレーム/秒

質量 45［g］

外形寸法 55（W）×50（H）×110（D）mm

質量 250［g］

図2：カメラ（SONY DFW-SX900）の外観と主な仕様

図3：平面ドットパターン（幾何学的キャリブレーション用）
試験実施前 試験実施後
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図5：単色平面（光学的キャリブレーション用） 白紙を撮影
試験実施前 試験実施後

図4：空間ドットパターン（幾何学的キャリブレーション用）
試験実施前 試験実施後
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3．レンズの幾何学的特性の比較

低温真空試験の前後で、レンズの幾何学的特性の変化を比較する。幾何学的特性として、レンズ歪みと
内部パラメータ（焦点距離など）の計測を行ったが、試験の前後の値の差は見られなかった。今回の試験
では、レンズの幾何学的特性の変化はないと思われる。以下に実験の詳細を示す。

3.1．レンズ歪みについて

平面ドットパターンの画像を利用してレンズ歪みの推定を行う。ドットの中心を画像処理により抽
出し、空間中の直線は画像面でも直線となる性質に基づき、直線となるべき点群を指定する。そして、
下の一般的な歪みモデルを利用して、直線性の評価による非線形最適化によってレンズ歪みパラメー
タを推定する。
・Wengのレンズ歪みモデル

歪み中心（u0,v0）からの補正分δu δvを次式で表す。

κ1、p1、p2、s1、s2、（u0,v0）がレンズ歪みパラメータとなる。
表1に得られたレンズ歪みパラメータを示す。また、図6にレンズ歪み推定の結果を示す。実験で用

いたレンズは、レンズ歪みの小さい高性能のものであったが、画像の中央が盛上る“たる型”歪みが
観測できた。パラメータに若干の違いはあるが、表1や図6（c）、（c’）から分かるように試験の前後
のレンズ歪はほぼ同じである。

表1：得られたレンズ歪みパラメータ

パラメータ 試験前

κ1 2.751e-08

p1 -9.888e-07

p2 -6.743e-07

s1 9.217e-08

s2 9.891e-08

試験後

2.803e-08

-7.466e-07

-6.324e-07

8.471e-08

9.689e-08

前後比

0.981562

1.324398

1.066352

1.088052

1.020895

u0 645.804 647.518 0.997353

v0 483.707 486.496 0.994266

δu ＝κ1 u(u2＋ v2)＋p1 (3u2＋ v2)＋2p2uv＋s1 (u2＋ v2)�
δv ＝κ1 v(u2＋ v2)＋2p1uv＋p2(u2＋3v2)＋s2(u2＋ v2)
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（a）レンズ歪み推定のための直線群 （a’）レンズ歪み推定のための直線群

（b）レンズ歪み補正画像 （b’）レンズ歪み補正画像

図6：レンズ歪みの推定（左列：試験前、右列：試験後）
（c）原画像上のレンズ歪み （c’）原画像上のレンズ歪み
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3.2．内部パラメータについて

空間ドットパターンの画像を利用してレンズのカメラパラメータのキャリブレーションを行う。ド
ットの中心を画像処理により抽出し、ドットの空間位置からまず透視投影行列（P）を推定し、外部
パラメータ行列（［R¦t］）と内部パラメータ行列（A）に分解する。外部パラメータは、カメラの位置
姿勢に関する6個のパラメータであり、レンズの幾何学的特性とは直接の関係がない。一方、内部パ
ラメータは、レンズの特性に関係の深い5個のパラメータである。5個のパラメータは、1）（焦点距
離／水平撮像セルサイズ）、2）（焦点距離／垂直撮像セルサイズ）、3）画像座標軸のなす角、4，5）
光軸と画像面との交点位置（画像中心）である。1と2は、画像の情報からだけでは分離できないが、
撮像セルサイズの設計データを用いることで焦点距離を求めることができる。
表2に得られた内部パラメータを示す。また、図7にキャリブレーションに用いた抽出した空間ドッ

トに位置を示した画像を示す。表2のパラメータに若干の違いはあるが、試験の前後の内部パラメー
タはほぼ同じである。

図7：キャリブレーションに用いた空間ドットの分布状況
試験前 試験後

表2：得られた内部パラメータ

パラメータ 試験前

焦点距離／水平撮像セルサイズ 3499.619

試験後

3503.354

前後比

0.998939

焦点距離／垂直撮像セルサイズ 3874.033 3877.560 0.99909

画像座標軸のなす角 89.941 89.932 1.000100

水平画像中心 696.710 690.081 1.009606

垂直画像中心 465.218 467.197 0.995764

焦点距離 17.144 17.161 0.999009
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4．レンズの光学的特性の比較

低温真空試験の前後で、レンズの光学的特性の変化を比較する。光学的特性として画像のSN比と解像
力の比較を行ったが、試験の前後の値の差は見られなかった。今回の試験では、レンズの光学的特性の変
化はないと思われる。以下に実験の詳細を示す。

4.1．SN比について

淡色平面の画像を利用して、画質を評価として信号対雑音比であるSN比を求めた。ここでは、SN
比として（信号の濃淡レベルの分散）/（雑音の濃淡レベルの分散）を局所領域で求め、画像全域で
平均した値を用いた。10フレーム画像について、RGBバンド毎に計算した各値を図8に示す。
図8からわかるように、若干の違いはあるが試験の前後のSN比はほぼ同じである。

4.2．解像力について

平面ドットパターンの画像を利用して、解像力の比較を行った。画像の左上のドットと、中央のド
ットを切り出し、図9、10を用いて視認による評価を行った。なお、濃淡レベルは補正を行い、相対
的な濃淡レベルの分布状況を比べている。
図9、10からわかるように、若干の違いはあるが試験の前後の解像力はほぼ同じである。

信号の濃淡レベルの分散 雑音の濃淡レベルの分散

図8：試験前後での雑音の比較（試験前：○、試験後：■）
SN比
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5．その他

真空低温試験後でレンズの外観のS視覚確認を行ったが、試験前と変わったところは確認できなかった。

6．おわりに

上記の様に、幾何学的特性と光学的特性の比較を行った結果、今回の低温真空試験では、レンズ特性の
大きな変化は見られなかった。

図9：解像力の評価を行った領域
試験前 試験後

左上のドット 中央のドット 左上のドット 中央のドット

試験前の左上ドット 試験後の左上ドット

図10：濃淡レベルの3D表示
試験前の中央ドット 試験後の中央ドット
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4-7 第1回月面環境試験－真空用ＤＣモータ

JAXA 四宮　康雄
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第1回月面環境試験－真空用DCモータ

試験の前後に、下記の装置で錘負荷を変え、モータ電流と回転周期を測定した。

試験前の測定結果は下記の通りである。
モータ印加電圧：12.0（V）

（1）無負荷時
モータ電流：49（mA）
回転周期：21.08（sec）

3回の測定値の平均（21.21 20.97 21.05）

（2）0.5kg負荷時
モータ電流：59（mA）
回転周期：21.41（sec）

3回の測定値の平均（21.51 21.37 21.35）

（3）1kg負荷時
モータ電流：65（mA）
回転周期：21.71（sec）

3回の測定値の平均（21.77 21.72 21.64）
尚、電流値は測定ミスを補正した。
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試験後の測定結果は次の通りである。
モータ印加電圧：12.0（V）

（1）無負荷時
モータ電流：50（mA）
回転周期：20.96（sec）

3回の測定値の平均（20.87 20.82 21.19）

（2）0．5kg負荷時
モータ電流：59（mA）
回転周期：21.32（sec）

3回の測定値の平均（21.19 21.36 21.40）

（3）1kg負荷時
モータ電流：65（mA）
回転周期：21.60（sec）

3回の測定値の平均（21.57 21.55 21.67）

今回の低温試験前後の特性データを以下の表に示す。

この表から、殆ど変化していないことがわかる。

1kg負荷：1kg×9.8×55／1000（Nm）＝539（mNm）
として、モータの電流特性を図1に、回転周期の特性を図2に示す。
この図から、電流特性は全く変化していないことが分かる。回転周期は試験後、短くなっているが、変

化量は0.5％と小さいので、変わっていないと言える。

以上により、24時間以上　89K（－184℃）の低温に曝してもモータの性能劣化は無かったと判定出来
る。

参考として、低温試験の温度プロファイルを図3に載せる。
図1 モータ電流―トルク特性
図2 回転周期－トルク特性　　　　

モータ電流（mA）

無負荷

低温試験前 低温試験後

0.5kg負荷

1kg負荷

回転周期（sec）

無負荷

0.5kg負荷

1kg負荷

49

59

65

21.08

21.41

21.71

50

59

65

20.96

21.32

21.60
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図2 回転周期－トルク特性

図1 モータ電流―トルク特性
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5．第2回月面環境試験

5-1．供試体

第2回月面環境試験の供試体を表5．1に示す。供試体は第1回と殆ど同じであるが、表3.1供試体2のDC
モータは今回は含まれず、いくつか素子の追加があった。

5-2．温度測定点

第2回月面環境試験のCC熱電対の接続表を表5.2に示す。
素子（供試体3、4）は数が増えたので、個別の測定は止め、代表の1枚の基板のみに熱電対を貼り付け、

次に全素子を包んだアルミ箔の温度とそれを入れた箱の温度の3点を測定した。又、カプトンテープとア
ルミテープの差を見る試験は前回で解決したので実施していない。前回不具合の多かった熱電対の止め方
も変更し、カプトンテープで止め、その上を更にアルミテープで止める方式とした。実装図の例を図5.1に
示す。岡田供試体の内部である。

図5.1 熱電対の止め方
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表5.1 第2回月面環境試験供試体

1．花田（国立天文台　水沢観測所）
100×100アルミ板　　　止め穴：　4個
構成品
1－1 CCDカメラ　　 温度測定点：2
1－2 平面鏡　　　　　　温度測定点：2
1－3 素子3個　　　　 温度測定点：1

2．久保田(ISAS),國井（中央大学）―ロボット部品
160×84アルミ板　　　止め穴：中心線に4個
構成品
2－1 超音波モータ×4
2－2 超音波モータパーツ

温度測定点：総計5

3．近藤（情報通信研究機構　鹿島宇宙通信研究センター）
AD変換器：ADC08L060 1個　　　温度測定点：1

4．三澤（東北大学　惑星プラズマ・大気研究センター）
信号増幅素子　　　　　　　　　温度測定点：2
AD8004,AD603 各2ヶ
AD8331、LMH6624,LMH6714（基板にハンダ付） 各2ヶ

5．岡田（JAXA/ISAS）
回路基板　　　　　　　　　　　温度測定点：5
フレキシブル基板

6．片山（JAXA）
レンズ　　　　　　　　　　　　温度測定点：1

7．四宮（JAXA）
DCモータ　　　　　　　　　　 温度測定点：1
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表5.2 熱電対接続表
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5-3．試験経過

第2回月面環境試験は次の日程で実施した。
2006年3月27（月）～4月7日（金） 2週間
その間の温度プロファイルの計画図を図5.2に示す。昇温から80℃に維持する昇温サイクルを12時間、

温度降下から－190℃に維持する冷却サイクルを24時間取り、これを1サイクルとして、1週間に3サイ
クル、土日は休み、次の週に3サイクル、計6サイクルの環境試験を計画した（黒字）。
しかし、後で述べるように第2サイクルの冷却時、一時、低温を維持出来ず、温度が上昇してしまっ

た為、このサイクルの冷却を12時間伸ばし、36時間としてカバーする事にした（赤字）。

次に、実際の温度変化を示す。月面環境試験装置は真空チャンバー内のプレートに供試体を配置し、
そのプレートをヒータで加熱したり、液体窒素で冷却して月面環境を模擬して試験している。従って、
この装置の基本性能はプレートの温度で表され、5点で測定しているが、プレート中心に配したシリコ
ン素子で測定しているPLATE0で代表させる。PLATE0の第1週の温度変化を図5.3に、第2週の温度変化
を図5.4に示す。
図5.3の72hの辺のピークが前出の低温維持の失敗時の温度履歴である。夜間は無人運転である為、こ

れに気が付いたのは4日目の朝の9時ごろで、ただちにLN2の供給を増やし、温度を下げ、更に12時間
追加の冷却を行っている。この時、LN2ボンベ（エルフ）が空になった訳ではなく、流量設定が少なく、
明け方にLN2の供給が少なくなってしまった為と思われる。図5.4を見ると、第2週は安定して温度サイ
クルが繰り返されている事が分かる。
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以下、供試体別に温度プロファイル等をまとめる。
（1）供試体1

ここでは、第1回の試験で述べたように熱電対が外れるという不具合が起こった所である。そ
の対策として、今回はカプトンテープで止めた上に、更にアルミテープで止める事にした。その
写真を図5.5に示す。しかし、試験後、チャンバから取り出してみた所、今回もテープがはがれて
いた。その様子を図5.6に示す。テープが膨らんでいるのが分かる。

CCDの上の熱電対（TC11）は先端（熱電対部）がCCD本体に密着した状態であった。CCD横
の熱電対（TC12）はテープ側にあり、CCD本体からは外れていたが、テープは本体に繋がって
いた。本供試体は、熱膨脹が大きく、テープ止めは適さないと考えられ、次回の実験では外れの
防止策を再検討する。
温度プロファイルを次ページ以降の図5.7、図5.8に示す。この図から見ると、2サイクル目には

上記のはがれが起こっているように思われる。

図5.5 試験前 図5.6 試験後

This document is provided by JAXA.
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（2）供試体2

温度プロファイルを図5.9、図5.10に示す。
この図から、TC18に不具合があった事が分かる。このシステムでは熱電対が接続されていない

と0Kになる。従って、TC18では、時々断線状態になったと推定される。後に取り出し、確認し
た時、コネクタ内の取り付けねじに緩みがあった。
図5．10から、TC19も第5サイクルから不具合が見られるが、原因は不明である。取り出して、

熱電対を調べたが、異常は見られなかった。

（3）供試体3、4

温度プロファイルを図5．11、図5．12に示す。
TC22が第2サイクル以降、第1サイクルに下がった温度まで下がらなくなっている。熱電対の

貼り付け状態に異変が有った可能性が有るが、原因は不明である。

（4）供試体5

温度プロファイルを図5.13、図5.14に示す。
この図から、温度は問題なく計測されている事が分かる。

（5）供試体6、7

温度プロファイルを図5.15、図5.16に示す。
この図から温度は問題なく計測されている事が分かるが、レンズの応答が第1回月面環境試験

に比べ悪くなっている。アルミホイールでの包み方の影響と思われる。

This document is provided by JAXA.



月面環境試験 133

図
5.
9
月
面
環
境
試
験
－
2（
第
1週
）

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-06-008134

図
5.
10

月
面
環
境
試
験
－
2（
第
2週
）

This document is provided by JAXA.



月面環境試験 135

図
5.
11

月
面
環
境
試
験
－
2（
第
1週
）

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-06-008136

図
5.
12

月
面
環
境
試
験
－
2（
第
2週
）

This document is provided by JAXA.



月面環境試験 137

図
5.
13

月
面
環
境
試
験
－
2（
第
1週
）

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-06-008138

図
5.
14

月
面
環
境
試
験
－
2（
第
2週
）

This document is provided by JAXA.



月面環境試験 139

図
5.
15

月
面
環
境
試
験
－
2（
第
1週
）

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-06-008140

図
5.
16

月
面
環
境
試
験
－
2（
第
2週
）

This document is provided by JAXA.



月面環境試験 141

6．第2回試験後の各供試体の評価
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6．第2回試験後の各供試体の評価

以下に各供試体提供者の評価結果をまとめて掲載する。
題名、著者は以下の通り。

6-1 月面環境下の機器試験結果　　国立天文台　浅利一善、鶴田整逸、花田英夫 ………………………143
6-2 超音波モータの月面環境試験（極低温環境試験）久保田孝、國井康晴、多田興平 …………………159
6-3 AD変換器　月面環境試験（第2回）後の動作確認結果　　近藤哲朗、三澤浩昭……………………169
6-4 月面環境試験（第2回） 機器特性確認結果報告：増幅素子　　三澤浩昭 …………………………173
6-5 第2回　搭載用電子回路の月面環境試験　　岡田達明、明星電気 ……………………………………179
6-6 CCTVレンズの真空低温試験（第2回目）の性能評価について　　片山保宏…………………………205
6-7 月面環境試験－2の後の真空用DCモータ特性測定　　　四宮康雄……………………………………215
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6-1 月面環境下の機器試験結果

国立天文台　　浅利　一善
鶴田　整逸
花田　英夫
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月面環境下の機器試験結果

1．供試体

平面鏡、CCDカメラ、水晶振動子、同駆動回路

2．各部品の形状等

2．1．平面鏡
型式：TFA-30C05-10（ミラー）、MHAN-30M（ホルダー）
大きさ：ミラー本体　直径　30mm 厚さ　5mm

ホルダー　　直径　45mm 厚さ　10mm
材質：BK7（ミラー）、アルミ（ホルダー）
重量：約50g
ミラー基盤面精度：λ/10

2．2．CCDカメラ（MINTRON MTV-63V1N）

サイズ：W=50.0mm, D=115mm, H=50.5mm （ベースプレートを含まない）
重量：320g

2．3．水晶振動子等のIC

水晶発振器（OSC-2STLN）図の左上
水晶振動子（HC-49/US+PIC1）図の右上
マイコン（水晶振動子と組み合わせて発振器となる）（PIC16F84A）図の下

図1 平面鏡

図2 CCDカメラ 図3水晶振動子等
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3．コンフィギュレーション

第1回の月面環境試験（2005年9月）前の状態を左図に、第2回の試験（2006年3～4月）前の状態を右図
に示す。いずれもアルミ製ベースプレート（100mm×100mm）上に固定した。第1回と第2回ではミラー
と水晶振動子の位置関係が逆である点が異なる。

4．温度測定点

図4 第1回試験前の供試体 図5 第2回試験前の供試体

図6 温度測定点の分布（TC11：CCDカメラ上面、TC12：CCDカメラ側面、
TC13：平面鏡上面、TC14：平面鏡側面、TC15：アルミ板板底）
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5．試験後の状態

第1回の月面環境試験後の状態を左図に、第2回目の試験後の状態を右図に示す。
第1回の試験後は、TC11（CCD上）はカプトンテープが浮いて、熱電対の先が供試体から外れていた。

TC12（CCD横）はカプトンテープが供試体から完全に剥がれていた。
第2回の試験後は、CCDの上と横のアルミ箔がはがれたが、TC11（CCD上）はCCD本体に張り付いて

いた。また、TC12（CCD横）はカプトンとアルミ箔にくっついていた。

図7 温度測定用熱電対の貼り付け位置 図8 温度測定用熱電対の貼り付け位置

図9 第1回試験後の供試体 図10 第2回試験後の供試体
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6．温度履歴

6．1 第1回試験の温度履歴

図11 第1回試験（2005年9月8日）

図12 第1回試験（2005年9月12日）
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6．2 第2回試験の温度履歴

図13 第2回試験（2006年3月27～31日）

図14 第2回試験（2006年4月3～7日）
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7．供試体の性能確認

7．1．平面鏡

7．1．1 低温試験前の特性評価

1）反射率の測定　(2005年8月2日)
測定器：アンリツML94A
光源：He-Neレーザ
レーザ光パワー：2.05mW
ミラー反射光パワー：1.7mW
→　反射率　83％
2）面精度の測定（2005年8月3日）
トワイマングリーン干渉計で測定

7．1．2 低温試験（第1回）後の特性評価

1）反射率の測定　（2005年10月6日）
測定器：アンリツML94A
光源：He-Neレーザ
レーザ光パワー：2.12mW
ミラー反射光パワー：1.75mW
→　反射率　82％
2）面精度
トワイマングリーン干渉計で測定（2005年10月7日）

反射率、面精度ともに低温試験前後で大きな差は認められないが、1%以下の反射率の低下とわず
かの反射面の湾曲が認められる。

図15 第1回試験前の平面鏡の干渉縞
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7．1．3 第2回の低温試験後の特性評価

1）反射率の測定　（2006年4月21日）
測定器：アンリツML94A
光源：He-Neレーザ
レーザ光パワー：2.18mW
ミラー反射光パワー：1.76mW
→　反射率　81％

2）面精度
トワイマングリーン干渉計で測定（2006年4月21日）

一回目の低温試験後と同程度の反射率の低下が認められる。反射面の湾曲は1回目よりもさらに
大きくなった。湾曲の原因として、ミラーホルダー（アルミ）と平面鏡（BK7）の膨張率の違いに
よるホルダーの締め付けがあった可能性が考えられる。

図16 第1回試験後の平面鏡の干渉縞

図17 第2回試験後の平面鏡の干渉縞
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7．2 CCDカメラ

第1回試験ではとくに異常は見られなかった（画像サンプル省略）。

第2回試験では、試験後に通常の設定ではピントが合わなくなる不具合が発生した（図18）。この症
状はレンズのマウント位置を前方（ネジのゆるむ方向）に移動することで解消できた（図19）。レン
ズの根本の銀色に見えるところがネジを緩めた場所である（図21）。

不具合の原因を調べるためにCCDカメラを分解したところ（図22）、CCDの受光面に貼り付けられ
ていたフィルター（？）が剥がれていた（図23右）。図23の左のCCDは熱サイクルをあたえていない
ものである。フィルターは、水色の板ガラスを2枚の透明な板ガラスで挟んだ三層構造になっており、
剥離はCCDの面に貼り付けられている透明なガラスと水色のガラスの間で発生した。また、剥離した
部分をきちんと密着させて撮影しても、ピントは合わないままであった。

図18 ピンぼけの画像 図19 正常の画像

図20 ピンぼけ状態のCCDカメラ 図21 レンズの位置を補正した状態
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7．3 水晶発振器

試験前、第1回試験後、第2回試験後に周波数の安定度を測定した結果を図25～27に示す。10秒以上
の時間について、とくにOSC-25TLNでは周波数安定度が試験毎に異なっているように見える。図28～
33に示すように、周波数変化と温度変化の間に相関があるので、長周期の周波数変動の大部分は温度に
よるものと思われる。第2回試験後のOSC-25TLNの変動には、温度変化と対応できない変動が見られる
が、温度測定点と水晶振動子の設置された場所が離れていることもあり、低温試験によるものとは必ず
しも断定はできない。

図22 CCDカメラの内部

図24 レンズマウント部

図23 剥離したフィルター（右）と
正常なフィルター（左）
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図25 第1回試験前の周波数安定度

図26 第1回試験後の周波数安定度
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図27 第2回試験後の周波数安定度
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図28 第1回試験前の周波数と温度の関係（OSC-2STLN）

図29 第1回試験前の周波数と温度の関係（HC-49/US）
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図30 第1回試験後の周波数と温度の関係（OSC-2STLN）

図31 第1回試験後の周波数と温度の関係（HC-49/US）
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図32 第2回試験後の周波数と温度の関係（OSC-2STLN）

図33 第2回試験後の周波数と温度の関係（HC-49/US）
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6-2 超音波モータの月面環境試験（極低温環境試験）

JAXA 久保田　孝

中央大学　　國井　康晴

中央大学　　多田　興平
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超音波モータの月面環境試験（極低温環境試験）報告書

1．超音波モータの特徴と熱計測箇所の検討

1-1．超音波モータとは

超音波モータ（Ultra Sonic Motor：USM）は直流モータ（DCモー
タ）や交流モータのような磁力を利用せず、圧電素子の振動を駆動
力に変換して回転するモータである。このため、非磁性モータとし
て多分野での活用が見込まれ、一部医療機器のMRIなどで実用化さ
れている。この特長は磁力の影響が想定される宇宙環境で活動する
探査機のアクチュエータとしても非常に魅力となる。また、回転部
となるロータと振動伝達部となるステータは、効果的に振動を伝え
るために大きな圧力が印加されており、非通電時においても高い静
止トルクを有する。このことは長時間、姿勢を固定することが多い
多リンク構造物のアクチュエータとして消費電力やCPUリソースの
軽減に貢献することが期待される。
超音波モータは宇宙空間での利用を想定されて開発をされていない。そのため、宇宙空間において安定

して動作するかどうかを確認する必要がある。宇宙環境として、高温低温環境、大きな温度変化、真空環
境、放射線環境などでの環境において、十分に信頼性高く動作するモータに仕上げることが重要である。
現在までにFig. 1に示す組み込み用USM（USR-30）に対して耐環境試験を行った結果、標準構成のUSM
であっても約200［K］程度の低温環境において高い耐性を示すことがわかっている。今回は100［K］以
下の極低温環境がUSMに与える特性変化について評価する。

1-2．USMの構成

USMの基本的な構成をFig. 2に
示す。構成を大別すると
1. 回転部であるロータ
2. ステータ（弾性体）
3. ステータ（圧電素子）
4. 導体
5. ベアリング
の5つに分類される。

USMを構成する素材の耐熱性はTable.1のようになる。

Fig. 1 USR-30

Fig. 2 USMの構成

This document is provided by JAXA.



月面環境試験 161

Table. 1より、低温環境では弾性体と圧電セラミック、ステータと導体を接着している接着剤や軸に利
用しているベアリング（ベアリングオイル）に変化や影響が現れることが予想される。最初の環境試験と
して、現状のUSMを用いて行う。なお、接着剤およびベアリングについては、真空環境対応・低高温環境
対応に変更することを考えている。
今回の試験ではUSM単体だけではなく、ベアリングが装備され接着剤を利用しているステータ部のみに

ついても試験を行い、詳細な解析ができるようにした。試験において熱電対を装備した箇所をFig. 3に示
す。また、Fig. 3に示すように、今回は比較対象として、試験を行うUSMと同程度サイズのDCモータ
（BD-185401）についてもあわせて実験を行った。

Table. 1 USMを構成する素材の耐熱性

温度測定点1：超音波モータ付近の治具上
温度測定点2：超音波モータのロータ上
温度測定点3：ステータ付近の治具上
温度測定点4：超音波モータのステータ上
温度測定点5：DCモータ付近の治具上
温度測定点6：DCモータのケース上

Fig. 3 供試体と熱電対の配置
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2．極低温環境試験の概要

試験に利用する真空チャンバ（Fig. 4）内では、モー
タを動作させながら低温環境を構築することは困難で
あるため、試験の前後での特性変化を観察した。USM
についてはあらかじめ常温（300［K］）でのトルク-回転
数特性（T-N特性）とトルク-電流特性（T-I特性）を計
測した。DCモータについては開発メーカに極低温環境
試験前後の特性データを取得してもらった。
試験は他研究者の供試体と併せて行われ、我々の供

試体はFig. 5（a）、Fig. 5（b）のように設 置された。
Fig. 6はFig. 5（b）を拡大したものであり、供試体とし
てUSMとDCモータ、および熱電対が取り付けられた様
子を示している。供試体と治具、治具とチャンバはネ
ジで固定され、熱電対についてはカプトンテープで固定した。
極低温試験は、2回にわたって行われた。1回目は、2005年9月8日と9月12日に行われ、Fig. 4に示す真

空チャンバ内の温度を徐々に低下させ、供試体付近の温度が約70（K）となる温度環境を維持し、その後、
また徐々に温度を上昇させて常温状態に戻した。この試験を繰り返し行い、高温環境にはなっていないが、
常温と極低温を繰り返したこととなり、宇宙環境での探査機の非太陽面の温度変化と近い温度環境をUSM
に与えることができた。
2回目は、2006年3月27日～4月7日に行われ、常温から昇温し353［K］に維持する高温状態を12時間、

その後温度を下げ、83［K］に維持する冷却状態を24時間行うサイクルを、1週間に3サイクル行い、トー
タル2週間で6サイクルを行った。

Fig. 4 試験に利用された真空チャンバ

（a）配置概略図 （b）供試体の配置図
Fig. 5 供試体の真空チャンバ内の配置
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3．第1回極低温環境試験結果

3-1．極低温試験における温度の推移

真空チャンバ自体の温度を計測するための熱電対
の位置はFig. 7中の［1］～［5］であり、今回、試験
に用いた供試体は中央部にある［1］の熱電対の近く
に設置された。このため、基準温度として［1］の温
度をFIN1としてグラフに加えた。
Fig. 8は第1回目の試験#1における温度推移、Fig.

9は第2回目の試験における温度推移のグラフであ
る。それぞれ縦軸は温度［K］、横軸は時間を示して
いる。第1回目試験#1と第1回目試験#2では温度を低
下させる方法、極低温時間の維持時間に違いがある。
特に第2回目の試験は急激な温度変動、36時間近く
極低温状態維持といった過酷な試験を行い、 USMや
DCモータへの影響を観察した。
Fig. 8からは、Fig. 9に比べると基準温度である

FIN1と他の熱電対の温度に違いが見られる。これは供試体が固定のためにアルミ素材の治具に取り付けら
れているため、チャンバにじかにつけられたFIN1とは熱の伝導率に違いがあると考えられる。しかし、
Fig. 9において、49時間付近で供試体につけられた熱電対の温度がFIN1の熱電対の温度よりも急上昇した
ことが確認できる。このことは試験後の報告として受けた、以下の2点の影響があったと考えられている。

1．超音波モータステータ上のカプトンテープがはがれた。
2．超音波モータステータ付近とDCモータ付近において、熱伝対が浮いた状態となった。

（a）USMの配置全体像 （b）USMと熱電対の固定状態
Fig. 6 供試体と熱電対の配置

Fig. 7 真空チャンバ内の熱電対の配置
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なお、Fig. 9のグラフからは各熱電対は同様の温度変化をしており、極低温状態は維持されていること
から、極低温環境の試験として問題はないと考えられる。

3-2．極低温試験結果

極低温環境の状態を経験したUSMの特性が試験前後で変化するかどうかを、トルク-回転数特性（T-N特
性）、トルク-電流特性（T-I特性）を計測して比較した。その結果をFig. 10、Fig. 11に示す。試験前のデー
タをBase、試験後のデータをAfとし、計測時の温度は303［K］（30［℃］）とした。
Fig. 10のT-N特性グラフでは、彩色された範囲がUSMの動作保証範囲である。このグラフより、モータ

それぞれに元々特性のばらつきがあるものの、その特性は維持されている。

Fig. 8 1回目試験♯1の温度推移

Fig. 9 1回目試験♯2の温度推移
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また、Fig. 11のT-I特性より、消費電力についても大きな変動は見られない。これより、極低温環境によ
るUSMへの影響はほとんどみられなかった。

DCモータについてはメーカにて行われた試験結果のデータをTable. 2に示す。このデータは回転数や消
費電流が中心であるが、モータの特性には大きな変化はみられない。なお、ベアリングから異音が出るよ
うになったとの報告があった。ベアリング異音発生の原因として、駆動軸の摩擦係数の変化、あるいはト

Fig. 10 T-N特性

Fig. 11 T-I特性
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ルクの変動が予想される。詳細については今後調査を行うが、極低温環境でのDCモータの利用の際には
ベアリング（ベアリングオイル）の耐熱性について注意する必要がある。

4．第2回極低温環境試験結果

4-1．極低温試験における温度の推移

第2回極低温試験における温度の推移をFig. 12とFig. 13にそれぞれ示す。TC18とTC19の温度が他と違
う挙動を示しているが、試験後チェックしたところ、ネジが緩んでおり、また熱電対の線はコーティング
で絶縁されているが、一部が劣化したのではないかと推定している。したがって、試験自体は問題なく、
極低温環境を実現できている。

Table. 2 DCモータの特性変化

Fig. 12 2回目試験♯1の温度推移
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4-2．極低温試験結果

極低温環境の状態を経験したUSMの特性が試験前後で変化するかどうかを、トルク-回転数特性（T-N特
性）、トルク-電流特性（T-I特性）を計測して比較した。その結果をFig. 14、Fig. 15に示す。試験前のデー
タをBase、試験後のデータをAfとし、計測時の温度は303［K］（30［℃］）とした。
Fig. 14のT-N特性グラフでは、彩色された範囲がUSMの動作保証範囲である。このグラフより、モータ

それぞれに元々特性のばらつきがあるものの、その特性は維持されている。

Fig. 13 2回目試験♯2の温度推移

Fig. 14 T-N特性
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また、Fig. 15のT-I特性より、消費電力についても大きな変動は見られない。これより、極低温環境によ
るUSMへの影響はみられなかった。

5．まとめ

今回の極低温環境試験では、USMを構成する素材の耐熱限界を超えた環境であったが、3章および4章
での結果が示すように、USMの大きな特性変化は生じなかった。非通電状態であるが、試験に利用した
USMの極低温環境に対し耐熱性が確認できた。一方、DCモータの場合にはベアリング音の異常が確認さ
れていることから、ベアリング（ベアリングオイル）について注意が必要である。USMについて今回異常
は検出されなかったが、宇宙環境での使用に際しては、耐真空環境や耐熱性の高いベアリングを採用する
必要があると考えている。
現在までにUSMの宇宙仕様化のため、真空環境試験や高温環境試験、放射線試験などを行っている。今

回の試験結果より、極低温環境に対して、ベアリングや接着剤の耐性を考慮すれば、宇宙仕様が可能であ
るという見通しを得た。もちろん、耐久試験などさらなる試験が必要となる。
この極低温環境対策と今までの試験結果を総合すると、USMは極低温～330[K]の環境であれば真空環境で
も安定して動作することが期待できる。これより、機体の熱制御が行われる環境であれば、宇宙探査機の
アクチュエータとして、USMを駆動力・消費電力などの面で非常に有力なアクチュエータのひとつとして
考慮することが可能であると考える。今後は、現在も対策を進めている高温時の耐熱性向上について、実
験および検討を進めていく予定である。また、接着剤およびベアリングを耐熱性のあるものに交換したバ
ージョンでの環境試験を引き続き行いたいと考えている。

Fig. 15 T-I特性
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6-3 AD変換器　月面環境試験（第2回）後の動作確認結果

東北大　　三澤　浩昭
情報通信研究機構　　近藤　哲郎
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AD変換器（サンプラー）

NATIONAL SEMICONDUCTOR   ADC08L060

月面環境試験（第2回）後の動作確認結果

正常動作を確認

1．デバイス名

・ナショナルセミコンダクター　ADC08L060
24リード　プラスチックSOP（外寸：L7.8×W4.4×H0.9mm＋24ピン）
電源電圧　　　　　　　最大3.8V
パッケージ消費電力　　25℃で最大1358mW（通常動作時の代表値は49mW）
保存温度範囲　　　　　－65℃～＋150℃
＃今回の環境試験では、2005年9月の環境試験時に用いた素子を基板に半田付けした状態のままで試

験を行った。

2．概観

概観には、試験に起因すると考えられる、目立った変化は見られなかった（図1）。

3．消費電流の比較・確認

配線した状態（外部回路有りの状態：テスト基板の外観
図と配線図を図2、3に示す）で、月面環境試験第1回およ
び第2回に使用したデバイス（被試験デバイス）と使用して
いないデバイス（未試験デバイス）の消費電流の比較を行
った。
結果として、被試験デバイスと未試験デバイスの消費電

力は、同電源電圧（＋3V）のもとではともに51mA程度で
あり、有意な差は見られなかった。尚、第1回試験後に計測
された被試験デバイスの消費電流は51.6mAであり、計測器
の違いによる測定誤差（～1mA）を考慮すると試験前後で
有意な違いは生じなかったものと考えられる。

4．AD変換機能の確認

AD変換機能を確認するため、図3に配線図を示すテスト
回路（メーカー提供のデバイスシート中のテスト回路の一
部配線を簡略化）を用いてAD機能の確認を行った。試験方
法は第1回試験時と同様に、CLKにはFunction Generator
HP33120A の10MHz信号(0-3Vレベル)、VinにFunction
Generator HP33120Aの関数信号出力を入力し、AD変換後の
各ビットをロジックアナライザー アンリツ MW45Aでモニ
ターした。図4に機能確認試験時の様子、図5に測定時のブ
ロック図を示す。
Function Generator の周波数および波形を変えて被試験デ

図1 月面環境試験後の素子概
観。素子は2005年9月の試験に
も使用。

図2 特性計測を実施したテスト基板。2
つある素子の上側素子が被試験素子。こ
の基板状態で環境試験を実施した。未試
験素子のテスト基板もほぼ同様。
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バイスと未試験デバイスをテストした結果（写真）を図6に示す。なお、第1回試験時の動作確認試験同様
に、Function Generatorの出力信号レベルは860mV p-pとし、DCオフセット450mVを与えている。AD変換
データはロジアナのD／A機能を使用して表示している。図6で見られるように被試験デバイスと未試験デ
バイスで、ほぼ同じ結果が得られた。

5．まとめ

2回の試験で計7サイクル実施された月面環境試験を経た民生用のAD変換素子ADC08L060の動作チェッ
クを行った結果、チェックを行ったサンプリング周波数（10MHz）では問題なく動作することが確認でき
た。

図3 テスト回路配線図 図4 AD変換動作確認試験の様子

図5 測定時のブロック図
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図6 試験結果。ロジアナのD／A機能を使用して表示。
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6-4 月面環境試験（第2回）機器特性確認結果報告

東北大　　三澤　浩昭
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月面熱環境試験（第2回）機器特性確認結果報告：増幅素子

要旨

月面熱環境を模した、素子の保存温度外の温度を含む85K～355Kの範囲の温度条件下に非通電状態で晒
された5種の増幅素子各2個の熱環境特性確認試験を行った。試験の内容は、素子種毎に作製した試験回路
を用いて、熱環境試験前後の電気特性を比較する方式とした。試験を行った5種の素子のうち、Analog
Dev ices製の素子3種は第1回の試験でも使用した素子を一つ含み、もう一つの素子とNat iona l
Semiconductor製の素子2種は今回の試験で初めて使用した。結果として、試験の前後で、増幅利得特性、
線形増幅特性、雑音特性、消費電流には測定誤差を有意に超える差異は認められなかった。このことから、
月面熱環境変化6サイクル（Analog Devices製の3種の素子のうち各一つは7サイクル）までは、試験に用
いた素子の電気特性に異常が生じないことが確認された。

1．デバイス（5種、各2個づつ）

・①～③の素子の各1つは第1回試験でも使用。④、⑤は今回初めて試験。
①Analog Devices AD603AQ：低雑音（1.3nV/√Hz）利得可変増幅素子。Slew rate:275V/us。（8リー
ドセラミックDIP, 外寸L10.3×W8.1×H3.6mm, 定格保存温度範囲：208K～423K）
②Analog Devices AD8004SQ：低雑音（1.5nV/√Hz）電流帰還型低消費電力増幅素子（4回路型）。
Slew rate:3000V/us@Gain=2。（14リード セラミックDIP, 外寸L20.0×W8.1×H3.6mm, 定格保存温
度範囲：218K～398K）
③Analog Devices AD8331ARQ：超低雑音（0.74nV/√Hz）利得可変増幅素子。Slew rate:1200V/us。
（20リードプラスチックSOP, 外寸L8.7×W3.9×H1.8mm, 定格保存温度範囲：208K～423K）
④National Semiconductor LMH6624：超低雑音（0.92nV/√Hz）広帯域増幅素子。Slew rate:350V/us。
（5リードプラスチックSOP, 外寸L2.9×W0.6×H0.4mm, 定格保存温度範囲：208K～423K）
⑤National Semiconductor LMH6714：広帯域増幅素子（3.4nV/√Hz）。Slew rate:1800V/us。（5リード
プラスチックSOP, 外寸L2.9×W0.6×H0.4mm, 定格保存温度範囲：208K～423K）

2．熱環境試験内容

・非通電状態試験
・真空下（冷却時）
・温度変化履歴（DUT付近）：昇温（85Kから約7hで355K）→保持（約4h）→冷却（約7hで355Kから

85K）→保持（～16h～）→昇温の繰り返し。計6サイクル。

3．特性確認試験結果

1）外見
・方法：視認。
・結果：①～⑤の何れもパッケージ＆ピンに目立った損傷なし。
2）電気特性
・方法：自作試験回路を用いて、増幅率、線形増幅特性、入力換算雑音レベル、消費電流を試験前後

に計測。計測法は、第1回試験時と全く同様で、ネットワークアナライザ（HP 8712B）、シ
グナルジェネレータ（KENWOOD SG-7130）、スペクトルアナライザ（ADVANTEST R3131）
を使用。

①AD603AQ
・試験回路（第1回試験時と同様。第1回試験報告書参照。）
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・計測結果
a）増幅率

b）線形増幅特性（f=27.5MHz, 1dB compression input level）
試験前素子①：-29dBm，素子②：-30dBm ／試験後素子①:-29dBm，素子②:-30dBm

c）入力換算雑音レベル（f=27.5MHz, BW=30KHz）
試験前素子①：-118.5Bm，素子②：-118.6dBm／
試験後素子①:-118.6dBm，素子②:-118.6dBm

d）消費電流（Vs=±5V）
試験前素子①：15mA，素子②：15mA ／
試験後素子①：15mA，素子②：15mA（定格：≦17mA）

・総括：試験前後での各特性の差異は測定誤差範囲内であり、試験前後で変化は生じなかったと思
われる。

②AD8004SQ
・試験回路（第1回試験時と同様。第1回試験報告書参照。）
・計測結果
a）増幅率

b）線形増幅特性（f=27.5MHz, 1dB compression input level）
試験前素子①：-5dBm，素子②：-6dBm ／試験後素子①:-5dBm，素子②:-6dBm
c）入力換算雑音レベル（f=27.5MHz, BW=30KHz）
試験前素子①：-114.1dBm，素子②：-114.2dBm ／試験後素子①:-115.6dBm，素子②:-115.6dBm
d）消費電流（Vs=±5V）
試験前素子①：14mA，素子②：14mA ／試験後素子①：14mA，素子②：14mA（定格：≦17mA）

・総括：試験前後で増幅率、線形増幅特性、消費電流の差異は測定誤差範囲である。一方、入力換
算雑音レベルは試験後の方が1.5dB程良い値を示している。当試験では、試験に用いなか
った素子も計測系環境変化の参照用に試験前後に測定しているが、入力換算雑音レベルに
は被試験素子同様の大きさの変化が確認されたので、1.5dB程の差異は、試験前後の計測
系に生じていた電磁環境変化＊に起因していると考えられる。以上より、試験前後で変化
は生じなかったと思われる。

＊：特性試験時、基板に接続した入出力用ケーブルの取回し等で入力換算雑音レベルが変化した。
この原因として外来性の微雑音がケーブルや基板上の回路にのってしまったことが考えられ
る。不定性を持つこの雑音の影響により、入力換算雑音レベルが試験前後で異なって計測され
た可能性がある。
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③AD8331ARQ
・試験回路（第1回試験時と同様。第1回試験報告書参照。）
・計測結果
a）増幅率

b）線形増幅特性（f=27.5MHz, 1dB compression input level）
試験前素子①：-37dBm，素子②：-38dBm ／試験後素子①:-37dBm，素子②:-38dBm   
c）入力換算雑音レベル（f=27.5MHz, BW=30KHz）
試験前素子①：-117.6dBm，素子②：-118.0dBm ／
試験後素子①:-118.0dBm，素子②:-118.3dBm
d）消費電流（Vs=＋5V）
試験前素子①：33mA，素子②：33mA ／試験後素子①：33mA，素子②：33mA

・総括：試験前後で増幅率、線形増幅特性、消費電流の差異はほぼ測定誤差範囲である。入力換算
雑音レベルは試験後の方が0.3dB程良い値を示しているが、AD8004同様に、測系環境変化
参照用の素子にも、試験前後で入力換算雑音レベルに被試験素子同様の大きさの変化が確
認されているので、0.3dB程の差異は、試験前後の計測系に生じていた電磁環境変化に起
因していると考えられる。

④LMH6624
・試験回路（図1）

・計測結果
a）増幅率

b）線形増幅特性（f=27.5MHz, 1dB compression input level）
試験前素子①：-11dBm，素子②：-11dBm ／試験後素子①:-11dBm，素子②:-11dBm
c）入力換算雑音レベル（f=27.5MHz, BW=30KHz）

図1．LMH6624とLMH6714の電気特性測定回路。左：回路構成図。右：熱環境試験素子の実装状態。
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試験前素子①：-115.9dBm，素子②：-115.9dBm ／試験後素子①:-114.7dBm，素子②:-114.7dBm
d）消費電流（Vs=±5V）
試験前素子①：11mA，素子②：11mA ／試験後素子①：11mA，素子②：11mA

・総括：試験前後で増幅率、線形増幅特性、消費電流の差異は測定誤差範囲である。一方、入力換
算雑音レベルは試験後の方が1.2dB程悪化しているが、他のIC同様に、測系環境変化参照
用の素子にも、試験前後で入力換算雑音レベルに被試験素子同様の大きさの変化が確認さ
れているので、1.2dB程の差異は、試験前後の計測系に生じていた電磁環境変化に起因し
ていると考えられる。以上より、試験前後で変化は生じなかったと思われる。

⑤LMH6714
・試験回路（図1）
・計測結果
a）増幅率

b）線形増幅特性（f=27.5MHz, 1dB compression input level）
試験前素子①：+1dBm，素子②：+1dBm ／試験後素子①:+1dBm，素子②:+1dBm
c）入力換算雑音レベル（f=27.5MHz, BW=30KHz）
試験前素子①：-110.1dBm，素子②：-110.1dBm ／試験後素子①:-107.5dBm，素子②:-117.6dBm
d）消費電流（Vs=±5V）
試験前素子①：6mA，素子②：6mA ／試験後素子①：6mA，素子②：6mA

・総括：試験前後で増幅率、線形増幅特性、消費電流の差異は測定誤差範囲である。一方、入力換
算雑音レベルは試験後の方が2.5dB程悪化しているが、他のIC同様に、測系環境変化参照
用の素子にも、試験前後で入力換算雑音レベルに被試験素子同様の大きさの変化が確認さ
れているので、2.5dB程の差異は、試験前後の計測系に生じていた電磁環境変化に起因し
ていると考えられる。以上より、試験前後で変化は生じなかったと思われる。

4．まとめ

非通電状態で月面熱環境試験（85～355K）を経た、5種の素子（AD603AQ, AD8004SQ, AD8331ARQ,
LMH6624, LMH6714）の特性確認試験を行った。素子の保存温度範囲は、AD8004SQが218K～398K、そ
の他は208K～423Kであり、何れも高温側は熱環境試験温度範囲内、低温側は範囲外である。なお、
AD603AQとAD8004SQはセラミック、他はプラスチック・パッケージである。試験使用素子と未使用素子
各1個の特性試験を行い、以下の結果を得た。
・外見：変化なし。
・増幅利得特性／線形増幅特性／消費電流：測定誤差範囲内で差異無し。
・入力換算雑音レベル：差異が生じたものもあるが、これは計測時の電磁環境変化の結果と判断され、
月面環境試験の前後で有意な差異は生じていなかったものと思われる。

以上より、今回試験に用いた5種の素子は何れも月面熱環境6サイクル（AD603AQ, AD8004SQ,
AD8331ARQの素子の一つは7サイクル）までは、電気特性に異常が生じないことが確認された。
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6-5 第2回　搭載用電子回路の月面環境試験

宇宙航空研究開発機構　　岡田　達明
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第2回「搭載用電子回路の月面環境試験」成果報告書

1．目的

将来の月惑星探査において必要となる低温耐性技術の要素試験として、電子回路基板と電子部品の低温
耐性評価、および電子部品の基板への実装方法の評価を行うことを目的とする。
これは、2週間にわたる月面での夜間を越えて長期活動・滞在を行うための技術、および外惑星系への

探査技術において重要な基礎情報となる。

2．検査概要

2.1．供試体
月探査機SELENEに搭載品と同等品
（部品の一部で同機能の代替品を使用。第1回：2005年9月12～16日と同一）

1．XRS-E-C基板（写真：付録1）
2．XRS-E-M基板（写真：付録2）

2.2．検査日

試験前検査実施日　　　　　：2005年8月8日
低温試験実施日（第1回） ：2005年9月12日～16日
試験後検査実施日　　　　　：2005年11月14日
低温試験実施日（第2回） ：2006年4月（今回実施分）

2.3．低温試験内容

非動作状態で低温熱サイクル（6回）を実施した前後における機器状態の変化の有無を確認する。
別紙資料に示す。

3．検査実施項目

・消費電流値、抵抗値、リレー動作
・CCD駆動信号波形と電圧値（DAC機能）
・ADC機能、FPGAによるデジタル処理、他
以上の項目について、低温試験の前後で変化がないことを確認した。
（詳細は試験前後のチェックリスト、オシロ波形を添付）

4．結論

・第1回目の試験で実施した低温環境下への約1日間の非動作状態での放置、および今回実施した低温
状態への6回の熱サイクル負荷による、供試体の外観上、および機能上の正常を確認した。
・電子回路（積層基板、フレキシブル基板、電子部品）および実装状態について貴重な情報を得るこ
とができた。

5．添付書類

添付1：供試体写真
添付2：部品リスト
添付3：XRS低温試験供試体・検査実施要領書報検査成績書（試験後）
添付4：ADC入力前アナログ特性（試験後）
添付5：ADC出力のSRAMダンプ内容表示（試験後）
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添付1：供試

XRS-E-C基板

XRS-E-M基板
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添付2：部品リスト
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6-6 CCTVレンズの真空低温試験の性能評価について

JAXA 片山　保宏
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CCTVレンズの真空低温試験（第2回目）の性能評価について

1．概要

第2回目の低温真空試験の実施前後でレンズの性能の変化についての評価を行った。第1回試験で用いた
レンズを引き続き用いており、第1回試験時と同じ評価を行う。
試験の実施前後でキャリブレーション用の画像を撮影して、レンズの幾何学的特性と光学的特性の比較

を行った。これは、試験の影響により、レンズ形状の変化やレンズの表面コーティングや屈折率の変化が
発生することが考えられるからである。
レンズ特性の評価を比較した結果、レンズ特性の大きな変化は見られなかった。今回の真空低温試験で

は、レンズ性能の劣化はないと思われる。

2．実験環境について

真空低温試験の前後で、カメラや照明装置位置を変えないようにした撮影環境で、キャリブレーション
画像の撮影条件が変わらないよう配慮している。評価を行ったレンズは、一般的な固定焦点CCTVレンズ
であり、手動でフォーカス（ピント）とアイリス（絞り）が調整できる。実験では、フォーカスおよびア
イリスをねじ式ロック機構でしっかりと固定している。
また、以下の点を考慮した評価を行っている。レンズの取外しや取付けによるずれや、キャリブレーシ

ョン器具の配置ずれを考慮し、位置ずれに関するカメラパラメータは評価していない。また、照明装置の
位置ずれによる照明条件の変化を考慮し、画素の濃淡値の絶対的な評価を行っていない。
使用したレンズは、FUJINON HF16HA-1B（図1）であり、カメラはSONY DFW-SX900（図2）である。

また、キャリブレーション器具を撮影した低温真空試験前後の画像を図3～6に示す。

レンズの主な仕様

外観

焦点距離 16［mm］

画角（H×V） 22°37′×　17°04′

マウント C

質量 45［g］

外形寸法
図1：レンズ（FUJINON HF16HA-1B）の外観と主な仕様
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カメラ仕様

外観

撮像素子 1/2型PS CCD

画像サイズ 1280（H）×　960（V）

フレームレート 3.75、7.5フレーム/秒

質量 45［g］

外形寸法 55（W）×50（H）×110（D）mm

質量 250［g］

図2：カメラ（SONY DFW-SX900）の外観と主な仕様

図3：平面ドットパターン（幾何学的キャリブレーション用）
試験実施前 試験実施後
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図5：単色平面（光学的キャリブレーション用）白紙を撮影
試験実施前 試験実施後

図4：空間ドットパターン（幾何学的キャリブレーション用）
試験実施前 試験実施後
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3．レンズの幾何学的特性の比較

低温真空試験の前後で、レンズの幾何学的特性の変化を比較する。幾何学的特性として、レンズ歪みと
内部パラメータ（焦点距離など）の計測を行ったが、試験の前後の値の差は見られなかった。今回の試験
では、レンズの幾何学的特性の変化はないと思われる。以下に実験の詳細を示す。

3.1. レンズ歪みについて

平面ドットパターンの画像を利用してレンズ歪みの推定を行う。ドットの中心を画像処理により抽
出し、空間中の直線は画像面でも直線となる性質に基づき、直線となるべき点群を指定する。そして、
下の一般的な歪みモデルを利用して、直線性の評価による非線形最適化によってレンズ歪みパラメー
タを推定する。
・Wengのレンズ歪みモデル
歪み中心（u0,v0）からの補正分δu δvを次式で表す。

κ1、p1、p2、s1、s2、（u0,v0）がレンズ歪みパラメータとなる。
表1に得られたレンズ歪みパラメータを示す。また、図6にレンズ歪み推定の結果を示す。実験で用

いたレンズは、レンズ歪みの小さい高性能のものであったが、画像の中央が盛上る"たる型"歪みが観
測できた。パラメータに若干の違いはあるが、表1や図6（c）、（c’）から分かるように試験の前後の
レンズ歪はほぼ同じである。

δu ＝κ1 u(u2＋ v2)＋p1 (3u2＋ v2)＋2p2uv＋s1 (u2＋ v2)�
δv ＝κ1 v(u2＋ v2)＋2p1uv＋p2(u2＋3v2)＋s2(u2＋ v2)

表1：得られたレンズ歪みパラメータ

パラメータ 試験前

κ1 2.726E-08

p1 -1.074E-06

p2 -2.170E-07

s1 8.947E-08

s2 9.736E-08

試験後

2.740E-08

-1.246E-06

-3.152E-07

9.114E-08

1.022E-07

前後比前後比（前／後）

0.994834

0.861632

0.688390

0.981658

0.952815

u0 646.829 648.219 0.997855

v0 481.082 480.351 1.001522
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（a）レンズ歪み推定のための直線群 （a’）レンズ歪み推定のための直線群

（b）レンズ歪み補正画像 （b’）レンズ歪み補正画像

図6：レンズ歪みの推定（左列：試験前、右列：試験後）
（c）原画像上のレンズ歪み （c’）原画像上のレンズ歪み
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3.2．内部パラメータについて

空間ドットパターンの画像を利用してレンズのカメラパラメータのキャリブレーションを行う。ド
ットの中心を画像処理により抽出し、ドットの空間位置からまず透視投影行列（P）を推定し、外部
パラメータ行列（［R¦t］）と内部パラメータ行列（A）に分解する。外部パラメータは、カメラの位置
姿勢に関する6個のパラメータであり、レンズの幾何学的特性とは直接の関係がない。一方、内部パ
ラメータは、レンズの特性に関係の深い5個のパラメータである。5個のパラメータは、1）（焦点距
離／水平撮像セルサイズ）、2）（焦点距離／垂直撮像セルサイズ）、3）画像座標軸のなす角、4，5）
光軸と画像面との交点位置（画像中心）である。1と2は、画像の情報からだけでは分離できないが、
撮像セルサイズの設計データを用いることで焦点距離を求めることができる。
表2に得られた内部パラメータを示す。また、図7にキャリブレーションに用いた抽出した空間ドッ

トに位置を示した画像を示す。表2のパラメータに若干の違いはあるが、試験の前後の内部パラメー
タはほぼ同じである。

図7：キャリブレーションに用いた空間ドットの分布状況
試験前 試験後

表2：得られた内部パラメータ

パラメータ 試験前

焦点距離／水平撮像セルサイズ 3521.383

試験後

3517.297

前後の比（前／後）

1.001162

焦点距離／垂直撮像セルサイズ 3911.162 3904.265 1.001767

画像座標軸のなす角 89.7671008 89.78758304 0.999772

水平画像中心 678.147 686.018 0.988527

垂直画像中心 537.763 552.831 0.972744

焦点距離 17.281 17.255 1.001507
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4．レンズの光学的特性の比較

低温真空試験の前後で、レンズの光学的特性の変化を比較する。光学的特性として画像のSN比と解像
力の比較を行ったが、試験の前後の値の差は見られなかった。今回の試験では、レンズの光学的特性の変
化はないと思われる。以下に実験の詳細を示す。

4.1．SN比について

淡色平面の画像を利用して、画質を評価として信号対雑音比であるSN比を求めた。ここでは、SN
比として（信号の濃淡レベルの分散）/（雑音の濃淡レベルの分散）を局所領域で求め、画像全域で
平均した値を用いた。10フレーム画像について、RGBバンド毎に計算した各値を図8に示す。
図8からわかるように、若干の違いはあるが試験の前後のSN比はほぼ同じである。

4.2．解像力について

平面ドットパターンの画像を利用して、解像力の比較を行った。画像の左上のドットと、中央のド
ットを切り出し、図9、10を用いて視認による評価を行った。なお、濃淡レベルは補正を行い、相対
的な濃淡レベルの分布状況を比べている。
図9、10からわかるように、若干の違いはあるが試験の前後の解像力はほぼ同じである。

信号の濃淡レベルの分散 雑音の濃淡レベルの分散

図8：試験前後での雑音の比較（試験前：○、試験後：■）
SN比
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5．その他

真空低温試験後でレンズの外観の視覚確認を行ったが、試験前と変わったところは確認できなかった。

6．おわりに

上記の様に、幾何学的特性と光学的特性の比較を行った結果、今回の低温真空試験では、レンズ特性の
大きな変化は見られなかった。ただし、第1回目の真空低温試験結果と比べると、第2回目の真空低温試験
では、試験前後で値のばらつきが大きくなったことが確認できる。しかし、その量は小さいので、レンズ
特性の大きな変化はないと考える。

図9：解像力の評価を行った領域
試験前 試験後

左上のドット 中央のドット 左上のドット 中央のドット

試験前の左上ドット 試験後の左上ドット

図10：濃淡レベルの3D表示
試験前の中央ドット 試験後の中央ドット
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6-7 月面環境試験－2の後の真空用DCモータ
特性測定

JAXA 四宮　康雄
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月面環境試験－2の後の真空用DCモータ特性測定

モータ印加電圧：12.0（V）

（1）無負荷時
モータ電流：63（mA）
回転周期：21.20（sec）

3回の測定値の平均（21.10 21.25 21.24）

（2）0．5kg負荷時
モータ電流： 67 （mA）
回転周期：21.59（sec）

3回の測定値の平均（21.56 21.64 21.56）

（3）1kg負荷時
モータ電流：75（mA）
回転周期：21．90（sec）

3回の測定値の平均（21．90 21．90 21．89）
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前回の低温試験後の特性データは試験前と変化していなかったので、それを基準値とし、月面環境試
験後のデータを以下の表に示す。

かなり変化している様なので、グラフにしてみる。その際、負荷をモータのトルクに換算した。
モータの電流特性を図1に、回転周期を図2に示す。
この図からモータ電流は2割程度増加しており、周期も1％程度増えている。これらは、明らかにモー

タの劣化を示しているが、劣化の程度を数値化するのは難しい。
尚、以上の測定中にモータは異音や異常動作を示す事は無く、正常に作動していた。

月面環境試験－2により、DCモータはモータ電流を2割増加させるような劣化を生じた。

月面環境試験－2における、DCモータの温度履歴を図3，4に示す。
80℃までの高温を12時間、－190℃までの低温を24時間、これを1サイクルとして、1週3サイクル、

土日は自然放置し、計2週間の6サイクルの温度試験を実施した。
DCモータは高温、低温の苛酷な環境に晒されていた事がこの図から読み取れるであろう。

以上

モータ電流（mA）

無負荷

基準値 低温試験後

0.5kg負荷

1kg負荷

回転周期（sec）

無負荷

0.5kg負荷

1kg負荷

50

59

65

20.96

21.32

21.60

63

67

75

21.20

21.59

21.90
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図2 周期－トルク特性

図1 モータ電流―トルク特性
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図2 周期－トルク特性

図1 モータ電流―トルク特性
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7 結言
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7．結言

月面環境試験として、2回の実験を行った。第1回目は高温6時間、低温24時間の1サイクルの試験であ
ったが、この試験で異常を示した供試体は皆無であった。
第2回目は高温12時間、低温24時間のサイクルを6サイクル行った苛酷な試験であったが、異常を示し

たのは、DCモータとCCDカメラとミラーの3体であった。
月面環境試験に供した供試体が80℃の高温に耐えるのは予想されていたが、－180℃の低温で不具合が

出ないのは予想外であり驚きでもあった。しかし、これで安心することはできない。未だ、試験した機器
の例は少なく、これからも種々の機器を系統立てて試験して行く必要があるし、月面の15日間の夜に匹敵
する長時間の試験も行っていかねばならない。
現在は月面環境試験の端諸に着いたばかりであり、月面での越夜に耐える機器を開発する為に、様々な

機器の試験が必要である。
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