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Invited lecture for the 3rd Space Environment Symposium at Tsukuba in December 2006 
 
 

Presentation of radiation environment activities at ONERA/DESP and 
collaboration with JAXA 

 
Angelica Sicard-Piet 

 
ONERA / DESP 

2, Avenue Edouard Belin, 31055, Toulouse, Cedex 4, France 
e-mail: angelica.sicard@onera.fr 

 
 

Abstract 
 

In a first time, ONERA, the French Aerospace Laboratory, is presented and more 
particularly the missions of the Space Environment Department (DESP). The main DESP’s 
objective is to evaluate the environmental conditions of space mission and to prevent the 
damage they may cause. The test facilities for electronics and materials and for local 
environment effects are also presented. 
 Then, the activities on planetary radiation belts are described more in details: data 
coverage, data analysis (saturation, contamination), physical model Salammbô (Jupiter and 
Earth), the CRATERRE Project and the data assimilation. 
 Finally, the collaboration with JAXA is presented through the analysis of 
DRTS/SDOM and MDS-1/SDOM data. Comparison between these Japanese data and other 
international data are done. One of the results of this collaboration with JAXA is the 
development of a new geostationary electron model, IGE-2006, based on Los Alamos 
National Laboratory data and DRTS/SDOM data. 
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ONERA (Office National d’Etudes et Recherches Aérospatiales) is the French 
national aerospace research center. It is a public research establishment, with 
eight major facilities in France and about 2,000 employees, including 1,500 
scientists, engineers and technicians. 

ONERA is organized in 17 scientific departments, grouped in four branches: 

Fluid Mechanics and Energetic 

Physics

Materials and Structures 

Information Processing and Systems 

What is ONERA?WhatWhat isis ONERA?ONERA?

+ Wind Tunnel Facilities
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DESP’s objective:

- To evaluate the environmental conditions of space missions and to 
prevent the damage they may cause.

Areas of expertise:

- To study and model the different components of the space
mission environment and to evaluate the associated risks. 
The work of DESP mainly covers:

the physical modeling of planetary radiation belts, engineering models (charged 
particles and solid micro-particle flows), 

the satellite's interactions with its environment (contamination, effects of wakes, 
charging and discharging effects,...), 

the vulnerability of electronic components and materials, 

the design, calibration and operation of on-board 
experiments intended for the study of the environment
and its effects

What are the missions of Space
Environment Department (DESP)
WhatWhat are are thethe missions missions ofof SpaceSpace

EnvironmentEnvironment DepartmentDepartment (DESP)(DESP)
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Irradiation TEST Facilities 
for Electronics and Materials

Irradiation TEST Facilities Irradiation TEST Facilities 
for Electronics and Materialsfor Electronics and Materials

Nautilus : Shepherd 484
Cobalt Source + Cf 252 and 
Am241 and electronic test bench

Van de Graaff : Electron and Proton (max 1.5 MeV) 

+ access to big particle accelerators (IPN/Orsay, UCL,
JYFL, PSI, GANIL, CPO ...)

SEMIRAMIS: Materials studies (UV, e-, p+)

For questions: sophie.duzellier@onera.fr

SIRENE : simulation & 
measurements of dielectric charging  
(simulation of GEO or MEO 
environment  : 10keV to 400keV)

Test Facilities 
for local Environment effects

Test Facilities Test Facilities 
for local Environment effectsfor local Environment effects

JONAS : for large solar cells 
coupons  and ionospheric plasma 
simulation

For questions: jean-francois.roussel@onera.fr
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What can DESP perform ?What can DESP perform ?What can DESP perform ?

Environment specification: different levels of refinement

Tests      of materials (UV + particles) with in situ optical 
characterization

• of electronics parts

• of charges-discharges

Particle detector calibration (Van de Graaff e- & p+ 2 MeV, Am)

Analysis of on board experiments (energetic particles, test beds)

of anomalies

Studies for future technology (solar cells, opto electronic 
components, nanotech…)

France : CNES, SupAero, Universities, CNRS...

Europe : ESA/ESTEC , RAL, QinetiQ, Univ. of Southampton, Univ. of 
Kent, Max Planck institute, BIRA/IASB, etc..

USA : LANL,  NASA (JPL, Goddard, Marshall), Aerospace Corporation, 
UCLA, Boeing ...

Japan : JAXA,  CRL and Kyushu Institute of Technology 

Canada : Univ. of Toronto, ITL

Israel : Soreq

Russia : Moscow State University

Argentina : CONAE
…..

DESP cooperation ?DESP cooperation ?DESP cooperation ?
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Planetary magnetospheres:

( )BvEqF ∧+=

Radiation belts: Bounce

Trapped particle 
trajectory

Field 
line

Bounce

Gyration

West

East

Protons

Drift

Electrons

Mirror 
points

Planet Mercury Earth Jupiter Saturn Uranus Neptune
Obliquity to

orbit (o)
0.01 23.5 3.1 26.7 97.8 28.3

Magnetic
moment
(G.Rp3)

0.0033 0.301* 4.28 0.21 0.228 0.142

Dipole tilt
to rotation

axis (o)

169 169.5* 9.6 < 1 58.6 46.9

Rp (km) 2439 6371 71398 60330 25600 24765

Activities on planetary radiation belts:
Introduction

Activities on planetary radiation belts:Activities on planetary radiation belts:
IntroductionIntroduction
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IM

GEO

HEO-GTO

MEO

LEO-PEO

High energetic protons and High energetic protons and 
electrons data available at electrons data available at 

ONERAONERA

Activities on planetary radiation belts:
Data Analysis

Activities on planetary radiation belts:Activities on planetary radiation belts:
Data AnalysisData Analysis

Activities on planetary radiation belts:
Data Analysis

Activities on planetary radiation belts:Activities on planetary radiation belts:
Data AnalysisData Analysis

Obtaining sanitized data
Electron data contamination

• Contamination by proton
• Contamination by relativistic electrons
• Summary

Proton data contamination
• Contamination by relativistic electron
• Summary

Saturation
Background
Signal to noise ratio
Spacecraft charging bias
Other problems

Obtaining coherent data
Inter-calibration based on trapped particle dynamics
Inter-calibration based on SEP
Inter-calibration of cold plasma data

Data analysis procedure (COSPAR PRBEM guidelines)Data analysis procedure (COSPAR PRBEM guidelines)

More information available @ 

http://wwwe.onecert.fr/craterre/prbem/home.html

File format (CDF) : file name convention, global attributes, variables
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Example of contaminationExample of contamination
of electrons by protonsof electrons by protons
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Activities on planetary radiation belts:
Data Analysis

Activities on planetary radiation belts:Activities on planetary radiation belts:
Data AnalysisData Analysis

All data

Results of decontaminationResults of decontamination

SAC-C Ele 1.24-1.60 MeV

Only good data

Example of saturation problemExample of saturation problem

L Value

GPS NS24/BDD2 Ele > 0.28 MeV

⇒ Saturation: Flux limited to a certain value 
while percentage of points increases

Saturation
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Activities on planetary radiation belts:
Physical model: Salammbô

Activities on planetary radiation belts:Activities on planetary radiation belts:
Physical model: Physical model: SalammbôSalammbô

Radiation belts of JupiterRadiation belts of Jupiter

Physical model based on the different physical processes which occur in the 
Jovian radiation belts: interaction with rings and moons, interaction with atmosphere and 
ionosphere, synchrotron radiation (for electrons), charge exchange (for ions), radial 
diffusion of the particles…

Comparison of Salammbô results with 
measurements
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Activities on planetary radiation belts:
Salammbô model and data assimilation: 

CRATERRE project 
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CRATERRE project CRATERRE project 

Data base
inter-calibrated

sanitized

Dynamic
Salammbô

code

Empirical inputs

Direct assimilation

Time dependant space
environment maps

LANL GEO
series

LANL GEO
series

GOES
series
GOES
series

HEO 
series
HEO 
series

POLAR GPS 
series
GPS 
series

DRTSDRTS XMM XMM N-POES
series

N-POES
series

SAC-CGLONASS
series

GLONASS
series

GEO              HEO           MEO          GTO             LEO
MDS1MDS1CRRESCRRES DEMETER

Ensemble 
Kalman filter

Time dependant space
environment maps

Radiation belts of the EarthRadiation belts of the Earth http://wwwe.onecert.fr/craterre/home.html
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Activities on planetary radiation belts:
Physical model Salammbô and data assimilation
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Radiation belts of the EarthRadiation belts of the Earth

Salammbô with GPS_ns33 
and LANL_1994_084

SAC_C data

Kp index

Salammbô with
LANL_1994_084 only
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Outline

What is ONERA ?

What are the missions of Space Environment Department (DESP)

• Areas of expertise

• Test facilities

• What can DESP perform?

Presentation of our activities on planetary radiation belts

• Data Analysis

• Physical modeling 

Collaboration with JAXA

• MDS-1/SDOM

• DRTS/SDOM
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SAC-C/ICARE
Electron 0.59-0.65 MeV

MDS1/SDOM
Electron 0.40-0.91 MeV

⇒ Electron fluxes in radiation belts are 
higher in MDS1 data because of the orbit 
(more equatorial)
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⇒ Proton fluxes in radiation belt (L<3.5) 
are higher in MDS1 data because of the 
orbit (more equatorial)
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Contamination problems ?Contamination problems ?
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⇒ Comparison of DRTS/SDOM 
electrons measurements after cross 
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New model of electron fluxes at geostationary orbit: IGENew model of electron fluxes at geostationary orbit: IGE--20062006

LANL/CPA (Charged Particle Analyzer)
30 keV-2 MeV with 12 differential channels
from 1976 to 1988

- LANL/SOPA (Synchronous Orbit Particle Analyzer) : 50 keV-1.5 MeV with 9 differential 
channels since 1989

- LANL/ESP (Energetic Spectra for Particles) : 0.70 - 6 MeV with 6 differential channels 
since 1996

This model is based on more than 25 
years of data essentially from LANL 

spacecraft but also from DRTS 
spacecraft.

Electrons fluxes come from 3 
instruments on LANL spacecraft and 1 

instrument on DRTS:

- DRTS/SDOM (Standard Dose Monitor) : 059-1.18 MeV with 1 differential channel 
since 2003
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⇒Differences between IGE and AE8:
- low energy     : IGE > AE8
- mean energy : IGE < AE8
- high energy    : IGE worst case = AE8
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ConclusionsConclusionsConclusions

Questions on DESP activities: magdeleine.dinguirard@onera.fr

Virtual Observatory available at ONERA with many data

Activities of my team : 50% model and 50% data analysis

Efforts on data assimilation to develop specification model for space 
environment : (Salammbô model + data analysis)

New specification models with international collaboration:
LANL-JAXA-ONERA (CNES) for IGE 2006 model

LANL-ONERA (CNES) for MEO model (based on GPS data)
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MEASUREMENT OF NEAR EARTH RADIATION  
ENVIRONMENT IN JAXA - OVERVIEW AND PLAN - 

 
Tateo Goka, Haruhisa Matsumoto  

Japan Aerospace Exploration Agency, Sngen 2-2-1, Ibaraki, 305-8505, Japan 
 

ABSTRACT 
 

The current status of measuring radiation using JAXA satellites is reviewed.  Starting with Engineering 
Test Satellite-V (ETS-V; KIKU-5 in Japanese) in 1987, efforts to conduct radiation measurements in space 
have continued using almost all Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA formerly NASDA) satellites 
(ETS-VI, ADEOS, ADEOS-II, MDS-1, DRTS (ongoing), and ALOS (ongoing)), in geostationary orbit 
(GEO), geostationary -transfer orbit (GTO), and low-Earth orbit (LEO).  Electrons, protons, alpha 
particles, and heavy ions have been the main objects of study.  Future plans for radiation monitoring in 
JAXA, including GOSAT, Jason-2 (in collaboration with CNES), SmartSat (in collaboration with NICT), 
and ISS/JEM/Exposure Facility/SEDA-AP, are presented.  

 
1. Introduction 

JAXA (formerly NASDA) developed TEDA (Technical Data Acquisition Equipment), which is able to 
measure the space radiation environment and its effects on newly developed electronic devices onboard a 
satellite. TEDA was designed to acquire engineering data useful to the design of future spacecraft, to 
diagnose the anomalies encountered on orbit, and to collect data to make new radiation belt models 
(electrons, protons, and alpha particles) to augment NASA radiation belt models. TEDA is composed of 
various instruments for every spacecraft mission. TEDA was reviewed by two papers, Khno (1996) and 
Fukuda et al. (1996) almost ten years ago. This paper reviews current TEDA instruments and data over the 
past ten years, and presents our future measurement plan.   

  
II.   TEDA Post-Flight Measurement Data 

TEDA instruments have flown on board ten spacecraft (Table 1). All measured data are available on the 
SEES (Space Environment and Effects System) website (http:// sees.tksc. jaxa.jp/). 

 
Table 1: Spacecraft carrying TEDA 

ETS-V ETS-Ⅵ ADEOS ETS-Ⅶ Shuttl ADEOSⅡ DRTS ISS MDS-1 ALOS
1987 1994 1996 1997 1998 2002 2002 2002 2002 2006
GEO GTO LEO LEO LEO LEO GEO LEO GTO LEO
36k 8k-38k 800 500 400 800 36k 400 250-

36k 700
DOM  DOse Monitor ◎ ◎ ◎ ◎ ◎
HPM  High energy Particle Monitor ◎
LPT  Light Particle Telescope ◎
HIT  Heavy Ion Telescope ◎ ◎ ◎ ◎
DOS  DOSimeter (RadFET) ◎ ◎ ◎ ◎

MAM  Magneto Meter ◎ ◎
AOM  Atomic Oxygen Monitor ◎
NEM  NEutron Monitor ◎ ◎
PLA  Plasma Monitor
POM  POtential Monitor ◎ ◎ ◎
DIM  DIscharge Monitor ◎
SUM  Single event Upset Monitor ◎ ◎ ◎ ◎ ◎
ICM  Integrated Circuit Monitor ◎ ◎
SCM  Solar Cell Monitor ◎ ◎
COM  COntamination Monitor ◎ ◎ ◎

Spacecraft
Launch
Orbit

Altitude

              Fig. 1: POM/ETS-V measured data 
 
2.1 KIKU-5 (Engineering Test Satellite-V) (GEO, longitude: 150 deg. E) 

A dose monitor (DOM) composed of two silicon detectors was installed on this satellite (Khno (1996) 
and Fukuda et al. (1996)).  The measurement data were gathered from August 1987 to September 1997 (ten 
years). Single-event latch up data acquired by a Single-Event Upset Monitor (SUM) were reported for the 
first time (Goka, et al., 1991). 

The Potential Monitor (POM) measures differences electrostatic potential on the surface of 
spacecraft. Figure 1 presents the POM instrument measured data for ten years. Three samples 
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(Teflon (lowest), Kapton (highest), and OSR (middle in y axis)) were mounted on the POM. The 
electric field leaking from an aperture of each sample was modulated by a chopper at 1 kHz, and the 
electrostatic electrode detected the weak electric field. 

 
2.2 KIKU-6 (Engineering Test Satellite-VI) (GTO:  perigee 8,600 km, apogee 38,600 km) 

A DOM composed of six silicon detectors and a Magnetometer (MAM) were installed on this satellite. 
The data were gathered from August 1994 to July 1996. The measurement data were mainly reported in three 
papers, (Goka et al.,1996). We made the first empirical radiation belt models (electrons, protons, and alpha 
particles in a solar minimum period) by using this data and scientific satellite AKEBONO data (Goka et al., 
1999). 
 
2.3 MIDORI (Advanced Earth Observing Satellite (ADEOS)) (LEO-POLAR: altitude: 800 km, inclination: 
98.6 deg.) 

A DOM and a Heavy Ion Telescope (HIT) were installed on this satellite. The data were gathered from 
August 1996 to July 1997. The HIT measured the interplanetary anomalous cosmic ray (ACR), oxygen, and 
nitrogen, with results quite similar to those of SAMPEX (Figure 2) (Kohno et al., 1998).   

 
Fig. 2:   Geographic distribution of oxygen and elemental  
distribution of trapped Anomalous Cosmic Ray (O, N, C, Ne)   Fig. 3 :  Electron Flux (0.4-0.9MeV) L-t 

Diagram observed by MIDORI /HIT(kohno et al., 1998). 
 
2.4 MIDORI-2 (ADEOS-2) (LEO-POLAR: altitude 800 km, inclination 98.6 deg.) 

A DOM was installed on this satellite; data were gathered from December 2002 to September 
2003(Kimoto t al., 2002). The DOM data were used for diagnosis of the ADEOS-2 total loss anomaly (Goka 
et al., 2005).   
 
2.5 TSUBASA (Mission Demonstration Satellite (MDS-1)) (GTO:  perigee 500 km, apogee 36,000 km) 

 A Standard Dose Monitor (SDOM)(Matsumoto et al., 2001),  a HIT, and a MAM were installed on this 
satellite. The data were gathered from February 2002 to September 2003.  There are many reports on these 
data (Goka et al., 2002, Koshiishi et al., 2002, Kimoto et al., 2003). 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 4 : Proton Flux (1-1.5MeV) L-t Diagram    Fig. 5: Comparison between MDS-1 Observed Energy 

Spectrum and NASA Model 
 

The SDOM measurement results are given in Figures 3 and 4. The electron flux (0.4-0.9 MeV) 
and the proton flux (1-1.5MeV) are indicated on the L-t diagram, where the vertical axis gives 
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McIlwain’s L-value ranging from L=1 to 9, and the horizontal axis gives time covering one year, 
starting in February 2002. Figure 5 depicts the observed and averaged electron (right) and proton 
(left) energy spectra, compared to the spectra calculated from the NASA AE-8 MAX (Vette et al., 
1991) and AP-8 MAX (Sawer et al., 1991) models, the fluxes of which were integrated along all data 
points of the MDS-1 orbit. The measured averaged proton fluxes were ten times lower than those of 
the AP-8 MAX model for energy levels below 20 MeV. However, we found that both electron and 
proton fluxes were broadly consistent with AE-8 MAX and AP-8 MAX models on the geomagnetic 
equator (Matsumoto et al., 2006). 

 

2.6 KODAMA (Data Relay Test Satellite; DRTS) (GEO; longitude 90.75 deg. E) 
An SDOM was installed on this satellite. Data have been gathered since September 2002. Figure 6 depicts 

proton channel 11ch-15ch data (8MeV-211MeV) from October 2002 to January 2006. 
P11: 8.02-18.34 MeV

P12: 17.90-23.67 MeV

P13: 22.29-45.39 MeV

P14: 34.01-107.54 MeV

P15: 116.51-211.71 MeV

DRTS Proton ch11-15 (2002/10-2006/1）

 
Fig. 6: Proton Ch. 11-15 (8-211MeV) data from October     

2002 to January 2006, obtained by DRTS/SDOM    Fig. 7: LPT (ALOS) Electron (1.8-2.1MeV) 1month 
data on a world map. 

 
2.7 DAITI (ALOS) (LEO-POLAR: altitude 690 km, inclination 98 deg.)  

TEDA consists of a Light Particle Telescope (LPT) and a HIT. Data have been gathered since 
February 2006. Figure 7 shows electron (1.8-2.1MeV) 1 month data on a world map, respectively. 
These data cleary the increased flux in the South Atlantic Anomaly (SAA).  

 
III. TEDA Future Plan 

JAXA are planned to be flown on various missions in the following years. Table 2 lists the confirmed 
TEDA mission to date. 

 
4.1 Engineering Test Satellite-VIII (ETS-8) (GEO, longitude 146 deg. E) 

ETS-8 will be launched in December 2006. TEDA has four components: a MAM, a POM, a DOM, and  
a SUM. The MAM, a fluxgate magnetometer, was placed on the upper antenna tower. The measurement 
range was 256, 1024, 4096, and 65536 nT, the same range as that of ETS-6. The POM instrument was the 
same instrument as ETS-V,-VI, and ADEOS, except samples. Three cover glasses (BRR/s-0213, CMX-BRR, 
and CMG-AR) were selected for ETS-8.  
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Table 2. Planned TEDA Mission Plan 

ETS-8 Jason-2 GOSAT SmartSat ISS/JEM
2006 2008 2008 2008-

2009 2008-2009
GEO LEO LEO GTO LEO
36k 1.3k 666 400

DOM  DOse Monitor ◎
HPM  High energy Particle Monitor
LPT  Light Particle Telescope ◎ ◎ ◎
HIT  Heavy Ion Telescope ◎ ◎
DOS  DOSimeter (RadFET) ◎

MAM  Magneto Meter ◎
AOM  Atomic Oxygen Monitor ◎
NEM  NEutron Monitor ◎
PLA  Plasma Monitor ◎
POM  POtential Monitor ◎
DIM  DIscharge Monitor
SUM  Single event Upset Monitor ◎ ◎
ICM  Integrated Circuit Monitor ◎
SCM  Solar Cell Monitor
COM  COntamination Monitor

Spacecraft
Launch
Orbit

Altitude

 
 
 
4.2 Greenhouse Gases Observing Satellite (GOSAT) (LEO, Polar) 

GOSAT will be launched in mid-2008 into sun-synchronous sub-recurrent orbit with an altitude 
of 666km and an inclination of 98deg. The nominal lifetime will be five years. TEDA is composed 
of an LPT and a HIT.  The LPT measures electron, proton, and alpha particles, and identifies the 
types of particles and energy.  It is composed of four instruments (LPT1～4). LPT1 and LPT2 have 
the same configuration, composed of ELS-A, ELS-B, APS-A, and APS-B; but LPT1 and LPT2 
have different fields of view. LPT3 is composed of three ELS-As and three APS-As. LPT4 is 
composed of APS-C. 

Each LPT is composed of compact and high-performance sensors (Table 3).  LPT3 has three fields of 
view to observe the distribution of pitch angle of particle flux with a geomagnetic field. 
 

Table 3 : Sensors used in LPT 
Sensor Energy range 

ELS-A Electron: 30keV～1.3MeV, 1.3MeV<
ELS-B Electron: 280keV～20MeV 
APS-A Proton: 400keV～37MeV, 

Alpha: 3MeV～16MeV 
APS-B Proton: 1.5MeV～250MeV, 

Alpha: 20.7MeV～400MeV 
APS-C Proton: 100MeV～500MeV, 

Alpha: 25MeV/n～500MeV/n 
 

 
 

The measurement ranges of the HIT are: 
・He: 7～48MeV/n 
・Li: 8.5～56MeV/n 
・C: 13～90MeV/n 
・O: 16～106MeV/n 
・Fe: 28～201MeV/n. 

 
4.3 Jason-2 (CNES/JAXA joint project) 
     CNES and JAXA agreed that the radiation particle monitor, the LPT, would be accommodated in the 
CNES satellite Jason-2. The mission of the JASON-2 is dedicated to ocean and climate forecasting, in 
continuation of the successful TOPEX-POSEIDON satellite launched in 1992 and the Jason-1 launched in 
2001.   Jason-2 is planned to be launched in June 2008.  The altitude of its orbit will be 1,336km, and the 
inclination will be 66 degrees. It was decided to load the LPT on the Jason-2 with the same specifications as 
the GOSAT LPT1. Therefore, the LPT consists of four sensors (ELS-A, ELS-B, APS-A, and APS-B). 
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4.4 SmartSat (NICT/JAXA joint project) 
The SmartSat is a small satellite (260Kg) that is a collaborative program of a government agency (NICT, 

JAXA) and the private sector (MHI) in Japan. The space weather experiment of the SmartSat consists of a 
Wide Field Imager for CME tracking (WCI), Space Environment Data Acquisition Equipment (SEDA), 
and a mission processor (MP). Both instruments will be principal components of the L5 mission. SmartSat is 
planned to be launched into a geo-synchronous transfer orbit (GTO) in 2008-2009.  LPT was decided to be 
installed on the SmartSat with the same specifications as the GOSAT LPT1. Therefore, the LPT consists of 
four sensors (ELS-A, ELS-B, APS-A, and APS-B). 
 
4.5  ISS JEM Exposed Facility and SEDA-AP 

Development of the SEDA that will be mounted on the Exposed Facility (EF) of the Japanese 
Experiment Module (JEM, also known as “Kibo”) on the ISS has been completed.  This payload module is 
called SEDA–Attached Payload (AP).   The SEDA-AP will be launched by space shuttle and attached to the 
JEM-EF in 2008-2009.  It will measure space environment data on the ISS orbit.  The SEDA-AP is 
composed of common bus equipment that supports launch, RMS handling, power and communication 
interfaces with JEM-EF, an extendible mast that extends the neutron monitor sensor 1m from the bus 
structure, and equipment that measures space environment data.   
 (1) Neutron Monitor (NM) 
The NM measures the energy of neutrons from thermal to 100 MeV by two detectors, the Bonner Ball 
Detector (Thermal-15MeV) and the Scintillation Fiber Detector (15MeV- 100MeV) in real time.   The 
Bonner Ball Detector discriminates neutrons from other charged particles by 3He proportional gas counters, 
which have high sensitivity to thermal neutrons, and measures the energy of neutrons by using relative 
responses that correspond to different polyethylene moderator thicknesses (6 pcs), with the same 
specifications as the precursor measurements on space-shuttle (1998)and ISS inside(2001).  The Scintillation 
Fiber Detector measures tracks of incident particles by a cubic arrangement sensor (consisting of a stack of 
512 scintillator sticks), discriminates neutrons by using differences of these tracks, and measures energy of 
neutrons by measuring track length. 
(2) Heavy Ion Telescope (HIT) 
The HIT uses a solid-state detector to measure the energy distribution of heavy ions (Li-Fe) that cause 
single-event anomalies and damage of electronic devices.  The solid-state detector converts loss energy of 
heavy ions in the detector to electrical signals. The HIT measures incident particle mass from loss energy in 
each layer (delta-E) and total loss energy of each layer (E) by the delta-ExE method, with the same 
specifications as the ALOS. 
(3) Plasma Monitor (PLAM) 
The PLAM measures density and electron temperature of space plasma, which cause charging and 
discharging of spacecraft, by the Langmuir probe. 
(4) Standard Dose Monitor (SDOM) 
The SDOM measures energy distribution of high-energy light particles such as electrons, protons, and 
particles that cause single-event anomalies and damage electronic devices, by a solid-state detector and a 
scintillator, with the same specifications as the DRTS and the MDS-1. 
(5) Atomic Oxygen Monitor (AOM) 
The AOM measures the amount of atomic oxygen on the orbit of the ISS. The atomic oxygen interacts with 
the thermal control materials and paints, and lowers their thermal control ability. AOM measures the 
resistance of a thin carbon film that is decreased by atomic oxygen erosion.  
(6) Electronic Device Evaluation Equipment (EDEE) 
The EDEE measures the single-event phenomena and radiation damage of electronic parts.  Single-event 
phenomena are induced by the impact of an energetic heavy ion or proton. The occurrence of single-event 
phenomena is detected by bit flips of memorized data or sudden increases of power supply current.  
(7) Micro-Particles Capturer (MPAC) 
The MPAC captures micro-particles that exist on orbit.  Silica-aerogel and metal plates are used to capture 
micro-particles.  After the retrieval of MPAC, size, composition, and collision energy of captured particles 
will be estimated. 
(8) Space Environment Exposure Device (SEED) 
The SEED exposes materials for space use to the real space environment.  After the retrieval of SEED, 
degradation of these materials caused by the space environments (e.g. radiation and atomic oxygen) will be 
estimated. 
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Concluding Remarks 
Space environment and radiation effects measurement has been a long-term effort since 1987. Radiation 

monitors have been flown with almost all JAXA satellites for 20 years. This effort will be justified when new 
JAXA radiation belt models (electrons, protons, and alpha particles with pitch angle distributions) are 
developed in the very near future.  

CNES and JAXA are attempting to make an International Geosynchronous Electron model version-1 
(IGE1), adding the POLE model to DRTS-/SDOM data. We would like to contribute the JAXA model and 
the IGE1 model to ISO TC20/SC14/WG4 standard models.  

This resource will be further expanded with the instrument’s flight plan on a future mission, as presented 
in this paper. The final goal is the creation of an international network of complementary radiation monitors 
providing continuous and long-term measurement of the space environment. We have already exchanged our 
JAXA-SDOM data with CNES-ICARE data, ESA-SREM data and Aerospace corp.-HEO dose data, and we 
hope that our contribution is of interest to the international community. 
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Quality assurance design guideline for solar panel, Insulation design guideline      
and spacecraft charging guideline in JAXA  

 

Kumi Nitta, WG1, WG5, WG8 
 Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA), 2-1-1, Sengen, Ibaraki, 305-8505, 
Japan,nitta.kumi@jaxa.jp 
 

1. Introduction 
 
As a current JAXA activity on standardization, we are selectively working on domestic standardization 

to intensively tackle problems raised in ADEOS-II (Midori 2). While we are doing this activity aimed to 
consequently cumulate technological pool and by sharing it, prevent the problems from recurring, we are 
taking into account that we should also make good proposals to international standardization groups like 
ISO. Figure 1 shows the JAXA design guideline outline. In this paper, we introduced a project for quality 
assurance guideline of solar panel WG8 in JAXA. We explained about a part of the research and analyzes 
the results for the charging design WG1 and insulation design WG5. 
 

Figure 1  JAXA design guideline outline 
 
2. Quality assurance design guideline for solar panel WG8 
 
 This guideline object is quality assurance approach for solar panel. The guideline provides general 
requirements for solar panel, built with processes, materials, and components that are flight-qualified or 
proposed flight qualification. The requirements allow for the tailoring in accordance with the aim of each 
spacecraft projects. Table 1 show the summary of the qualification and characterization tests 
 In this guideline draft Chapter 3, we explain about the qualification tests. The purpose of this chapter is 
to show the ways of the thermal vacuum test, thermal vacuum cycling test and acoustic test. The way of 
ESD test is incorporated herein by reference the charging design WG1 
Chapter 4 show the ways of inspection and electrical test. It is define the ways of the visual inspection 

and the electrical test performance. 
 In chapter 5 Qualification Controls, we state their fundamental philosophy towards the parts and 
materials, the fabrication of qualification panel, the test record, the environmental control, the 
management of test equipment and the management of change of design and/or manufacturing process. 
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 We will decide to the detail based on the some experiments and analysis. We will not only conducts 
experiments, but designs the research and analyzes the results as needed from next year like the charging 
design WG1 and WG5. 
 

Table 1 Summary of the qualification and characterization tests 

 
 
3. Insulation design guideline WG5 
 

This guideline covered with principal and accessory power source bus. The guideline defines the 
primary power source bus upper and including separator circuit for short-circuit fault. The guideline 
carries exhaustive information on vacuum insulation, plastic mold, coating etc…. The design flow on 
insulation design show the following 

 
1. Depend on Insulation material, thickness, actuation temperature, and transmission frequency. 
2. Dielectric breakdown test for the following conditions. 

･The electrical field strength coefficient Rt at 6mil 
                               1mil=＝0.0254mm 
･Temperature delating coefficient Rc  
･Frequency delaiting coefficient Rf 
･Electrical field strength E for operating time 
 

3. Maximum allowable actuation voltage =Rt×Rc×Rf×E×t 
 
 Figure 2 show the experimental set-up for the dielectric breakdown test.   
Figure 3, 4, 5 show the one examples of each experiment. 

 
 
 
 
                                                        Figure 2 the experimental set-up 

for the dielectric breakdown test 
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 Figure 3 Thickness             Figure 4 Time               Figure 5 Temperature 
 

4. Spacecraft charging/discharging guideline WG1 
 
 Quantitative analysis from the viewpoint of charging-arcing issues from the early stage of satellite 
designing phase has thus become necessary. Electric potential of a satellite body with respect to ambient 
plasma and differential voltage of each surface component with respect to the satellite body potential are 
the most important elements to consider in charging-arcing problems. A spacecraft potential analysis tool 
that is available from the satellite designing phase is necessary to support the satellite operations. 
JAXA has decided to develop a computational tool that can calculate charging the status of a polar 

orbiting satellite jointly with Kyushu Institute of Technology. The simulation code can be used not only 
for polar satellites but also for GEO satellites or a low inclination LEO satellite. The aim of the simulation 
code is to give satellite designers chances to identify the charging hazard in the satellite design phase with 
a user-friendly interface. The development of software, named Multi-utility Spacecraft Charging Analysis 
Tool (MUSCAT), started in December 2004[2]. 
The most influential electrical properties of materials related to the electrostatic charge phenomena and 

the measurement means used for characterizing them have been extensively explained. The main 
properties to be taken into account are secondary emission under an electron flow, secondary emission 
under a proton flow, photoemission, bulk conductivity, surface conductivity, and radiation-induced 
conductivity (remanent conductivity).  
We take particular note of the photoemission and the secondary electron emission yield. We conducted 

joint studies for the Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA) at the High Energy Accelerator 
Research Organization (KEK), at the Musashi Institute of Technology and at the Saitama University to 
investigate the relations among spacecraft charging parameters of solid state properties. 
 We measured SEE using a SEM with short-pulsed electron for accelerating voltage of 600V-5kV at 
KEK. We also measured SEE by low energy electron emission and PE current at Musashi Institute of 
Technology. Furthermore, we obtained photoelectron emission images at Saitama University. We started 
this work in December 2005.  
 

Table 1 Framework for the measurements of materials properties parameter 
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5. Conclision 
 
･We introduced a project for quality assurance guideline of solar panel in JAXA. 
･We explained about a part of the research and analyzes the results for the charging design WG1 and 
insulation design WG5. 
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Status of ISO Standardization of ESD Test of Satellite Solar Array  
 

Mengu Cho 

Laboratory of Spacecraft Environment Interaction 

Kyushu Institute of Technology 

Kitakyushu 804-8550, Japan 

 
ABSTRACT 

Frequent satellite failures due to charging and arcing on solar array surface, there are strong 
demands for more thorough electrostaic discharge (ESD) ground test before the launch. It is 
necessary to validate that a given solar array design can withstand repeated arcing in space 
before the launch. Test conditions, however, differ among countries, as there is no international 
standard to define the conditions. An international research project started in 2005 to establish 
International Standard Organization (ISO) standard on ESD test. In the first year, test coupons 
of the international round robin tests were produced and the preliminary experiments were 
carried out. In September 2006, the team members gathered at ONERA, Toulouse France. 
Demonstration experiments were carried out and in-depth discussion was done regarding the 
preliminary test results of KIT. In November 2006, the First International Workshop on ISO 
Standardization of Electrostatic Discharge Test of Satellite Solar Array was held in Kitakyushu. 
The first version of the working draft of ISO document was discussed in the workshop and the 
participants agreed to seek the ISO standard by as early as Fall 2008. 
 
1. Introduction 
 

Since the accident on Tempo-2 in 1997 where the satellite suddenly lost 15% of the total 
power due to sustained arc[1], various research institutions carried out the ground tests to verify 
that a given design of solar array has sufficient immunity against the secondary arc phenomena. 
The test methods, however, were not necessarily the same among the different institutions. 
Series of malfunction of satellite solar array calls for more careful tests and international 
atmosphere surrounding GEO telecommunication satellites calls for common international 
standard regarding the test methods.  

 
Since 2001, the need of the international test standard has been recognized among the 

experts of spacecraft charging. The experts from all over the world met at 9th Spacecraft 
Charging Technology Conference (SCTC) in 2005 at Tsukuba Japan to define a roadmap to 
make an ISO (International Standard Organization) standard regarding the test method. At 9th 
SCTC, a resolution was passed, where the experts agreed to fully cooperate and make best 
efforts as experts to draft an ISO standard on solar array ESD ground test by 10th SCTC in 2007 
and establish the standard within 3 years. At 9th SCTC, the experts also identified issues 
remaining to reach agreement on the standard ESD test method. The NEDO-grant research 
project “ISO Standardization of Electrostatic Discharge (ESD) Test of Satellite Solar Array” 
started under these circumstances. The team members are made by 13 members from 11 
organizations, namely KIT, JAXA, Sharp Corp. Mitsubishi Electric Corp., NEC-Toshiba Space 
Systems, Ltd., CNES, ONERA, Alcatel-Alenia Space, EADS Astrium, NASA and Ohio 
Aerospace Institute.  
 

The purpose of this research project is to establish International Standard Organization 
(ISO) standard on ESD test. We will carry out the following items; 
(1)Find an effective test method that simulates the charging and arcing phenomena in space in a 
physically correct manner via international round-robin experiments.  
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(2)Exchange information via mutual visit exchange of test facilities 
(3)Write an ISO document via international workshops. 
During the first year of the project, the test coupons for the round-robin experiments were made 
and preliminary experiments were carried out. Visits to the test facility at OENRA, France and 
KIT, Japan were organized. During the visits, a demonstration experiment was carried out and 
the discussion on the ISO standard was held. In this report activities of the first year are 
summarized. 
 
2. International Round Robin Experiment 
 
2.1 Test coupons 
 

Three types of test coupons were prepared. They are named as Type-A, Type-B and Type-C 
and their pictures are shown in Fig.1. 

 

  

 
Figure 1-a: Photopgraph of Type-A coupon. GaAs coupon (upper left), small Si coupon 

(upper right) and large Si coupon (bottom) 
 

 
Figure 1-b: Photograph of Type-B coupons. 

This document is provided by JAXA.



 

 

Figure 1-c Photrograph of Type-C coupon. TJ cells (left) and Si Cells (right) 

 
The purpose of the type A coupon is to investigate energy and current injection to primary 

arc plasma via coverglass charge. When a primary arc occurs, arc plasma expands over the solar 
array surface like surface flashover. The plasma makes current path between the coverglass 
surface and the arc inception point and the charge of coverglass is released like a RC discharge 
where R is the resistance of arc plasma and C is the capacitance of coverglass.  

 
There has been controversy over how far this arc plasma bubble expands, because the area 

covered by the arc plasma determines the total capacitance and energy involved in the RC 
discharge. Because the solar array ESD tests are carried out in a finite volume of a vacuum 
chamber, the size of solar array coupon is limited, which is often much smaller than the area 
that the arc plasma will cover. Therefore, we usually adjust the external capacitance Cext to make 
the energy injected to the arc plasma the same as the one in orbit.  

 
The energy supplied by the external capacitance Cext is important from two points of view. 

They are the following; 
 The arc energy may determine the primary arc conductivity and likelihood of a 

primary arc becoming a secondary arc. 
 The arc energy determines likelihood of solar cell performance degradation. 

 
Various institutions carried out experiment to measure how far arc plasma expands over 

solar array[2,3,4,5]. So far, we have not seen the limit of the plasma expansion. In Refs.2 and 3, 
coverglass of entire solar panel of 1m size lost charge due to a primary arc. At present the 
majority of opinion is that we have to prepare for the case where arc plasma expands over a full 
panel or even a full paddle. Then the energy supplied by the external plasma will become of the 
order of 1J. Although the energy supplied by coverglass might be very large, it is not injected 
instantaneously as the arc plasma expands with a finite velocity. The expansion velocity 
measured by the various institutions vary from 0.7x104 m/s to 1.4x104 m/s for the case of 
inverted potential gradient under electron beam irradiation[2,4,5].  
 

The remaining issues are to agree on the limit of plasma expansion, if any, and to agree on the 
expansion velocity. With the agreements, we can propose a model of appropriate current 
waveform that simulates the primary arc current that would occur in orbit. Once the current 
waveform is fixed, the external circuit connecting the capacitance Cext should be modified to 
reproduce the waveform.  
 

The type A coupons shown in Fig.1-a were originally made during a joint research project 
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of KIT/MELCO/Sharp/ONERA/CNES/Alcatel. The NEDO-grant research project started based 
on the previous collaboration of the six parties. The six parties research members agreed to use 
some of the results obtained using the type A coupons shown in Fig.1-a, as making additional 
sets of type-A coupons were very expensive. The type-A coupons consist of mechanical solar 
cells that do not necessarily have flight quality electrical output. But the way the solar cells are 
laid down and the substrates are the same as typical flight solar arrays. The TJ coupon has 
MgF2 AR coating so that luminescence associated with expanding plasma can be easily 
detected by a high speed camera. The TJ coupon and the small Si coupons has been tested at 
KIT. The large Si coupon was tested at ONERA and will be shipped to NASA/OAI for further 
test in late 2006.  

 

   

Electron beam gun

Video camera

Potential
probe

Coupon

 

Figure 2: Circuit diagram of Type-A coupon test and test set-up.. 
 
In the type-A coupon tests, we bias the coupon without any external capacitance. The 

current to/from every solar cell strings (5 strings for the small Si and theTJ coupons) is 
measured by a current probe (see Fig.2). When an arc occurs at one string, the coverglass of the 
unarced string will provide charge to the arced string. By measuring the current, we can know 
from how far away unarced string can provide the charge. Also by measuring the time-delay 
among the currents, we can deduce the propagation speed of the expanding plasma. The 
expansion can be directly observed by a low-light video camera if coverglass emits 
luminescence (Fig.2). Non-contacting surface potential probe is also used to measure the change 
of surface charge distribution before/after each arc.  

 
The purpose of type B coupon is to investigate Solar cell degradation due to repeated 

primary arcs. During the past ESD tests at KIT, we found solar cell electrical performance 
degraded due to a primary arc alone. There are two types of degradation mechanism. One is 
contamination of coverglass surface. The other is short circuit of PN junction due to arc tracking. 
Short circuit of PN junction occurs both for electron beam experiment and low temperature 
plasma environment. Because primary arc inception is unavoidable in GEO unless entire solar 
array surface is made conductive or rigorous active charging control is done, the power 
degradation due to primary arcs should be included in power design to leave a margin in 
satellite power at EOL. 

 
As the previous tests were carried out using solar array coupons which had series-connected 

solar cells, it was often difficult to do detailed analysis of the damaged cell. Each type-B coupon 
was made with only one solar cell, so that the individual coupons can be analyzed easily. The 
tests of type-B coupons are carried out in the following manner. First we bias a coupon with an 
external capacitance, C but without the resistance R. After each arc, the I-V characteristics 
under dark condition are measured connecting a DC source power meter. If a solar cell degrades, 
the degradation manifests as decrease in the shunt resistance of solar cell. The external 
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capacitance is increased from a small starting value until we see degradation. Once degradation 
is noticed, we now fix the external capacitance and insert the resistance in the external circuit. 
The resistance works to decrease the arc current peak and widen the pulse width.   
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Figure 3: Circuit diagram of type-C coupon test for inverted gradient condition. 
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Figure 4: Circuit diagram of type-C coupon test for normal gradient condition. 
 

The purpose of the type C coupon is to investigate dependence of secondary arc occurrence 
on primary arc inception method. One of the major purposes of ESD test is to examine whether 
a primary arc that occurs between the HOT string and the RTN string becomes a secondary arc 
or not. Usually test coupons are made according to the design specification and we seek the 
combinations of string current and string voltage that can have secondary arc. If those 
combinations are well below the in-orbit operational condition of the solar array being tested, 
the design is declared as safe from secondary arc. 

 
A serious problem associated with this kind of ESD test is that we have to wait for a 

primary arc to occur at the point where we want it occur. Primary arcs can occur anywhere 
around a solar cell as long as triple junction along the edge is exposed to space. It is difficult to 
control the timing and the position of primary arc inception. Experimenters always want to do a 
controlled experiment. If the transition probability is the same regardless the way we produce 
the primary arc, we can use the most efficient and controlled method to produce primary arcs 
between the strings to save the test time that is sometimes a determining factor of test cost.  

 
Up to now several methods have been tried to induce primary arcs. Most often, those 

methods are based on the inverted potential gradient because the threshold voltage is lower. In 
the inverted potential gradient set-up, the solar array circuits are biased to a negative potential 
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with respect to the chamber ground. The coverglass is charged more positively either by  
(1) Emission of secondary electrons due to impact of an electron beam 
(2) Attraction of low energy (typically a few eV) ions produced by a diffusive plasma source 
(3) Attraction of energetic (typically 1 keV) ions from an ion beam 
(4) Emission of photo-electrons due to irradiation of UV ray 
 

Normal potential gradient condition is also used because we can avoid the use of a high 
voltage power supply. The power supply Vb, rsistance Rb, the capacitance Cext are removed and 
RTN string of solar array circuit is connected to the chamber ground. The coverglass is charged 
negatively by  
(5) Attraction of electrons due to irradiation of an electron beam 
It is rather easy to focus an electron beam at a high energy and concentrate primary arcs to a 
desired point. 

 
Among the five methods mentioned above, the methods (1) or (4) give the best simulation 

of the charging situation in GEO. The method (2) gives the best simulation of LEO. The best 
simulation method, however, is not always the most efficient method to induce primary arcs.  

 

 

 

Figure 5:  Video image of high speed image intensified camera. The top picture indicates the 
type-A coupon in the frames of the video sequence. Exposure time of each frame is 2µs. 
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The length scale of secondary arc phenomenon is usually less than 1mm. In this length 
scale, the plasma environment surrounding the solar array is probably irrelevant to whether a 
given primary arc becomes a secondary arc or not. If this statement is true, we can use a method 
that produces a primary arc most efficiently regardless the orbital situation we are testing. 
Before to do so, we need more evidence to support the validity of the assumption. The best way 
to investigate the validity is to test identical test coupons in different environments and see 
whether the thresholds of secondary arc formation are the same among the environment.  
 
In total six type-C coupons were made. Three coupons use triple junction cells and the other 
three use silicon cells. Each three coupons are identical. Each set was distributed to KIT, 
NASA/OAI and ONERA for testing. Each institution plans to carry out secondary arc test using 
the method (1), (2) and (5) and compares the results with others. Figures 3 and 4 show circuit 
diagrams used at KIT for the type-C coupon tests. 
 

2.2 Preliminary results of round robin experiments 

In Fig.5 we show high-speed image-intensified camera images taken just after inception of a 
primary arc. A donuts-shape luminescence is clearly seen, which indicates plasma expanding 
radially from the arc spots. In this case the neutralizing plasma covered all of the coupon surface 
(40cmx40cm) and the propagation velocity is estimated as 3x104m/s. Currently we are planning 
to use an image intensified camera to take many snapshots of the expanding plasma to 
accumulate the statistical data about the propagation of the expanding plasma.  
 

 

Figure 6: VI characteristics of a TJ coupon after experiments. 
 
In Fig.6 we plot the VI curves measured after the experiments of a TJ type-B coupon. One TJ 

type B coupon was exposed to series of arcs. The parallel resistance of the coupon decreased 
significantly and the peak power dropped from 970mW to 208mW. The arc current that caused 
the largest degradation had a peak of 50A and the total arc energy was 30mJ. Figure 7 shows a 
magnified photograph taken by a microscope after the experiment. It is shown that arc track 
runs from the N electrode the P electrode, which suggests short-circuit of the solar cell PN 
junction.  

 
The results shown in from Figs. 6 and 7 are taken at KIT. During the visit to ONERA in 

September 2006, a similar test was carried out as a demonstration. The type B coupons sent 
from Japan were used. Similar behavior of the solar cell degradation was observed. Because 
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there were also American members present at the demonstration experiment, we confirmed that 
solar cell degradation due to ESD was real and the subject should be studied further.  

 

0.5mm

 

Figure 7: Example of arc spots left on the type-B coupon. 
 
   At KIT we tested three different test environments for a type-C coupon. The results are 
summarized in Fig.8. The inverted gradient condition, either plasma or electron beam gave 
more or less the same result. The normal gradient condition produced by electron beam, 
however, had a completely different result from the other two cases. Because the primary ESD 
current was too small to induce a secondary arc, it would give misleading and underrepresented 
results if the normal gradient condition were used as the ESD test method. The similar tests 
were carried out at ONERA in 2005. Their results were contradictory, where the beam normal 
gradient condition gave secondary arcs as easily as the other two methods. This discrepancy 
should be investigated further. 
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Figure 8: Results of type-C coupon secondary arc test under different charging conditions. 
 
3. Other activities 
 

In September 2006, the visit to the research facility of ONERA at Toulouse, France was 
organized for one week. A representative of European Space Agency was also invited as an 
observer, because ESA plays an important role defining European Common Standard for Space 
(ECSS). Demonstration experiments were carried out at ONERA using JONUS chamber and 
framework of the ISO documentation was discussed. 
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In November 2006, the First International Workshop on ISO Standardization of Electrostatic 
Discharge Test of Satellite Solar Array was held in Kitakyushu. In conjunction with the 
workshop, the visit to the research facility of KIT was organized. More than 30 participants 
attended the demonstration experiments that were carried out using the round robin experiment 
coupons. In the first workshop, the first version of the working draft of ISO document was 
discussed. 40 people from Japan, US, Europe and China participated. The working draft was 
reviewed line by line.  
 

   
Figure 9: Group photos of visit to ONERA (left) and KIT (right) 

 
4. Conclusion 
 

Since the start of the project in October 2005, the research has progressed significantly. The 
first workshop held in November was an important milestone toward the establishment of the 
ISO standard. In February, the new work item proposal regarding “Space Systems - Space Solar 
Panels - Spacecraft Charging Induced Electrostatic Discharge Test Methods" has been submitted 
to ISO. The official process has now begun. The next important milestone will be the second 
international workshop that will be held at Biarritz, France on June 22nd, 2007 following the 
10th Spacecraft Charging Technology Conference.  
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磁気圏シミュレーションを用いた静止軌道プラズマ環境予報 
中村 雅夫（大阪府立大学）、島津 浩哲、小原 隆博（情報通信研究機構)、 

藤田 茂（気象大学校）、田中 高史（九州大学） 
 
概要 
情報通信研究機構（NICT）のリアルタイム磁気圏シミュレーションから得られる静止軌

道のプラズマ環境と衛星観測との比較解析をおこない、静止軌道プラズマ環境予報とそれ

に関連する衛星帯電予報についても述べる。 
 
はじめに 
情報通信研究機構では、３次元の電磁流体（Magneto-hydrodynamics: MHD）計算手法

を用いてリアルタイムで磁気圏シミュレーションがおこなわれている。そのシステムの概

要を図１に示す。ACE（Advanced Composition Explorer）衛星は、地球から太陽方向に

約150万km離れた太陽と地球の引力がつりあうラグランジュ第１点にあり、太陽風の観測

データを地球にリアルタイムに送っている。ACE衛星から送られた太陽風の密度、温度、

速度、磁場を逐次入力パラメーターとして、スーパーコンピューターNEC SX-6の1ノード

（8CPU, 64GFLOPS, 64Gbyte）を占有して、磁気圏シミュレーションがおこなわれてい

る。太陽風は平均すると約４百km/sの速度を持ち、AEC衛星の位置を通過した太陽風は、

約1時間後に地球磁気圏に到達する。したがって、計算結果は、約１時間後の磁気圏の状態

を予報していることになる。この計算結果は、リアルタイムにインターネット上に公開さ

れている。(http://www2.nict.go.jp/y/y223/simulation/realtime/) 

 

 
図１：情報通信研究機構のリアルタイム磁気圏シミュレーションシステムの概要 

太陽風のリアルタイムデータ 
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静止軌道プラズマ環境 
 静止軌道の夜側は、地球の双極子磁場が支配する内部磁気圏と太陽風の変化によりダイ

ナミックに変動する磁気圏尾部との境界領域に位置している。そのため、衛星障害の原因

となり得るプラズマ環境として、（１）内部磁気圏の双極子磁場に補足された放射線帯外帯

の外側境界領域の高エネルギー電子（>数百 keV）の存在、（２）磁気圏尾部からの中エネ

ルギー(数～数十 keV)電子の侵入、（３）銀河放射線や太陽高エネルギーイオンの到来があ

げられる。（１）は衛星表面素材を通過して衛星内部帯電や放射線劣化を、（２）は表面素

材や衛星構体に電荷を与え衛星表面帯電を、（３）は半導体素子でシングルイ・ベント・ア

ップセットなどを引き起こす。本研究では、（２）に着目して研究をおこなう。磁気圏尾部

からの静止軌道への中エネルギー電子が侵入は、中エネルギーイオンの侵入も伴い、地磁

気擾乱を引き起こし、地上でオーロラ・ブレイクアップがしばしば観測されるため、サブ

ストーム・プラズマ・インジェクションとも呼ばれる。ただし、次に述べるようにイオン

の衛星帯電への影響はあまり大きくない。地球の真夜中側から地球の双極子磁場領域に侵

入した電子は朝側へ、イオンは夕方側へとドリフト運動する。これは、静止軌道のプラズ

マ観測結果や表面帯電の発生場所が主として真夜中から朝側にかけて分布することに合致

する。 
 
衛星表面帯電 
 衛星構体の周辺プラズマに対するキャパシタンスは数～数十 pF 程度で、わずかな電荷が

蓄積することで容易に帯電する。周辺プラズマから衛星への電流収支を考えたとき、電子

は、イオンに比べて約 1800 倍軽く、同じ温度なら熱速度が約 40 倍も速いので、電流収支

に大きな影響がある。つまり、電子はイオンに比べて衛星電位を決めるのに重要な役割を

果たす。また日照では、光電子放出による数 eV の電子の放出も無視できないほど大きい

（例：アルミでは数十μA/m2）。静止軌道では、通常、プラズマ密度・温度ともそれほど大

きくなく、日照側面の光電子放出の影響で、衛星電位は±数十 V の範囲で、電流収支がゼ

ロの定常状態にある。一方、日陰では、光電子放出がないため、電子温度のオーダーまで

負に帯電する。しかし、プラズマ・インジェクションで中エネルギー電子が増加すると、

周辺プラズマからの電子電流が増大し、日照でも衛星が負電荷を蓄積するため、数 kV まで

衛星電位が低下する。その結果、放電が起こる可能性が高くなり、衛星障害が起こる危険

性がある。 
 
計算手法と計算結果 
 磁気圏シミュレーションでは、変形 3 次元極座標格子を用いた電磁流体計算手法が用い

られている。この計算法は、イオンと電子から成るプラズマを１流体と近似して解く方法

で、実質的に、プラズマの質量の大部分を担っているイオンの流体的運動を効率よく計算

することができる。しかし、ここで２つの問題がある。１つは、プラズマを流体近似した
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ため、プラズマの粒子的性質を十分に取り

扱えず、粒子効果が効く加熱・加速や、内

部磁気圏の強磁場領域におけるドリフト

運動などが正しく取り扱えないこと。もう

１つは、静止軌道プラズマ環境として中エ

ネルギー電子に着目しているのに、実質的

にイオン流体運動を取り扱っているとい

うことである。これらの点を念頭に置き、

計算結果と観測との比較結果を見ていく

必要がある。 
図２に、2006 年 2 月 15 日 09:28UT の

計算結果を示す。磁気圏尾部に、磁力線の

ループ構造に囲まれたプラズマの圧力が

高い領域がある。これはプラズモイドと呼

ばれ、磁気圏尾部方向に放出される。プラ

ズモイドの発生と同時に、反対（地球）方

向の流れが生じ、内部磁気圏領域のプラズ

マ圧力を上昇させる。これは、サブストー

ム・プラズマ・インジェクションに相当し、

計算結果がサブストームの発生を定性的に再現していることを示している。 
 
観測との比較 
 計算結果と観測とを比較するため、Los Alamos National Laboratory (LANL)の静止軌道

衛星搭載の Magnetospheric Plasma Analyzer (MPA)の Key Parameter として公開されて

いる、イオン密度(0.13-45 keV/e)と電子密度(0.03-45 keV/q)とそれぞれの温度（磁場に平行

成分と垂直成分の平均値）とを用いた。図３に、2006 年 2 月 15 日の計算結果と観測デー

タを示す。ただし、夜側のプラズマ・インジェクションに着目しているため、磁気地方時

(MLT)で 21～3 時の観測結果のみ示した。この日は、観測でも計算結果でも、プラズマ・

インジェクションによる、静止軌道での圧力上昇が３回見られた。ACE 衛星位置での太陽

風が地球に到達するのに約１時間かかることを考慮すると、計算結果は、プラズマ・イン

ジェクションの発生タイミングを定性的に再現していることがわかる。しかし、定量的に

見ていくと、観測されたイオンの圧力や温度は、シミュレーションの値より十倍近く大き

い。一方、密度は計算結果が、観測より大きく変動している。つまり、計算結果とイオン

の観測と比べた場合、密度・温度・圧力とも定量的に合致しない。これは、磁気圏尾部の

プラズマシートにおけるイオンの粒子的非断熱加熱が、計算では取り入れられていないた

めと考えられる。実際、地球近傍の磁気圏尾部のプラズマシートでは、イオンの温度は、

図２：2006 年 2 月 15 日 09:28UT の計算結

果。磁力線（左上）、子午面内のプラズマ圧

力分布（右上）、極域電離層の等電位線と電

気伝導度分布（左下）、計算に用いた直前６

時間の太陽風データ（右下）。 
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電子に対して十倍程度高く、静

止軌道の観測結果も、ほぼその

結果を反映している。しかし、

電子の圧力変動に着目すると、

計算結果と観測が定量的に良

く合っていることがわかる。こ

のことは、次のような理由によ

るものと考えられる。電子は、

質量が小さいため、磁気圏尾部

で粒子的非断熱加熱が効かな

い。そして、プラズマ・インジ

ェクションのときには、流体的

な断熱過程による圧力上昇を

受けると考えられる。そのため、

電磁流体計算から得られる圧

力変動と定量的に良く合致す

ると考えられる。しかし、プラ

ズマ・インジェクション直前の

プラズマシートの密度には、イオンの粒子的加熱が取り入れられていないため、大きな不

確実性があり、密度と温度については定量的な合致は見られない。衛星帯電の電位を正確

に予報するためには、電子の密度と温度を知ることが必要で、これらを予測すること今後

の研究課題である。 
 
まとめ 
 情報通信研究機構のリアルタイム磁気圏シミュレーションを用いた、静止軌道へのサブ

ストーム・プラズマ・インジェクションによる電子圧力変動の約１時間前予報の可能性を

示した。この電子圧力上昇は、衛星表面帯電と直接関係があるため、衛星帯電予報として

活用できる。今後、シミュレーションの予報精度向上や電子圧力に対して密度と温度を求

める方法などの研究をさらに進める必要がある。 
 
参考文献 
 Den, M. et al.;“Real-Time Earth’s Magnetosphere Simulator with 3-Dimensional MHD 
Code”, Space Weather, 4, S06004, doi:10.1029/2004SW000100, 2006 
 Tanaka, T.;“Finite Volume TVD Scheme on an unstructured Grid System for 
Three-Dimensional MHD Simulations of Inhomogeneous Systems Including Strong 
Background Potential Fields”,J. Geophys. Res., 111, 381, 1994. 

図３：2006 年 2 月 15 日に 4 機の LANL 静止衛星

（A2,A1,L4,L7）が観測した夜側（MLT：21 時～3
時）の、イオン密度・温度、電子密度・温度、イオ

ンと電子の圧力のグラフ。グラフ中にシミュレーシ

ョンの静止軌道上(MLT=0,6,12,18)で得られた結果

を重ねて示した。計算結果は観測に比べ太陽風の到

達時間（約１時間）だけ前にシフトしている。 
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2001 年 4 月 15 日イースターイベントの新解釈 

                 JAXA/名古屋大学  村木  綏 
 
 2001 年 4 月 15 日、第 23 太陽活動期で 7 番目にランクされる巨大な太陽フレアが太陽

表面の S20W85 の位置に発生した。最近このイベントを詳細に解析した結果、太陽中性子

と 13GeV 以上の高エネルギー太陽宇宙線が存在することを突き止めた。この 2 つの新観測

事実が何を意味するのか、ようこう衛星の観測結果と併せて報告する。そして 2008 年 10
月シャトルで打ち上げられる JAXA の宇宙環境衛星 SEDA への期待を述べる。 
 
 まず衛星搭載機器で観測した本フレアの特徴は次のとおりである。 
（１）太陽表面西側のリム近くで発生したリムフレアなので、磁気ループの発展を横側 
   から詳細に観測できた。 
（２）ようこう衛星が、衛星の日陰および南大西洋上空粒子異常帯を避けて、フレアの 
   始まりから X14 までの成長過程を観測できた。 
（３）フレアの強度は一気に X14 に増加するのではなく、図１に示すように 22 分間の間に 

3 段階にわけて成長した。これは大部分のインパルシブフレアがいっきにＸクラス 
まで成長するのとは異なっている。 

（４）フレアが X1 から成長を始めた 13:45UT ころから X10 に到達した 13:50UT に 
   かけて、図２に示すようにラインガンマ線の放出があった。従ってこのとき 

イオンの加速があったと考えられる。 
（５）ラインガンマ線の放出は約６分間継続した。その間 3 回のピークがあり、 
   このピークに対応して硬 X 線のピークも 3 回見られる。 
（６）ようこう衛星の軟 X 線の画像を解析すると、13:28UT Ｃ４クラスのフレアが発生 
   した時、2 個の磁気ループが根元の 2 箇所で交差している。このループ・ループ 
   衝突により磁気ループ内部のプラズマが加熱されたと考えられる。 
（７）続いて 13:40UT Ｍ１クラスのフレアが観測された時、先のＣ４のフレアを起こした 
   磁気ループのひとつの先端が、別の磁気ループの頂上に衝突した。 
（８）続いて 13:48UT Ｘ10 クラスのフレアへと成長した。その時さらにＭクラス 
   のフレアを起こした磁気ループが、Ｍクラスのフレアが発生した磁気ループより 
   さらに根元の（磁場の強い）磁気ループの頂上に衝突した。これによりＸクラスの 
   フレアが作られ、硬Ｘ線が根元と頂上の 3 箇所で観測された。 
（９）フレアは典型的な増田フレアの形をしているが、磁気ループ頂上部は惑星間空間 
   へは開放されておらず、前のＭフレアの磁気ループとつながっており、典型的な 
   増田フレアではない。 
 

This document is provided by JAXA.



 
一方地上観測装置で得られた結果は次のとおりである。 
 
（１）チャカルタヤ観測所（5,250m)に設置されている中性子モニターには 13:51UT から 
   14:51 UT までの 30 分間に図３に示すように観測値の増加が見られる。この増加の 

有意性はバックグラウンドに対して 8.2σである。従って偶然とは考えられない。 
（２）信号強度の時間発展を 3 分値で見ると、14:06UT-14:12UT に別のピークが見られる。 
 
（３）そこで 13:51UT-14:01UT の始めのピークは中性子が、2 つ目のピークは陽子が 
   作ったと解釈した。そしてそれぞれに対してベキ関数で fit した。 
（４）その結果、中性子のスペクトルは微分形でベキγ＝-4.0±0.1, 陽子のスペクトルは 
   図 4 に示すように 650MeV から 13GeV の範囲でγ＝-2.75±0.15 で書けることが 

わかった。 
（５）この事実は太陽表面でもショック加速が存在する可能性を強く示唆する。 
 
（６）太陽中性子は、ガンマ線が作り出された時間帯に同じ発生分布で作られたとすると 
   実験データを説明できる。 
（７）欧州各地および北極圏、南極大陸に設置されている中性子モニターはこのフレアに 
   伴う GLE(Ground Level Enhancement)を観測した。 
（８）チャカルタヤの観測装置は GLE を観測していない。これはチャカルタヤの 
   cut-off rigidity が 12.6GV と高いため、エネルギーの低い GLE 成分の陽子は地球に 
   入射できなかったからであろう。チャカルタヤのシンチレータカウンターの最も 
   エネルギーの低い成分と（>40MeV)と中性子モニターは日変化を観測している。 
   日変化の最小値は地方時で 11 時（15UT)頃であった。 
（９）チャカルタヤのシンチレータカウンターの最もエネルギーの高い成分は（>160MeV) 
   13;45UT 頃 2σの信号の増加をとらえた。これは非常にエネルギーの高い 
   太陽中性子によって作られた信号である可能性が高い。 
（１０）スイスとアルメニアに設置されていたプラスチックシンチレータ中性子計は 
   13:56UT - 1359UT に 3σ程度の信号の増加を観測した。3σの信号は,確率的に 

   非常に稀な現象とは言えないが、2箇所で独立に同じ事象を観測した事実は、 

偶然とは考えにくい。これは 15GeV 以上の太陽からの陽子が大気中で衝突して、 

ミューオンを作り出しそれが減衰せず山の上の装置で受信された可能性が高い。 
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これらの解析事実をまとめると次のことが言えるだろう。 

（１） プラズマ粒子の高エネルギーへの加速は、まずループ・ループ衝突で加熱された 

  高速風がより磁場の強い磁気ループ頂上への吹咐けることで始まると考えられる。 

高速風から、運動量を得た別の磁気ループ内のプラズマ粒子がショック加速で高い 

エネルギーまで加速されるという描像で今回のフレアで作られた粒子スペクトルは 

説明できる。 

（２） ビーバーらの主張するＣＭＥ内での粒子加速過程は、高エネルギー粒子の加速に 

  作用していないのではないか。 

 

それでは第 24 太陽活動期の観測に期待することをここで列挙しよう。 

（１） まず“ようこう”衛星に代わる“ひので”衛星がＳＸＴの写真を提供して 

くれるだろう。 

（２） ガンマ線のデータは RHESSI や INTEGRAL が提供してくれるだろう。ロシアの 

コロナ衛星が飛んでおれば、より豊富なガンマ線のデータを提供してくれるだろう。 

（３） とりわけ重要なことは JAXA/NASDA が準備してきた中性子カウンターを載せた 

SEDA が、2008 年 10 月いよいよ ISS の暴露部に取り付けられることである。 

SEDA には 30MeV-100MeV のエネルギーを有した太陽からの中性子を検出する装置が 

含まれている。中性子のエネルギーを用いた宇宙での中性子検出は世界初演である。 

（４） まずこの装置を使用すれば、地上では大気中での強い吸収で測定困難な 60MeV 以下 

    の太陽中性子のエネルギースペクトルが求められる。 

（５） さらにこの装置を使うと、今回のイベントの様に(図３ｂ参照)中性子と陽子の 

信号が区別しにくい場合でも、荷電粒子か中性粒子が入射したのか一発で 

区別できる。すなわち中性子と陽子の時間区分が明確になりイオン加速の時間に 

より正確な制限を付けられるだろう。。 

（６）また 1982 年 6 月 3 日のイベントのように長く時間的にテールを引く分布が中性子に 

   よるものなのか陽子によるものなのかが区別できるだろう。そしてイオンの加速が 

   瞬間的加速過程のみで説明できるのか、gradual な加速過程も存在するのか明確に 

できるだろう。 

（６） 一方地上観測装置はアンチ機能が完璧でない（90%程度）ので、もう一層カウンター 

を増強する必要がある。そうすれば中性子の信号にミューオンの混入を避けること 

ができる。そして 100-500MeV 領域の太陽中性子を検出する S/N 機能を上げることが 

できる。 

（７） 一方 100MeV-100GeV のエネルギーを有した太陽粒子が、地球大気中でどれだけ 

減衰し 2次粒子である中性子やミュー粒子を作りだすのか、Geant4 を用いた正確な 

計算が望まれる。正確な補正をしたＧＬＥのスペクトル導出が今後粒子の加速 

を解明する決め手となるだろう。 
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図１． GOES 衛星によるフレアの発展図。図中の斜線はようこう衛星の 

    日陰、および南大西洋上空粒子異常領域に対応。フレアは 

    C4, M1, X10 と 3 段階に分けて増大していった。 

 

 

図２. ようこう衛星のガンマ線検出器が捉えたＣとＯのラインガンマ線 

    の時間発展。 13:45UT から 13:51UT にかけて強い放射が 3回に 

    分けてあった。 
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図３a. チャカルタヤ観測所に設置されている中性子モニターで 

   観測されたフレアに伴うカウント値の変動（5分値）。 

13:45UT 以降に統計有意性 8.2σ のピークが見られる。 

 

 

図３b. チャカルタヤ観測所に設置されている中性子モニターで 

   観測されたフレアに伴うカウント値の変動の 3分値。 

      14:06-14:12UT に plot から飛び出したピークが見られる。 

   このピークが 13GeV 以上のエネルギーを有する陽子である。 

   またプロットはべきの値を-3.0 から-5.0 に変動したとき 

   どの値が最も良くデータを再現できるかを示す。微分値で 

γ= -4.0 の時、最も良く観測データを再現できる。 
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     図４. 第 23 太陽活動期に観測された太陽宇宙線の積分スペクトル。 

        黒丸（●）が今回のイースターイベントの値。右下の 

        実線は銀河宇宙線の強度分布を示す。今回のチャカルタヤ 

        の観測点は今まで GLE 現象を解析したデータ点の中でも 

        最も高い観測点に属し、すでに銀河宇宙線の強度の十分の 

        一の低さである。 
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宇宙天気データを11年周期で見る
九州大学　　篠原　学

はじめに
　2006年12月5日、太陽活動が極小期であるに
もかかわらず、X9.0の大規模なフレアが発生した
(図1)。長期的に太陽活動を考えた場合、この規
模のフレアはどの程度発生しているのだろうか。
1976年から2006年までの31年間に発生したフレ
アを調べると、X9.0を超えるフレアは、31年間
に30回発生していた(図2)。単純に計算すると、1
年に1回ほどになる。しかし、太陽の活動には、
極大期と極小期と呼ばれる大きな変化があり、後
に述べるがイベントの発生頻度には大きな差があ
る。X9.0を超えるフレアの発生時期を調べる
と、そのほとんどは太陽活動の極大期(赤色の期
間)に発生していて、その間の発生頻度は1.35回/
年である。一方、極小期の発生頻度は0.27回/年
となり、極大期に比べるとかなり少ない。今回の
大規模フレアは、4年に1度くらいのまれな現象
だということが分かった。
　太陽の黒点相対数は、約11年の周期で大きく
増減を繰り返している。これにともなって、フレ
ア、磁気嵐、プロトンイベント、放射線帯高エネ
ルギー電子などの宇宙天気現象の発生頻度がどの
ように変化しているか、極大期と極小期を比較す
る形で議論する。

フレアの発生数の変化
　1976年から2006年までに発生したフレアを図
3の上段に示す。横軸は発生日(年)、縦軸はフレ
アの規模である。この図を見ると、発生するフレ
アの数、規模ともに大きく変動していることが分
かる。下段の黒点相対数のグラフと比較すると周
期が一致しており、太陽フレアの活動周期が黒点
の増減と強く関係していることが分かる。
　続いて、図4中段に、各年毎のフレアの発生件
数を示す。Cクラス以上のフレアを緑、Mクラス
以上を青、Xクラス以上を赤で示す。数値化する
と、活動期によって発生件数が大きく変化するこ
とがよりはっきりする。例えばCクラス以上のグ

図1　GOES13のX線カメラによる、2006年
12月5日のX9.0フレア。

図2　31年間に発生した、X9.0以上の規模
のフレア。

図3　31年間に発生したフレアの数(上段)
と、黒点相対数(下段)。
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ラフを見た場合、太陽活動が極大のころには、年
間2,500回から4,000回にも及ぶ発生件数が記録
されているのに対し、極小では200回くらいにま
で下がっている。
　この違いはM以上、X以上でも同様である。変
化を見やすくするために、Mクラスを5倍、Xク
ラスを50倍したグラフを図4の下段に示す。
　発生頻度の違いをまとめるため、1976～2006
年の期間を、極大期、極小期のふたつに分類す
る。年間のフレアの発生件数から、極大期を
78～84年、88～93年、98年～04年の20年間、
極小期を残りの10年間とした。
　各期間のフレア発生件数を表1上段に示す。集
計期間が異なるので、年間あたりの平均数にする
と(下段)、極大期と極小期ではフレアの発生数が
10倍程度異なることが分かる。大まかにみる
と、極大期ではMクラスのフレアが1日1回程度
発生しているのに対し、極小期ではCクラスが1
日1回起きる程度である。X10を超える猛烈なフ
レアは、極大期では年に1回程度発生しているの
に対し、極小期では10年に1度程度と、たいへん
少ない頻度に下がってしまう。

磁気嵐(Dst指数)の発生数の変化
　Dst指数の変化より、磁気嵐の発生頻度を調べ
た(図5)。-200nTよりもDst指数が下がった大規
模なイベントを選び出し(緑の◯)、太陽フレアの
グラフと比較すると、太陽活動が活発な時期に、
大規模な磁気嵐がより多く発生していることが分
かる。
　フレアと同様に、極大期と極小期のふたつに分
けると(表2の最上段の図の、赤く色づけした部分
が極大期)、大規模磁気嵐の集中ぶりが一段と
はっきりする。
　それぞれの期間に発生した磁気嵐を、規模別に
集計すると、表2中段のようになる。年間の発生
数に変換すると(下段)、概ね4倍程度の発生頻度
の差が見られる。Dstが-200nTを超える大規模イ
ベントの場合、極大期には年2回程度発生が見ら
れるのに対し、極小期では2年に1度となる。ま
た、-300nTクラスの激しいイベントは、極大期
では2年に1度の発生を考慮する必要があるが、

表1　太陽活動の極大期と極小期に発生した
フレアの件数(上段)と、年平均(下段)。

図4　フレアの年間発生数の変化(中段)。C
以上(緑)、M以上(青)、X以上(赤)。下段は、
Mを5倍、Xを50倍して描いている。

図5　31年間に発生した、-200nT以下の大
規模磁気嵐(上段)と、黒点相対数(下段)。
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極小期は10年に1度で、たいへん少ない頻度に下
がっている。

プロトンイベントの発生数の変化
　太陽で激しいフレアが発生した時に見られる、
プロトンイベントについてまとめる。ここでは、
1995年から2006年の11年間にかけて得られた、
GOES衛星のデータを用いる。図6は、10MeVプ
ロトンの1日ごとの最大値を示している。プロト
ンが1,000PFUを超えて非常に強まった期間は、
11年間に19イベント、33日間見られた。その多
くは、フレアが活発に発生している太陽活動の極
大期に見られている。この11年間では、極大期
は98年～04年の7年間、極小期は残りの4.5年間
である。この間のプロトンが強まっていた日数を
求める(表3)。すると、プロトンイベントの場
合、極大期と極小期の差は2倍程度になることが
分かった。フレアや磁気嵐と比べると、差は小さ
くい。ただし、10,000PFUを超える猛烈なイベ
ントはこの期間に6回(7日間)見られたが、すべて
極大期に発生していた。これは、激しいフレアが
極大期に多く、極小期の発生頻度が大きく下がっ
てしまうことと関連していると思われる。

放射線帯高エネルギー電子数の変化
　最後に、地球周辺の放射線帯に見られる、
2MeV以上の高エネルギー電子についてまとめる
(GOES衛星の観測による)。高エネルギー電子の
データは、これまでのデータとは異なる性質を示
す。図7は、高エネルギー電子の1日ごとの最大
値を示している。10,000以上の高レベルの日を
赤点で示す。このグラフをフレアのグラフと比較
すると、高レベルの日の分布が、フレアの発生分
布と必ずしも一致しないことが分かる。フレアが
少なくなる前半(96～97年)や、後半(2005年頃)に
も、多くの赤点が見られるのである(この中で、
2003年は特異な年だったので、別に扱うことに
する)。
　放射線帯の高エネルギー電子の増加は、高速太
陽風の通過時に多く見られる。太陽風が高速にな
る原因としては、フレアに続いて発生するCME
(コロナ質量放出)や、コロナホールからの吹き出

表2　太陽活動の極大期と極小期に発生した
フレアの件数(中段)と、年平均(下段)。

図6　11年間に発生した、1,000PFU以上の
プロトンイベント(上段)と、フレアの発生数
(下段)。
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しによるものがある。CMEはフレアが多くなる
太陽活動の極大期に多く発生するが、コロナホー
ルはむしろ極小期に目立つようになる。従って、
太陽風速度の長期変化を考えた場合、極大期と極
小期それぞれに異なる高速風の原因が存在するの
である。図8で、高エネルギー電子と太陽風速度
を比較すると、両者の変化がかなりよく一致する
ことが分かる。一方、太陽風速度(図8下段)を、
フレアのグラフ(図7下段)と比較しても、単純に
は関連が見られないことも分かる。
　高エネルギー電子の発生頻度の特殊性は、発生
日数を分析するとよりはっきりする(表4)。
10,000以上に強まる日数を比較すると、極小期
のほうが極大期の3倍に達するのである。その一
方で、100,000を超える猛烈なイベントは極大期
にのみ見られている。
　2003年の特殊性について述べると、この年は
猛烈なフレア活動が発生するとともに、コロナ
ホールによる回帰性の高速風が安定して続いた年
でもあった。この両者が重なったため、他の年を
圧倒して高い発生日数を記録したのであろう。
10,000を超えた日数は149日に達し、1年の半分
に及ぶ期間がたいへん高い状態にあったことにな
る。

表4　極大期と極小期に高エネルギー電子が
増加した日数(中段)と、その年平均(下段)。

表3　極大期と極小期に発生したプロトンイ
ベントの日数(中段)と、その年平均(下段)。

図8　高エネルギー電子(上段)と太陽風速度
(下段)の1日の最大値の変化。

図7　高エネルギー電子が10,000以上に増
加した日(上段)と、フレアの発生数(下段)。
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放射線帯電子の変動機構と宇宙天気予報への応用 

 

小原隆博 (1,2) 古賀清一 (2) 松本晴久 (2) 五家建夫 (2) 

(1) NICT 電磁波計測研究センター  (2) JAXA 総合技術研究本部 

 
変動の概要 

 

地球周辺の宇宙環境を構成する要素に、放

射線環境がある。本稿では、特に、放射線

電子に注目するが、静止軌道、中軌道、低

軌道の衛星は、宇宙の放射線電子から強い

影響を受け、深部帯電が進行した結果、永

久故障に陥った衛星も多く存在する。 

 ここでいう放射線電子とは、数百eV以上、

通常は、MeV のエネルギーを持った電子群

をいう。このエネルギー帯では、電子は相

対論的な運動を行うことから、別名、相対

論的電子とも呼ばれている。MeV 電子の分

布は、非常に偏っていて、地球半径 3 倍か

ら 8 倍程度に及ぶ。この領域は、放射線帯

外帯と、一般的には呼ばれている。 

 図１に、つばさ(MDS-1)衛星が観測した、

400keV 電子の分布を示す。 

 

図 1、つばさ衛星が観測した 400keV 電子。

縦軸は、Ｌ値。横軸は、2002 年のトータル

日を示す。中央のパネル、下のパネルは、

それぞれ、Kp 指数,Dst 指数である。 

 

Ｌが２付近にある電子は、放射線帯内帯電

子で、Ｌが 3 付近には、電子の存在しない

領域（スロットと呼ばれている）がある。

Ｌが 3.5 から 7 あたりまでが、放射線帯の

外帯で、図からも明らかなように、非常に

激しく変動する。Dst データと比較した結

果、外帯電子は、磁気嵐が発生すると、非

常に減少し、磁気嵐の回復相で、大きく増

加する。トータル日 105 と 275 の磁気嵐で

は、回復相に増加した電子が、スロットか

ら内帯に向けて、拡散していく姿が見てと

れる。拡散は同時に、外側に向かっても起

こっているようで、つばさ衛星の観測から、

拡散の時定数を求める研究が行われている。 

 時間の経過とともに、電子で埋められた

スロット領域では、電子の消滅が続き、ス

ロットが、次第にその姿を明らかにしてい

る。電子の消失の時定数は、Ｌ=3 で、1.5

日程度である(小原、中村, 2004, Space 

Radiation)。 

 

再形成過程 

放射線帯外帯の再形成プロセスについては、

Obara et al.(2000,2001,EPS) が提案して

いる、2 段加速説が確からしい。外帯電子

が消失する過程は、発達した磁気圏対流と、

磁場変形による電子の流れ出しであろうと

考えている。磁気嵐の発達による断熱的な

減少も、Ｌが小さいところでは利いてくる
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（Obara et al.,2007,Space Radiation）。

これらは、磁気嵐の主相において、最も顕

著に見られるが、MeV電子の消失とともに、

尾部からフレッシュな電子が供給される。

この種の電子（ソース電子）のエネルギー

は、概ね 30-100keV であり、これが、磁気

嵐回復相で、その場で加速・過熱されると

いうのが、2 段加速説の主張である。 

 

図２、2 段加速説の説明。プラズマシート

から補給された種電子が、その場加速を受

ける様子が示されている。 

 

図３、つばさが観測した再形成外帯の位置

と、Dst 指数との関係。大きな磁気嵐では、

地球に近い領域に、外帯は再形成される。 

 

Dst指数が-100nTの時は、外帯は、Ｌ=4 に、

Dst 指数が-200nT では、Ｌ=3 付近に出来る

事が、図３から明らかである。 

あけぼの衛星が観測した低周波プラズマ波

動の分布を、同じように、縦軸Ｌ、横軸 Dst

指数で示したものが、図４である。 

 

 
図４、あけぼのが観測した低周波プラズマ

波動。 

 

図３と図４を詳細に比較すると、非常に良

い一致が見られる。これらの観測事実は、2

段加速説を支持している。 

 

予報への手がかり 

静止軌道の放射線電子予報は、太陽風速度

などを入力として、JAXA/NiCT で、実施さ

れている（詳しくは、古賀他の報告を参照）。 

以下では、外帯全帯の全電子数を予測する

手法を述べる。 

 ここの磁気嵐に対して、増加終了後にお

ける、L=4 から 6.8 までの電子の総数を求

めて、そのときの、太陽風速度の積分値（図

５、最上パネル）、Dst 指数の積分値（図５、

中央パネル）、Ap 指数の積分地（図５、最

下パネル）と比較した。その結果、磁気嵐

回復相の磁気嵐の積分が、最も強い相関を

示すことが明らかになった。 

 このことは、放射線外帯電子の増加が、

磁気活動に代表される、宇宙環境の活動レ

ベルによって決まることを示す。まったく
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静かな回復相では、電子は増加しないとす

る、これまでの研究と一致する。 

 

図５、外帯総電子数と、各パラメータ積分

値との比較。磁気活動指数が、最も強い相

関を示す。 

 

数値予報へ向かって 

ＮＩＣＴでは、スーパーコンピュータを用

いて、磁気圏のリアルタイムシミュレーシ

ョンを、宇宙天気予報業務の一貫として行

っている。 

 

図６、放射線帯電子予報システム 

 

ＮＩＣＴでは、太陽風の観測データを機構

内の大型アンテナを用いて、リアルタイム

に取得し、それを入力として磁気圏のリア

ルタイムシミュレーションを行っている。

出力の一つに、Kp 指数などの磁気活動指数

があり、これは、観測をよく再現している。

この指数を積分していくことで、放射線帯

の総電子数が求まることになり、この領域

を飛翔する人工衛星のトータルドーズが計

算されることになる。 

  放射線帯のダイナミックモデルは、これ

から取り組んでいかなければならない大き

な課題であり、JAXA, NICT では、大学の研

究者とも連絡をとりながら、進めている現

状である。 
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衛星による地震の電離圏への影響の観測 

－ひのとり衛星により得られた電子温度の予備的解析－ 

 小山孝一郎（首都大学東京）＊、児玉哲哉（宇宙航空研究開発機構）、 鴨川 仁（東京学芸大学）、

柿並義宏（九州大学） ＊現在国立中央大学宇宙科学研究所 

 概 要：981 年 2 月 21 日、太陽観測衛星「ひのとり」は、軌道高度約 600km・軌道傾斜角 31 度の軌道

に投入され、1982 年 7 月まで北緯 30 度から南緯 30 度の領域で、日本の開発したユニークな２個のプ

ラズマ測定器、電子温度プローブ、およびインピーダンスプローブによって良質な電離層プラズマデー

タを取得した。この高精度のデータは、赤道及び低緯度領域の電子密度(Ne)と温度(Te)変化を研究

するのに理想的である。データは NASA NSSDC に収められており、多くの国外研究者が利用している。      

これまでこのデータを用いて、多くの成果がだされた。先ずプラズマバブル中の電子温度が世界で始め

て計測され、その地方時依存性が明らかにされた。この結果を越えるデータは日本以外いまだ得られて

いない。また赤道、低緯度帯の電子温度の地方時に関する振るまいを初めてあきらかにするとともに電

子温度に対して特に東西方向、南北方向の中性風の影響が極めて大きいことを示した。更にそれまで

存在しなかった高度６００ｋｍでの電子温度モデルを構築した。これをもちいて磁気嵐時の朝方の電子

温度の振る舞いをしらべた。このデータを使って更に幾つかの研究がなされうるが、我々は一応、大体

ではあるが、高度６００ｋｍにおける赤道帯電子温度のおもなる振る舞いを理解したと思われた時点で、

懸案の電離圏への地震の影響に関する研究を開始した。以下はこれまでの解析結果の概要である。 

データ解析：地震の電離圏への影響を研究するために、信頼できるデータを蓄積して先ず電離圏電

子温度の平均的なモデルを作り、其のモデルからのずれを見るという手法をとった。これが我々が長年

に亘り、モデル作成に労力を費やした主なる理由である。特に電子温度は電離圏物理量の中で周囲の

変化に最も敏感である。ここでは１９８１年１１月、１９８２年１月にフィリピン近くで発生した３つの地震に対

し、構築したモデルを用いて、擾乱のない電離圏の電子温度と、それぞれの衛星軌道でえられた電子

温度のモデルからのずれを調べた。これまでの解析結果の主なる結論は以下の通りである。          

１．夕方にあらわれる電子温度の上昇（我々は Afternoon overshoot となずけている）は地震発生約５

日前から減少し始め、地震発生時に最小となり、地震発生後約５日で静穏時の電子温度にかえる。３つ

の地震のうち、大きい地震ほど前兆はより早く現れ、より遅く回復する傾向がある。 

２．電子温度減少の領域は震央を中心にして東へ約３０度、西へ約３０度の計６０度に及ぶ。南北への

分布は北半球に大きく偏り、震央で電子温度最低になる傾向がある。 

３．ひのとりで得られた電子密度には、きわめて僅かの減少がみられる時もあるが明瞭ではない。多くの

場合、イオノグラムからえたＮｍＦ２電子密度には大きな変化を見つけることは困難であった。マニラのイ

オノグラムを見ると、地震発生時を中心にして電離層高度が低くなっている。 
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議論：このような電離圏の振る舞いは解析した３つの地震の場合、震源の西、東方向いずれにも西

向きの電場が印加されたと考えると説明できそうである。電場は赤道異常に少しだけ影響するぐらいの

ものであるから１ｍV/m 程度である。 

先ず東向きの電場により生成されている赤道異常においては,西向き電場により、最大電子密度の

緯度が赤道側による。同時に赤道より少しずれた電離圏の電子密度が西向き電場により下方にむけて

輸送される。この結果赤道異常の電子密度の高い層が夕方近くまで維持される。６００km 高度での

Afternoon overshoot は低い高度で生成された光電子が６００km 付近の熱電子に衝突してこれを過

熱することにより生じる。従って光電子生成高度と６００ｋｍ高度の間に電子密度の高い層があると、ここ

で光電子のエネルギーが失われる。上記の地震３件のばあい、このような事が生じたと考えられる。 

残念ながら上記３地震ときにおける全電子数の緯度、地方時依存性を整理したデータはないが 台

湾での Chi-Chi 地震前後の赤道異常の振る舞いは上記のメカニズムを支持しているように思える。 

結び： 
地震の電離圏への前駆現象に関する報告はここ数年急速に増え、新たな電離圏研究の展開を思わ

せるほどである。とはいえまだこの研究は生まれたばかりであり、多くの電離圏研究者が懐疑的である。

しかし我々研究者はこれらの報告を検証する社会的義務があるようにおもっているが、現実にはこの問

題に取り組むには新たな課題のうえにそれぞれの研究者はこれまでの研究の遂行に時間をとられるた

め、ためらいがあることも理解できる。 

我々の解析結果は電離圏電子温度の振る舞いに電場が寄与していることを強く示唆しているように

思える。このことは電子温度のよる地震前駆現象の検出は、電場が効果的に働く F 層高度異常で且つ

低緯度に限られることをしめしている。緯度がたかくなればなるほど電場の電離研への影響はうすれる。

日本の緯度付近では電場による寄与を検出するには高い。これが過去に日本での地震の電離層電子

密度の変化が検出されにくい理由であろうと考える。 

電子温度がゆっくりと変化していることが電場によるものであるとすると、地磁気データ、地電流が長

期〔やく１０日〕にゆっくりドリフトしていることを示唆しているが多くの局地的な擾乱が存在する地上にお

いて長期変動を抽出するのは容易ではないように思える。 

ひのとりの解析結果はまた我々に衛星による観測が必要であることを強く印象づけた。衛星は基本的

には電子密度、温度測定器を搭載することで目的を達せられるが、地震による電場の電離圏への浸透

メカニズム、電離圏で生じる種々の物理現象を解明するためにはこれまで地震に伴って生じたと報告さ

れている、大気光の増大、荷電粒子の降下、低周波電波の発生を同時に検証することが肝要である。 

衛星は最も簡単で軽量な場合、スピン型、あるいは重力勾配型を採用できる。衛星軌道は、得られた

データから先ずモデルを構築すること、および電子温度の変化の現れやすい高度を考えると、軌道傾

斜角３０－３５度、高度５５０－６００km の円軌道であるべきで、すべての地方時をカバーすることも必要

である。 
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世界の地震電磁気観測衛星の現状 
宇宙航空研究開発機構 宇宙利用推進本部  

衛星運用技術部 主任開発員 児玉 哲哉 

 

1980年代より、多くの科学衛星によって電離層及び磁

気圏における地震に伴う現象が報告されている。特に

ULF/ELF/VLF 帯 の 放 射 が Intercosmos-19 、 

Intercosmos-Bulgaria 1300、Aureol-3、Cosmos-1809、

Intercosmos-24、 OGO-6等の衛星によって観測されてい

る。 

旧ソ連においてこれらは地震に伴う電磁放射として

既に確立されており、特にELF放射については数百の地

震に対する定量的解析によって明らかとなっている。そ

のほか準定量的な地電流、電離層プラズマ、地磁気脈動、

ホイスラ変調等の電磁気放射、大気中の発光現象、電離

層E及びF層の擾乱、電離層上部のプラズマ成分及び温

度変化、震央近傍におけるVLF及びHF波の強度及び位相

変化、大気成分変化、或る種のエアロゾル雲の形成、地

下水の重元素成分の増加他、非常に多くの事項に関して

報告されている[1]。 

これらの多くは、地震学とは直接関係しない分野にお

ける研究の成果として報告されているため、地震予知に

関する議論の分かれる大きな要因となっている[2,3]。 

マグニチュード７以上の大地震は、世界では年間 10

～20回発生しているため、衛星を利用すれば短期間に定

量的評価が可能である。これが世界各機関において衛星

観測が提案・実施されている理由である[4]。 

 

旧ソ連の崩壊後、各国の研究グループによって衛星計画

が提案されるようになった。弾道ミサイルの開発を行ってい

たアルセナル設計局は、ロシア宇宙庁の研究予算で

Predvestnik-E[5]という地震電磁気衛星構想を提唱し、アメリ

カとの共同開発を目論んでいた。独立したウクライナでも

Warning[6]という計画が高い優先度にあったようだが、どち

らも実現はされなかった。 

 
Predvestnik-E (Arsenal design bureau) 

1991年、フランスでは国立科学研究センター(CNRS)

のParrotを中心としたグループが、国立宇宙研究センタ

ー(CNES)に対し、後のDEMETER計画に繋がるSEISM(Les 

Effets Seimoelectromagnetiques)という衛星計画を提

案している。 

 

1994年、旧宇宙開発事業団の諮問委員会である地球環

境観測委員会に、地球電磁場ミッション調査サブグルー

プが設置され、低軌道小型衛星[7]による観測計画が提案

された[8]。翌年の阪神淡路大震災を契機として、1996

年より開始された地震リモートセンシングフロンティア

研究の一環として、Intercosmos-24 及び Cosmos-900 の

プラズマデータを解析した結果、全球地震分布と電離層

プラズマ擾乱に良い相関があることが明らかとなった

[9]。また、国際科学技術センター(ISTC)支援研究の一環

として、ISTC-417R:宇宙からの地震電磁気モニターを実

施、技術報告を取得した[10]。 

 

 
Statistical study of ionospheric plasma response to seismic 

activity: search for reliable result from satellite observations 
(Afonin , Molchanov, Kodama, Hayakawa, and Akentieva) 

 

1999 年の第２回日仏宇宙協力シンポジウムではフランス

から DEMETER の受信協力の提案がなされた[11]。しかし

地震リモートセンシングフロンティア研究の終了に伴い、

実現には至らなかった[12]。 
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同年、ロシア科学アカデミー副総裁のウラジミール・

ウトキン博士は、第21回宇宙ステーション利用計画ワー

クショップで地震予知研究計画について発表した[13]。  

ロシアはその後も、2002年のInternational Workshop 

on Earthquake Precursors、2003年の国連宇宙空間平和

利用委員会及び第18回世界宇宙飛行士会議において「バ

ルカン」という地震電磁気観測衛星群への協力を提案し

ている[14,15,16]。 

 

Kompass 

史上初の地震電磁気観測衛星は、ロシアが 2001 年 12

月 10 日にバイコヌール宇宙基地から打上げた重量 80kg

の Kompass[17]という衛星である。設計は地磁気・電離

層・電波伝搬研究所(IZMIRAN)、製作はマケィエフ設計局

が実施した。打上げ後、通信系に不具合が発生したため

観測結果は不明である。衛星は現在も高度約1000kmの極

軌道を周回している。 

 

Kompass (Photo by Dr. Pulinets) 
 

Quakesat 

史上２番目の衛星はアメリカのベンチャー企業

Quakefinder によって2003 年６月 30 日に打上げられた

重量3kgのQuakesat[18]である。衛星製作はスタンフォ

ード大学が実施し、地上設備にNASAと米空軍が資金援助

を行ったと報じられている[19]。 

 
Quakesat (Quakefinder) 

Quakesat はサーチコイル磁力計と電場測定用に２組

のダイポールアンテナを搭載している。2004年１月に搭

載バッテリを喪失したものの、2004年５月末までの約11

ヶ月間に、2000パスのデータ取得に成功している[20]。 

観測軌道に日照条件のいいDawn Dusk Orbitを選定し

たため、日昇・日没時の電離層が不安定な時間帯の観測

を余儀なくされたが、2003 年８月 21 日のニュージーラ

ンド南島の地震(M7.2)、12月１日のカザフスタン・新疆

国境付近の地震（M6.0）及び12月22日のサン・シメオ

ン地震（M6.5）の際に、DCから140Hzまでの広い帯域に

わたる放射を観測したと報告している[21]。 

Quakefinder は 2008 年に Quakesat-2 の打上げを計画

している。 

 

DEMETER 

2004年６月29日、フランスはバイコヌール宇宙センター

からドニエプルロケット（大陸間弾道ミサイル SS-18 を衛星

打上げ用ロケットに転換したもの）によって DEMETER 

(Detection of Electro-Magnetic Emissions Transmitted from 

Earthquake Regions)の打上げに成功した[22]。重量 130kg

の DEMETER は、三成分磁力計、電界プローブ、プラズマ・

粒子観測装置を搭載し、打上げから２年半を経過した現在

でも順調に運用されている[23]。 

 
DEMETER (CNES) 

 

 2006 年６ 月に 開催さ れ た DEMETER International 

Symposium の発表によれば、カザフスタンがフランスの協

力で同種の衛星 Kazafstan-1 の開発を計画中とのことであ

る[24]。 

 

Sich-1M 

ウクライナ・ロシア共同の地球観測衛星 Sich-1M は 2004

年 12 月 24 日に打上げられたが、ロケットの問題で所定の

軌道投入に失敗し、2005 年末に大気圏に再突入した。 

重量 2200kg の Sich-1M は、主ミッションである環境監視

を目的とした可視近赤外放射計、マイクロ波放射計の他、

This document is provided by JAXA.



地震に伴う電磁気観測を目的とした Variant という国際協力

による電磁波観測装置を搭載し、DEMETER との共同観測

を予定していた。 [25] 

 
Sich-1M (Yuhznoye) 

現在ウクライナ宇宙局では IONOSATS という衛星群

の打上げ計画し[26]、Yuhznoye は Poperedjennia とい

う小型衛星と、衛星群による観測システム提案している。

[27,28] 
 

LAZIO-Sirad 

 人工衛星ではないが、イタリアは 2005 年２月、国際

宇宙ステーションの居住モジュール内に地震に伴う放射

線の観測を目的として、LAZIO-Siradという粒子検出器

を搭載した。観測データはデータカードに記録されるた

め、回収後に地震との相関解析が実施される。[29] 

 
LAZIO-Sirad(INFN) 

 
 この他イタリアは、ESPERIA という独自の地震電磁

気観測衛星計画を有している。[30] 
 
Kompass-2 

2006 年 5月 26 日、ロシアは原子力潜水艦ミサイルを

衛星打上げ用に転用したShtilにより、バレンツ海から

Kompass-2 の打上げに成功した。軌道投入直後より、衛

星との通信が不能になっていたが、11 月 16 日から復旧

した模様である。現在初期データの取得に成功している。

[31] 

 以上の計画に加え、中国国家航天副局長 Luo Ge は

2006年の22nd National Space Symposium において、

Magnetic Field Detection Satellite というDEMETER
に酷似した衛星の打上げを公表している他[32]、台湾で

も日本の電子温度プローブを搭載した小型衛星計画が進

展中である。 

 
Magnetic Field Detection Satellite (CNSA) 

 
現時点において宇宙航空研究開発機構では本分野に関

する衛星システム検討は承認されていないものの、1982 年

に打上げられた太陽観測衛星「ひのとり」が取得した低軌道

プラズマデータと地震の相関解析を実施しており、地震の

数日前から震源周辺上空の電離層プラズマの電子温度の

低下を検出している[33]。 

（追記：2006 年 11 月 22 日の第 12 回宇宙理学委員会で、

低軌道から地球電磁環境を観測する小型衛星：ELMOS ワ

ーキンググループの設置が承認された）[34] 

 

総合科学技術会議・第 15 回宇宙開発利用専門調査会で

の論点と対応（案）によれば、「地球観測衛星の利用におい

て、科学的知見を活用した災害の予知・予測を行う必要が

あり、国際貢献のあり方としても議論が必要である」との指摘

がある[35]。昨年、文部科学省科学技術政策研究所も、今

後 30 年間で最も重要な研究開発課題は大地震や火山噴

火の高精度予測技術と、人工衛星や無人飛行機などを活

用した災害危機管理システムであると報告している。

[36] 
 本ミッションは地震火山国の宇宙機関として実施すべき将

来ミッションとして相応しいものではないだろうか？[37] 
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れいめい衛星搭載のラングミュアプローブ特性に関する 

PIC シミュレーション - 進捗報告- 

 

臼井 英之、今里 康二郎（京都大学 生存圏研究所）、 
上田 裕子（宇宙航空研究開発機構）、岡田 雅樹（国立極地研究所）、 

 
 

1. まえがき 

 平成 17 年度にオーロラ撮像を主目的とした

小型科学衛星「れいめい」が打ち上げられた。

れいめいには、オーロラ電流などの高エネルギ

ー粒子計測の他に、極域における背景プラズマ

パラメータ計測のために 2 種類のパッチ型ラン

グミュアプローブ(CRM)が搭載されている。ひ

とつは衛星筐体を基準電位としたシングルプロ

ーブであり、もうひとつは、筐体電位から絶縁

されたダブルプローブである。ラングミュアプ

ローブによるプラズマパラメータ推定(参考文

献１)は非常に古典的であり、すでにその手法は

確立している。しかし、衛星表面に搭載された

パッチ型プローブの場合、衛星本体やその環境

によってプラズマパラメータ推定がどの程度影

響を受けるかについては自明ではない。この影

響の定量理解には、事前に地上実験による検証

が必要であるが、極域プラズマ環境をチェンバ

ー内で実現することは困難である。このような

状況の元、本研究では、数値シミュレーション

を用いて衛星環境における CRM 特性を把握し、

衛星観測データの較正時の基礎データとして役

立てる。 

2. シングルプローブ特性 

図 2 に示すように、シングルプローブは衛星

筐体を基準電位とする。そのため、オーロラ電

流による急激な衛星の負帯電がある場合、その

負電位を基準電位としてプローブ電流が測定さ

れるため、それから推定される背景電子の温度、

密度は正確とはいえない。一方、ダブルプロー

ブの場合、基本的にはプローブは衛星筐体から

電気的に絶縁されており、また筐体に対して面

積が小さいため、たとえ急激なオーロラ電流に

より筐体が負に帯電しても、その影響を受けに

くい。 
 そこで本研究では、まず、れいめい衛星表面

に接地されたシングルプローブモデルを用いて、

オーロラ電流がある場合とない場合でプローブ

特性の違いを PIC モデルシミュレーションに

より検証し、シングルプローブ特性による背景

プラズマパラメータ推定の誤差について調べた。 
背景プラズマパラメータとしては、プラズマ数

密度は 1.00×1010 m-3、電子の熱速度 0.5 eV 
（2.97×105 m/s）、酸素イオンの熱速度 0.5 eV 
（1.73×103 m/s）、衛星に対するドリフト速度

8.65×103 m/s とした。簡単のために、プローブ

 
図 1 小型科学衛星れいめい(概念図) 

シングルプローブ

プローブ
(筐体に接続、

筐体と同じ電位）

衛星筐体 衛星筐体

ダブルプローブ

プローブ
(プローブ同士は電気的に接続されて

いるが、筐体とは独立した電位）

誘電体
（筐体とプローブを電気的に絶縁）

図２ 衛星搭載シングルプローブと 
ダブルプローブ(概念図) 
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面積、電子ビームパラメータは任意に設定した。 
図 4 に、シングルプローブの電位挿印により得

られるプローブ電流の時間変化を示す。プロー

ブ電位は衛星筐体を基準にして、-5V から 5V
まで挿印させた。 
 図 4 左図にオーロラ電流成分がない場合につ

いての衛星筐体電位とプローブ電位の時間変化

を示す。極域プラズマ環境では、赤線で示した

ように、衛星が背景電子の流入によりプラズマ

電位に対して負に帯電する。これに対してプロ

ーブ電位挿印を緑色の線で示したように行った。

この場合、赤線の衛星筐体電位の変動が若干見

られるが初期の浮遊電位からの変動はあまり大

きくない。しかし、図 4 右図に示したように、

オーロラ電流成分がある場合、衛星の負帯電が

顕著となり筐体浮遊電位が初期に大きく下がる。

本モデルでは、時間=0.8×10-4t までは衛星電位

を基準にしてプローブは-5V 低い電位を設定し

ており、この時点で衛星システムとしてはほぼ

浮遊電位となっている。その後、衛星電位を基

準に生電位方向に挿印するが、プローブ電位が

浮遊電位より正になっていくため、その分オー

ロラ電子がプローブのみならず、衛星筐体全体

でも多く取り込まれるため、筐体電位は逆に大

きく下がっていくのが見える。 
 これらの状況において得られたプローブ電流、

特に電子電流から背景電子の温度、密度の推定

が可能である。図５にプローブの電流－電圧特

性を示す。青船の電子電流に関する近似曲線を

用いて以下の式から電子温度が算出できる。 
 
 
オーロラ電子がない場合（左図）の場合、上式

から推定できる電子温度は約 0.65eV であり、

シミュレーションのパラメータ設定地である

0.5eV に対して 1.3 倍大きい。一方、オーロラ

電子がある場合（右図）では、推定背景電子温

度は 3.8eV であり、パラメータ設定値とは大き

くかけ離れている。この原因は、プローブ電位

赤：衛星本体

緑：パッチプローブ

図３ レイメイとシングルプローブモデル 
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図４：オーロラ電流がない場合（左図）とある場合（右図）の衛星筐体およびプローブ電位の時間変化 
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挿印における基準電位、すなわち衛星筐体電位

が時間的に大きく変動（図４右の赤線）してい

るために正しい電流電圧特性が得られなかった

ためと考えられる。すなわち、オーロラ電流な

ど、電子ビームが存在するプラズマ環境ではシ

ングルプローブによる背景プラズマパラメータ

推定は困難であることが本粒子シミュレーショ

ンでも示すことができた。 
 
3. ダブルプローブの基本シミュレーション 

本来なら、れいめい搭載モデルのダブルプロ

ーブ特性を数値シミュレーションで行うべきで

あるが、本研究では、これに先立ち、ダブルプ

ローブ単体での特性を定量把握する目的で、ダ

ブルプローブそのものの基本特性シミュレーシ

ョンを行った。 

 ダブルプローブでは、一方のプローブ電圧を

基準として他方の電位を挿引する。プローブ同

士は接続されているため、各プローブに入る正

味の電流値は等しく、それをプローブ電流とす

る。図６にプローブ電位の時間変化を示す。浮

遊電位に達した後、-5V から 5V までの電位挿

引を行った。緑色の線で示されたプローブには

主にイオン電流、赤線で示されたプローブには

電子電流が主に流れる。 
図７に電流電圧特性曲線を示す。ダブルプロ

ーブ法の電子温度を求める式は経験的に以下の

ように与えられる。無衝突プラズマでは、A1=4, 
A2=3.28 である。 
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図中の青の破線の傾き(青色、緑色）、イオン電

プローブの電圧 V [V]

赤の実線：測定曲線
青の破線：近似曲線
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図５：オーロラ電流がない場合（左図）とある場合（右図）の電子電流－電圧特性曲線。 
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流値から電子温度 Te を求めることができる。

シミュレーションで設定した電子の熱速度は

0.5eV であるが、電流電圧特性を下式にいれて

得られる電子温度推定値は 0.512eV であり、設

定値の約 1.02 倍となった。この結果から明らか

なように、 ダブルプローブによる背景プラズマ

パラメータ推定は誤差が少ない。 
衛星電位は I/C(流入電流と静電容量の比）が

大きい場合急激な時間変化を示す。ダブルプロ

ーブの場合、衛星本体とは絶縁されており衛星

本体に比べて I/C(流入電流と静電容量の比）が

小さいため、電位の時間変化は衛星筐体に比べ

て緩やかといえる。このため、ダブルプローブ

はオーロラ電流などの突発的環境変化の影響を

受けにくい。（一方、第 2 章で示したように、

シングルプローブは筐体に接地されているため

その電位変動の影響を大きく受ける。） 
 

4. まとめ 

プラズマシミュレーションによる本研究では、

まず、宇宙環境中でのシングルプローブ特性の

取得とそれによるプラズマパラメータ推定につ

いて、オーロラ電流依存性について調べた。オ

ーロラ電流により、衛星筐体が大きく負に帯電

する場合は、シングルプローブでは背景プラズ

マパラメータの推定は困難であることを示した。

また、続いて、ダブルプローブの基本特性の取

得とプラズマパラメータ評価について検討し、

オーロラ環境において衛星本体の浮遊電位変動

に影響されにくいダブルプローブ計測の有効性

を示した。 
本研究は進行中であり、れいめい衛星観測デ

ータとプラズマシミュレーションデータの直接

比較・検討までには至っていない。ただ、本報

告にあるように、少なくとも、プラズマシミュ

レーションを応用することにより、衛星環境下

での測器特性取得の有効性を示すことができた。

今後、より詳細な「れいめい衛星環境」を元に

したプラズマシミュレーションを行い、実際の

観測データ（背景プラズマパラメータ）の較正

に役立てることを目指す。 
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2

The ground-based experimental results of the incident angle dependence on the erosion rate of
polyimide under hyperthermal atomic oxygen beam exposures are reported. A hyperthermal atomic
oxygen beam was generated by a laser detonation-type atomic oxygen beam source. In-situ mass
loss measurement was made during the atomic oxygen exposure using a quartz crystal microbalance.
It was observed that the erosion rate of polymers was followed cosine function with respect to the
incident angle of atomic oxygen. This experimental finding clearly indicates that the reaction yield
of atomic oxygen with polymers is independent of the incident angle. As for the fluence monitoring
material, erosion depth or mass loss of polyimide simply reflects the effective atomic oxygen fluence
which is calculated by multiplying normal flux and cosine of the incident angle.

1. Introduction

There exist many environmental factors in low
Earth orbit (LEO) such as microgravity, thermal
cycling, plasma, ultraviolet, radiation, neutral gas and
space debris. In particular, one of the most important
factors that gives serious damage to the many
polymeric material is atomic oxygen, which is a
dominant neutral species in LEO.  Due to the
difficulty to simulate atomic oxygen environment in
laboratory, details of the erosion properties are still not
understood deeply.  Many polymeric materials are
exposed to real space environment as well as simulated
atomic oxygen environment to study their survivability.
Since the absolute fluence of atomic oxygen in
material exposure test is difficult to determine, Kapton
equivalent fluence is widely accepted as a method to
measure atomic oxygen fluence. In this method, the
material erosion of a targeted polymer is compared
with that of Kapton-H whose erosion rate is assumed
to be 3.0 x 10-24 cm3/atom. However, it is natural to
consider that the material response with hyperthermal
atomic oxygen collision depends on a material. It is 
thus emphasized that the erosion properties of
Kapton-H (PMDA-ODA polyimide) in various
exposure conditions have to be well-understood as a
standard material for material erosion tests. Not only
PMDA-ODA polyimide, but also polyethylene and
fluorinated polymer should be studied in the same
manner since ASTM-E2089, which describes standard
method of atomic oxygen testing, requires the
measurement of the erosion rate of these polymers as 
standard materials [1].

In our previous study, we have reported the
temperature dependence of polyimide erosion under
hyperthermal atomic oxygen beam exposure [2]. It
was discovered that the erosion rate of polyimide is
almost independent of temperature under 120 C.

From the slope of the Arrhenius plots, the activation
energy of the mass loss reaction is calculated to be 5.7
x 10-4 eV for the 5.0 eV atomic oxygen beam. This
activation energy is evaluated that the erosion of
polyimide in hyperthermal atomic oxygen
bombardment is temperature-independent below 120
C. This unique property is due to impact energy as

high as 5 eV. In contrast, Minton et al. reported that
the erosion rate of polyimide increases in the
temperature range higher than 120 C [3]. These
research results suggest that the material exposure test
should be conducted below 120 C in order to use the
erosion yield of 3.0 x 10-24 cm3/atom for Kapton-H. 

On the other hand, these material erosion properties
have been experimentally measured by the normal
incidence of atomic oxygen. However, the incident
angle of atomic oxygen in the flight tests depends on 
the attitude of spacecraft.  Especially, the exposure
time of flight experiments aboard the International
Space Station are usually longer than those aboard
space shuttle, and may be affected by its attitude.
Also actual MLI is bombarded by atomic oxygen in
various incident angles and the effect of incident angle
should be taken into account for precise predictions of
its erosion.

In this paper, we summarize our recent results 
regarding incident angle dependence of atomic
oxygen-induced erosion of polyimide and some other
polymeric materials from the viewpoint of space
environment monitoring material.

2. Experimental details

The laser detonation atomic oxygen source was
used in this experiment [4]. The atomic oxygen
source is based on the laser detonation phenomenon
and is originally developed by Physical Sciences Inc.

1
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[10, 11]. This type of atomic oxygen source uses a
pulsed CO2 laser (5-7 J/pulse) and a piezoelectric
pulsed supersonic valve (PSV).  The laser light is
focused on the nozzle throat with the concave Au
mirror located 50 cm away from the nozzle.  The
PSV introduces pure oxygen gas into the nozzle and
the laser light is focused on the oxygen gas in the
nozzle. The energies for the dissociation of oxygen
molecule to oxygen atom and for the acceleration are
provided by the multiphoton absorption process. The
atomic oxygen beam, thus generated, is characterized
by a time-of-flight (TOF) distribution measured by the
quadrupole mass spectrometer installed in the beam
line. Translational energy of the species in the beam
is calculated using TOF distributions with the flight
length of 181 cm.  The mean energy of the
hyperthermal atomic oxygen was calculated to be 4.7 -
5.0 eV, whereas that of molecular oxygen (byproducts)
was 5.0 – 6.0 eV. The atomic oxygen fraction in the
beam was approximately 45 %, balance molecular
oxygen (thermal and hyperthermal).  The atomic
oxygen flux of the beam was measured by an
Ag-coated QCM. A typical atomic oxygen flux at the
sample position was calculated to be 1013 – 1015

atoms/cm2/s depending on the distance from the 
nozzle.

Quartz crystal microbalance (QCM) was applied to
measure mass change of the polymer films. QCM is
a device measuring a mass change of the oscillating
quartz crystal, and it is proud of one of the highest
mass resolution in mass-measurement technologies
existed. In space engineering, QCM was used as a
molecular contamination monitor during a flight
mission [6]. QCM has also been used in the atomic
oxygen-related researches. We have pioneered using
QCM in order to measure translational energy
dependence of polyimide erosion with an ion
beam-type atomic oxygen source in 1994 [7, 8]. The
synergistic effect with simultaneous ultraviolet
exposure has been studied with this method [9-11].

In this study, spin-coated PMDA-ODA polyimide
film (Semicofine SP-510, Toray) on an Au-QCM was
used as a target material. A polyimide amide acid
was spin-coated on a quartz crystal at 12,000 rpm for
30 s, and the curing treatment at 150 C for 1 hour 
then 300 C for 1 hour was carried out in order to form
polyimide structure with a thickness of approximately
0.1 m. Polyethylene is also spin-coated on a QCM
sensor crystal.  In contrast, fluorinated
polymer-coated QCM was prepared by the
plasma-assisted physical vapor deposition [12]. 

3. Results and discussion 

3.1 Polyimide
Figure 1 displays the frequency shift of the QCM 

during atomic oxygen beam exposures at impingement
angles from 0 to 90 degrees. The impingement angle
was taken with respect to the surface normal. A good
linear relationship between the frequency shift and
exposure time, i.e., mass loss and atomic oxygen
fluence, was observed at all impingement angles.
The good linearity of the mass loss with fluence was 
also identified for larger time scale [13]. The results
shown in Figure 1 were obtained at a sample
temperature of 38 C, but similar results were also
observed at sample temperatures from 15 C to 70 C.
The slope of the mass loss rate at every impingement
angle was calculated by a least squares fit, and plotted
against the impingement angle.  The results are
presented in Figure 2.  It is clear that the rate of
frequency shift, or erosion rate, of polyimide depends
on the impingement angle and the dependence follows
cosine law as indicated by the solid line in Figure 2.
Note that the data point at the impingement angle of 80
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Figure 1 Frequency shift of polyimide-coated QCM
during atomic oxygen exposure.
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degrees was affected by the QCM holder which
blocked a part of the incoming atomic oxygen beam.

Banks and co-workers reported that the
impingement angle dependence of the erosion of FEP
Teflon in the LDEF flight experiment followed cos1.5

law rather than a cosine law [14]. An analysis of the
flight data of Kapton-H and Mylar aboard STS-8
concluded that the impingement angle dependence
followed cos1.5  law [15].  However, their
conclusions were based either on a small number of
data points obtained by the flight experiments or on
the large uncertainty of the data which spoils the
accuracy of the analysis. Furthermore, no physical
explanation was provided for the cos1.5  dependence.

The cosine law of the impingement angle
dependence observed in this experiment was
physically explained as follows: the effective flux of
atomic oxygen at the sample surface decreases with
increasing impingement angle; the effective flux of
atomic oxygen is in proportion to the cosine of the
impingement angle. The fact that the impingement

angle dependence of the erosion rate follows a cosine
law clearly indicates that the erosion rate is
proportional to the effective flux of atomic oxygen; i.
e., the reaction yield of oxygen atom with polyimide is
independent of the impingement angle.  Figure 3
shows the atomic force microscope image of the
polyimide film that was exposed to atomic oxygen
with a fluence of 8.8 x 1017 atom/cm2.  Note that all
experimental data shown in Figures 1 and 2 were
obtained using the same sample, so that the atomic
oxygen fluence at the sample surface reached 1018

atoms/cm2, including pre-exposure of 6 x 1017

atoms/cm2, when mass loss data were taken.
Although, the atomic oxygen fluence in this study is
relatively small compared with many in-flight
experiments, the surface of the polyimide was already
roughened due to the atomic oxygen attack.  The
peak-to-valley height of the surface was larger than 10
nm which is approximately 100 times larger than the
size of a carbon atom. Therefore, on the microscopic
scale, the impingement angle of oxygen atoms incident
to the polyimide surface is widely distributed due to
the presence of microscale roughness even though the
macroscopic impingement angle is fixed. Therefore,
the microscopic roughness at the polyimide surface
erase the impingement angle dependence of atomic
oxygen reactivity and the macroscopic erosion
phenomena of polyimide simply reflects the effective
fluence of atomic oxygen which follows cosine law
with the macroscopic impingement angle.

Figure 3 AFM image of polyimide after exposure to
atomic oxygen. 4.6 eV, 9.6 x 1017 atoms/cm2

3.2 Other polymers 
The same experiments were carried out using

polyethylene and fluorinated polymer-coated QCM.
Figures 4 and 5 show the incident angle-dependence of
erosion rate for polyethylene and fluorinated polymer.
It is clearly indicated that the erosion rates for both
materials follow cosine function.  From the 
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experimental results shown in Figure 4 and 5, it is
concluded that the cosine rule is applicable for
material gasification reaction by hyperthermal atomic
oxygen in many polymeric materials.

4. Conclusions

The ground-based experimental results of incident
angle dependence on the erosion rate of polyimide
under hyperthermal atomic oxygen beam exposures
are reported. The in-situ mass loss measurement was
made during the atomic oxygen exposure by using a
quartz crystal microbalance. It was observed that the
erosion rate of polymers was followed cosine function
with respect to incident angle of atomic oxygen. This
experimental finding clearly indicates that the reaction
yield of atomic oxygen with polymers is independent
of the incident angle.

As for the fluence monitoring material, erosion
depth or mass loss of polyimide simply reflects the 
effective atomic oxygen fluence which is calculated by
multiplying normal flux by cosine of the incident angle.
It is thus concluded that the Kapton equivalent fluence
can be calculated by taking into account the cosine rule
for the incident angle even if the Kapton witness
sample is exposed to atomic oxygen in angled
incidence conditions.
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1 ppm
Table 1. Impurity concentration of various silica glasses (unit: ppm) 

 Al Ca Cu Fe Na K Li Mg Mn Ti OH 
N 9 0.6 0.03 0.4 0.6 0.3 0.2 0.2 <0.01 1.6 200 
ES 0.1 0.1 0.01 0.05 0.05 0.05 0.05 <0.01 <0.01 <0.01 1200 

EDH <0.01 50 
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ELイメージングによる太陽電池セルの劣化評価

豊田裕之，田中孝治，佐々木進，田島道夫（ISAS/JAXA）

1 はじめに

近年宇宙機において，帯電・放電現象による障害が深
刻化しつつある。図 1に示すとおり，衛星障害の 3分の
1 以上が太陽電池において発生し，全障害の半数以上が
帯電・放電現象に起因するという報告もある。
すなわち，太陽電池パネルにおける帯電・放電現象の
特性を理解し，これを制御もしくは抑制する手法を確立
することは，太陽発電衛星などの将来ミッションの基盤
技術となるだけでなく，現時点での衛星障害を抑制する
ために非常に重要である。
しかし放電現象は微少な領域で高速かつ確率的に進展
するために観測が難しく，太陽電池セルの放電から劣化
に至るメカニズムは，完全には解明されてはいない。
そこで筆者らは放電により劣化した太陽電池セルの評

帯電・放電
54.2%

半導体メモリ
の誤動作
28.4%

放射線 5.4%

その他
12%

全299件

(a) 宇宙環境による衛星障害原因

（1973∼1997年，Koons ら調べ [1]）

太陽電池
38%

推進系
15%

電子機器
13%

アンテナ
9%

6%
6%

構体 2%

バッテリ
11%

コントロールプロセッサ
トランスポンダ

(b) 衛星障害の発生部位

（1998∼2004年，Frost & Sullivan 社調べ）

図 1 宇宙環境による衛星障害原因の統計情報

価方法として Electroluminescence（EL）イメージング
に注目し，電気的特性との関連を調査した。その結果を
ここに報告する。

2 実験方法

2.1 試験用太陽電池クーポンパネル

宇宙用単結晶 Si太陽電池セルを用いて，試験用クーポ
ンパネルを作製した。このセルは，1993年に打ち上げら
れた宇宙科学研究所の科学衛星「あすか」のもので，寸
法は 4 × 2 cm，厚さは Si基板部分が 50 μm，カバーガ
ラスが 100 μmである。
クーポンパネルの外観を図 2に示す。アルミニウム板
をポリイミドフィルムで覆って絶縁したものを基板とし，
その上にシリコーン系接着剤 RTV-S691を用いて太陽電
池セルを固定した。アレイは 5 直列 ×3 並列の構成で，
セル間隔は約 0.5 mmである。インターコネクタと裏面
電極はスポット溶接で接続し，列毎にリード線を引き出
してある。
整理の都合上，図 2 (b)に示すように，太陽電池セル

およびバスバーに番号を振った。
2.2 放電実験時回路構成

放電実験に使用した回路構成を図 3 に示す。チャン
バー内には光源がなく太陽電池が電力を発生できないた
め，安定化電源 Vg によりダイオードの順方向に電流を
流し発電を模擬している。Vg の値は 0 ∼ 500 V の範囲
で変化させ，電流値は Isc 程度の 320 mA以下となるよ
う制限した。また列間に抵抗を挿入し，2列目，1列目，
3 列目の順に均等に電位差が生じるようにした。例えば
Vg = 500 Vの時は，1列目と 2列目の電位差は 250 V，
2列目と 3列目の電位差は 500 Vとなる。
電流波形の測定は，各列の前後計 4カ所で，電流プロー

ブを用いて行った（図 3中，CP1 ∼ 4）。
この回路では安定化電源の負側を接地しており，回路

全体が周辺プラズマに対して正電位となる。現実には負
電位となる場合が多いが，本報告では太陽電池セルの劣
化特性の評価に焦点をあて，負電位での放電特性に関し
ては別の機会に報告したい。
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(b) セルおよびバスバーの番号

図 2 試験用太陽電池クーポンパネル
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図 3 放電実験の回路構成

2.3 チャンバーおよびプラズマ環境

放電実験は，直径約 1.5 m，長さ約 2 mの円筒形チャ
ンバー内で行った。あらかじめチャンバーを 10−4 Pa程
度まで排気し，その後 Arガスを導入，プラズマ源を点火
した。測定時の真空度は約 4 × 10−2 Pa，プラズマ環境
は，電子温度 7 eV，電子密度 4.5×106 cm−3であった。

3 実験結果

3.1 放電特性

安定化電源の出力電圧 Vg を 0 V から徐々に上昇させ
てゆくと，400 V 以上でコロナ放電が発生，さらに 450

V以上でアーク放電およびインターコネクタにおける大
量の電荷収集が発生した。
放電の発光の様子を図 4に示す。Vg = 400 V程度で，
図 4 (a) のようにクーポンパネルを覆うコロナ放電が発
生した。その状態で電圧を維持すると，図 4 (b)のよう
にインターコネクタやバスバーに輝点が現れる。その後
図 4 (c) のようなアーク放電の発生や，図 4 (d) のよう
な大量の電荷を収集するモードへの移行が起こった。
アーク放電発生時の放電電流波形を図 5に示す。この
時の Vg = 430 V，放電電流値は 0.8 ∼ 0.9 A，持続時間
は 40 μs程度であった。
図 4 (d)のモードでの収集電流の値は，電流プローブ
の測定レンジを上回ってしまったために取得することが
できなかった。測定レンジは 20 A であったので，これ
以上の値ということになる。

Vg = 450 ∼ 500 V で十数回のアーク放電が発生した
後に，2列目の順方向電圧が大きく低下したため，実験を
終了した。この間，放電の大部分は，2列目で発生した。
3.2 外観の変化

放電により損傷した太陽電池クーポンパネルの外観を
図 6 (a)に示す。バスバー 2-P, 2-N, 3-N，ならびに 2列
目のインターコネクタ 2カ所に損傷が見られる。
いずれも近傍のカバーガラスに曇りが発生しているが，

これはインターコネクタ材料が放電により蒸発し，その
後ガラス表面に付着したものと思われる。
損傷したインターコネクタ周辺の拡大写真を図 6 (b),

(c)に示す。図 6 (b)では，インターコネクタ右端に変色
が見られる。
図 6 (c)のインターコネクタは損傷の程度が大きく，さ

らに拡大した写真図 6 (d)ではカバーガラスの破損が確
認できる。太陽電池セルを基板から剥がしたところ，図
6 (e)のようにインターコネクタ背面のポリイミドフィル
ムが損傷していた。
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(b)

(c)

(a) 全体写真

(b) 写真 (a)の部分拡大写真

(d)

(c) 写真 (a)の部分拡大写真

(d) 写真 (c)の部分拡大写真 (e) 写真 (c)xセル背面のポリ
イミドフィルム

図 6 放電により損傷した太陽電池クーポンパネルの外観

3.3 VI特性

放電実験後，各太陽電池セルの VI 特性を測定したと
ころ，太陽電池セル No. 8, 9, 10に変化が現れていた。
セル No. 8は pn間がほぼ短絡状態で，VI特性を測定
することができなかった。
セル No. 9, 10については，損傷前後の VI特性を図 7

に，解放電圧 Voc，短絡電流 Isc，曲線因子 FFを表 1に
示す。いずれも AM 0の疑似太陽光源で測定したもので
ある。
セル No. 9, 10とも，FFが大きく低下するとともに，

VIカーブが右肩下がりになっている。これは太陽電池セ
ル内部の並列抵抗成分の減少を示唆している。

表 1 解放電圧 Voc，短絡電流 Isc，曲線因子 FF（AM 0）

セル 損傷前
No. Voc [mV] Isc [mA] FF

9 611.0 315.4 0.765

10 610.4 314.7 0.768

セル 損傷後
No. Voc [mV] Isc [mA] FF

9 604.2 311.7 0.594

10 534.2 299.3 0.280

3.4 ELイメージング

放電による損傷前後で Electroluminescence（EL）イ
メージング画像を撮影し，比較を行った。これは太陽電
池セルに電流を流し，その発光を CCD カメラで撮影す
るものである。本実験で使用した太陽電池セルの EL発
光スペクトルを図 8 に示す。波長 1130 nm 付近にピー
クを持つ発光特性となっている。
損傷前後の太陽電池クーポンパネルの EL イメージを

図 9 に示す。測定時の電流値は Isc 程度の 300 mA，露
光時間は 3秒である。なお実際にはパネル全体の画像を
同時に撮影したわけではなく，セル毎に撮影した画像を
並べたものである。
損傷前後の ELイメージを比較すると，VI特性に劣化

の見られた太陽電池セル No. 8, 9, 10に変化が現れてい
ることがわかる。セル No. 8 は，前述の通り p, n 電極
間が短絡状態になってしまったため，セル内部に電流を
流すことができず，EL の発光を得ることができなかっ
た。セル No. 9, 10には，セルエッジからグリッド電極
に沿って伸びる，暗い領域が現れている。

4 考察

4.1 クラックセルとの比較

太陽電池セル No. 14 には，太陽電池セルをクーポン
パネルにアセンブリした時点からクラックが入っていた。
そこでセル No. 14と放電により損傷したセル No. 10の
ELイメージの比較を行った。図 10にその結果を示す。
クラックセル（図 10 (a)）では，インターコネクタ付
近に生じたクラック部分で集電電極が切断され，それよ
りも上方向に一定の幅で黒い領域が伸びていることがわ
かる。これは，n 側電極であるインターコネクタから流
入した電子が切断部分より先には進むことができず，発
光に寄与するキャリアの注入が行われないためと考えら
れる。
これに対して放電により損傷したセル（図 10 (b)）で

は，黒い領域がセル上端部から下方向に向かい刷毛で掃
いたような形状に伸びている。これは溶けたインターコ
ネクタ材料などによりセル上端部で pn 間が短絡され，
その部分で非発光性のキャリアの再結合が起こっている
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(a) コロナ放電

(b) インターコネクタ上の輝点

(c) アーク放電

(d) 持続放電

図 4 放電の発光の様子
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図 5 発電電圧 430 V時のアーク放電電流波形
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図 7 損傷した太陽電池セルの VI特性
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図 8 太陽電池セルからの EL発光スペクトル
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(a) 損傷前

(b) 損傷後

図 9 太陽電池クーポンパネルの ELイメージ

ものと考えられる。短絡部分から遠ざかるほど発光強度
が増すのは，セルの面内方向に抵抗成分が存在するため，
短絡部分から遠ざかるほど，そこに流れ込むキャリアが
減少するためであろう。また暗い領域が集電電極に沿っ
て伸びているのは，その方向には面内の抵抗値が小さい
ため，より多くのキャリアが短絡部分に流れ込むためと
考えられる。
4.2 並列抵抗値による変化

既に述べたように，損傷した太陽電池セルの EL イ
メージに現れた黒い領域は，セル端部における pn 間の
短絡が原因と考えられる。これを検証し，短絡抵抗の値
と ELイメージ，VI特性の関係を調べるため，簡単な実
験を行った。
図 11に示すように，裏面電極から引き出した導線と表
面の集電電極を可変抵抗で接続し，抵抗値を変えながら
ELイメージおよび VI特性を取得した。これにより，pn

間がある抵抗値を持って短絡された状態が再現される。

(a) クラック（セル No. 14） (b) 放電による損傷（セル

No. 10）
図 10 クラックと放電による損傷の ELイメージへの影響

抵抗値による EL イメージの変化を図 12 に示す。セ
ル端部近くで集電電極に抵抗を接続しているが，その部
分から下に向かって黒い領域が発生していることがわか
る。この様子は，図 10 (b)の放電により損傷した太陽電
池セルの ELイメージと酷似している。

pn間に接続した抵抗値が大きいと，抵抗を通じて非発
光性再結合をするキャリアは少なく，黒い領域は薄く小
さい。抵抗値が太陽電池セルのシャント抵抗に比べて十
分に小さくなると，抵抗を通じて非発光性再結合をする

to the

backelectrode

図 11 pn間に接続した抵抗による電流リークの模擬

(a) 初期状態 (b) 30.7 Ω

(c) 10.3 Ω (d) 2.1 Ω

(e) 1.2 Ω (f) 0.4 Ω

図 12 pn間に接続した抵抗値による ELイメージの変化
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キャリアが増加し，黒い領域は濃く大きくなる。それと
同時に，セルの他の部分で発光性再結合をするキャリア
は減少するので，発光している部分の明るさは暗くなる。
同様にして，pn間に接続した抵抗値を変化させながら
測定した VI特性を図 13に示す。図 7に示した VI特性
とは異なる測定系を使用し簡易的に測定を行ったため，
図 7との定量的な比較はできないが，抵抗値による特性
変化を知ることはできる。すなわち，pn間に接続した抵
抗の値が小さくなるにつれて，VI特性は右肩下がりに変
化してゆく。これは図 7に現れる損傷による変化と同様
の傾向である。
以上の実験から，太陽電池セルの pn 間が十分に小さ

い抵抗値で接続されると，図 7 や図 10 の放電による損
傷と類似した特性変化を生じることが確認された。
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図 13 pn間に接続した抵抗値による VI特性の変化

5 おわりに

宇宙用単結晶 Si太陽電池セルを使用してクーポンパネ
ルを製作し，プラズマ中の放電により損傷させる実験を
行った。そして太陽電池セルに生じた劣化を，ELイメー
ジおよび VI特性により評価した。
その結果，以下の事項が明らかとなった。

• プラズマ環境中で最高 500 Vの電圧を太陽電池アレ
イに印加したところ，一部のインターコネクタにお
いて捕集電流が数十 Aに達し，インターコネクタの
溶解などの損傷が発生した。

• インターコネクタが損傷した太陽電池セルの VI 特
性には，シャント抵抗成分の低下を示唆する変化が
表れた。

• VI特性に変化の見られた太陽電池セルの ELイメー
ジには，pn間の短絡が原因と思われる黒い領域が現
れた。

• VI特性と ELイメージに現れた変化はよく対応して
おり，EL イメージングが太陽電池セルの損傷を評

価する方法として有効であることが示された。
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電子線照射による衛星用絶縁材料の絶縁特性への影響 
 

林 寛、宮崎 英治、國中 均、佐藤 哲夫（JAXA） 
吉田 禎二（NT Space）、藤井 治久（奈良高専）、村上 洋一（三菱電機） 

 
1. はじめに 
宇宙航空研究開発機講では、宇宙機の高電圧

絶縁に関する設計標準の制定を目的としたワ

ーキング・グループ（WG5）を設置し、現在

12 種類の衛星用絶縁材料を対象として絶縁破

壊特性データの取得・蓄積を実施している (1)。

取得する絶縁破壊特性データは、大別して絶縁

材料の電気物性を評価する短時間破壊特性（厚

さ、温度、周波数）と絶縁材料の各種環境要因

による絶縁特性の劣化を評価する絶縁劣化特

性（電子線照射、課電劣化）である。この中で

電子線照射特性は、軌道上での絶縁材料への電

子線照射を想定し、電子線照射の有無と照射線

量による絶縁破壊特性の変化を評価する。 
電子線などの放射線が絶縁材料に及ぼす影

響としては絶縁材の分子が架橋または切断さ

れる事によって、その絶縁破壊特性が変化する

事が考えられる。特に宇宙環境下では、バン・

アレン帯領域での高エネルギー電子が影響を

与えると言われている。これまで電子線照射に

よる衛星用絶縁材料への影響については、主に

絶縁材料の帯電・放電現象に関しては盛んに研

究されている一方で、電子線照射に伴う絶縁破

壊電圧への影響に関する研究例は極めて少な

い。国内の研究例では、宇宙開発事業団が日本

原子力研究所との共同研究として宇宙ステー

ションの配線用ケーブルとして用いられてい

るフッ素樹脂／ポリイミド絶縁耐燃ケーブル

に電子線を照射して、その絶縁破壊特性の変化

について報告している(2)。 
現在、宇宙機は運用期間の長期化や信頼性の

向上が望まれる一方で、宇宙放射線による衛星

用絶縁材料の絶縁劣化に関するデータの取得

や蓄積は十分であるとは言えない。そこで本ワ

ーキング・グループでは、衛星設計標準の制定

に際して宇宙放射線（電子線）による絶縁劣化

も考慮して、これまでに７種類の電子線照射試

料の絶縁破壊試験を実施し、現在は取得データ

の評価を行っている。 
本稿ではこれまで実施してきた電子線照射

試料の絶縁破壊試験の結果を報告し、電子線照

射が衛星用絶縁材料の絶縁破壊特性に与える

影響について評価する。 
 

2. 試験方法 
2－1 試料 
 本稿では表 1に示す衛星用絶縁材料の特性に

ついて報告する。その内訳は、絶縁テープ 2 種

（Kapton、PTFE）、塗布剤 2 種（ソリタン、

パリレン）、円板状試料 3 種（コ・サーム、マ

イカ、ガラスエポキシ）の計 7 種類である。こ

れらの材料は実際に宇宙機への採用実績を有

する材料であり、いずれも国内の衛星メーカー

によって選定、提供されたものである。表中の

絶縁テープの厚さは、粘着剤の厚さも含めた総

厚である。塗布剤は、直径 25mm の電極上に塗

布された状態で試験に供した。塗布剤、マイカ

に関しては製造過程で厚さにバラツキが生じ

るため、厚さがほぼ同じ試料を選んで試験に供

した。絶縁テープ以外の試料については試験の

際に高圧側電極周辺の部分放電による試料の

損傷が懸念されるため、高圧電極と試料の接触

部分の周辺をエポキシ系樹脂で封入した。試料

は大気中で保管しており、照射から破壊試験ま

での期間は最長で 5 ヶ月であった。なお、今後

も引き続き ETFE ケーブルや RTV などの電子
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線照射特性の取得を予定している。 
2－2 電子線照射 
 試料への電子線照射は、JAXA 筑波宇宙セン

ターに設置されている真空複合環境試験設備

（設備 D）を用いて行った(3)。電子線の照射条

件は、線源加速電圧が 500kV、線源電流が

0.2mA であり、試料への照射量は 5kGy、50kGy、
500kGy の３パターンである。電子線照射時は、

三酢酸セルロース（CTA）フィルム線量計で照

射量を計測しており、本試験ではその計測値を

基準とした。ちなみに照射量（吸収線量）の単

位である Gy は、放射線の作用によって 1kg の

物質に１J のエネルギーを与える吸収線量を示

しており、1Gy＝100rad である。吸収線量 D
は次式で示されるように試料の阻止能Sに依存

するので、同じフルエンス F（試料への単位面

積当りの入射粒子数）でも試料によって異なっ

てくる。 
 

1322 10x6.1•]cm[/F•]g/MeVcm[S=]kGy[D －

  
絶縁材料は主に宇宙機内部で使用されるこ

とが想定されることから、本試験では照射量の

少ない領域でのデータを取得する事として電

子線照射設備の性能とメーカーからの要望な

どを考慮したうえで上記の照射量を選んだ。  
2－3 破壊試験の方法 

図１に本試験で用いた試験系の構成を示す。

本試験では試料を 6mm 径の黄銅製電極で挟み

込み、これに 50Hz の交流電圧を印加する事に

より絶縁破壊電圧を計測し、これを試料厚さで

除して絶縁破壊の強さを算出した。試料に対す

る電極の圧着力（１N）を一定にするために、

高圧側電極におもりを取り付けている。（但し、

塗布剤の場合は、電極形態が若干異なる。）印

加電圧は試験用変圧器（最大出力 50kV 、容量

500VA）を用いて発生させ、コンピュータ制御

により初期値から 20 秒毎に破壊が生じるまで

一定間隔ずつ昇圧させる段階破壊試験方法に

よって計測を行った。試験は各照射量で 3 回ず

つ行い、その平均値を測定値とする。計測値の

うち、その平均値の±15%の範囲内に入らない

場合は、その計測値を除外した。なお、本試験

は室温大気中で実施した。 
 
3. 試験結果 

図２、図３、図４にそれぞれ電子線を照射し

表 1 絶縁破壊試験用試料 
試料名 形状・サイズ 用途 

Kapton テープ 30x110mm、厚さ 0.08mm 絶縁テープ 
PTFE テープ 55x150mm、厚さ 0.09mm 絶縁テープ 
ソリタン φ25 電極に塗布、厚さ 0.1mm 塗布剤 
パリレン φ25 電極に塗布、厚さ 0.02mm 塗布剤 
コ・サーム 円板状、φ30x0.1mm クールシート 
マイカ 円板状、φ30x0.075mm 絶縁材、コンデンサ 
ガラスエポキシ 円板状、φ30x0.2mm 絶縁材、構造材 

図１ 絶縁破壊試験の構成 
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た絶縁テープ、塗布剤、円板状試料の絶縁破壊

特性を示す。既述のように図中の吸収線量（横

軸）は、CTA フィルム線量計による計測値であ

る。 
 絶縁テープは、電子線照射により変色などの

外観の変化は見られなかったが、PTFE テープ

は照射量が増えるにつれて、機械的強度が非常

に低下しており、その分子鎖が著しく切断・分

解している事を覗わせた。その一方で図 2 に示

されるようにカプトン及び PTFE のいずれも

照射量の増大に伴い、破壊電圧が増大した。 
 塗布剤は、外観及び絶縁破壊特性に電子線照

射による影響は認められなかった。なお、図 3
においてソリタンが 500kGyで破壊電圧が上昇

しているが、これは 500kGy 試料の厚さが他の

照射試料と比べて、やや厚かったためと推測さ

れる。 
 円板状試料は、コ・サームとマイカについて

は電子線照射による影響は見られなかった。こ

れに対して、ガラスエポキシは電子線の照射量

が増加するに伴い、次第に淡い黄緑色から黄色

に変色している事が確認された。絶縁破壊特性

も、電子線照射試料の方が未照射試料に比べて

破壊電圧が僅かに低下した。この事からガラス

エポキシは電子線の照射により、その特性が変

化するものと思われる。 
 
4. 検討考察 

  
図 2 絶縁テープの電子線照射特性      図 3 塗布剤の電子線照射特性 

 
図４ 円板状試料の電子線照射特性 
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 本試験により 7種類の衛星用絶縁材料の電子

線照射特性データが取得された。しかしながら、

これらのデータは評価・検討はこれからであり、

まずはその妥当性や正当性の裏づけを早急に

行う必要がある。絶縁材料の化学構造や分子の

状態はその絶縁特性に密接に関係するので、今

度は試料分子の結合状態などをXPSやFT－IR
などを用いて分析し、その分析結果と絶縁破壊

特性を照らし合わせることにより、今回取得さ

れたデータの妥当性などを確認できるものと

考える。又、一部の試料では電子線照射後に大

気中に放置すると、大気中の酸素などの影響に

より物性が変化したり、照射前の特性に回復す

る場合がある事が報告されており(4)、今回の試

験で電子線の影響が認められなかった試料に

ついても慎重に評価する必要がある。 
 今回報告した試験結果の中で、最も検討を要

するものは図２に示した絶縁テープの電子線

照射特性であろう。カプトンは耐放射線特性に

優れ、架橋型材料に分類されることを考慮する

と今回の結果も一応理解できるが、今後架橋の

有無を確認する必要がある。一方、PTFE に関

しては、分子鎖が切断されている事が推測され

るにも関わらず、絶縁破壊特性が向上した。本

来なら破壊電圧は低下すると考えられるが、上

昇した理由については、まだ明らかにはなって

いないものの次のような理由が考えられる。 
① 電子線照射時に試料温度が上昇し、架橋

が生じた。 
② 大気曝露により物性が変化した。 
③ 粘着剤による影響を受けた。 
④ 試料中にボイド（空隙）が生じる事によ

って試料が厚くなり、見かけ上の破壊電

圧が上昇した。 
 このうち、①に関しては試料の状態を踏まえ

ると可能性が極めて低い。今後、試料の化学分

析や粘着剤を除去した試料による比較試験を

実施することにより、原因究明を進めていく予

定である。 

 今回取得された試験データは、今後衛星設計

標準の制定に活用されていく予定であるが、そ

のためには既述のように試験データの正当性

の裏付け以外にもいくつかの課題が残されて

いる。例えば、本稿で CTA フィルム線量計に

よる計測値で試料への吸収線量を評価してい

るが、今後は各試料の阻止能を考慮して、実際

の各試料への吸収線量を求めたうえで、データ

の評価を行う必要がある。試料の阻止能の値に

ついては、今回報告した試料の中でカプトンと

PTFE についてはすでに公表されているが(5)、

他の試料については今後調査が必要である。 
今後はこれらの検討課題に対して万全に対

処していきながら、他の衛星用絶縁材料に対す

る電子線照射特性の取得・蓄積を進めていく予

定である。 
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1 はじめに

宇宙空間において，人工の構造物に使用されている構
成材料は高エネルギー粒子線やプラズマに曝されている
[1]。高エネルギー粒子線が材料内部において運動エネル
ギーを失う場合，様々な衝突過程を経て熱エネルギーに
変換される [2]。このときに高分子絶縁材料の構成分子
と荷電粒子の相互作用により，分子結合の切断などが起
こり材料自身の性質に影響を与え，劣化が促進されるこ
とが予想される。また絶縁材料が荷電粒子線に曝せれた
場合，材料内部に空間電荷が蓄積し，内部に高電界が誘
導されることにより，絶縁破壊に至ることが懸念されて
いる。このような背景から高分子絶縁材料内に入射した
荷電粒子の運動エネルギーの減衰をはじめとする物理過
程を理解し，その振る舞いを明らかにすることが望まれ
ている。
絶縁材料内に入射した荷電粒子の振る舞いを知るため

の手法として，PEA法 [3] のような材料内部における
電荷の蓄積の空間分布を測定する手法がある。こういっ
た手法は材料内の空間電荷の蓄積及び散逸を測定する
方法として有用である。しかしこれらの手法では，材料
に入射した高エネルギー荷電粒子が空間電荷として蓄
積されるまでの物理的な過程やメカニズムを直接的に
知ることが出来ない。高エネルギー粒子の絶縁材料内に
おける運動エネルギーの減衰を温度上昇として測定す
ることは入射粒子の高分子絶縁材料内での相互作用メ
カニズムを知る方法の１つとして有効であると考えられ
る。そこで我々はこの温度上昇の分布を測定するために，
感温液晶マイクロカプセル (MTLC;Micro-encapsulated
Thermo-chromic Liquid Crystal) [4][5]を用いて材料内
部の三次元温度分布を非接触，非侵襲で測定する新しい
手法の導入を検討した。
本研究の目的は高分子絶縁材料内に入射した相対論的

高エネルギー電子を対象にして，運動エネルギーの減衰
と空間的な電荷の蓄積に関してそのメカニズムを知るた
めに，MTLCを用いたエネルギー吸収分布推定法を開
発し，その適用可能性を検討することである。本稿では
エネルギー吸収分布推定のためのMTLCを用いた温度
上昇分布の測定の予備的な結果を示す。またMTLC法
により得られた温度分布を，PEA法により得られた空

20~30μm

Incident Light
(Visible wavelength)

urea resin capsule

encapsulated
liquid crystal

Reflected Light

Diameter: 20-30 μm

Specific gravity: 1.01 g/cm3

図 1 感温液晶カプセルの構造。コレステリック液晶が
尿素樹脂の中に封入されている。可視光を入射すると温
度に応じた波長の光が散乱される。

Visualized plane

Slit light

Transparency substitute 
containing MTLC

CCD Camera

Halogen
 Lamp

図 2 温度分布可視化のための実験装置の概略図。
間電荷分布と比較検討する。

2 MTLCを用いた３次元温度分布測定の原理 [6]
本研究では図 1に示すような構造を持つMTLCを微

少な温度プローブとして用いる。図に示すようにMTLC
は感温液晶（コレステリック液晶）をゼラチン又は尿素
樹脂によりマイクロカプセル化したものである。このよ
うに液晶をマイクロカプセル化することにより，外部の
物質と化学反応などの相互作用をなくすことができるの
がMTLCの利点である。また 20-30μmのサイズなので
温度変化に対する応答性が高く，適切な濃度で測定対象
物に分散させることにより，高空間分解能が得られる。
MTLCは温度分布可視化の対象とする透明度の高い媒
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図 3 感温液晶カプセルに関する温度と散乱光の色の対
応関係。

(a) (b)

(c) (d)
図 4 エポキシ樹脂の内部の２次元温度分布の可視化。
(a)試料の底部より加熱した場合。(b)底面より加熱した
場合 (a)の加熱後の温度緩和の様子。(c)および (d)内
部に金属線を埋め込んだ試料

質，すなわち液体，ゲル，固体中に，均一に分散させて
用いる。
温度分布を可視化するための測定装置の基本構成を

図 2 に示す 。図のように可視光源をスリット光にして
MTLC を含む透明媒質に入射する。そうするとスリッ
ト光上のMTLCにより光が反射され，スリット光断面
内の温度分布が可視化される。さらにスリット光を空間
的に掃引することにより，媒質内部の三次元の温度分布
を観測することが可能である。
この原理による温度と散乱光の色の対応関係の例を

図 3に示す。この対応関係は 35-45◦Cの範囲で呈色する
MTLCを水に分散させた時に得られた物である。散乱
光は CCDカメラによって入射光に対して 135度の角度
で観測した。図のように温度が上昇するにともない，反
射光の色が赤から緑を経て紫に変化していることが分
かる。

3 MTLCによる温度分布測定のための試料の作成
ここでは，電子線照射による温度上昇の可視化のため

の予備的な検討として透明度の高いエポキシ樹脂を使用

する。試料の作成法は以下の通りである。粘度の低い液
体のエポキシ樹脂を用意し，その中にMTLCを分散さ
せる。MTLCが十分均一に分散した後に硬化剤を混ぜ，
エポキシ樹脂の硬化を行った。上記の手順において気泡
が試料中に混入しないように十分に注意をした。
作成した試料中の温度分布を可視化した例を図 4 に

示す。試料のサイズは 30mm×30mm×30mm であり，
0.05wt%の MTLC を試料中に均一に分散させている。
ここで使用しているMTLCの発色範囲は 35◦C（赤）か
ら 40◦C（紫）である。図 4(a)は試料中の熱伝導を観測
するために，底部からヒーターにより加熱した結果であ
る。図に示すように温度分布が色の層として可視化され
ているのが分かる。また図 4(b)は底面からの加熱を停止
した後の温度緩和の可視化結果である。図に示すように
試料の周辺部が赤く呈色しており，周辺部から冷却が起
こっていることが分かる。図 4(c)および (d)はMTLC
を分散させた試料内部に金属線を埋め込んだ物である。
金属線を加熱することにより試料内部の金属線近傍から
の熱伝導の様子が明確に観測できる。以上のようにこの
ような試料を作成することにより，エポキシ樹脂内部の
温度分布が可視化されることが確認できた。

4 電子線照射実験
我々はエポキシ樹脂に入射する高エネルギー電子の振

る舞いを絶縁体へのエネルギー吸収分布の観点から理解
するために，第３節で作成したMTLCを分散させた試
料を用いて予備的な電子ビーム照射実験を行い，温度上
昇分布の可視化を試みた。図 5は実験配置の概略図であ
る。図に示すように高エネルギー電子線ビームを z軸正
の方向から照射し，可視光を y軸にそった方向から入射
することにより，電子線からのエネルギー吸収による温
度上昇分布を可視化する。
照射実験において使用した試料のサイズは

30×30×10mm であり，MTLC は 30◦C（赤）から
40◦C（紫）までの呈色範囲を持つものを試料中へ
0.01wt%分散させた。電子線源は日本原子力研究開発機
構高崎量子応用研究所の１号加速器 [7] （コッククロフ
ト・ウォルトン型電子加速器）を用いた。照射する電子
線の加速エネルギーは 1.0MeV,1.5Mev,2.0MeVの３条
件とし，電流密度はすべての条件において 130nA/cm2

とした。また電子線の照射時間はすべての条件で 300s
である。実験時の室温は 17◦Cである。温度分布の時間
変化は可視化された２次元色分布として CCDカメラで
測定し，非圧縮形式 (BMP 形式) の時系列画像データ
として記録した。
試料に電子線を照射した結果を図 6示す。これらの図

は CCDカメラによりリアルタイムに得られた画像を各
加速エネルギーの条件に対して照射開始より 60s間隔で
示したものである。
全ての加速条件において，電子線の照射開始後に試料

上面部が青く呈色している。本実験における 1–2Mevの
加速エネルギーの条件では，電子は相対論的な速度に達
する。またエポキシ樹脂の屈折率はおおよそ 1.5～1.6で
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図 5 高エネルギー電子線照射実験における試料内温度
分布可視化の概要図。

あり上記の加速エネルギー領域の電子がエポキシ樹脂中
に入射したとき，媒質（エポキシ樹脂）における光速を
超える条件になっているのでチェレンコフ放射の条件を
満たす。[8] この青い呈色はチェレンコフ放射による電
磁エネルギーの放出であると考えられる。
図よりMTLCの呈色が試料の上面部付近から起こっ

ていることがわかる。これらの結果よりMTLCを用い
た計測法により電子線の照射に起因する試料へのエネル
ギー吸収が温度上昇として可視化されたことがわかる。
試料内の温度は試料上面部から上昇し，試料下部方向に
向かって熱が伝播している。加速エネルギーの違いによ
る試料の呈色の違いに注目した場合，例えば電子線照射
後 120s の画像を比較すると，加速エネルギーが高くな
るに従ってMTLCによる呈色範囲が試料下部へ広がっ
ていることがわかる。以上の結果は，加速エネルギーの
増大による電子の試料への侵入深さの増加とそれに伴
う熱源の深部への移動を示唆している。また同一照射時
間内に照射される電子線エネルギーの総和が増加するこ
とによって試料に吸収される全熱エネルギーが増加する
ことによる効果もこの実験結果に含まれていると考えら
れる。

5 高エネルギー電子線によるエネルギー吸収と空間電
荷の蓄積
ここでは電子線による試料内部へのエネルギー吸収

と試料内部への電荷の蓄積分布に関して考察する。電子
線照射による試料内の空間電荷の蓄積は，従来から用い
られている PEA法 [3]を用いることによりわかる。図
7に示すのは電子線を加速エネルギー 1MeV，電流密度

180sec 240sec 300sec

Start
irradiation 60sec 120sec

(a)Accelerate energy:1.0 Mev

180sec 240sec 300sec

Start
irradiation 60sec 120sec

(b)Accelerate energy:1.5 Mev

60sec 120sec

180sec 240sec 300sec

Start
irradiation

(c)Accelerate energy:2.0 Mev

図 6 電子線照射実験の結果:(a) 加速エネルギー
1.0MeV,(b)加速エネルギー1.5MeV，(c)加速エネルギー
2.0MeV。電子ビームは試料上面から照射している。
130nA/cm2で 120s間照射した場合の PEAにより得ら
れた空間電荷分布とMTLCによる温度上昇分布の可視
化結果である。

MTLCによる可視化の結果から温度上昇による呈色
は試料上面から 1.9mmの範囲で観測されており，この
ことから熱源のピークの位置は試料上面から 1.9mmの
範囲内にあることが予測される。PEA法による測定か
らは空間電荷の蓄積量が最大になる場所は試料上面から
2.6mmの位置であることが分かる。これらの事実から。
電子が高分子材料中で停止する位置つまり電荷の蓄積が
多い領域の近傍ではなく，それよりも上部の領域で荷電
粒子の運動エネルギーから熱エネルギーへの変換の大部
分が起こっていることが示唆される。
図 8に示すのは電子の加速エネルギーに対するMTLC

による発色領域の深さと空間電荷の蓄積が最大になる位
置の依存性である。前節で示した結果と同様に，この図
からは電子線の加速エネルギーの増加と共にMTLCに
よる照射開始から 120s後における発色領域の幅が深く
なっていることが分かる。一方 PEAによる測定から空
間電荷が蓄積される位置も加速エネルギーの増加と共
に深くなっていくことが分かる。これらの図から分かる
ように電子線が高分子試料中に落とすエネルギー分布の

This document is provided by JAXA.



-20246

0
5

10
Po

si
tio

n 
z[

m
m

]

Charge density ρ [C/cm3]

2.6 mm

1.9 mm

図 7 MTLCによる試料の呈色とPEA法より得られた
空間電荷密度分布の比較。これらは照射条件が加速エネ
ルギー 1.0MeV，電流密度 130nA/cm2の場合の時に得
られた結果である。

ピークの位置はMTLCにより発色している範囲の内部
にあり，その位置は電子線の入射エネルギーの値によら
ず，常に電荷の蓄積がピークに達する位置よりも浅い位
置にあることが分かる。
また電荷密度分布のピークと，熱源のピークの位置の

差 Δd とすると，Δd1.0MeV<Δd1.5MeV<Δd2.0MeV とな
ることが予測され，加速エネルギーの増加と共にそれぞ
れのピーク位置の差も増加していくことがこの予備実験
の結果から示唆される。以上より電子の運動エネルギー
から熱エネルギーへの変換による試料内へのエネルギー
吸収分布に関してそのピーク位置が加速エネルギーに依
存して深くなっていく度合いは，空間電荷の蓄積位置が
深くなっていく度合いよりも小さく，熱源は表面付近に
集中するような傾向にある。例えばチェレンコフ放射に
よる電子のエネルギー損失を考慮した場合，図 6などを
見ると青い発光のピーク位置が電荷の蓄積位置より浅く
なっている傾向が見られるので，MTLCによる結果は
ある程度妥当であると予想される。
ただし今回の結果はまだ予備実験の段階で得られた物

であり，今後可視化による温度分布の詳細な定量化が望
まれる。また定量化された温度分布から熱源分布（電子
によるエネルギー蓄積分布）を推定する手法を推定する
手法の開発が必要である。さらにこれらの結果と比較で
きるようなシミュレーションを行う予定である。

6 まとめ
本研究では高分子絶縁材料への相対論的な高エネル

ギー電子線照射において，試料中での入射電子の振る舞
いについての知見を得る手段の１つとして，MTLCに
よる電子線エネルギー吸収分布測定の原理を提案した。
新しい手法の適用可能性を検証するために透明度の高い
エポキシ樹脂にMTLCを分散させた試料を作成し，そ
れを用いて予備的な電子線照射実験を行った。その結果
MTLC法を用いることにより電子線照射による試料へ
のエネルギー吸収を温度上昇として可視化できることが
確認できた。また PEA法から得られた空間電荷密度分
布のピーク位置とMTLCを用いた電子線の持つエネル
ギー吸収による呈色範囲の加速エネルギー依存性につい
て比較検討を行った。電荷密度のピーク位置と吸収エネ
ルギーのピーク位置は，加速エネルギーが増加するにつ
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図 8 MTLCよる発色領域の深さと空間電荷の蓄積位
置の電子の加速エネルギーに対する依存性。
れて両者とも深くなっていくことが分かったが，その増
加の割合は両者で異なる事が示唆された。これらの結果
は予備的検討の段階であり，今後測定法を改善し，定量
的な考察を行う予定である。
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Abstract

The Micro-Particles Capturer (MPAC) is a passive experiment designed 

to evaluate the micrometeoroid and space debris environment, and to 

capture particle residues for later chemical analysis. It is mounted on a 

frame about 1 m long, which it shares with the Space Environment 

Exposure Device (SEED), a materials exposure experiment. In this paper 

we focus on (1) Visual inspection of the whole surface of MPAC&SEED, 

and (2) Impact feature morphology and track analysis in the MPAC silica 

aerogel.

1. Introduction  

It is important to investigate μm - mm sized micrometeoroids and space 

debris in the nearby space environment. This range of debris size 

includes the majority of primary impactors on spacecraft, and also of 

secondary debris formed by collisions. The distribution and composition 

of small-sized debris are not well known, as these particles are too small 

to be observed with ground-based telescopes or radar. In-situ sampling of 

dust particles is useful to obtain information regarding the composition 

and source of the debris. 

MPAC is a passive experiment designed to evaluate the 

micrometeoroid and space debris environment, and to capture particle 

residues for later chemical analysis. MPAC experiments are not only 

useful for evaluation of the dust (meteoroids & debris) environment in 

the orbit of the International Space Station (ISS), but also useful in 

estimating the effects of dust collisions on the ISS and of its own 

emission of debris. 

2. Description of MPAC&SEED Experiment 

The Micro-Particles Capturer (MPAC) is a particle-capture experiment 

consisting of three identical units (numbered #1 to #3), each containing 

silica aerogel   [hereafter aerogel], polyimide foam and an aluminum 

witness plate, and deployed on the exterior of the Russian Service 

Module (SM) of the ISS. A more detailed description of this experiment, 

together with impact flux and chemical data for impactor residues is 

given by Neish et al., [1] and Kitazawa et al., [2]. MPAC is mounted on a 

frame about 1 m long, which it shares with the Space Environment 

Exposure Device (SEED), a materials exposure experiment (Figure 1). 

Three SM/MPAC&SEED units were launched aboard Progress M-45 

on 21 August 2001, and attached side-by-side on a fixture mechanism 

attached to a handrail outside the SM via extravehicular activity (EVA) 

on 15 October (Figure 2). The first unit (hereafter SM1/MPAC&SEED, 

or SM1/MPAC if referring only to the particle capture segment) was 

retrieved via EVA after 315 days’ exposure, and brought back to Earth on 

board Soyuz TM-34. Then SM/2MPAC&SEED was retrieved after 865 

days’ exposure and SM3/MPAC&SEED was retrieved after 1403 days’ 

exposure.). All SM/MPAC&SEED units were retrieved safely. Details of 

the SM/MPAC&SEED experiment plan are reviewed in Neish et al., [3] 

and Kitazawa et al., [4]. 

Fig. 1 Configuration of SM/MPAC & SEED. 
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(RAM side view)
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3. Inspection Procedure 

3.1 Visual Inspection of the entire surface of SM/MPAC&SEED 

 Visual inspection of the entire surface of SM/MPAC&SEED and 

creation of basic data sets for curation were carried out according to the 

following procedures: 1) Each surface of the SM/MPAC&SEED 
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structure (includes MPAC’s samples and SEED’s environment monitor 

samples) was scanned with the aid of an 8x optical scope. 2) When an 

impact-like feature was detected, the ID of the impacted part and the X 

and Y coordinates of the impact were recorded. 3) Dimensions of the 

feature were measured, and photographs and/or sketches were made of 

the feature with the aid of a 50-175x CCD optical scope. 4) A 

morphological assessment of the feature was made (impact-induced or 

not). 

3.2 Silica Aerogel Inspection 

After removal of all aerogel tiles from the frame, silica aerogel tiles 

(exposed area: 37mm x 37mm per tile) were inspected as follows: 1) 

Each tile was scanned individually with the aid of a 150x CCD optical 

scope.  2) When an impact feature (T/Dent>1 and Dent>100μm, T: Track 

length, Dent: Diameter of the track on the aerogel surface) was located, its 

X and Y coordinates were recorded and photographs and/or sketches of 

the feature were made. 3) Track length, inclination angle to the surface 

and other morphological parameters of the track were measured, and 

particle remnants were searched for. When typical tracks were found, 

aerogels were sliced with a microtome into thin, small pieces of between 

1 and 3 mm thickness and the following procedures were performed. 4) 

Optical microscope images and SEM images of selected typical tracks 

were obtained. 5) EDS, X-ray diffraction and Raman spectroscopic 

analyses were carried out to determine the chemical composition of 

residues left in the tracks.  

4. Inspection results 

4.1 Entire Surface of SM/MPAC&SEED 

Visual inspection of SM/MPAC&SEED was conducted on all sample 

holders. Data sets of impact features were compiled for curation. 

Morphological judgment placed the feature in one of three categories. 

Class I (the first quality level): hypervelocity impact-induced features 

which meet all of three criteria (<1> the feature has a crater-like rim 

and/or central peak, <2> the feature has radial cracks and/or ejecta, <3> 

the feature has a shape similar to those induced by hypervelocity impact 

experiments.).  Class II (the second quality level): probably 

hypervelocity impact-induced features which meet one or two of the 

criteria. Class III: not hypervelocity impact-induced features.  

The number of impact-induced features was almost directly related to 

the exposure period (Figure 3). The impact rate was almost constant, 

with the sum of Class I and Class  events about 15 impacts per year. 

Detailed analyses of impact features and residues will be performed. 

4.2 Silica Aerogel Inspection 

The inspection of silica aerogels from SM1/MPAC and SM2/MPAC 

has been completed, but the inspection of SM3/MPAC is still underway. 

Here we present the findings on SM1/MPAC and SM2/MPAC aerogels. 

Inspection data and discussion of dust impacts on the 6061-T6 Al plate 

and polyimide foams are reviewed in Neish, et al.[1] and Neish, et al.[3]. 
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Fig.3 Number of impact features of the first quality level (Class I) on 

SM/MPAC&SEED versus exposure period. 

4.2.1 Surface alterations of silica aerogel 

Figure 4 shows surfaces of retrieved aerogels.  

The aerogel surfaces on the WAKE side are yellowish and have 

countless fine cracks.  SM2/MPAC displays more pronounced yellow 

discoloration and more fine cracks than SM1/MPAC. The appearance of 

the surface of the aerogel near the cracks is similar to that produced by 

the deposition of metal vapor with a thickness on the order of one m. In 

contrast, the RAM sides became whitened and a maximum of about 

seventy very minute tracks (Dent <20μm, and T<300μm) per aerogel were 

detected in SM1/MPAC. Moreover, in SM2, about a thousand foreign 

bodies were found in each aerogel (milk-white ellipses, average diameter 

about 100 μm) instead of minute tracks. Similar shapes are produced 

when atomized organic solvent hits the aerogel. EDS detected carbon in 

addition to the Si and O that are the main ingredients of the aerogel. 

RAM Face

WAKE Face

SM #1 SM #2

Non-Flight Surface

2 mm

Fig. 4 Surface alterations of exposed aerogel. 

4.2.2 Typical tracks in silica aerogels 

Figure 5 shows comparisons of two impacts with hypervelocity impact 

experiment results (Kitazawa, et al.,[5] ). Regardless of surface 

alterations of the aerogel, tracks from experimental hypervelocity 

impacts are quite similar to those seen in flight tests.  

º

º

Examples of Hypervelocity Impact 
Experiments (Kitazawa et al. 1999)

Track Images in 
MPAC aerogels

º

º

Examples of Hypervelocity Impact 
Experiments (Kitazawa et al. 1999)

Track Images in 
MPAC aerogels

Fig.5 Comparison of tracks in MPAC aerogels with experimental 

hypervelocity impact tracks. 
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4.2.3 Chemical composition of captured particles 

Metals (aluminum and others), TiO2, ZnO, CaCO3 etc. were found in 

captured dust particles and/or inner wall surfaces of tracks. Figures 6-8 

show examples of chemical analyses. Figure 6 shows an analysis of the 

inner surface of a track. An Al component was detected by EDS and the 

Raman spectrum indicates the Al is metallic rather than a component of 

Al2O3. Figure 7 shows one of the smallest particles for which Raman 

analysis was possible. Analysis shows the particle to be TiO2 , a typical 

space debris component.  

SEM image of Inner Surface of the Track 

EDX Analysis of Inner Surface of the Track 

(Carbon was coated for SEM-EDX)
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Fig. 6 Analysis of the inner surface of a track. Metallic aluminum 

was detected. 
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Fig. 7 Analysis of a minimum-size particle of TiO2.

3

Figure 8 shows one of the most interesting of the captured particles, a 20 

μm particle that is a mixture of Ag2O and Ag2S, an aggregation of 

smaller particles with sizes of tens to hundreds of nm. A natural pyroxene 

grain of about 1 m in diameter is included whose EDS and X-ray 

diffraction and Raman analyses indicate it to be a fragment of 

H-Chondrite. X-ray diffraction identifies the particle as orthopyroxene, 

and EDS shows the composition of the particle to be Wo1En85Fs14

Ca0.02Mg1.70Fe0.28Si2O6

4.2.4 Estimated impact flux on silica aerogel

Table 1 shows a comparison of the impact flux estimated from 

inspection of the aerogel and calculated results from MASTER-2001. 

Particle diameter d was estimated using a linear relationship between d 

and Dent, as reported in the experimental results of Kitazawa et al., [5] 

and MASTER-2001 results refer to Neish, et al.[3]. Flux results from the 

aerogel investigation indicate five to 100 times greater flux than 

MASTER-2001. 

Table 1. Impact flux estimated from detailed inspection compared 

with calculated results from MASTER-2001. 

5. Discussion 

5.1 Entire Surface of MPAC&SEED 

A database of impact-like features and part IDs of all MPAC&SEEDs 

are available for curation. The database also includes detailed inspection 

results for MPAC samples. The sample curation system and sample 

distribution plan will be discussed in the next step.  

In Figure 3, the number of impact-induced features was almost directly 

related to exposure period and the impact rate was almost constant. These 

data show that during the exposure period of MPAC&SEED (October 15, 

2001 - August 19, 2005), there was no noteworthy change in the dust flux 

environment. 

5.2 Silica Aerogel Inspection 

5.2.1 Surface alterations of silica aerogel 

In a previous aerogel experiment in space (Kitazawa, et al., [6]), no 

noteworthy surface alterations were reported. In contrast, the surface 

alterations of MPAC’s aerogels are quite remarkable, and seem to be the 

result of the deposition of carbon-containing particles (whether gas, 

liquid or solid) over the entire aerogel surface.   

Problems in the operation of space stations such as MIR and ISS are 

strongly related to the gas-particle environment that forms around the 

station, which can contaminate external surfaces The attitude control 

thrusters widely used on space stations contribute significantly to the 

formation of a gas-particle environment (Rebrov and Gerasimov [5]).  

Figure 9 shows location of Soyuz, Progress, Service Module of ISS, 

and MPAC&SEED. The effects of contaminants emitted from the 

thrusters of the ISS, Soyuz and Progress are under discussion. 

5.2.2 Typical tracks in silica aerogels 

Regardless of any surface alterations of the aerogels, the shape of 

penetration tracks, which are presumed to have been formed by 

hypervelocity collisions with dust particles, are in good agreement with 

track shapes observed in hypervelocity impact experiments (Kitazawa, et 

al., [5]). Therefore, it is possible to estimate the impact parameters of the 

dust particles, such as their diameter, impact velocity, impact direction, 

etc., from the results of the hypervelocity impact experiment. 

5.2.3 Chemical composition of captured particles 

The captured particles were mainly metals (aluminum and others), TiO2

and other artificial space debris. The space debris particle shown in 

Figure 8 is a mixture of Ag2O and Ag2S, but it includes a small natural 
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grain about 1 nm in diameter. Therefore, the particle is secondary debris 

formed by natural meteoroid impact on the surface of the spacecraft. In 

addition, as the particle features indicate, it is an H-Chondrite, and the 

presumed size of the original meteoroid in earth orbit is greater than the 

observed hundred μm. 
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6. Near Future Plans 
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Fig.8 A captured debris particle that
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Comparison of debris environment models (MASTER-2005, 2001, ORDEM2000)
-For international standardization of process based implementation of meteoroid and debris environmental models-

Shinya Fukushige, Yasuhiro Akahoshi, Yukihito Kitazawa, Tateo Goka

Department of Mechanical Engineering, Kyushu Institute of Technology
1-1, Sensui-cho, Tobata-ku, Kitakyushu, Fukuoka, 804-8550, Japan

e-mail e584102s@tobata.isc.kyutech.ac.jp

Abstract
Space agencies of some countries have space debris environment model for design of spacecrafts. These models can estimate
debris flux as a function of the size, relative impact velocity, and impact angle in a spacecraft orbit. However, it is known
calculation results of models are not always consistent with each other. Therefore, international common implementation
process of debris environment model is required. In this paper, as the first step of international standardization of
implementation process of debris environment model, we compared estimation results of debris impact flux in low Earth orbit
calculated by available three debris environment models, namely NASA’s ORDEM2000, ESA’s MASTER2001 and
MASTER2005.

Key Words: Space Debris Environment Model, International Standard
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Table 1 Model characteristics

This document is provided by JAXA.



ORDEM2000 MASTER2001 MASTER2005

(a) Debris diameter > 10 mm

ORDEM2000 MASTER2001 MASTER2005

(b) Debris diameter > 100 mm

ORDEM2000 MASTER2001 MASTER2005

(c) Debris diameter > 1 mm

ORDEM2000 MASTER2001 MASTER2005

(d) Debris diameter > 1 cm

Fig. 1 Flux calculation results of three models against altitude and inclination

(Continued on the following page)
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(e) Debris diameter > 10 cm

ORDEM2000 MASTER2001 MASTER2005

(f) Debris diameter > 1 m

Fig. 1 Flux calculation results of three models against altitude and inclination

(Continued from the previous page)

Fig. 2 Flux against altitude at inclination 100 deg

(a) Debris diameter > 10 mm (b) Debris diameter > 100 mm (c) Debris diameter > 1 mm

(d) Debris diameter > 1 cm (e) Debris diameter > 10 cm (f) Debris diameter > 1 m
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Table 2 Specifications of DAICHI9)

Fig. 3 DAICHI

JAXA

Launch 10 July 2005
Lifetime 5 years

Size Satellite body 6.5 x 2.0 x 1.9 [m]
Solar array paddle 5.4 [m]

Orbit Altitude 560 [km]
Inclination 32 [deg]

Table 3 Specifications of SUZAKU10)

Fig. 4 SUZAKU
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Abstract 

In recent years, a solar array of a spacecraft has become larger with the voltage higher. Therefore, the risk of debris impact and 
discharge on the solar array is increasing. There is danger that discharge through the plasma created by debris impact leads to a 
sustained arc and loss of the generated output from the solar array. In this study, hypervelocity impact test using two-stage light 
gas gun and the pseudo debris impact test using YAG laser was carried out to evaluate possibility of the sustained arc on solar 
array through the plasma created by space debris impact. 
 

Key Words: Space Debris, Solar Array, Plasma, Discharge 
 

    

1)

2)

3)  

4)

 
    

    
 

Fig. 1

3 [mm]
(Al2024-T4)

Fig. 2

Fig. 1 Experimental setup of hypervelocity impact test 

This document is provided by JAXA.



Fig. 3

102 [Pa]
 

 
 

 
 
 
 
 
 

Fig. 2 Launch tube 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 3 Structure of guide rail 
 

 

Fig. 4
  

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 4 External circuit 
 

5)

160 [V] 2.4 [A]
HOT

RTN

1(DCP1)
2(DCP2)

HOT
3(ACP3) HOT RTN

4(ACP4)
ACP3 ACP4 AC

 
 

 
Fig. 5

1.5 [km/sec] (DCP1)
(DCP2) Fig. 6

(ACP3) Fig. 7
(ACP4) Fig. 8  

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 5 Solar array coupon after impact test 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 6 Current and voltage waveforms 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 7 Discharge current signal of ACP3 

Guide Ring Coupling to Launch Tube 

Guide Rail Al Sphere 

RTN cell

Impact point

HOT cell

DCP1 DCP2

ACP4

RDL

ACP3

HOT cell

RTN cell

V

-1.0

-0.5

0.0

0.5

1.0

1.5

-10 0 10 20 30 40 50

Cell to Substrate

Time [msec]

0.0

0.5

1.0

1.5

2.0

2.5

3.0

50

100

150

200

250

300

350

-10 0 10 20 30 40 50

Circuit Current
Resistance Current

String Voltage

Time [msec]

(DCP1)
(DCP2)

This document is provided by JAXA.
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宇宙機設計標準 デブリ防護設計 WG における衝突試験 
 

JAXA 総研 川北史朗，設計標準 WG ３ 
 

１．はじめに 
 これまでに，宇宙空間において宇宙機がデブリおよびメテオロイドによる衝突が原因と

考えられる不具合が多数報告されている．最近の例で言えば，2006 年 3 月にロシアの通信

衛星「エクスプレス AM11」(2004 年 4 月打ち上げ)において微小粒子が熱制御パイプに衝

突したために制御材が噴出し，衛星の機能を維持できなくなる事故が発生した[1]．また，

平成 2006 年 9 月に帰還したスペースシャトルの外観を検査した結果，先と同じ熱制御系に

微小な衝突痕が観測された[2]． 
一方，国内においては，環境観測技術衛星「みどり２号」(ADEOS-II)の太陽電池パネル

の発生電力の異常運用が発生する以前[3], 2003 年３月 20 日から 7 月 22 日の期間に，太陽

電池７回路に計 10 回の１アレイ相当の発生電力の低下および回復が発生した．この原因究

明の結果，太陽電池パネルへの微少粒子の衝突がひとつの候補と言われている[4]. 同じ太

陽電池パネル系の不具合としては，1984 年にハレー彗星および金星探査を目的に打ち上げ

られた VEGA-1,2（旧ソ連）にて，微少粒子の入射数の増加に伴い太陽電池パネルの発生

電力の低下が観測された．この原因を調べるために，太陽電池パネルに直径 0.1～10μm の

微少粒子を 10～15km/s の高速で 105から 106個衝突させた結果，電気性能の劣化が観測さ

れた[5]．これは，衝突による物理的な損傷によって太陽電池の並列抵抗が減少したためと

報告されている． 
 以上の不具合を鑑み，JAXA において平成 17 年 3 月に軌道上でのデブリ衝突および防

護に関する考え方を検討するチームとして設計標準 WG ３が発足された．ここでは，宇宙

機のデブリ衝突のリスクアセスメントや防護方法に関して提案することを目的としており，

平成 20 年３月にデブリ防護マニュアルを報告する予定である．ここでは，本検討チームに

おいて行っている微小粒子の高速衝突試験に関して報告する．  

2．衝突試験 

 本 WG にて対象としている宇宙機材料およびコンポーネントは， 
 １）電源系：太陽電池パネル，電力ハーネス 
 ２）構体系：アルミニウムスキンハニカム，CFRFP スキンハニカム 
 ３）熱制御系：多層断熱フィルム（MLI）, 
 ４）防護系：強化型多層断熱フィルム，アルミニウムプレート 
である．これらは，宇宙機の表面材料であり，軌道上での衝突確率が高くかつ衝突による

影響評価の報告がほとんどない．一方，衝突試験に使用する微小粒子（プロジェクタイル）

のサイズは，軌道上にて衝突確率が高く，かつ衝突による影響が大きいものとして，0.1 か

ら 1.0mm とした．プロジェクタイルの種類は，ソーダライムガラス，ステンレス，アルミ

This document is provided by JAXA.



ニウムである．  
 本衝突試験で用いた試験装置は，JAXA 宇宙科学研究所にて所有する二段式軽ガス銃で

ある．サンプルは，ロータリーポンプにて 0.1Torr 程度の真空環境にしたチャンバー内に

設置された．試験時のサンプルの温度は室温である．プロジェクタイルの速度は装置の最

大速度に設定し，ほぼ 4km/s であった． 
 以下に，各宇宙機材料およびコンポーネントの衝突試験の結果を記す． 
3.試験結果 
3.1 電源系 
 電源系として，宇宙環境に暴露されており，かつ総面積が大きい太陽電池パネルおよび

電力ハーネスへの高速衝突試験を行った． 
 本試験にて用いた太陽電池パネルは，太陽電池が宇宙用シリコン太陽電池，サブストレ

ートが CFRP スキンのアルミニウムハニカムコアの構造をとる一般的なタイプである．試

験時に太陽電池パネルには電源が印加されており，太陽電池が Hot に，パネルを Return
とした．これは，微小粒子の衝突によって発生したプラズマ介して電源のエネルギーが放

電に供給されることによって発生する 2 次放電および持続放電の有無，およびそれによる

影響を評価するためである． 
 電力ハーネスは，太陽電池パネルに一般的に使用されているタイコレイケム社製の

55-0112-22-9 電線である．サンプルは３層のハーネスとアルミニウムプレートにて構成さ

れており，最表面と第３層を電源の Hot とし，２層とアルミニウムプレートを Return と

している．サンプルのチャンバー設置時の外観写真を図 1 に示す．  
 試験のパラメータとして，プロジェクタイルのサイズ(0.1,0.2,0.5mm)，種類（ガラス，

ステンレス），電源（電源：110V 一定,電流:1.5,3.0, 9.0 A）とした．また，太陽電池パネル

は，プロジェクタイルの入射方向の影響の有無を評価するため，表面および裏面からの衝

突試験を行った．試験結果を以下に示す． 
・ 太陽電池パネルは，ほぼすべての衝突試験にて 2 次放電が発生した．しかし，持続放

電には至らなかった．また，これにより太陽電池の短絡および地絡故障は発生しなか

った[6]． 
・ 電力ハーネスは，プロジェクタイルが 0.3mm 以上のサイズにて表面およびその下層

ハーネス間での持続放電が発生し，芯線の溶解による短絡もしくは開放に至る．試験

後のサンプル外観を図２に示す． 
3.2 構体系 
  構体系として，アルミニウムおよび CFRP スキンのアルミニウムハニカムサブストレー

トへの衝突試験を行った．アルミニウムスキンは，種類がA2024で厚さが 0.62mmである．

CFRP はクロスタイプで厚さが 0.3mm である．サブストレート厚は１インチである．  
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  衝突の影響評価として，プロジェクタイルのサイズをパラメータとして，貫通の有無お

よび貫通後の基板（アルミニウムプレート 2024-T3）の衝突痕とした． 
本試験は，プロジェクタイルの種類をガラスとステンレス，サイズを 0.2,0.3 および

0.5mm とした．試験の結果を以下に記す． 
・アルミスキンサブストレートにて，プロジェクタイルが 0.15mm のガラスにおいては，

貫通せず． 
・両スキンのサブストレートにて，プロジェクタイルが 0.5mm のステンレスの場合，貫通

痕が発生した．貫通痕の深さは，両サブストレートともに 1.0mm 以下であった． 
3.3 熱制御系 
 熱制御系として，多層断熱フィルムをサンプルとした衝突試験を行った．ここで用いた

サンプルは，12 層の MLI である．その構成は，最表面および最下層がアルミナイズドポ

リイミドフィルムで，その厚さ 25μm である．また，内層の１０層は厚さ 5μm のポリエ

ステルである． 
 サンプルは，先の構体系で用いたアルミスキンサブストレートの上に，ほぼ隙間なく貼

り付けた． 
 試験条件は，プロジェクタイルがガラスで，サイズが 0.1, 0.25 mm である．試験結果を

下記に記す． 
・0.1mm のプロジェクタイルでは，MLI 最下層部にくぼみが生じており，裏面のサブスト

レートへの影響はなかった． 
・0.25mm のプロジェクタイルでは，プロジェクタイルは MLI を貫通し，表目のアルミス

キン層にて衝突痕が発生した．この衝突痕と，アルミニウムスキンに直接プロジェクタイ

ルが衝突した場合の痕とを比較した結果，そのサイズはアルミニウムスキンに直接衝突し

たもののほうが大きかった． 
 以上より，0.3mm 以下の微小粒子においては，ある程度は MLI にシールド効果がある

ことが分かった． 
3.4 防護系 

図 1 電力ハーネス束（チャンバー設

置） 
図 2 放電による電力ハーネスの溶断
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 軌道上にて微小粒子の衝突による影響が懸念される部位においては，適切な防護を施す

ことによって，衝突確率を下げリスクを低減させる必要がある．その防護の手段として，

アルミプレートおよび強化型多層断熱フィルムを考え，これらの防護効果に対する試験を

おこなった． 
 ここで用いたアルミプレートは，厚さが 1.0 と 1.5mm である．また，強化型多層断熱フ

ィルムとは，MLI の表面層下に３層のベータクロス（厚さ 25μm）を挿入したものである． 
 試験条件は，プロジェクタイルをステンレス，サイズを 0.3 と 0.5mm とした．防護され

る対象とし電源系の電力ハーネス束とした．試験結果を下記に記す． 
・ 強化型多層断熱フィルムの試験の結果，電力ハーネス束への影響は無い場合と比べて，

0.3mmサイズでは傷がつくのみであり，0.5mmにて放電による短絡故障が発生した．

これより防護効果は得られたと考える． 
・ アルミプレートにおいて，厚さが 1.0mm の場合は，プレートが無い場合と比べて，

プロジェクタイルのサイズが 0.3mm では持続放電が発生せず，0.5mm にて持続放電

が発生し電気的に短絡に至った．一方，厚さが 1.5mm の場合は，プロジェクタイル

のサイズが 0.5mm にて貫通は発生せず．高い防護効果が示された． 
 以上より，電力ハーネス束を対象とした防護においては，強化型多層断熱フィルムは防

護効果がある程度はあること，アルミプレートは 1.5mm 厚以上にて高い防護性が確認され

た． 
4.まとめ 
 人工衛星の表面材料の微小粒子の衝突試験を行った．その結果，太陽電池パネルは微小

粒子の衝突による短絡および地絡には至りがたいことや，電力ハーネスは放電によって電

気的に短絡もしくは開放故障に至ることなど，新たな多くの知見を得ることができた． 19
年度も，構体系および防護系を中心とした衝突試験をおこない，デブリ防護設計の標準を

まとめあげる． 
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電子線照射中における宇宙機用絶縁材料内部の空間電荷測定 
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1. はじめに 

 人工衛星などの宇宙機は温度変化の激しい宇宙環境を飛

行するため、機内の温度を一定に保つ必要があり、ポリイ

ミドなどの絶縁材料フィルムを積層したサーマルブランケ

ット（MLI:Multilayer Insulation）と呼ばれる断熱材で覆われ

ている。これらの絶縁材料フィルムは、宇宙環境、すなわ

ちプラズマ環境や放射線環境下に曝されることで、内部に

電荷が蓄積し帯電する。帯電量が大きくなると放電事故が

発生し、絶縁材料の劣化や搭載されている機器の誤作動・

故障を引き起こすといわれている。そのため、宇宙機の設

計にはポリイミドに代表される絶縁材料等の電気的特性が

重要な要因となる。しかし、現在検討されている宇宙機設

計のガイドラインでは、電子線などの高エネルギー粒子線

が照射された絶縁材料の電気的特性はほとんど考慮されて

いない。 

そこで本研究では、上述した宇宙機用絶縁材料内部で生

じる帯電現象（内部帯電）のメカニズムを解明するために、

絶縁材料内部の電荷分布を計測する装置を開発してきた。

また、真空チャンバーに設置した電子線照射装置を用いて

電子線照射環境を模擬し、空間電荷分布測定法として実績

のある圧力波法（PWP 法）を用いて、真空環境における電

子線照射中の高分子絶縁材料内部に蓄積する空間電荷分布

測定を可能とした。これらの計測システムを用いて、これ

まで、絶縁材料として MLI に最も多く使用されているポリ

イミド（PI）および国際宇宙ステーション等で使用されて

いるポリテトラフルオロエチレン（PTFE）に電子線を照射

し、照射中および照射後のリアルタイム内部帯電計測を行

ってきた。今回は、PI および PTFE に電子線を照射した際

に試料内部に蓄積する電荷量および電荷分布の違いについ

て以下に報告する。 

 
2. PWP 法測定原理 

図１に PWP 法の測定原理図を示す。圧電素子にパルス電

界 e(t)を印加することで発生する圧力波 p(t)は、電極内を伝

搬し、試料に到達する。図１に示すように内部に空間電荷

ρ (z)が存在している誘電体試料中に圧力波が伝搬すると、 

試料が厚み方向に微小に変位し、それにともない試料中に

分布している空間電荷も微小変位する。その結果、試料を

含む閉回路に変位電流 i(t)が流れる。この変位電流 i(t)を検

出することで試料内部の空間電荷分布の情報を得る。また、

この検出信号をアンプにより増幅し、オシロスコープで電

圧信号として検出する。その後、PC により適切な信号処理

を行うことで試料中の空間電荷分布を得ることができる。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

3. 測定装置 

＜3-1. PWP 測定装置＞ 
図２、３に PWP 測定装置の概略図および写真を示す。本

装置には、電子線を試料に照射するための直径 10mm の照

射孔が照射側電極に設置され、試料表面に蒸着されたアル

ミ電極とともに、接地電極を構成している。また、下部電

極として石英ガラス上面に Cr-Ni を蒸着して、信号検出電

極として用いている。石英ガラスは、信号検出用の電極を

接地導体から絶縁するために用いている。なお、真空下で

試料と電極の密着性を高めるために、ガラス上面に溝を加

工し、試料と電極間の空気を排気する構造にしている。 
この測定装置では厚さ 4μmの PVDF(ポリフッ化ビニリデ

ン)に、パルス幅 1nsec、電圧値 200V のパルス電圧を印加す

ることで、幅 1nsec のパルス圧力波を発生させることができ

る。現在、本測定装置の位置分解能は約 6μm であり、厚さ

50μm 程度以上の試料が測定可能となっている。 
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＜3-2. 電子線照射用真空チャンバー＞ 
 図４に電子線照射用真空チャンバーの概略図、図５にチ

ャンバーの写真を示す。電子線の照射には電子顕微鏡用の

タングステンフィラメントを用い、加速エネルギー100keV
までの電子線照射が可能であり、チャンバー内の真空度は

約 10-5Pa まで到達可能である。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

4. 測定方法 

測定に使用した試料は、厚さ約 125μm の PI フィルム（東

レ・デュポン社製、Kapton®-H）および、厚さ約 100μm の

PTFE フィルムである。今回の実験は、真空度を約 10-4Pa で

一定にし、加速エネルギー20～80keV、電流密度 20～
160nA/cm2の範囲で測定を行った。なお電流密度は、あらか

じめ下部電極のみに電子線を照射し、下部電極を介して流

れる電流を測定し、その測定値を下部電極の面積で除すこ

とで算出した。測定時間は、PI においては、電子線照射中

20 分間、照射後 20 分間の合計 40 分間、PTFE においては

電子線照射中 80 分間、照射後 40 分間の合計 120 分間とし

た。また、測定間隔はいずれの場合も 30 秒である。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

5. 実験結果および考察 

＜5-1. 侵入深さの加速エネルギー依存性＞ 
まず、電子線の電流密度を 80nA/cm2一定とし、照射エネ

ルギーを 40,60,80keV と変化させた場合の、電荷分布の経時

変化を観測した。図 6 および 7-(a)(b)(c)に、各照射エネルギ

ーの電子線を照射した際に観測された PI および PTFE 中の

電荷分布を示す。同図中、電子線は図の右側から照射して

いる。 
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図 6 および 7 に示した結果より、電子線を照射すること

により、いずれの場合も試料中に負電荷が蓄積することが

わかる。ただし、その蓄積分布および蓄積過程には試料に

より大きな差がある。PI においては、電子線照射開始後、

比較的短時間に、ある一定の深さまでほぼ一定の電荷密度

の負電荷が蓄積し、その後電子線照射中にもかかわらず、

蓄積量は減少に転じている。一方、PTFE においては、電子

線照射開始直後には電荷が蓄積せず、ある程度時間が経過

した後、蓄積する電荷量が増大する。また、その分布は明

確なピークを形成し、ピークよりも試料内部側はなだらか

な分布を取る。ただし、加速エネルギーが 80kV の場合は、

2 つのピークを持つ分布となっている。 
この照射エネルギーと電荷の進入深さの関係を図 8 に示

す。ここで示した進入深さとは、図 6 および 7 に示した PI
と PTFE の電荷分布のうち、分布の最も左側（照射電極と

反対側）先端部分のエッジの位置を進入深さとして示した

ものである。なお、PI,PTFE ともに、進入深さとして示した

電荷分布の先頭のエッジ位置（侵入深さ）は、照射時間が

経過してもある一定の位置にとどまり、同様の実験を数回

行った結果、各エネルギーにおいて進入深さは数μm 程度の

ばらつきで同様の傾向を示した。さらに、図 8 には以下の

(1)式に示す、フェーザーの実験式より算出した最大飛程の

計算値もあわせて示している。 
R = 407×T1.38  ・・・・・・(1) 

なお、(1)式で T は照射する電子のエネルギー[MeV]を示

している。ここで(1)式の R は単位が面積密度[mg/cm2]であ

り、R を透過する物質の密度[mg/cm3]で除すことにより、最

大飛程を求めることができる。すなわち、この実験式自体

はアルミニウムを試料として電子の最大飛程を実験的に求

めた式であるが、図 8 に示した値は、今回の試料である PI
および PTFE の密度を用いて換算したものである。この結

果、PI においては式(1)で算出された最大飛程と実験で得ら

れた進入深さはよく一致しており、今回 PI 中で観測された

分布の先端位置が、いわゆる最大飛程に相当すると考えら

れる。一方、PTFE では式(1)により算出された最大飛程と実

験で得られた進入深さには 10～20 μm 程度の差があり、計

算により得られた位置の方が、進入深さとして求めた位置

よりも、比較的浅い位置を示している。これは、電荷分布

における先端位置がいわゆる最大飛程を表していないと考

えられる。PTFE においては、蓄積する電荷量が時間経過と

ともに増大し、それにともない試料内部の電界が増大する

ので、蓄積量が多くなると、発生した電界により蓄積した

電荷が移動すると考えられる。すなわち、ピークよりも奥

に位置する電荷は、一旦試料内部に停滞した電荷が、発生

した電界により移動したことにより生じたものではないか

と考えられるが、詳細については、今後検討する。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
＜5-2.  PI における蓄積電荷量の経時変化＞ 
前節において電子線照射により PI 内に蓄積する電荷量が

一旦増加し、その後減少する傾向にあることを示した。こ

の関係を明確にするため、図 9 に蓄積電荷量の経時変化を

示す。同図(a), (b)はそれぞれ、加速エネルギーが 40, 60 keV
の際の、各照射電流密度における蓄積電荷量の経時変化を

示している。なお、蓄積電荷量は、図 6 に示した電荷分布

の測定結果より、蓄積した負電荷部分の波形を積分するこ

とによって求めた量である。この結果より、蓄積電荷量は

照射電流密度が比較的小さい 20 nA/cm2の場合は、ある値で

飽和するが、それより大きな電流量の場合は、一旦増加し、

ピーク値を示した後、電子線照射中にもかかわらず、その

後は減少していることが分かる。また、40 nA/cm2以上の電

流密度の場合、電流密度によらず、蓄積電荷量がほぼ一定

の値に到達すると減少が始まる傾向を示している。すなわ
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ち、40 keV の場合は 0.25～0.3 mC/m2、60 keV の場合は 0.6
～0.7 mC/m2 の値に達すると、蓄積電荷量の減少が始まる。

さらに、電子線照射後は、いずれの場合も電荷蓄積量が減

少するが、電子線の電流密度が大きいほど、電子線照射後

の蓄積電荷量の減少も早い傾向にある。 
 
＜5-3.  PTFE における蓄積電荷量の経時変化＞ 
 図 10 に PTFE における蓄積電荷量の経時変化を示す。前

節の PI では、電子線照射中にある値に達すると、蓄積電荷

量が減少することを確認した。しかし、PTFE においては、

照射時間にともなって蓄積電荷量が増加することが図10か
ら確認できる。 
 また図 10 より、照射開始直後はほとんど試料内部に電荷

は蓄積しないが、ある時間を境にして、急激に蓄積する電

荷量が急増していることがわかる。急激がはじまる時間は、

照射電流密度により異なるが、その時間をおおよそ見積も

ったところ、照射電流密度が 40nA/cm2 の場合約 45 分、

80nA/cm2の場合は約 20 分、500nA/cm2の場合が約 4 分とな

っており、図 10 の(a)と(b)の比較からも明らかなように、照

射エネルギーが異なっても、その時間はさほど変わらない。

すなわち PTFE では、照射開始直後の蓄積量は PI よりも少

ないが、ある一定の電荷量の電子線を照射することで、電

荷を蓄える特徴をもつことになる。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
＜5-4. 電子線照射による特性変化の確認実験＞ 

PI において、電子線照射中にもかかわらず蓄積電荷量が

減少するということは、電子線の照射により試料の特性が

変化した可能性がある。このように、電子線照射により試

料の電荷蓄積に関する特性が変化する様子を確認するため

に、以下の実験を行った。すなわち、電子線を 20 分間照射

し、その後、20 分間短絡状態で保持した後に、さらに 20
分間照射を行い、このサイクルを 3 回繰り返した。なお、

照射条件は、加速エネルギーを 80keV、電流密度を 20 およ

び 160 nA/cm2とした。図 11 に実験結果を示す。図 11 の連

続照射実験によると、2 回目,3 回目の照射では、1 回目と同

様の経時変化を示さず、照射回数を増やすほど試料内に蓄

積する負電荷は減少し、前回の照射の影響があることが分

かる。すなわち、2 回目,3 回目の照射ではそれぞれ、1 回目,2
回目の照射終了時の状態を維持していることが明らかであ

り、電子線照射により不可逆的な特性の変化が試料内に発

生していると考えられる。この原因については、今後検討

する予定である。 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 なお、本研究の一部は科研費基盤(c)(16560280)の支援を受

けた実施された。 
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GPM/DPR

This paper describes surface and volume resistivity of materials used for thermal control of a GPM/DPR project’s satellite.  
Materials used were three kind of white inorganic paint materials, which were called “AZ-93, AZ-2100 and AZ-2000” 
respectively. These inorganic paint materials are planed to be used for the antenna portion of DPR. The surface resistivity and 
volume resistivity were measured in atmospheric and vacuum condition. The measurement results showed that the surface 
resistivity in vacuum condition becomes higher than that in atmospheric condition. As the cause, the influence of moisture vapor
adsorbed on the surface of thermal control materials can be considered. 

Keywords Vacuum, Surface resistivity, Volume resistivity  

1.

(GPM:Global Precipitation 
Measurement) (1) GPM

DPR:Dual-frequency Precipitation Radar

DPR

DPR

2.
AZ-93 AZ-2000 AZ-2100

AZ-93 AZ-2100
AZ-2000

25mm
1

25mm

0 1.0[mm]

25mm

This document is provided by JAXA.



3. 3
12 100.2RRg

in-situ (2)

in-situ

10

221 102.2
2

2
RR

P

-7 -810 Pa

(3)

bI
V

t
A1

(3)

DC voltage 

4
2

21 1054.1
2

RRA

A

IS

V

R1 R2 R3

(3)

sI
V

g
P

in-situ

4.

(AZ-93 AZ-2000 AZ-2100)

R1

R2

R3

g

Coated area

Electrode formed

by silver paste

Aluminum substrate

A

Ib

V

This document is provided by JAXA.



AZ-93 AZ-2000 AZ-2100
AZ-93

AZ-2000 AZ-2100

AZ-93
AZ-2000 AZ-2100

0 20 40 60 80 100 120
106

107

108

109

1010

1011

1012

1013

1014

Applied Voltage[V]

Su
rf

ac
e 

R
es

is
tiv

ity
[

]

 Vacuum

 Atmosphere

0 20 40 60 80 100 120
104

105

106

107

108

Applied Voltage[V]

V
ol

um
e 

Re
si

st
iv

ity
[

m
]

 Vacuum

 Atmosphere

AZ 3-9
AZ-2000
AZ-2100

AZ 3-9
AZ-2000
AZ-2100

AZ-93 AZ-2000 AZ-2100

6
10.8eV 115nm

(AZ-93 AZ-2000 AZ-2100)

6mm 

6mm25mm

Coated area UV irradiation area
Electrode formed by silver paste 

AZ-93
AZ-2000
AZ-2100

AZ-93
AZ-2000
AZ-2100

This document is provided by JAXA.



1000 1500 2000 2500
1013

1014

1015

1016

1017

1018

1019

Applied Voltage[V]

Su
rf

ac
e 

R
es

is
tiv

ity
[

]

 Vacuum

 Atmosphere

1000 1500 2000 2500
1012

1013

1014

1015

1016

Applied Voltage[V]

V
ol

um
e 

R
es

is
tiv

ity
[

m
]

 Vacuum

 Atmosphere

10-2 10-1 100 101 102 103 104 105 106
1013

1014

1015

1016

1017

1018

1019

Pressure[Pa]

Su
rf

ac
e 

R
es

is
tiv

ity
 [

]

 He

5.

AZ-93 AZ-2000
AZ-210

, Vol.35, 

0

, JAXA 
Tumiran, Suharyanto, Y.Yamano, S.Kobayashi, and Y.saito:

Effect of In-situ Annealing Ceramics in Vacuum , Proc. 
XIV Int. Sym. High Voltage Engineering, p. C-14 (2005) 

JIS
pp.140-207 (2002) 

This document is provided by JAXA.



   

電子線照射絶縁材料の導電率計測 
 

党 巍*、田原麻衣、田中 康寛、高田達雄、渡邉力夫 

(武蔵工業大学) 
 

Measurement for Conductivity in Electron-beam irradiated Insulating Materials 
 Wei Dang, Mai Tahara, Yasuhiro Tanaka, Tatsuo Takada and Rikio Watanabe 

(Musashi Institute of Technology) 
 

Abstract 
Spacecrafts flying in GEO (Geo-synchronous Earth Orbit) are always exposed to plasma and radioactive-rays such as α-, β- or 

γ-rays. Especially in GEO, dielectric materials are expected to be irradiated by high energy electron-beam.  In the case of high 
energy electron beam irradiation, the electrons are injected into the bulk of dielectric materials and they accumulate in them.  
Because there are no basic data based on practical experiments, it is difficult to expect when and how an accident of ESD 
(erector-static discharge) caused by accumulated charge will happen on spacecraft.  Therefore, we need to measure the charge 
distribution in the bulk of dielectric materials.  We have been developing a system for measuring such a charge distribution in 
dielectric materials using, so-called, PIPWP (Piezo-induced pressure wave propagation) method.  However, the spatial resolution 
was low and it was difficult that the space charge distribution measurement in the material used with actual spacecrafts. To obtain a 
good experiment result, we must use the PEA (Pulsed Electro-Acoustic) method. It is necessary to develop a new PEA 
measurement system, for a real-time, continuous measurement to secure reliability while irradiating the sample. In this report, It 
introduces a small, real-time Space Charge Measurement System using PEA method. 
Key words: space charge, PEA method, electron beam.  
 

１．はじめに 

近年、環境観測衛星「みどりⅡ」や火星探査機「のぞみ」

の電源系や回路系などの故障が、太陽フレアによって放

出された宇宙線にあったとの原因報告がなされており、

宇宙線による絶縁体の帯電・放電現象の観測・評価が要

求されている。そのためには、宇宙環境を模擬し、絶縁

材料中に帯電した電荷の分布や帯電、放電の過程を調査

することが必要である。 

また、われわれの研究室では、比較的低電圧(～100kV)

の電子線を試料に真空中で照射できる小型チャンバと電

子線を照射しながら電荷分布を測定する圧力波

（Pressure Wave Propagation：PWP）法による測定装置

があるが、ＰＷＰ法では、試料が直接信号検出用の増幅

器に接続されているため、絶縁破壊や放電などをともな

う電荷分布測定は困難である。一方われわれの研究室で

開発された静電応力（Pulsed Electro-Acoustic：PEA）

法では、試料と測定系が分離されており、絶縁破壊や、

放電をともなう現象の観測に適している。そこで、絶縁

破壊や放電をともなう電荷分布測定を行うために、電子

線照射しながら電荷分布を測定できる PEA 装置の開発が

必要となる。 

開発するPEA測定システムは一般的なPEA装置と比べ、

照射中に測定するために上部電極に照射用窓を開ける必

要があり、また、真空チャンバに入れるために小型でな

ければならない。また、PEA 法は測定が容易で電気的雑

音に強いという特徴があるが、絶縁破壊をともなう現象

を観測するためにはノイズ遮断シールド技術を用いて、

できるだけノイズを削減する必要がある。 

本研究では以上の注意点を検討して新たなＰＥＡ装置

を設計、製作し、電子線照射中の絶縁材料内に蓄積する

電荷の分布および電子線照射後の試料内部導電率変化の

測定を行った。 
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２．PEA 法の原理 

図 1 にパルス静電応力法（PEA 法）の原理図を示す。

内部に電荷が蓄積した試料にパルス電圧を印加すると、

電荷はパルス電界により微小変位して圧力波を発生する。

この圧力波は試料・電極中を伝搬し、圧電素子の圧電効

果により電圧信号として検出される。検出信号は電荷に

比例した大きさを持ち、空間電荷の位置から検出部まで

の圧力波の到達時間差によって試料の深さ方向の電荷分

布を知ることができる。測定の位置分解能は試料に印加

するパルス幅と検出部である圧電素子の厚さによって決

まる。この手法の利点としては信号検出部が電気的にシ

ールドされているため電気的雑音に強いこと、試料をシ

ールド内部に設置する必要がないため測定時の操作性に

優れている。 

また、信号検出部が試料と電気的に分離されているの 

で、試料に絶縁破壊が起きても測定器を破壊することが

ないことや、ステップ電圧印加時や交流電圧印加時の測

定にも使用できることが大きな利点である。 

 

３．測定装置の評価 

パルス幅を 5ns とし、高電圧を 0.5,1,1.5,2kV と変化さ

せて測定を行った。図 2に真空中で高電圧を 0.5kV～2kV

まで変化させたときの参照信号を示す。図 3～図 6 に各

高電圧をかけたときの大気中と真空中における電荷密度、

電荷密度の peak 値、電界分布と電位分布と印加された電

圧の関係を示す。 
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図２ 電圧信号. A：大気中、B：真空中

図３ 電荷密度. A：大気中、B：真空中 

図４ 各電圧における電荷密度の peak 値 
 A：大気中、B：真空中 
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大気中、真空中における first peak・second peak の

電圧・信号処理後の電荷密度は高電圧にほぼ比例してい

ることがわかる。また、電界・電位も高電圧に比例して

いることが確認できた。よって、PEA 装置は正しく機能

していることがわかった。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

４．測定システム 

図 7に開発された測定装置を示す。この装置には、電

子線照射のために上部電極に電子線照射の窓が設置して

ある。また、本測定装置では、空間電荷分布と放電電流

測定を交互に行うために図7に示すようにSWが設置され

ている。電子線照射中の空間電荷分布測定では SW により

上部電極を接地して用いる。また、電子線照射後の空間

電荷分布と放電電流の交互測定では、SW で上部電極をグ

ランドもしくは電流計に接続する。この装置を用いて、

空間電荷分布と放電電流の交互測定を電子線照射後に行

った。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

５．導電率算出 

絶縁体の断面積 S、厚さ d、抵抗 R、抵抗率ρとすると 

S

d
R ρ=           (1) 

と表され、このρの逆数が導電率κ [Ω-1･ｍ-1]である。 

また、電流密度 Jと電界 E を用いて導電率κは以下のよう

に表される。 

E

J
=κ       (2) 

図 8 に PEA 装置の電流の流れを示す。ここで式(2)の電

流密度 J は試料内部を電荷が移動することにより発生す

る電流密度であるから、伝導電流を算出する必要がある。 

電極に挟まれた試料内部に電荷が蓄積しているとする。

空間電荷が⊿t 秒後、右に移動すると伝導電流が発生す

る。また、試料内部は電界が時間的変化するため、変位

電流が発生する。電流連続式より以下の関係がなりたつ。 

 

 

 

 

（外部回路電流=伝導電流＋変位電流） 

 

外部回路電流①は電流計を用いて測定できる。(図 8)変

位電流②は電界の時間微分より求まり、電界分布は電荷

分布の積分により求めることができるので、PEA 法によ

る電荷分布の経時変化測定より変位電流が求まる。式(3)

より、伝導電流③を算出できる。また、式(2)より、導電

率の式は電流密度Jと電界Eを用いて導電率κは表される。 
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図 6 電界分布 A：大気中、B：真空中 
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６．測定装置  

 図 9 に本研究で使用する PEA 装置の概略図を示す。真

空状態で、電子線を直接試料に照射することを可能にす

るため、上部電極に直径 8mm の照射孔があいており、電

子線照射中の空間電荷分布を測定することが出来る。ま

た、この装置を用いて放電電流を測定するため、外部に

抵抗を設置できる構造になっている。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

７．実験結果 

PEA 装置を用いて、真空中における電子線照射実験を

行い、空間電荷分布測定を行った。また照射後、空間電

荷分布測定と同時に放電電流測定を行った。試料には

Teflon® 100μm を用い、電子線の加速電圧を 40keV とし

て測定を行った。ここでは、電子線照射中 20 分間、照射

後 20 分間の合計 40 分間、1 分間隔で測定を行った。表 1

に電子線照射実験の測定条件を示す。また、図 10（a）

に照射中の電荷分布、図 10（b）に照射中の電界分布、

図 11（a）に照射後の電荷分布、図 11（b）に照射後の電

界分布、図 12 に総電荷量、図 13 に放電電流測定を示す。 

図 10（a）より電子線照射時間が経過するとともに負電

荷が照射電極近傍に蓄積し、徐々に増加する様子が観測

された。また、蓄積する負電荷の量が増加するとともに

電極面上に誘導されえる電荷の量も増加していることが

分かる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 10(a)より、負電荷が分布している先端は、照射電

極面上から深さ約 32μm であった。また、電荷が蓄積す

るとともに、試料内部の電界は増加し、照射面側の電界

は、電子線照射終了時点では 50kV/mm に達していること

がわかる。一方、電子線終了後では、図 11 より明らかな

ように、負電荷が時間とともに減少し、それにともない

電界が変化していることがわかる。この負電荷の照射時

間にともなう増減を確認するために負電荷のピークの部

分を深さ方向で積分することにより得た電荷密度総量を

プロットしたものが図 12（充電時）および図 13(放電時)

である。図 12 より、総電荷量の最大値は照射 17 分後で

-1.01mC/m2となった。また、図 13 は、電子線照射終了後

の外部電流の時間変化を示している。 

 

加速電圧 40[keV] 

電流密度
300nA/cm2 

照射中 20[min] 
測定時間

照射後 20[min] 

測定間隔 1[min] 

PVDF

Resistance

High 
vlotage

Output Amp

Electron irradiation

Sample

Pulsar

表 1 電子線照射実験の測定条件 

（a）照射中の電荷分布 

（b）照射中の電界分布 

図 10 照射中電荷と電界分布 
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この図より、時間経過とともに電流が徐々に減少して

いく様子が観測された。なお、電流は正電荷が照射面か

ら流れ出る方向を正としており、今回測定された電流は

負の値を示しているので、負電荷が流れ出ることにより

電流が生じていると推測される。ただし、観測された電

流は外部回路を流れる電流であるため、試料内部の電荷

の移動（伝道電流）と、それにともなう両電極上の誘導

電荷の変化（変位電流）の和として表される。そこで得

られた電荷分布、電界分布、放電電流の結果より、伝導

電流の分布を算出し、さらに導電率を算出することを試

みた。 

試料 Teflon® 100μmを用いた空間電荷分布測定の電界

分布の結果と放電電流測定の結果より、伝導電流を算出

し、さらに導電率を算出した。図 14 に照射後の(a)電荷

分布 (b)電界分布 (c)伝導電流 (d)導電率の結果を示す。 

図 14(c)に示した伝導電流より試料内部の伝導電流は

同図(b)の電界分布における電界零面付近を堺に、照射電

極面側が負、対向電極側が正の伝導電流となっているこ

とが分かる。伝導電流のキャリアは負電荷であると考え

られるので、この場合の負の電流は負電荷が照射電極側

に、正の電流は負電荷が対向電極側にそれぞれ移動した

ことを示している。試料内部の伝導電流算出結果から考

慮すると、照射面側に流れる電流が対向電極側に流れる

電流よりも大きいことが分かる。つまり、照射により蓄

積した電荷の多くは照射終了後、照射面側に戻っている

ことが分かる。 

 次にこの伝導電流を電界で割ることによって得られた

導電率の分布を図14(d)に示した。ただし、電荷により割

り産を行うので電荷が0の付近では算出結果が発散して

しまうため、電界が2E-1４以上あるいは2E-15以下の部分

は表示せず空白として表した。さらに、伝導電流の値が

小さい場合、誤差が大きくなると考えられるので、ここ

では、伝導電流、電界ともに比較的大きい領域（図中A、

B）の伝導率について考察する。図中Aの領域は導電率が

約10E-15であり、Bの領域では約6E-15である。これを比

較するとAの領域の導電率に比べてBの領域の導電率が小

さいことが分かる。これ以外の領域でもおおむね、照射

面側の導電率は対向電極側よりも大きくなっている。こ

れは電子線照射され、電荷が通過した領域では高エネル

ギーの電子が通過したことにより、試料に物理的なダメ

ージを与え、導電率が変化したと考えられる。 

このような現象は、一般的に RIC (radiation induced 

conductivity) として知られており、今回の実験結果は

RIC が実際に試料内部で生じることを示していると考え

られる。しかし、今回の導電率の差は比較的に小さな差

であり、今回使用した Teflon®波電子線照射によって生

じる RIC が比較的小さな材料であると考えられる。しか

し、今回の実験によって、電子線を照射した試料におい

て、導電率が分布することが確認できた。 
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（a）照射後の電荷分布 

図 12 総電荷量  

図 13 放電電流  

（b）照射後の電界分布 

図 11 照射後電荷と電界分布 
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８．まとめ 

PEA 法を用いて、電子線照射用小型な測定器を開発し

た。さらに開発した装置を用いて、外部回路電流を測定

することにより、伝導電流および伝導率を算出する測定

システムを提案し、それらの算出を試みた。 
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誘電体内部電荷蓄積に対す
る試料温度の影響

福島 吉博，渡邉 力夫
（武蔵工業大学）

研究背景

帯電が宇宙機に及ぼす影響

・ 絶縁破壊を起こし材料が劣化

・ 搭載電子機器の誤作動・故障

軌道を周回するなかで，放射線環境・
プラズマ環境にさらされ，帯電する．

現在地球周辺の宇宙空間には通信観測衛星や宇宙ステーショ
ン等の様々な宇宙機が活動している.

放射線環境

プラズマ環境

放射線環境

プラズマ環境

宇宙環境
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帯電現象

低エネルギの荷電粒子が宇宙機
表面の誘電体材料上に蓄積する
現象 ．

表面帯電表面帯電

内部帯電内部帯電

高エネルギ荷電粒子が誘電体
内まで深く進入し蓄積する現象．

帯電

・ 1970年代よりNASAを中心として研究

・ メカニズムはほぼ解明されている

・ 研究され始めて十数年程しか経っていない
・ 電荷蓄積分布は十分に解明されていない
・ 直接宇宙空間での計測例もない

対策が施され表面帯電による故障は減少

内部帯電に効果的な対策ができない

帯電現象

表面帯電表面帯電

内部帯電内部帯電
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宇宙機における温度変化

宇宙機がさらされる温度環境： -150[℃]~+120[℃](LEO)

温度の変動要因：

位置(日照，日陰，高度)

太陽活動及びそれに起因する地球周辺環境変動

内部帯電現象における温度の影響を把握することが必要である．

内部帯電した誘電体材料の除電には温度による加熱が有効である．

電荷の蓄積と温度には密接な関係がある．

目的

誘電体内部に蓄積した電荷の分布を直接計測

し，電荷蓄積の温度依存性を調べる．

内部帯電現象における温度の影響を把握することが必要
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計測原理(圧電素子誘起圧力波法)

計測原理図

システム構成図

リアルタイム計測可能

センサ

サイズ：

幅54mm

奥行き117mm

高さ51mm 

質量：500g

材料：A2024

測定試料・実験内容

測定試料；
• 測定試料名： シルバライズド・テフロン

FEP(片面銀蒸着テフロン)
• 試料厚： 127[μm]
• メーカ： Sheldahl
• 用途： 人工衛星保護用耐熱フィルム
• 連続使用温度範囲： -180[℃]~+150[℃]

実験内容；
• 電子線照射中の電荷分布のリアルタイム測定(60分照射)
• 照射終了後の電荷分布の測定

1. 真空チャンバ内で放置した場合．
2. 試料温度を上昇させた場合．

試料形状
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電子線照射終了後，
真空チャンバ内で放置した場合

実験条件

• 照射条件
• 照射時圧力 4.0×10-5[Pa]
• 照射エネルギ 30[keV]
• エミッション電流 43[μA]
• 照射時間 1時間

• 測定間隔 5分刻み(最初の10分のみ1分刻み)

• 放置条件
• 測定時間 1時間50分

• 測定間隔 10分刻み
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電荷密度分布
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電子線照射後放置

電極(下面)
照射面(上面)

•時間とともに電荷が蓄積

•蓄積がピークに達した後，減少

•試料内部に2つのピークがある

•破線の円で囲まれたほうのピークでは，

何もしなくても，電荷は減少

•もう一方のピークでは，電荷が抜けき

らない

電極(下面) 照射面(上面)

•電子線照射されてい
る面

•銀蒸着されている面

電荷が逃げやすくなっ
ている

総電荷量履歴
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照射開始10分で

ピークに達し，
その後減少

電荷は完全には
ぬけない

電子線照射後，放置した場合，電荷はすべて逃げない．
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電子線照射終了後，
温度を上昇させた場合

実験条件

• 照射条件
• 照射時圧力 2.8×10-5[Pa]
• 照射エネルギ 30[keV]
• エミッション電流 43[μA]
• 照射時間 1時間

• 測定間隔 5分刻み

• 温度上昇条件
• 測定開始温度 27.0[℃]
• 測定終了温度 65.0[℃]
• 測定時間 1時間51分

• 測定間隔 27.0~35.0[℃]まで，1[℃]刻み

35.0~65.0[℃]まで，5[℃]刻み
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電荷密度分布

電子線照射中
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•時間とともに電荷が蓄積

•蓄積がピークに達した後，減少

•試料内部に2つのピークがある

•温度上昇とともに，電荷蓄積量も減少

•最終的に，ほぼ電荷が蓄積していない状態

まで戻った

電極(下面) 照射面(上面)

総電荷量履歴

照射中・照射後温度上昇

0 100 200
-0.0003

-0.0002

-0.0001

0

Time [min]

A
m

ou
nt

 o
f c

ha
rg

e 
[C

/m
2 ]

Irradiation Temperature increase

-0.245[mC/m2]

照射開始10分で

ピークに達し，
その後減少
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電子線照射後，温度を上昇させた場合，総電荷量はほぼ0まで減少

This document is provided by JAXA.



電荷密度分布の比較
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•破線の円で囲まれたほうのピークは，電荷が

すべて逃げていない

•もう一方のピークでは，電荷が減少している

•両方のピークで，電荷が減少している

•最終的に，電荷が蓄積していない状態まで

戻っている

照射面(上面)電極(下面)

総電荷量履歴の比較
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総電荷量履歴の比較(両対数)
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• 電子線照射中にもかかわらず，電荷蓄積量が減少していく．

• 加熱したほうが，電荷蓄積量の減少が激しい．

シルバライズドテフロンFEP(127μm)において，電子線照射中

と照射終了後の測定波形を取得．

照射中でも電荷が逃げるのは？

• 電子線照射により電気伝導度が増加しているのではないか.

電気伝導度δ[1/(Ω･m)]：物質の電気伝導のしやすさを表す物性値

μδ ne=
n：キャリア濃度[/m3]
μ：キャリア移動度[m2/V･s]
e：電荷素量[C]

キャリア濃度：電気の流れを担う電子や正孔(キャリア)の数

キャリア移動度：キャリアの通り道の動きやすさ

電子線照射により，キャリア濃度・キャリア移動度が増加し，電気伝導度が
増加したため，照射中でも電荷が減少した．

RIC (Radiation Induced Conductivity)：放射線誘起伝導度
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加熱すると電荷が逃げるのは？

バンド理論

バンド構造

原子が集まり分子になり，分子
が集まり固体となる．
原子軌道も結合状態と反結合
状態に分裂し，それが，分子か
ら固体となる場合でも起こる．
電子の軌道は，疎な部分と密
な部分に分かれる．

•加熱により，電子の挙動が活発になり電荷が逃げたのではないか．

加熱すると電荷が逃げるのは？

電子の励起

⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ −∝

kT

Eexpδ

δ：電気伝導度[1/(Ω・m)]
E；活性化エネルギ[J]
k；ボルツマン定数=1.3807×10-23[J/K]
T；温度[K]
活性化エネルギ；

反応の出発物質の基底状態から遷移状
態に励起するのに必要なエネルギ

価電子帯にある電子に熱エネルギが与えられ，伝導帯に励起し，その
結果，電気伝導度が増加したため，電荷が逃げた．

電気伝導度と温度の関係式
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結論

• シルバライズドテフロンにおいて電子線照射実験をおこない，照射時
間経過とともに電荷の蓄積していく様子を得た．

– 電荷が蓄積し続けるわけではなく，電荷が蓄積できる飽和値があること
がわかった．

– 電荷濃度，電荷移動度が上昇するため，試料の電気伝導度が増加する
ことがわかった．

• 電子線照射後試料温度を上昇させた場合と，何もせず放置させた場
合の電荷蓄積分布を比較し，温度による電荷蓄積への影響を調査
した．

– 温度上昇時の総電荷量減少率は，時定数で約18倍大きくなった．

– 総電荷量の減少率には，温度変化による電気伝導度の影響が関係して
いるということがわかった．
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PTFE フィルム内電荷蓄積過程のモン

テカルロシミュレーション  
 

Monte-Carlo Simulation of Charge Accumulation  
Process into PTFE Films for Spacecraft 

 
渡邉 力夫（武蔵工業大学工学部機械システム工学科） 

         rwata@sc.musashi-tech.ac.jp 
田中 康寛（武蔵工業大学工学部機械システム工学科） 

         tanaka@eml.mes.musashi-tech.ac.jp 
 
１．研究背景及び目的 

 人工衛星などの宇宙機の表面には，本

体内部に搭載された電子機器を適正な温

度状態に保持するためにテフロン®（C2F4）

等の絶縁体が，熱制御材料として使用され

ている．熱制御材料は，そのまま宇宙機表

面材として宇宙に露出した状態となる．その

ため，これらの材料は，宇宙環境，とりわけ

プラズマ環境・放射線（主に電子および陽

子）環境下で帯電してしまう(Fig.1)．蓄積し

た電荷は，一定量に達すると放電を起こし，

搭載された電子機器の動作異常や絶縁破

壊による故障を引き起こす．このため，宇宙

機の信頼性向上・長寿命化のためには，

宇宙機表面材の帯電現象を解明し，帯電

を抑制・防止する技術を開発することが不

可 欠 で あ る ． 宇 宙 機 帯 電 は 表 面 帯 電

（Surface charging）と内部帯電（ Internal 
charging）の二つに分けることが出来る

(Fig.2)．表面帯電とは，低エネルギの電子

が，宇宙機表面材の表面に蓄積して帯電

することを指し，内部帯電とは，高エネルギ

の電子が表面材内部にまで侵入して帯電することを指す．表面帯電に関しては，1970 年代

から問題として指摘され，それにともない低軌道環境での研究が数多く行われてきた[1]．し

かし 90 年代以降，宇宙機の不具合原因として内部帯電が挙げられるようになった [2]． 本大

学では， 1999 年に，実際の宇宙空間での計測可能なシステムとして， PIPWP 法

（Piezo-electric Induced Pressure Wave Propagation method：圧電素子誘起圧力波法）を応用

した電子線照射中での誘電体内部の電荷蓄積を測定する手法と装置の開発に成功した[3]．

また，これらの実験結果を検証するために，モンテカルロ法を用いて誘電体内に蓄積した電

       Fig.1 Space Environment 

放射線環境 

プラズマ環境 

Fig.2 Two type of charge accumulation 

Surface charging Internal charging 

Low-energy electron

 

Surface material

High-energy electron
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子を粒子追跡する計算コードも開発された．しかし，モンテカルロ法による粒子追跡では，

時間ステップは粒子と対象材料原子との平均衝突時間（おおよそ 10-16 秒）と非常に短く，か

つ定量的に信頼できるデータを得るためには，粒子数をある程度多数追跡しなければなら

ない．そのためには並列計算の導入が必要不可欠で，今年度は並列コードの開発に主眼

をおいて研究を進めた． 
 具 体 的 に は ， 宇 宙 機 用 表 面 材 料 と し て 良 く 用 い ら れ て い る テ フ ロ ン ® 

(polytetrafluoroethylene, PTFE)を対象として，電子線照射下のフィルム内部の電荷蓄積過

程をシミュレートすることにより，帯電現象の解明を行うこととを目的とする．得られた電荷分

布からは電界分布および電位分布を算出する．計算結果は他の計算結果及び電子線照射

実験の結果と比較をし検討を行う． 
 
２．計算手法 

 電子の追跡は 3 次元ニュートン方程式を用い，外力として自己誘起電界を考慮する．テフ

ロンは炭素とフッ素からなるが，電子と分子との散乱過程のモデルは未だ提唱されていない

ため，ここでは炭素原子とフッ素原子がランダムに分布していると仮定して，電子-炭素原子，

電子-フッ素原子の反応を別個に扱った．考慮した反応は弾性散乱，電離，フォノン干渉，

ポーラロン効果，電子捕捉の各素反応である．反応モデルは Palov らのモデルを参照した[4]．

このモデルに基づき，電子エネルギの

関数として衝突断面積を計算した(Fig. 
3)．電子のエネルギは 1eV から 30keV
を考慮したので，相対論効果は無視し

た．計算時間ステップとしては，平均衝

突時間を採用した．得られた 3 次元の

電荷分布は Fig. 4 に示す計算対象の x
方向の分布に射影し，一次元の電荷分

布に変換した．これは一次元の電荷分

布を計測する実験にあわせたものであ

る．一次元の電荷分布をポアソン方程式に従

って積分することにより，電界および電位の分

布を得た．現在のところ，MPI を用いた並列計

算には成功したが，KDK 計算機での並列化

計算では未実現であり，早急に計算結果を得

る予定である． 
                           
３．計算結果及び考察 

 計算は Pentium 4 を８台並列で使用した計算

機で行った．Figure5 は 30keV の電子を 10,000 個

入射させたときの電荷密度分布である（本計算では，電離反応後に生じた二次電子も追跡
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しているため，計算粒子数は加速度的に

増加する）．Fig.6 は，電荷密度分布から

得られた電界分布を Fig.7 は電位分布を

示す．帯電のピーク値は表面から 5μm 程

度侵入した場所にあり，最大侵入深さは

約 15μm である．また，照射面直下には電

離反応に起因する正電荷が蓄積してい

た．電界は，正電荷蓄積により正に拡大

した後，一定の負電界となった．図中に

示した分布は，それぞれ 200 から 1600 ル

ープ後の結果を示している．本計算では，

粒子ごとにことなる平均衝突時間を積分

時間ステップとして採用しているため，同

一ループにおいては経過時間が粒子に

よってことなる．1600 ループにおける経過

時間はおおよそ 3.6×10-12s である．実時

間レベルのシミュレーションを行うために

は大規模な計算機の使用が前提となるこ

とがわかる．非常に短い時間ながら，電荷

蓄積の様子と電界および電位の発達が見

られたことは，テフロンフィルムの電荷蓄積

特性の一端が明らかにされたことになる． 
 得られた計算結果を検証するために，他

の計算結果と本計算結果の電荷密度分布

を比較する．Fig.8 はその結果で，(a)には

電子エネルギが 20keV および 30keV にお

ける電荷密度分布を棒グラフで示し，(b)に
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は Plaov らの結果を示す[4]．照射面直下の正電荷を除けば，おおむね同様な傾向を示して

おり，本計算が妥当であることを示している．ただし，照射面直下の正電荷は電離反応が起

こりすぎていることを示し，本計算の電離反応モデルに再検討の余地がある．次に，実験結

果との比較検討を行った．結果を Fig. 9 に示す．Fig. 9(a)は 30keV 電子入射時の計算結果

を示しているが，実験結果と合わせるために，照射面を右側としている．Fig. 9(b)は 30keV
の電子線をテフロンフィルムに照射させた際の内部電荷密度分布を計測した例である[5]．二

本の点線はフィルム上下面を示し，ここには電極があることから，フィルム内部に蓄積した電

荷による正の誘起電荷が存在している．計算結果と比較すると，蓄積電荷のピーク位置が

約 5μm で，最大侵入深さが約 15μm であるという特徴が，計算・実験の両方に共通してみら

れ，本計算結果が実現象をうまく再現していることがわかる．ただし，電荷密度の絶対量は

計算の方が大幅に低く，今後実時間のシミュレーションを行った際には，検討事項となる． 
 
４．結論 

 宇宙機用表面断熱材としてよく使われる PTFE フィルムに高エネルギ電子が蓄積する過程

をモンテカルロ法により再現した．計算の結果，本計算はテフロンフィルム中に侵入・蓄積す

る電子の挙動を正確に再現していることがわかり，今後実時間のシミュレーションが実現す

れば蓄積電荷量の定量的な比較を行うことができると考えられる．          
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Fig.9 Comparison with experimental result; a) Present, b) Experiment[5] 
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Measurement of sustained arc threshold for satellite solar arrays (WG1)
Tomoki Kitamura Masayuki Nomura, Hirokazu Masui,

Kazuhiro Toyoda, and Mengu Cho (Kyushu Institute of Technology)
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Abstract
In this paper, we report about the test result for Working Group 1(WG1), which was established to make a

Japanese guideline for spacecraft charging design. We investigated threshold conditions of sustained arc inception.
The TJ GaAs solar cells were tested. Laboratory tests were carried out with an external circuit simulating a spacecraft
power system. Solar array coupon panels simulating the hot and return ends of a string circuit were tested under various
combinations of string voltage and string current. We revealed that the threshold conditions of sustained arc formation
were different in string voltage even if the string current are same.
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