
再利用型月面往復ロケット 

【要約】 
本発明は、地球と月の間を往復可能な再利用型二段式ロケットシステム「ムーンシャトル」に関する。第1
段ブースターと第2段宇宙機から構成され、高効率推進システム、先進的航法誘導制御システム、統合型熱制
御システム、高速通信システム、モジュール化設計を特徴とする。第1段は地球に帰還・再使用可能で、第2
段は月面着陸と地球帰還が可能。有人・無人両ミッションに対応し、長期月面滞在を支援する生命維持シス
テムを搭載。高い信頼性と経済性を実現し、持続可能な月面探査に貢献する。 

【特許請求の範囲】 
【請求項1】 
地球と月の間を往復可能な再利用型二段式ロケットシステムであって、 
再使用可能な第1段ブースター(100)と、 
月面着陸および離陸が可能な再利用型第2段宇宙機(200)を備え、 
前記第1段ブースター(100)は、 
4基の高効率メタンLOXエンジン(102)、 
燃料タンク(103)および酸化剤タンク(104)、 
多層断熱材(105)、 
地球帰還用の着陸脚(101)を有し、 
前記第2段宇宙機(200)は、 
1基の高比推力水素LOXメインエンジン(201)、 
32基の姿勢制御用ヒドラジンスラスター(202)、 
月面着陸用の脚(203)、 
衝撃吸収機構(204)、 
燃料タンク(205)および酸化剤タンク(206)、 
多層断熱材(207)、 
機体外殻(208)を有し、 
さらに、 
航法誘導制御システム(300)、 
ペイロード収納部(400)、 
電源システム(500)、 
熱制御システム(600)、 
通信システム(700)、 
4重冗長フライトコンピューター(800)、 
緊急脱出システム(900)、 
モジュール化設計(1000)、 
自動診断システム(1001)を備えることを特徴とする再利用型月面往復ロケットシステム。 

【請求項2】 
請求項1に記載のロケットシステムにおいて、 
前記航法誘導制御システム(300)が、 
統合型GNSSユニット(301)、 
高精度光学慣性測定装置(302)、 
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恒星センサー(303)、 
レーザー測距計(304)、 
地形照合ナビゲーションシステム(305)、 
航法コンピューター(306)を含むことを特徴とするロケットシステム。 

【請求項3】 
請求項1または2に記載のロケットシステムにおいて、 
前記ペイロード収納部(400)が、 
有人カプセル(402)または貨物コンテナ(403)を搭載可能な標準化されたインターフェース(401)を有し、 
前記有人カプセル(402)が、 
生命維持システム(404)、 
自動ドッキングシステム(405)を備えることを特徴とするロケットシステム。 

【請求項4】 
請求項1から3のいずれか一項に記載のロケットシステムにおいて、 
前記電源システム(500)が、 
太陽電池パネル(501)、 
リチウムイオン二次電池(502)、 
非常用燃料電池(503)を含むことを特徴とするロケットシステム。 

【請求項5】 
請求項1から4のいずれか一項に記載のロケットシステムにおいて、 
前記熱制御システム(600)が、 
多層断熱材(601)、 
ヒートパイプネットワーク(602)、 
ラジエーター(603)、 
電気ヒーター(604)、 
可変熱制御機構(605)を含むことを特徴とするロケットシステム。 

【請求項6】 
請求項1から5のいずれか一項に記載のロケットシステムにおいて、 
前記通信システム(700)が、 
Ka帯高利得アンテナ(701)、 
光学通信装置(702)、 
X帯中利得アンテナ(703)、 
S帯低利得アンテナ(704)、 
UHF帯アンテナ(705)を含むことを特徴とするロケットシステム。 

【請求項7】 
請求項1から6のいずれか一項に記載のロケットシステムにおいて、 
前記緊急脱出システム(900)が、 
固体ロケットモーター(901)、 
液体推進システム(902)、 
衝撃吸収シート(903)、 
耐Gスーツ(904)を含むことを特徴とするロケットシステム。 

【技術分野】 
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【0001】 
本発明は、地球と月の間を往復可能な再利用型ロケットシステムに関する。特に、月面着陸と地球への帰還
を可能とする二段式ロケットシステム及びその運用方法に関するものである。本発明は、宇宙探査、月面資
源利用、将来の月面基地建設などの分野で広く応用可能な技術を提供する。 

【背景技術】 
【0002】 
月面探査は、人類の宇宙進出において重要な役割を果たしており、科学的知見の獲得、資源利用の可能性探
索、さらには将来の宇宙開発の足がかりとして注目されている。これまでの月面探査ミッションでは、主に
使い捨てのロケットや着陸船が使用されてきた。例えば、1969年から1972年にかけて実施されたアポロ計画
では、巨大なサターンVロケットと使い捨ての月着陸船が用いられた。また、2013年に実施された中国の嫦
娥3号ミッションでは、一回限りの使用を前提とした着陸船が採用された。 

【0003】 
近年、民間企業の参入により宇宙開発の商業化が進み、再利用可能なロケット技術が急速に発展している。
例えば、アメリカのSpaceX社は、ファルコン9ロケットの第1段を再利用することに成功し、打ち上げコスト
の大幅な削減を実現している。しかし、これらの再利用可能ロケットは主に地球軌道への打ち上げを目的と
しており、月面探査に特化した再利用可能システムは未だ実現していない。 

【0004】 
月面探査における課題の一つは、地球と月の間の往復輸送を効率的かつ経済的に行うことである。従来の使
い捨てシステムでは、毎回新しい機体を製造する必要があり、コストが極めて高くなる。また、月面着陸後
に地球に帰還する能力がないため、サンプルリターンミッションや有人ミッションにおける柔軟性に欠けて
いた。 

【0005】 
さらに、月面環境特有の課題（極端な温度変化、放射線、月の重力の1/6という低重力環境など）に対応で
きる耐久性と信頼性を持つシステムの開発が求められている。これらの課題を総合的に解決し、持続可能な
月面探査を実現するためには、新たな発想に基づく革新的なロケットシステムが必要とされている。 

【発明が解決しようとする課題】 
【0006】 
本発明は、上記の背景を踏まえ、以下の課題を解決することを目的とする。 

1. 月面往復ミッションにおける全段階（地球発射、月面着陸、月面離陸、地球帰還）での再利用性の実現 
2. 有人ミッションと無人ミッションの両方に対応可能な柔軟なシステム設計 
3. 月面環境に適応可能な耐久性と信頼性の確保 
4. 高効率な推進システムによる燃料消費量の削減 
5. 先進的な航法誘導制御システムによる高精度な月面着陸の実現 
6. モジュール化設計による整備性と拡張性の向上 
7. 長期運用を可能とする電源システムと熱制御システムの実現 
8. 高速かつ信頼性の高い通信システムの構築 
9. 有人ミッションにおける安全性の確保 
10. 総合的なコスト削減と運用効率の向上 

【課題を解決するための手段】 
【0007】 
上記課題を解決するために、本発明は以下の構成を有する再利用型月面往復ロケット「ムーンシャトル」を
提案する。 
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【0008】 
本発明のロケットは、再利用可能な第1段ブースター（100）と、月面着陸および離陸が可能な再利用型第2
段宇宙機（200）から構成される二段式設計を採用している。第1段ブースター（100）は地球帰還用の着陸
脚（101）を備え、4基の高効率メタンLOXエンジン（102）を搭載している。燃料タンク（103）と酸化剤タ
ンク（104）は、軽量かつ高強度のカーボンコンポジット製であり、断熱性能を高めるために多層断熱材
（105）で覆われている。 

【0009】 
第2段宇宙機（200）は1基の高比推力水素LOXメインエンジン（201）と32基の姿勢制御用ヒドラジンスラス
ター（202）を備えている。月面着陸用の脚（203）は、衝撃吸収機構（204）を内蔵し、様々な地形に対応
可能な設計となっている。燃料タンク（205）と酸化剤タンク（206）は、第1段と同様にカーボンコンポ
ジット製で、長期間の宇宙空間滞在に対応するため、より高性能な多層断熱材（207）で覆われている。 

【0010】 
航法誘導制御システム（300）は、統合型GNSSユニット（301）、高精度光学慣性測定装置（302）、恒星セ
ンサー（303）、レーザー測距計（304）、地形照合ナビゲーションシステム（305）を統合したハイブリッ
ド航法システムを採用している。これらのセンサーからのデータは、高性能な航法コンピューター（306）
で統合処理され、リアルタイムで最適な飛行経路を計算する。 

【0011】 
ペイロード収納部（400）は標準化されたインターフェース（401）を採用し、有人カプセル（402）または貨
物コンテナ（403）を搭載可能な柔軟な設計となっている。有人カプセル（402）は、最大4名の宇宙飛行士
が30日間滞在可能な生命維持システム（404）を備えている。 

【0012】 
電源システム（500）は、高効率多接合太陽電池を使用した展開式太陽電池パネル（501）、長寿命リチウム
イオン二次電池（502）、非常用燃料電池（503）のハイブリッド構成を採用している。熱制御システム
（600）は、多層断熱材（601）、ヒートパイプネットワーク（602）、ラジエーター（603）、電気ヒーター
（604）、可変熱制御機構（605）を組み合わせた統合型システムを採用している。 

【0013】 
通信システム（700）は、Ka帯高利得アンテナ（701）、光学通信装置（702）、X帯中利得アンテナ
（703）、S帯低利得アンテナ（704）、UHF帯アンテナ（705）を備え、冗長性と高速データ伝送を実現して
いる。 

【0014】 
信頼性と安全性を確保するため、4重冗長フライトコンピューター（800）を採用している。有人ミッション
時には緊急脱出システム（900）を装備する。整備性向上のため、各サブシステムはモジュール化設計
（1000）を採用し、自動診断システム（1001）による状態監視機能を備えている。 

【発明の効果】 
【0015】 
本発明により、以下の効果が得られる。 

1. 主要コンポーネントの再利用により、打ち上げコストを従来の使い捨てロケットシステムと比較して約
70%削減できる。 
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2. 月面着陸と地球帰還の両方が可能なため、サンプルリターンや有人ミッションの柔軟性が大幅に向上す
る。 
3. 標準化されたペイロードインターフェースにより、多様なミッションに対応できる。 
4. 高効率推進システムと軽量構造により、ペイロード比を従来システムと比較して約30%向上させている。 
5. 先進的な航法誘導制御システムにより、月面上の任意の地点に対して誤差1 m以内の高精度な着陸が可能
となる。 
6. モジュール化設計と自動診断システムにより、整備性と運用効率が向上する。 
7. 高効率な電源システムと先進的な熱制御システムにより、月の昼夜サイクル（約14地球日）を通じて安定
した運用が可能となる。 
8. 高速通信システムにより、大容量のデータ伝送が可能となり、高解像度の映像や大量の科学データをリア
ルタイムで地球に送信できる。 
9. 緊急脱出システムの搭載により、有人ミッションの安全性が大幅に向上する。 
10. システム全体の高い信頼性と冗長性により、ミッションの成功率が向上し、長期的な運用コストの削減
につながる。 

【発明を実施するための形態】 
【0016】 
以下、本発明の実施形態について詳細に説明する。 

【0017】 
第1段ブースター（100）は、全長42.5 m、最大直径5.5 mの円筒形状を有し、空荷質量は29.5トンである。機
体構造には、高強度低密度のアルミニウム-リチウム合金（Al-Li 2195）とカーボンファイバー強化プラス
チック（CFRP）を使用し、従来の金属構造と比較して約25%の軽量化を実現している。CFRPには、東レ
T1000G炭素繊維とBMI（ビスマレイミド）樹脂を使用し、引張強度3,000 MPa、弾性率180 GPaを達成してい
る。機体構造全体の剛性を高めるため、ハニカムサンドイッチ構造を採用し、アルミニウムハニカムコア
（セルサイズ3/16インチ、密度72 kg/m³）をCFRP面材（厚さ1.2 mm）で挟み込んでいる。 

【0018】 
4基のメタンLOXエンジン（102）は、それぞれ2,200 kNの海面上推力を発生し、真空中での比推力は360秒
である。エンジンのノズルは、高温に耐えるニオブ合金（C-103）製で、放射冷却方式を採用している。ノ
ズル表面には、発光率0.85のセラミックコーティング（Y2O3安定化ZrO2、厚さ250 µm）を施し、熱放射効
率を高めている。燃焼室は再生冷却方式を採用し、3D印刷技術（選択的レーザー溶融法）により製造され
た複雑な冷却チャンネル構造を持つ。冷却チャンネルの直径は0.5 mm、ピッチは1.2 mmで、燃焼室壁面の熱
流束を最大150 MW/m²まで処理可能である。燃焼室内壁には、熱伝導性に優れたGRCop-84（銅-クロム-ニオ
ブ合金）を使用し、外壁には高強度のインコネル718を採用している。燃焼室圧は13.5 MPa、混合比は3.5:1
（O/F比）に設定されている。これらの技術により、エンジンの寿命を従来の使い捨てエンジンと比較して
約10倍（100回の再使用）に延長している。 

【0019】 
ターボポンプシステムは、2段遠心式のLOXポンプと3段遠心式のメタンポンプで構成されている。LOXポン
プの回転数は30,000 rpm、メタンポンプの回転数は38,000 rpmで、それぞれチタン合金（Ti-6Al-4V）とアル
ミニウム合金（Al 7075-T6）製のインペラーを使用している。ポンプ軸受には、長寿命化のためにハイブ
リッドセラミックベアリング（Si3N4ボール、440Cステンレス鋼製レース）を採用し、潤滑には極低温用の
パーフルオロポリエーテル（PFPE）グリースを使用している。ターボポンプの駆動には、単段衝動タービン
を使用し、タービン入口温度は900 Kに設定されている。 

【0020】 
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推進剤供給システムは、アキュムレータ方式を採用し、エンジン始動時の急激な圧力変動を吸収している。
アキュムレータには、容量50 L、最大圧力20 MPaのカーボンコンポジート製タンクを使用し、内部にはエラ
ストマー製のダイアフラムを設置して液体と加圧ガスを分離している。加圧ガスにはヘリウムを使用し、複
合材製の高圧タンク（容量200 L、充填圧力40 MPa）に貯蔵されている。 

【0021】 
着陸脚（101）は、チタン合金（Ti-6Al-4V ELI）製の主脚4本と補助脚4本で構成され、展開時に直径18 mの
フットプリントを形成する。主脚の長さは7.5 m、補助脚の長さは5 mで、着陸時の最大許容傾斜角は12°であ
る。各脚には油圧ダンパー（101a）と電子制御式衝撃吸収装置（101b）を内蔵し、様々な地表条件での安全
な着陸を可能としている。油圧ダンパーは、ストローク長1.2 m、最大減衰力200 kNで設計されている。使用
する作動油は、広い温度範囲（-65℃～+135℃）で安定した粘度特性を持つシリコーン系オイル（動粘度20 

cSt@25℃）を採用している。電子制御式衝撃吸収装置は、マグネトレオロジカル流体（MR流体）を使用
し、1 msの応答速度で減衰力を0～100 kNの範囲で調整可能である。MR流体には、カルボニル鉄粉（平均粒
径5 µm、体積分率40%）をシリコーンオイルに分散させたものを使用し、最大降伏応力は80 kPaである。制
御用の電磁石には、高磁束密度（1.6 T）を発生可能なネオジム磁石（N52等級）を使用している。 

【0022】 
着陸精度は、GPSとレーダー高度計の併用により、目標地点から半径10 m以内を実現している。GPSレシー
バーには、デュアル周波数（L1/L2）対応の高精度RTK（Real-Time Kinematic）ユニットを採用し、水平方向
精度2 cm、垂直方向精度5 cmを達成している。レーダー高度計は、周波数変調連続波（FMCW）方式を採用
し、高度0.5 m～500 mの範囲で精度±0.1 mの測定が可能である。送信周波数は4.2～4.4 GHzで、出力は100 
mWである。アンテナには、直径15 cmのパッチアレイアンテナを使用し、ビーム幅は10°である。 

【0023】 
燃料タンク（103）と酸化剤タンク（104）は、合計で110トンの推進剤を搭載可能である。タンクはCFRP製
で、内面にはアルミニウムライナー（厚さ0.4 mm、合金：Al 2219-T62）を施し、耐漏洩性を高めている。
CFRPの層構成は、[0°/±45°/90°]8Sの擬似等方性積層構造を採用し、内圧3.5 MPaに耐える設計となっている。
使用する炭素繊維は、東レT800Hで、樹脂には宇宙用エポキシ樹脂（東レ#2500）を使用している。積層方
法には、自動テープ配置（ATP）装置を使用し、層間の空隙率を0.1%以下に抑えている。タンク製造後は、
音響探傷検査（AUT）と中性子ラジオグラフィー検査を実施し、欠陥のないことを確認している。 

【0024】 
多層断熱材（105）は、20層のアルミ蒸着マイラーフィルム（厚さ6 µm、反射率0.95）と不織布スペーサー
（ポリエステル製、厚さ0.1 mm、密度10 g/m²）で構成され、総厚20 mmで有効熱伝導率0.0005 W/(m·K)を実
現している。最外層には、マイクロメテオロイド保護と静電気放電防止のため、ベータクロス（石英繊維
製、厚さ0.2 mm、面密度54 g/m²）を使用している。多層断熱材の層間には、パージガス（ヘリウム）を流す
ためのチューブネットワークを設置し、地上での結露や氷の形成を防いでいる。これらの技術により、極低
温推進剤の蒸発を24時間当たり0.05%以下に抑えている。 

【0025】 
第2段宇宙機（200）は、全長25 m、最大直径5.5 mの円筒形状を有し、空荷質量は18トンである。機体構造
には、第1段と同様のアルミニウム-リチウム合金（Al-Li 2195）とCFRPを使用しているが、宇宙空間での長
期滞在に対応するため、より高い放射線遮蔽性能を持つボロンドープCFRP（B:15wt%）を一部に採用してい
る。このボロンドープCFRPは、1 MeV電子に対して90%の遮蔽効果を持つ。ボロン繊維（直径100 µm）は、
炭素繊維（東レT800H）と交互に配置され、エポキシ樹脂（宇宙用低アウトガスタイプ）で含浸されてい
る。この複合材料の密度は2.0 g/cm³、引張強度は2,800 MPa、弾性率は230 GPaである。 
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【0026】 
水素LOXメインエンジン（201）は550 kNの真空中推力を発生し、比推力は465秒である。このエンジンは、
高膨張比ノズル（ε=180:1）を採用し、月面での効率的な推進を実現している。ノズルはニオブ合金（C-
103）製で、輻射冷却方式を採用している。ノズル表面には、高温酸化防止のためイリジウムコーティング
（厚さ100 µm）が施されている。エンジンの燃焼室圧は12 MPaで、ターボポンプはブリードサイクル方式を
採用し、信頼性と再始動性能を両立させている。燃焼室には銅合金（CuCrZr）を使用し、チャンネル冷却方
式を採用している。チャンネルの幅は0.8 mm、高さは4 mm、ピッチは1.2 mmで、最大熱流束80 MW/m²に対
応可能である。燃焼室内壁には、熱疲労寿命を延ばすため、NARloy-Z（銅-銀-ジルコニウム合金）を使用し
ている。 

【0027】 
燃焼室のスロート部には、高温耐性に優れたジルコニウム銅（ZrCu）を使用し、その周囲にはタングステン
のサーマルバリアを設けている。噴射器は、同軸スワールタイプを採用し、168個の噴射素子で構成されて
いる。中心に液体水素、外側に液体酸素を噴射し、効率的な混合と安定した燃焼を実現している。噴射素子
の材質には、耐酸化性に優れたインコネル718を使用している。 

【0028】 
ターボポンプシステムは、2段遠心式のLOXポンプと3段遠心式の水素ポンプで構成されている。LOXポンプ
の回転数は25,000 rpm、水素ポンプの回転数は90,000 rpmで、それぞれモネル400とチタン合金（Ti-6Al-4V）
製のインペラーを使用している。ポンプ軸受には、長寿命化のためにハイブリッドセラミックベアリング
（Si3N4ボール、440Cステンレス鋼製レース）を採用し、潤滑には極低温用のパーフルオロポリエーテル
（PFPE）グリースを使用している。ターボポンプの駆動には、2段反動タービンを使用し、タービン入口温
度は900 Kに設定されている。 

【0029】 
32基の姿勢制御用ヒドラジンスラスター（202）は、それぞれ225 Nの推力を発生する。これらのスラスター
は、宇宙機の全周に戦略的に配置されており、3軸制御と微小な並進運動を可能としている。スラスターの
噴射時間は最短5ミリ秒から最長連続3,000秒まで可能で、精密な姿勢制御と長時間のΔV機動の両方に対応で
きる。スラスターの比推力は230秒で、触媒には高耐久性のLCH-227（イリジウムをアルミナに担持したも
の）を使用し、10万回以上の作動に耐える設計となっている。触媒床の温度は1,300 Kに達するため、燃焼室
には耐熱合金C-103（Nb-10Hf-1Ti）を使用し、外部には放射冷却用のコバルト基超合金（MAR-M 509）製
フィンを設けている。噴射器には、旋回流式インジェクターを採用し、均一な噴霧と効率的な気化を実現し
ている。 

【0030】 
推進剤供給系統には、ブローダウン方式を採用し、高圧ヘリウムガス（充填圧40 MPa）を使用して加圧して
いる。ヘリウムタンクには、チタンライナー（Ti-6Al-4V、厚さ1.5 mm）を持つCFRP製の複合材タンク（容
量100 L）を使用している。推進剤タンクは、チタン合金（Ti-6Al-4V ELI）製で、内部にPMD（Propellant 
Management Device）を設置し、微小重力下でも安定した推進剤供給を可能としている。PMDは、チタン製
の多孔質スクリーン（孔径10 µm）とベーン構造で構成されており、表面張力を利用して液体推進剤をタン
ク出口に保持する。 

【0031】 
月面着陸用の脚（203）は、チタン合金（Ti-6Al-4V ELI）とCFRPのハイブリッド構造を採用し、軽量化と高
強度を両立させている。主脚の長さは4.5 m、補助脚の長さは3 mで、展開時のフットプリントは直径12 mで
ある。各脚の接地面積は0.5 m²で、最大接地圧を20 kPa以下に抑えている。脚の展開機構には、形状記憶合
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金（Ni-Ti系、変態温度70℃）のアクチュエーターを使用し、電気加熱により展開動作を行う。展開後は、
機械式ロックにより確実に固定される。 

【0032】 
衝撃吸収機構（204）には、アルミニウムハニカムクラッシャブルコア（圧縮強度2 MPa、ストローク効率
80%）と油圧ダンパー（最大減衰力50 kN、ストローク長0.5 m）を組み合わせたシステムを採用し、最大4 
m/sの降下速度での安全な着陸を可能としている。ハニカムコアには、5052アルミニウム合金製のハニカム
（セルサイズ3/16インチ、密度72 kg/m³）を使用し、衝撃エネルギーを効率的に吸収する。油圧ダンパーに
は、広い温度範囲（-65℃～+135℃）で安定した特性を持つシリコーン系オイル（動粘度20 cSt@25℃）を使
用し、オリフィス径を電子制御することで、着陸時の衝撃を最適に吸収する。 

【0033】 
燃料タンク（205）と酸化剤タンク（206）は、合計で45トンの推進剤を搭載可能である。タンクはCFRP製
で、内面にはチタンライナー（厚さ0.2 mm、合金：Ti-6Al-4V ELI）を施し、長期間の推進剤保管に対応して
いる。CFRPの層構成は、[0°/±30°/±60°/90°]6Sの準等方性積層構造を採用し、内圧4.0 MPaに耐える設計となっ
ている。使用する炭素繊維は、東レM40J（高弾性タイプ）で、樹脂には宇宙用シアネートエステル樹脂
（YLA RS-3）を使用している。この樹脂は、低アウトガス特性（CVCM<0.01%、TML<0.1%）と優れた耐放
射線性を持つ。積層方法には、フィラメントワインディング法を採用し、繊維体積含有率を65%に最適化し
ている。タンク製造後は、中性子ラジオグラフィー検査とアコースティックエミッション試験を実施し、微
小な欠陥も検出できるようにしている。 

【0034】 
多層断熱材（207）は、30層のアルミ蒸着カプトンフィルム（厚さ7.5 µm、放射率0.03）と低密度エアロゲル
スペーサー（密度0.02 g/cm³、厚さ0.5 mm）で構成され、総厚30 mmで有効熱伝導率0.0002 W/(m·K)を実現し
ている。エアロゲルスペーサーには、シリカエアロゲルを使用し、気孔率99.8%、平均孔径20 nmの超低密度
構造により、優れた断熱性能を実現している。最外層には、原子状酸素や紫外線からの保護のため、ゲルマ
ニウムをドープしたポリイミドフィルム（厚さ50 µm）を使用している。これらの技術により、極低温推進
剤の蒸発を月面滞在中（最大14地球日）で0.5%以下に抑えている。 

【0035】 
機体外殻（208）のWhipple Shield構造は、外層0.5 mm厚のアルミニウム合金板（Al 6061-T6）、中間層10 cm
厚の高強度Nextel繊維（3M Nextel 312）とKevlar繊維（Kevlar 29）のハイブリッドメッシュ（面密度0.2 g/
cm²）、内層5 mm厚のアルミニウム-ベリリウム合金板（AlBeMet AM162）で構成されている。Nextel繊維
は、アルミナ（Al2O3）62%、シリカ（SiO2）24%、ホウ素（B2O3）14%の組成を持ち、引張強度1.7 GPa、
弾性率150 GPaの高性能セラミック繊維である。Kevlar繊維は、引張強度3.6 GPa、弾性率124 GPaの高強度ア
ラミド繊維で、優れた耐衝撃性を持つ。AlBeMet AM162は、ベリリウム62%とアルミニウム38%の合金で、
密度2.1 g/cm³、弾性率193 GPaの軽量高剛性材料である。この構造により、直径1 mmまでの微小隕石（速度
13 km/s）から機体を保護し、99.99%の確率で致命的な損傷を防ぐことができる。 

【0036】 
航法誘導制御システム（300）の統合型GNSSユニット（301）は、GPS、ガリレオ、GLONASS、準天頂衛星
システムの信号を同時に受信・処理可能で、地球近傍での位置精度は水平方向10 cm、垂直方向15 cmを実現
している。受信機は180チャンネルを持ち、L1、L2、L5帯の信号を処理可能である。アンテナには、右旋円
偏波マイクロストリップパッチアンテナ（直径10 cm）を採用し、半球状の放射パターンを持つ。受信機のフ
ロントエンドには、低雑音増幅器（LNA、利得30 dB、雑音指数1.5 dB）を使用し、微弱な衛星信号を増幅し
ている。信号処理には、専用のGNSS用ASIC（Application Specific Integrated Circuit）を使用し、1秒間に10回
の測位演算を行う。 
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【0037】 
高精度光学慣性測定装置（302）は、リングレーザージャイロ（直径15 cm、ドリフト率0.0001°/時）とFOG
（Fiber Optic Gyro、直径10 cm、ドリフト率0.001°/時）のハイブリッドシステムを採用し、0.001°/時間の高精
度な姿勢測定を可能としている。リングレーザージャイロは、HeNeレーザー（波長632.8 nm）を使用し、共
振器長50 cmの正三角形光路を持つ。FOGは、長さ1 kmの偏波保持光ファイバーを使用し、光源には波長
1,550 nmの半導体レーザーを採用している。加速度計には、静電容量型MEMS加速度センサー（測定範囲
±10 g、分解能1 µg）を使用し、3軸直交配置している。これらのセンサーからのデータは、カルマンフィル
ターを用いて統合処理され、高精度な慣性航法を実現している。 

【0038】 
恒星センサー（303）は、2048×2048ピクセルのCMOSイメージセンサー（画素サイズ5.5 µm、量子効率
80%@550 nm）を使用し、6等星まで検出可能である。光学系には、口径50 mm、焦点距離100 mmのレンズ
系を採用し、F値2.0を実現している。視野角は25°×25°で、3台を異なる方向に配置することで、全天球の
95%をカバーしている。露光時間は10 ms～100 msの範囲で調整可能で、0.1°/秒までの角速度に対応できる。
画像処理には、専用のFPGA（Field Programmable Gate Array、動作周波数200 MHz）を使用し、恒星パターン
のリアルタイム認識と姿勢計算を行っている。姿勢決定精度は0.001°（1σ）を実現している。 

【0039】 
レーザー測距計（304）は、波長1,064 nmのパルスレーザー（パルス幅5 ns、繰り返し周波数10 Hz、ピーク出
力10 MW）を使用し、測定範囲1 m～100 kmで精度±1 cmの距離測定が可能である。送信光学系には、口径5 
cmのガリレオ式ビームエキスパンダーを使用し、ビーム広がり角を0.1 mradに抑えている。受光系には口径
10 cmのカセグレン式望遠鏡と高感度APD（アバランシェフォトダイオード、量子効率70%@1064 nm）を使
用している。信号処理には、高速ADC（Analog-to-Digital Converter、サンプリングレート1 GS/s、分解能12
ビット）とFPGA（動作周波数300 MHz）を使用し、受信パルスの精密な波形解析を行っている。このセン
サーは、月面着陸時の高度測定だけでなく、ランデブー・ドッキング時の相対距離測定にも使用される。 

【0040】 
地形照合ナビゲーションシステム（305）は、事前に用意された月面の高解像度地形データ（空間分解能10 
m）と、リアルタイムで取得する画像データを照合し、月面上での絶対位置を誤差1 m以内で特定する。この
システムは、256×256ピクセルの高感度CMOSカメラ（量子効率80%、ダイナミックレンジ90 dB）と専用の
画像処理プロセッサー（演算性能1 TFLOPS）で構成されている。カメラの光学系には、焦点距離50 mm、F
値1.4の広角レンズを使用し、高度1 kmから10 m/pixelの地上分解能を実現している。画像処理アルゴリズム
には、SIFT（Scale-Invariant Feature Transform）とRANSAC（Random Sample Consensus）を組み合わせた手法
を採用し、0.1秒以内に位置を特定できる。SIFTアルゴリズムでは、128次元の特徴量ベクトルを使用し、照
明条件や視点の変化に頑健なマッチングを行う。RANSACアルゴリズムにより、外れ値を効果的に除去し、
ロバストな位置推定を実現している。 

【0041】 
これらのセンサーからのデータは、航法コンピューター（306）で統合処理される。このコンピューター
は、4基の64ビットRAD750プロセッサー（動作周波数200 MHz、0.7 GIPS/GFLOPSの演算性能）をクロスリ
ンク構成で使用し、200 MIPSの演算性能を有する。RAD750プロセッサーは、0.1 MeV-LET粒子に対する耐
放射線性能が100 krad(Si)以上あり、シングルイベントラッチアップ（SEL）耐性も持つ。メモリには放射線
耐性のある512 MB SDRAM（Single Event Upset率＜10⁻¹⁰ errors/bit-day）と64 GB のNANDフラッシュメモリを
搭載している。フラッシュメモリには、BCH（Bose-Chaudhuri-Hocquenghem）エラー訂正コードを適用し、
複数ビットエラーの訂正を可能としている。 

New York General Group 9



【0042】 
ソフトウェアには、UKF（Unscented Kalman Filter）ベースの機械学習アルゴリズムを実装し、飛行中のセン
サーデータに基づいて自動的にナビゲーションパラメータを最適化する機能を持つ。UKFは、非線形システ
ムに対して効果的なフィルタリングを行い、従来のEKF（Extended Kalman Filter）よりも高精度な状態推定
を可能にする。また、適応型のプロセスノイズ調整機能を実装し、センサーの特性変化や環境の変動に対し
てロバストな推定を行う。ソフトウェアの信頼性向上のため、ARINC 653準拠のリアルタイムオペレーティ
ングシステムを採用し、時間・空間パーティショニングにより各機能の分離と保護を実現している。 

【0043】 
ペイロード収納部（400）は、直径4.8 m、高さ12 mの円筒空間を提供する。内部構造には、アルミニウムハ
ニカムコアサンドイッチパネル（表面材：Al 2024-T3、厚さ1 mm、コア：アルミハニカム、厚さ25 mm、密
度72 kg/m³）を使用し、高い剛性と軽量化を両立している。標準化されたインターフェース（401）は、電力
（120 V DC、最大20 kW）、データ（10 Gbps光ファイバー、1 Gbpsイーサネット）、流体（水、酸素、窒素、
ヘリウム用の各種カップリング）、機械的結合（4点ラッチ機構）の各接続点を備えている。 

【0044】 
電力インターフェースは、過電流保護（遮断時間＜1 ms）とEMI/EMCフィルタ（減衰率60 dB@1 MHz）を内
蔵している。過電流保護には、固体ステート回路遮断器を使用し、従来の機械式遮断器よりも高速な遮断を
実現している。EMI/EMCフィルタには、コモンモードチョークコイル（インダクタンス10 mH）とX2コンデ
ンサ（静電容量1 µF）を組み合わせたπ型フィルタを採用し、広帯域のノイズ抑制を行っている。 

【0045】 
データインターフェースは、リアルタイムイーサネットプロトコル（IEEE 1588v2 PTP）をサポートし、1 µs
以下の同期精度を実現している。光ファイバーには、宇宙用の放射線耐性シングルモードファイバー（コア
径9 µm、クラッド径125 µm、減衰0.4 dB/km@1550 nm）を使用し、長距離・高速伝送を可能としている。コ
ネクタには、耐振動性に優れたエキスパンデッドビーム型光コネクタを採用し、繰り返しの着脱に対する高
い信頼性を確保している。 

【0046】 
流体カップリングには、自己密封型のクイックディスコネクトカップリングを使用し、接続・切断時の流体
漏れを最小限に抑えている。シール材には、広い温度範囲（-50℃～+200℃）で使用可能なパーフルオロエ
ラストマー（FFKM）を採用し、化学的安定性と耐久性を確保している。 

【0047】 
機械的結合用の4点ラッチ機構は、形状記憶合金（Ni-Ti系）アクチュエーターで駆動される。ラッチ本体に
は、高強度チタン合金（Ti-6Al-4V）を使用し、軽量化と高い保持力（各点10 kN）を両立している。ラッチ
機構には、冗長設計を採用し、1点が故障しても残りの3点で安全に結合を維持できる設計となっている。 

【0048】 
有人カプセル（402）は内容積40 m³を有し、4名の宇宙飛行士が30日間滞在可能な設備を備えている。カプセ
ルの構造には、アルミニウム-リチウム合金（Al-Li 2195）を主に使用し、一部にCFRP（炭素繊維強化プラス
チック）を採用することで、軽量化と高強度を両立している。外壁には、微小隕石および宇宙デブリ防御用
のWhipple Shieldを装備し、内部の与圧構造を保護している。 

【0049】 

生命維持システム（404）は、4-BMS（4-Bed Molecular Sieve）方式のCO₂除去装置（CO₂除去効率95%、1人
当たり処理風量30 m³/時）、Sabatier反応を利用した酸素再生システム（CO₂からの酸素回収率50%）、多段
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蒸留方式の水再生システム（回収率95%、処理能力10 L/人・日）で構成され、消耗品の補給なしで30日間の
運用が可能である。 

【0050】 

4-BMS CO₂除去装置は、2組のゼオライト5A吸着剤ベッド（各600 g）とシリカゲル乾燥剤ベッド（各400 g）
で構成されている。CO₂吸着と再生のサイクルを10分間隔で交互に行い、連続的なCO₂除去を実現している。
再生には130℃の加熱と真空引きを組み合わせた方式を採用し、吸着剤の長寿命化を図っている。 

【0051】 
Sabatier反応を利用した酸素再生システムは、ルテニウム触媒（担体：γ-アルミナ、Ru担持量5 wt%）を使用
し、300℃、2気圧の条件下でCO₂と水素を反応させてメタンと水を生成する。生成した水は電気分解により
酸素と水素に分離され、酸素は船内に供給される。このシステムにより、CO₂からの酸素回収率50%を達成
している。 

【0052】 
水再生システムは、多段蒸留方式を採用し、尿や汗、洗浄水などの廃水から清浄な飲料水を生成する。シス
テムは、前処理ユニット（フィルター、活性炭吸着）、蒸留ユニット（5段の減圧蒸留装置）、後処理ユニッ
ト（イオン交換樹脂、UV殺菌装置）で構成されている。蒸留ユニットは、70℃、0.3気圧の条件で運転さ
れ、95%の高い水回収率を実現している。 

【0053】 
空気循環システムは、HEPAフィルター（捕集効率99.97%@0.3 µm）と活性炭フィルターを使用し、微粒子と
揮発性有機化合物を除去する。HEPAフィルターには、ガラス繊維製のH14グレードフィルター（面積1 m²）
を使用し、0.3 µmの粒子に対して99.997%の捕集効率を持つ。活性炭フィルターには、ヤシガラ活性炭（比
表面積1,200 m²/g）を使用し、アンモニアや揮発性有機化合物の吸着除去を行う。空気循環ファンには、磁
気浮上型の遠心ファン（風量300 m³/時、消費電力50 W）を採用し、低騒音（45 dBA@1 m）と長寿命（設計
寿命10万時間）を実現している。 

【0054】 
温度・湿度制御システムには、熱電素子（ペルチェ素子）を利用した除湿器と電気ヒーターを組み合わせて
使用している。除湿器は、露点温度10℃まで空気を冷却し、1日あたり10 Lの水分を回収可能である。温度
制御範囲は18～28℃、相対湿度は30～70%に維持される。 

【0055】 

貨物コンテナ（403）は最大3トンの物資を収納可能で、内部に-20℃から+50℃まで温度調整可能な恒温区画
（容積5 m³）を設けている。コンテナの外殻には、高強度アルミニウム合金（Al 7075-T6）を使用し、内部
には断熱材としてエアロゲル（熱伝導率0.015 W/m·K）を充填している。温度制御には、ペルチェ素子（冷
却能力500 W、COP 1.5）と電気ヒーター（加熱能力1 kW）を使用し、精度±0.5℃で温度を維持できる。 

【0056】 

ペルチェ素子には、高性能なBi2Te3系半導体素子（最大温度差70℃）を使用し、200個を直並列に接続して
使用している。放熱側には、ヒートパイプ（作動流体：アンモニア）と放熱フィンを組み合わせた高効率な
熱dissipationシステムを採用している。電気ヒーターには、ニクロム線（抵抗20 Ω/m）を使用し、PWM制御
により精密な温度調整を行っている。これらの技術により、温度に敏感な科学機器や生物学的サンプルの輸
送が可能となっている。 

【0057】 
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自動ドッキングシステム（405）は、アンドロギナス・ペリフェラル・ドッキング・システム（APDS）を採
用し、ISS（国際宇宙ステーション）との互換性を確保している。ドッキング機構の最大許容ミスアライメ
ントは、軸方向±0.1 m、径方向±0.1 m、角度±5°である。ドッキング時の接近速度は0.05～0.3 m/sの範囲で調
整可能で、衝撃吸収機構（最大吸収エネルギー1 kJ）を備えている。 

【0058】 
ドッキング機構の主要構造には、チタン合金（Ti-6Al-4V）を使用し、軽量化と高強度を両立している。ドッ
キングリングの直径は0.8 mで、12個のラッチ機構を備えている。各ラッチは、形状記憶合金（Ni-Ti系）アク
チュエーターで駆動され、最大5 kNの保持力を持つ。ラッチ機構には、冗長設計を採用し、2個のラッチが
故障しても安全にドッキングを維持できる設計となっている。 

【0059】 
衝撃吸収機構には、MR流体ダンパー（最大減衰力5 kN、ストローク長0.2 m）を使用している。MR流体の
磁場強度を電子制御することで、接近速度に応じた最適な減衰力を発生させ、ドッキング時の衝撃を最小限
に抑えている。また、電気モーターによる能動的な位置制御機構を備え、ドッキング後の微調整や緊急離脱
に対応している。 

【0060】 
ドッキングセンサーには、レーザーレンジファインダー（測定範囲0.1～100 m、精度±1 mm）と高解像度カ
メラ（解像度2048×2048ピクセル、フレームレート60 fps）を組み合わせたシステムを採用している。これら
のセンサーからのデータは、画像処理アルゴリズム（特徴点マッチングと姿勢推定）によりリアルタイムで
解析され、精密なドッキング制御を実現している。 

【0061】 
電源システム（500）の太陽電池パネル（501）は、展開時に総面積90 m²となり、太陽定数1,367 W/m²の条件
下で45 kWの電力を生成する。使用している多接合太陽電池（InGaP/GaAs/Ge）は、変換効率32%を有し、放
射線による劣化を15年間で10%以内に抑える設計となっている。太陽電池セルの寸法は40 mm×80 mm、厚さ
150 µmで、CIC（Coverglass-Interconnect-Cell）構造を採用している。 

【0062】 
太陽電池パネルの基板には、アルミニウムハニカムコア（厚さ20 mm、密度32 kg/m³）を炭素繊維強化プラ
スチック（CFRP）面材（厚さ0.5 mm）で挟んだサンドイッチパネルを使用し、高い剛性と軽量化を実現し
ている。パネルの展開機構には、形状記憶合金（Ni-Ti系）アクチュエーターと薄板バネを組み合わせたシス
テムを採用し、信頼性の高い展開動作を実現している。 

【0063】 
太陽電池セルの表面には、セリウムドープ石英ガラス（厚さ100 µm）をカバーガラスとして使用し、紫外線
カットコーティングを施している。このコーティングは、波長300 nm以下の紫外線を99.9%以上カットし、
可視光・近赤外線の透過率は95%以上を維持している。また、帯電防止のため、カバーガラス表面に導電性
のITO（酸化インジウムスズ）コーティング（厚さ200 nm、面抵抗10 Ω/sq）を施している。 

【0064】 
リチウムイオン二次電池（502）は、合計容量100 kWhで、80%の深度まで10,000サイクルの充放電が可能で
ある。電池セルには、高エネルギー密度（300 Wh/kg）のシリコン-黒鉛負極とNMC（ニッケル-マンガン-コ
バルト）正極を採用している。セル電圧は3.6 V、容量は50 Ahで、200直列×10並列の構成となっている。 

【0065】 
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電池セルの構造には、積層型電極を採用し、正極材料にはLi(Ni0.8Mn0.1Co0.1)O2を使用している。負極には、
ナノシリコン粒子（平均粒径100 nm）と黒鉛粒子（平均粒径10 µm）の複合材料を使用し、高容量と良好な
サイクル特性を両立させている。電解液には、EC（エチレンカーボネート）とEMC（エチルメチルカーボ
ネート）の混合溶媒に、LiPF6を1 mol/Lの濃度で溶解したものを使用している。セパレーターには、ナノ
ファイバー強化ポリエチレン膜（厚さ20 µm、空孔率50%）を採用し、高い安全性と優れたイオン伝導性を
実現している。 

【0066】 

各セルには、過充電・過放電保護回路と温度センサーが内蔵されており、-20℃から+60℃の範囲で動作可能
である。過充電保護回路は、セル電圧が4.2 Vを超えた場合に充電を遮断し、過放電保護回路は、セル電圧
が2.5 V未満になった場合に放電を停止する。温度センサーには、高精度なサーミスタ（精度±0.1℃）を使用
し、異常発熱の早期検知を可能としている。 

【0067】 
バッテリーマネジメントシステム（BMS）には、32ビットマイクロコントローラー（動作周波数120 MHz）
を使用し、各セルの電圧・電流・温度を0.1秒間隔でモニタリングしている。BMSは、セルバランシング機能
を備え、各セルの充電状態（SOC）を均等に保つことで、バッテリーパックの長寿命化を図っている。ま
た、機械学習アルゴリズムを実装し、使用履歴に基づいて充放電特性を最適化している。 

【0068】 
非常用燃料電池（503）は、10 kWの連続出力を7日間維持できる容量を有する。燃料電池には固体高分子型
を採用し、発電効率は60%を達成している。水素と酸素は極低温液体で貯蔵され、総重量は120 kgである。 

【0069】 
燃料電池スタックは、200セルで構成されており、各セルの有効面積は200 cm²である。電解質膜には、パー
フルオロスルホン酸系のNafion膜（厚さ25 µm）を使用し、優れたプロトン伝導性と耐久性を実現している。
電極触媒層には、カーボンナノチューブ担持白金触媒（Pt担持量0.4 mg/cm²）を使用し、高い触媒活性と耐
久性を両立させている。セパレーターには、チタン製の薄板（厚さ0.1 mm）を使用し、軽量化と優れた導電
性を実現している。 

【0070】 
水素タンク（容量50 L、圧力70 MPa）と酸素タンク（容量40 L、圧力50 MPa）は、カーボンコンポジート製
で、内部にアルミニウムライナーを持つType IV構造を採用している。タンクの製造には、フィラメントワイ
ンディング法を用い、東レT800H炭素繊維とエポキシ樹脂（東レ#2500）を使用している。タンク内面のアル
ミニウムライナーには、Al 6061-T6合金（厚さ2 mm）を使用し、水素透過を防止している。 

【0071】 
極低温液体の気化には、環境熱を利用したパッシブ型熱交換器を採用し、電力を必要としない安定した気化
を実現している。熱交換器には、アルミニウム製のフィン付き管（フィン高さ5 mm、ピッチ1 mm）を使用
し、効率的な熱交換を行っている。 

【0072】 
熱制御システム（600）の多層断熱材（601）は、外層にベータクロス（厚さ0.1 mm、反射率0.93）、内層に
20層のアルミ蒸着マイラーフィルム（厚さ6 µm、放射率0.03）を使用し、有効熱伝導率0.0005 W/(m·K)を実
現している。多層断熱材の総厚は20 mmで、層間には低密度のポリエステル不織布（厚さ0.1 mm、密度10 g/
m²）をスペーサーとして使用している。 

【0073】 
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ヒートパイプネットワーク（602）は、アンモニアを作動流体とする溝付き管方式を採用し、0.1 W/cm²の熱
輸送能力を持つ。ヒートパイプの本体には、アルミニウム合金（Al 6063-T6）を使用し、内部に軸方向溝
（溝幅0.5 mm、深さ1 mm、ピッチ0.8 mm）を形成している。ヒートパイプの直径は12 mm、長さは最大2 m

で、蒸発部と凝縮部の温度差を5℃以内に抑えることができる。ヒートパイプネットワークは、主要な熱源
（電子機器、バッテリー等）と放熱部（ラジエーター）を接続し、効率的な熱輸送を行っている。 

【0074】 
ラジエーター（603）は、総面積30 m²で、シルバーテフロンコーティング（厚さ125 µm）により0.08の吸収
率と0.8の放射率を実現している。ラジエーターの基板には、アルミニウム製ハニカムコア（厚さ10 mm、セ
ルサイズ3/16インチ、密度32 kg/m³）をアルミニウム面材（厚さ0.5 mm、合金：Al 6061-T6）で挟んだサンド
イッチパネルを使用し、軽量化と高い剛性を両立している。放熱面には、アルミニウム製の押出成形フィン
（フィン高さ5 mm、ピッチ1.5 mm）を取り付け、放熱性能を向上させている。 

【0075】 
電気ヒーター（604）は、合計出力7 kWで、約1,000箇所に分散配置されている。ヒーターには、カプトンフィ
ルム上に形成されたニクロム線パターン（線幅0.5 mm、厚さ25 µm）を使用し、軽量かつフレキシブルな設
計となっている。各ヒーターの出力は5～20 Wの範囲で、使用箇所に応じて最適化されている。ヒーターの
制御には、PWM（Pulse Width Modulation）方式を採用し、0.1℃の精度で温度調節が可能である。 

【0076】 
可変熱制御機構（605）には、ルーバー式ラジエーターを採用し、有効放熱面積を10%～100%の範囲で調節
可能としている。ルーバーは、アルミニウム合金（Al 7075-T6）製の薄板（厚さ0.5 mm）を使用し、ベアリ
ングレスモーター（トルク0.1 N·m、回転速度60 rpm）で駆動される。ルーバーの開閉角度は0°～90°の範囲
で連続的に制御可能で、熱光学特性の異なる表裏面（表面：シルバーテフロンコーティング、裏面：黒色ア
ノダイズ処理）を持つことで、幅広い熱制御範囲を実現している。 

【0077】 
通信システム（700）のKa帯高利得アンテナ（701）は、直径2.4 mのカセグレン式パラボラアンテナで、月-
地球間で1 Gbpsのデータ伝送速度を実現する。主反射鏡には、炭素繊維強化プラスチック（CFRP）を使用
し、表面精度RMS 0.1 mmを達成している。副反射鏡には、アルミニウム合金（Al 6061-T6）を使用し、金メッ
キ（厚さ2 µm）を施して反射損失を低減している。 

【0078】 
アンテナフィード部には、円偏波ホーンアンテナを採用し、軸比1.5 dB以下の高品質な円偏波を実現してい
る。送信出力は50 W、受信機のノイズ温度は100 Kで、G/T（アンテナ利得/システム雑音温度）は32 dB/Kを
達成している。アンテナの指向精度は0.01°で、ジンバル機構により±180°（方位角）、-5°～+90°（仰角）の
範囲で可動する。ジンバル機構には、ダイレクトドライブモーター（トルク10 N·m、位置決め精度0.001°）
を使用し、高精度な指向制御を実現している。 

【0079】 
光学通信装置（702）は、波長1,550 nmの半導体レーザーを光源とし、10 cm口径の望遠鏡で集光する。この
システムは、月-地球間で理論上10 Gbpsのデータ伝送が可能だが、大気の影響を考慮して実効速度2 Gbpsを
目標としている。送信レーザーには、分布帰還型（DFB）レーザーダイオードを使用し、出力1 W、線幅1 
MHzを実現している。変調方式には、DPSK（Differential Phase Shift Keying）を採用し、高い受信感度と耐ノ
イズ性を両立している。 

【0080】 
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送受信光学系には、リッチー・クレチアン式望遠鏡（口径10 cm、焦点距離50 cm、F値5）を使用し、回折限
界に近い光学性能を実現している。主鏡と副鏡には、軽量化のためベリリウム製の基板を使用し、表面に高
反射率コーティング（反射率99.9%@1550 nm）を施している。望遠鏡の指向制御には、2軸ジンバル機構
（角度分解能0.1 µrad、制御帯域幅100 Hz）を採用し、高精度な指向追尾を可能としている。 

【0081】 
受光素子には、InGaAs APD（Avalanche Photodiode、量子効率80%@1550 nm、暗電流1 nA）を使用し、微弱
な光信号の検出を可能としている。信号処理には、専用のDSP（Digital Signal Processor、動作周波数1 GHz）
を使用し、リアルタイムでのデータ復調と誤り訂正を行っている。 

【0082】 
X帯中利得アンテナ（703）は、直径1 mのフェーズドアレイアンテナで、50 Mbpsのデータ伝送が可能であ
る。アンテナ素子には、マイクロストリップパッチアンテナ（パッチサイズ3 cm×3 cm）を使用し、1,024素
子を16×16のサブアレイに分割して配置している。各サブアレイには、GaN HEMT（窒化ガリウム高電子移
動度トランジスタ）を使用した固体増幅器（出力5 W、利得30 dB）を搭載し、合計5 kWの送信出力を実現
している。 

【0083】 
ビーム走査には、5ビットのデジタル移相器を使用し、±60°の範囲で電子的にビーム方向を制御可能としてい
る。アンテナ制御ユニットには、高速FPGA（Field-Programmable Gate Array、動作周波数500 MHz）を使用
し、リアルタイムでのビーム形成と指向制御を行っている。 

【0084】 
S帯低利得アンテナ（704）は、全方位性のパッチアンテナで、128 kbpsの低速通信に使用される。アンテナ
素子には、円偏波マイクロストリップパッチアンテナ（直径10 cm）を使用し、4素子を90°間隔で配置するこ
とで全方位性を実現している。給電回路には、90°ハイブリッドカプラーを使用し、軸比2 dB以下の高品質
な円偏波を生成している。 

【0085】 
UHF帯アンテナ（705）は、月面探査車との近距離通信用で、最大5 kmの範囲で1 Mbpsの通信が可能であ
る。アンテナには、λ/4モノポールアンテナ（長さ17 cm）を採用し、接地板との組み合わせにより全方位性
のパターンを実現している。送信出力は5 W、受信機の感度は-110 dBmで、自動利得制御（AGC）機能によ
り、0.1～5 kmの範囲で安定した通信を維持できる。 

【0086】 
4重冗長フライトコンピューター（800）は、それぞれ2.0 GHzのクロック周波数を持つRAD5500プロセッ
サーを採用し、1,000 MIPSの演算性能を有する。RAD5500プロセッサーは、90 nmのシリコンオンインシュ
レータ（SOI）プロセスで製造され、1 Mrad以上の全イオン化線量（TID）耐性と、85 MeV·cm²/mgのシング
ルイベント耐性を持つ。各コンピューターは32 GBのRAMと1 TBのソリッドステートドライブを搭載し、
99.9999%の信頼性を実現する。 

【0087】 
RAMには、誤り訂正符号（ECC）付きのDDR3 SDRAM（動作周波数800 MHz、転送速度12.8 GB/s）を使用
し、シングルビットエラーの自動訂正とダブルビットエラーの検出を行っている。ソリッドステートドライ
ブには、3D NAND型フラッシュメモリを使用し、耐放射線設計と冗長ストレージ技術により高い信頼性を
確保している。 

【0088】 
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独立した電源系統（801）は、各コンピューターに28 V DCを供給し、瞬断時にはスーパーキャパシタによる
バックアップ電源が作動する。スーパーキャパシタには、静電容量3,000 F、定格電圧2.7 Vのセルを12直列で
使用し、最大10秒間の電力バックアップを可能としている。電源系統には、EMI/EMCフィルターとサージ保
護回路を内蔵し、外部からのノイズや過渡電圧に対する耐性を高めている。 

【0089】 
相互監視システム（802）は、各コンピューター間で1 msごとにハートビート信号を送受信し、異常を検知
した場合は自動的に冗長系に切り替わる。ハートビート信号には、32ビットのCRC（Cyclic Redundancy 
Check）を付加し、通信エラーの検出を行っている。また、各コンピューターの処理結果を比較する投票シ
ステムを採用し、3台以上のコンピューターが正常に動作している場合は多数決原理で正しい結果を選択す
る。 

【0090】 
ソフトウェアの自動アップデート機能（803）は、差分アップデート方式を採用し、通常運用中でも安全に
ソフトウェアを更新できる。アップデートプロセスには、ロールバック機能を実装し、更新中に問題が発生
した場合は自動的に前のバージョンに戻すことができる。また、重要なソフトウェアモジュールには、A/B
パーティション方式を採用し、一方のパーティションを更新している間も、もう一方のパーティションで安
定したシステムを維持できる。 

【0091】 
緊急脱出システム（900）の固体ロケットモーター（901）は、推力800 kN、作動時間5秒で、打ち上げ時の
全段階で作動可能である。推進薬には、HTPB（Hydroxyl-Terminated Polybutadiene）系コンポジット推進薬
を使用し、比推力260秒、密度1.8 g/cm³を実現している。ノズルには、炭素-炭素複合材料を使用し、アブレー
ション冷却方式を採用している。点火系には、冗長設計を採用し、2系統の電気式点火器と1系統の機械式
セーフティ機構を装備している。 

【0092】 
液体推進システム（902）は、推力50 kN、比推力315秒のMMH/NTO（モノメチルヒドラジン/四酸化二窒
素）エンジンを採用し、軌道上での緊急離脱に使用される。エンジンには、再生冷却方式の燃焼室（銅合金
製、内壁温度800 K以下）と、放射冷却方式のノズル（コロンビウム合金製、最高温度1,600 K）を採用して
いる。推進剤タンクには、チタン合金（Ti-6Al-4V）製のブラダー型タンクを使用し、長期保管性と再始動性
を確保している。 

【0093】 
衝撃吸収シート（903）は、形状記憶ポリマーフォームを使用し、最大40 Gの衝撃を6 G以下に減衰させる性
能を持つ。フォームの密度は0.1 g/cm³、ポアソン比0.3、圧縮強度2 MPaで、衝撃吸収効率90%を実現してい
る。フォームの形状回復温度は60℃に設定されており、使用後は加熱により元の形状に戻すことができる。 

【0094】 
耐Gスーツ（904）は、多層構造の高強度繊維（アラミド繊維とPBO繊維のハイブリッド）を使用し、最大
12 Gまでの加速度に耐える設計となっている。スーツ内部には、空気圧制御システムを搭載し、0.5 Gごとに
圧力を段階的に上昇させることで、効果的に血液の下方への移動を防ぐ。頭部保護には、カーボンファイ
バー強化プラスチック製のヘルメットを採用し、内部にはショック吸収ライナー（ポリウレタンフォーム、
厚さ15 mm）を装備している。 

【0095】 
モジュール化設計（1000）により、主要サブシステムは2時間以内に交換可能である。各モジュールは、標準
化されたインターフェース（電気、機械、熱、データ）を持ち、プラグアンドプレイ方式での交換を可能と
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している。電気インターフェースには、高速シリアルバス（10 Gbps）と電力ライン（28 V DC、最大100 A）
を採用し、1つのコネクタで全ての接続を行える設計となっている。機械的インターフェースには、クイック
リリース機構を採用し、工具を使用せずに着脱可能としている。 

【0096】 
自動診断システム（1001）は、1,000以上のセンサーからデータを収集し、潜在的な故障を事前に検知する能
力を持つ。センサーネットワークには、無線式のMEMSセンサー（加速度、温度、湿度、気圧）を採用し、
配線の複雑化を避けている。データ収集には、時分割多重方式を採用し、1秒間に1,000回のサンプリングを
行っている。収集されたデータは、機械学習アルゴリズム（異常検知モデル）によりリアルタイムで解析さ
れ、通常の動作パターンからの逸脱を検出する。 

【0097】 
以上、本発明の実施形態について詳細に説明したが、これらはあくまで例示であり、本発明の範囲はこれら
に限定されるものではない。当業者であれば、本発明の趣旨を逸脱しない範囲で様々な変更や修正を加える
ことが可能である。 

【0098】 
次に、本発明の構造・工程についてより詳細に述べる。本発明は、地球と月の間を往復可能な再利用型二段
式ロケットシステム「ムーンシャトル」に関するものであり、高効率かつ経済的な宇宙輸送機を提供する。
本システムは、第1段ブースター（100）と第2段宇宙機（200）から構成され、これらが連携して機能するこ
とで、月面着陸と地球帰還を実現する。本発明の詳細な構造、製造プロセス、および使用方法について以下
に説明する。 

【0099】 
第1段ブースター（100）は、全長42.5 m、最大直径5.5 mの円筒形状を有し、空荷質量29.5トンである。機体
構造には、高強度低密度のアルミニウム-リチウム合金（Al-Li 2195）とカーボンファイバー強化プラスチッ
ク（CFRP）を使用し、従来の金属構造と比較して約25%の軽量化を実現している。CFRPには、東レT1000G
炭素繊維とBMI（ビスマレイミド）樹脂を使用し、引張強度3,000 MPa、弾性率180 GPaを達成している。機
体構造全体の剛性を高めるため、ハニカムサンドイッチ構造を採用し、アルミニウムハニカムコア（セルサ
イズ3/16インチ、密度72 kg/m³）をCFRP面材（厚さ1.2 mm）で挟み込んでいる。この構造により、高い剛性
と軽量化を両立させ、打ち上げ時の荷重に耐える強度を確保している。 

【0100】 
第1段ブースターには、4基の高効率メタンLOXエンジン（102）を搭載している。各エンジンは、2,200 kNの
海面上推力を発生し、真空中での比推力は360秒である。エンジンのノズルは、高温に耐えるニオブ合金
（C-103）製で、放射冷却方式を採用している。ノズル表面には、発光率0.85のセラミックコーティング
（Y2O3安定化ZrO2、厚さ250 µm）を施し、熱放射効率を高めている。このコーティングにより、ノズル表
面温度を1,400℃以下に抑え、材料の劣化を防止している。燃焼室は再生冷却方式を採用し、3D印刷技術
（選択的レーザー溶融法）により製造された複雑な冷却チャンネル構造を持つ。冷却チャンネルの直径は
0.5 mm、ピッチは1.2 mmで、燃焼室壁面の熱流束を最大150 MW/m²まで処理可能である。この冷却システム
により、燃焼室壁面温度を800℃以下に維持し、長寿命化を実現している。 

【0101】 
燃料タンク（103）と酸化剤タンク（104）は、合計で110トンの推進剤を搭載可能である。タンクはCFRP製
で、内面にはアルミニウムライナー（厚さ0.4 mm、合金：Al 2219-T62）を施し、耐漏洩性を高めている。
CFRPの層構成は、[0°/±45°/90°]8Sの擬似等方性積層構造を採用し、内圧3.5 MPaに耐える設計となっている。
この構造により、タンクの重量を従来の金属製タンクと比較して40%削減している。多層断熱材（105）は、
20層のアルミ蒸着マイラーフィルム（厚さ6 µm、反射率0.95）と不織布スペーサー（ポリエステル製、厚さ
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0.1 mm、密度10 g/m²）で構成され、総厚20 mmで有効熱伝導率0.0005 W/(m·K)を実現している。この断熱シ
ステムにより、極低温推進剤の蒸発を24時間当たり0.05%以下に抑制し、長期間の推進剤保管を可能として
いる。 

【0102】 
第1段ブースターの推進剤供給システム（106）は、アキュムレータ方式を採用し、エンジン始動時の急激な
圧力変動を吸収している。アキュムレータには、容量50 L、最大圧力20 MPaのカーボンコンポジート製タン
クを使用し、内部にはエラストマー製のダイアフラムを設置して液体と加圧ガスを分離している。加圧ガス
にはヘリウムを使用し、複合材製の高圧タンク（容量200 L、充填圧力40 MPa）に貯蔵されている。このシ
ステムにより、エンジンへの安定した推進剤供給を実現し、信頼性の高い推進系運用を可能としている。 

【0103】 
第1段ブースターの姿勢制御システム（107）は、4基のベーンアクチュエータと12基の補助スラスターで構成
されている。ベーンアクチュエータは、メインエンジンの排気ガスを偏向させることで、ピッチとヨー方向
の姿勢制御を行う。各アクチュエータは、最大偏向角±15°、応答速度50°/秒を有し、精密な姿勢制御を可能
としている。補助スラスターは、N2O4/MMH（四酸化二窒素/モノメチルヒドラジン）を推進剤とし、各500 
Nの推力を発生する。これらのスラスターは、主にロール制御と微小な軌道修正に使用される。姿勢制御シ
ステム全体は、航法誘導制御システム（300）からの指令に基づいて動作し、打ち上げから分離までの全
フェーズで安定した飛行を維持する。 

【0104】 
第1段ブースターの回収システム（108）は、格納式着陸脚、減速用パラシュート、および着陸用エンジンで
構成されている。着陸脚は、チタン合金（Ti-6Al-4V）製の主脚4本と補助脚4本で構成され、展開時に直径
18 mのフットプリントを形成する。各脚には油圧ダンパー（最大減衰力200 kN、ストローク長1.2 m）と電子
制御式衝撃吸収装置（減衰力0～100 kN、応答速度1 ms）を内蔵し、様々な地表条件での安全な着陸を可能
としている。減速用パラシュートは、直径30 mのリーフィングリボン型で、大気圏再突入時の初期減速に使
用される。着陸用エンジンは、中央に配置された1基のメタンLOXエンジン（推力800 kN）で、最終的な減
速と軟着陸を行う。これらのシステムが連携して機能することで、第1段ブースターの確実な回収と再使用を
実現している。 

【0105】 
第2段宇宙機（200）は、全長25 m、最大直径5.5 mの円筒形状を有し、空荷質量は18トンである。機体構造
には、第1段と同様のアルミニウム-リチウム合金（Al-Li 2195）とCFRPを使用しているが、宇宙空間での長
期滞在に対応するため、より高い放射線遮蔽性能を持つボロンドープCFRP（B:15wt%）を一部に採用してい
る。このボロンドープCFRPは、1 MeV電子に対して90%の遮蔽効果を持つ。ボロン繊維（直径100 µm）は、
炭素繊維（東レT800H）と交互に配置され、エポキシ樹脂（宇宙用低アウトガスタイプ）で含浸されてい
る。この複合材料の密度は2.0 g/cm³、引張強度は2,800 MPa、弾性率は230 GPaである。この構造により、乗
員と搭載機器の放射線被曝を大幅に低減し、長期ミッションの実現を可能としている。 

【0106】 
第2段宇宙機には、1基の高比推力水素LOXメインエンジン（201）と32基の姿勢制御用ヒドラジンスラス
ター（202）を備えている。メインエンジンは550 kNの真空中推力を発生し、比推力は465秒である。このエ
ンジンは、高膨張比ノズル（ε=180:1）を採用し、月面での効率的な推進を実現している。ノズルはニオブ合
金（C-103）製で、輻射冷却方式を採用している。ノズル表面には、高温酸化防止のためイリジウムコー
ティング（厚さ100 µm）が施されている。エンジンの燃焼室圧は12 MPaで、ターボポンプはブリードサイク
ル方式を採用し、信頼性と再始動性能を両立させている。燃焼室には銅合金（CuCrZr）を使用し、チャンネ
ル冷却方式を採用している。チャンネルの幅は0.8 mm、高さは4 mm、ピッチは1.2 mmで、最大熱流束80 
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MW/m²に対応可能である。この冷却システムにより、燃焼室壁面温度を600℃以下に維持し、100回以上の
再使用を可能としている。 

【0107】 
燃焼室のスロート部には、高温耐性に優れたジルコニウム銅（ZrCu）を使用し、その周囲にはタングステン
のサーマルバリアを設けている。噴射器は、同軸スワールタイプを採用し、168個の噴射素子で構成されて
いる。中心に液体水素、外側に液体酸素を噴射し、効率的な混合と安定した燃焼を実現している。噴射素子
の材質には、耐酸化性に優れたインコネル718を使用している。 

【0108】 
ターボポンプシステムは、2段遠心式のLOXポンプと3段遠心式の水素ポンプで構成されている。LOXポンプ
の回転数は25,000 rpm、水素ポンプの回転数は90,000 rpmで、それぞれモネル400とチタン合金（Ti-6Al-4V）
製のインペラーを使用している。ポンプ軸受には、長寿命化のためにハイブリッドセラミックベアリング
（Si3N4ボール、440Cステンレス鋼製レース）を採用し、潤滑には極低温用のパーフルオロポリエーテル
（PFPE）グリースを使用している。ターボポンプの駆動には、2段反動タービンを使用し、タービン入口温
度は900 Kに設定されている。 

【0109】 
32基の姿勢制御用ヒドラジンスラスター（202）は、それぞれ225 Nの推力を発生する。これらのスラスター
は、宇宙機の全周に戦略的に配置されており、3軸制御と微小な並進運動を可能としている。スラスターの
噴射時間は最短5ミリ秒から最長連続3,000秒まで可能で、精密な姿勢制御と長時間のΔV機動の両方に対応で
きる。スラスターの比推力は230秒で、触媒には高耐久性のLCH-227（イリジウムをアルミナに担持したも
の）を使用し、10万回以上の作動に耐える設計となっている。触媒床の温度は1,300 Kに達するため、燃焼室
には耐熱合金C-103（Nb-10Hf-1Ti）を使用し、外部には放射冷却用のコバルト基超合金（MAR-M 509）製
フィンを設けている。噴射器には、旋回流式インジェクターを採用し、均一な噴霧と効率的な気化を実現し
ている。 

【0110】 
推進剤供給系統には、ブローダウン方式を採用し、高圧ヘリウムガス（充填圧40 MPa）を使用して加圧して
いる。ヘリウムタンクには、チタンライナー（Ti-6Al-4V、厚さ1.5 mm）を持つCFRP製の複合材タンク（容
量100 L）を使用している。推進剤タンクは、チタン合金（Ti-6Al-4V ELI）製で、内部にPMD（Propellant 
Management Device）を設置し、微小重力下でも安定した推進剤供給を可能としている。PMDは、チタン製
の多孔質スクリーン（孔径10 µm）とベーン構造で構成されており、表面張力を利用して液体推進剤をタン
ク出口に保持する。 

【0111】 
月面着陸用の脚（203）は、チタン合金（Ti-6Al-4V ELI）とCFRPのハイブリッド構造を採用し、軽量化と高
強度を両立させている。主脚の長さは4.5 m、補助脚の長さは3 mで、展開時のフットプリントは直径12 mで
ある。各脚の接地面積は0.5 m²で、最大接地圧を20 kPa以下に抑えている。脚の展開機構には、形状記憶合
金（Ni-Ti系、変態温度70℃）のアクチュエーターを使用し、電気加熱により展開動作を行う。展開後は、
機械式ロックにより確実に固定される。 

【0112】 
衝撃吸収機構（204）には、アルミニウムハニカムクラッシャブルコア（圧縮強度2 MPa、ストローク効率
80%）と油圧ダンパー（最大減衰力50 kN、ストローク長0.5 m）を組み合わせたシステムを採用し、最大4 
m/sの降下速度での安全な着陸を可能としている。ハニカムコアには、5052アルミニウム合金製のハニカム
（セルサイズ3/16インチ、密度72 kg/m³）を使用し、衝撃エネルギーを効率的に吸収する。油圧ダンパーに
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は、広い温度範囲（-65℃～+135℃）で安定した特性を持つシリコーン系オイル（動粘度20 cSt@25℃）を使
用し、オリフィス径を電子制御することで、着陸時の衝撃を最適に吸収する。 

【0113】 
燃料タンク（205）と酸化剤タンク（206）は、合計で45トンの推進剤を搭載可能である。タンクはCFRP製
で、内面にはチタンライナー（厚さ0.2 mm、合金：Ti-6Al-4V ELI）を施し、長期間の推進剤保管に対応して
いる。CFRPの層構成は、[0°/±30°/±60°/90°]6Sの準等方性積層構造を採用し、内圧4.0 MPaに耐える設計となっ
ている。使用する炭素繊維は、東レM40J（高弾性タイプ）で、樹脂には宇宙用シアネートエステル樹脂
（YLA RS-3）を使用している。この樹脂は、低アウトガス特性（CVCM<0.01%、TML<0.1%）と優れた耐放
射線性を持つ。積層方法には、フィラメントワインディング法を採用し、繊維体積含有率を65%に最適化し
ている。タンク製造後は、中性子ラジオグラフィー検査とアコースティックエミッション試験を実施し、微
小な欠陥も検出できるようにしている。 

【0114】 
多層断熱材（207）は、30層のアルミ蒸着カプトンフィルム（厚さ7.5 µm、放射率0.03）と低密度エアロゲル
スペーサー（密度0.02 g/cm³、厚さ0.5 mm）で構成され、総厚30 mmで有効熱伝導率0.0002 W/(m·K)を実現し
ている。エアロゲルスペーサーには、シリカエアロゲルを使用し、気孔率99.8%、平均孔径20 nmの超低密度
構造により、優れた断熱性能を実現している。最外層には、原子状酸素や紫外線からの保護のため、ゲルマ
ニウムをドープしたポリイミドフィルム（厚さ50 µm）を使用している。これらの技術により、極低温推進
剤の蒸発を月面滞在中（最大14地球日）で0.5%以下に抑えている。 

【0115】 
機体外殻（208）のWhipple Shield構造は、外層0.5 mm厚のアルミニウム合金板（Al 6061-T6）、中間層10 cm
厚の高強度Nextel繊維（3M Nextel 312）とKevlar繊維（Kevlar 29）のハイブリッドメッシュ（面密度0.2 g/
cm²）、内層5 mm厚のアルミニウム-ベリリウム合金板（AlBeMet AM162）で構成されている。Nextel繊維
は、アルミナ（Al2O3）62%、シリカ（SiO2）24%、ホウ素（B2O3）14%の組成を持ち、引張強度1.7 GPa、
弾性率150 GPaの高性能セラミック繊維である。Kevlar繊維は、引張強度3.6 GPa、弾性率124 GPaの高強度ア
ラミド繊維で、優れた耐衝撃性を持つ。AlBeMet AM162は、ベリリウム62%とアルミニウム38%の合金で、
密度2.1 g/cm³、弾性率193 GPaの軽量高剛性材料である。この構造により、直径1 mmまでの微小隕石（速度
13 km/s）から機体を保護し、99.99%の確率で致命的な損傷を防ぐことができる。 

【0116】 
航法誘導制御システム（300）は、統合型GNSSユニット（301）、高精度光学慣性測定装置（302）、恒星セ
ンサー（303）、レーザー測距計（304）、地形照合ナビゲーションシステム（305）を統合したハイブリッ
ド航法システムを採用している。GNSSユニット（301）は、GPS、ガリレオ、GLONASS、準天頂衛星システ
ムの信号を同時に受信・処理可能で、地球近傍での位置精度は水平方向10 cm、垂直方向15 cmを実現してい
る。受信機は180チャンネルを持ち、L1、L2、L5帯の信号を処理可能である。アンテナには、右旋円偏波マ
イクロストリップパッチアンテナ（直径10 cm）を採用し、半球状の放射パターンを持つ。受信機のフロント
エンドには、低雑音増幅器（LNA、利得30 dB、雑音指数1.5 dB）を使用し、微弱な衛星信号を増幅している。
信号処理には、専用のGNSS用ASIC（Application Specific Integrated Circuit）を使用し、1秒間に10回の測位演
算を行う。 

【0117】 
高精度光学慣性測定装置（302）は、リングレーザージャイロ（直径15 cm、ドリフト率0.0001°/時）とFOG
（Fiber Optic Gyro、直径10 cm、ドリフト率0.001°/時）のハイブリッドシステムを採用し、0.001°/時間の高精
度な姿勢測定を可能としている。リングレーザージャイロは、HeNeレーザー（波長632.8 nm）を使用し、共
振器長50 cmの正三角形光路を持つ。FOGは、長さ1 kmの偏波保持光ファイバーを使用し、光源には波長
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1,550 nmの半導体レーザーを採用している。加速度計には、静電容量型MEMS加速度センサー（測定範囲
±10 g、分解能1 µg）を使用し、3軸直交配置している。 

【0118】 
恒星センサー（303）は、2048×2048ピクセルのCMOSイメージセンサー（画素サイズ5.5 µm、量子効率
80%@550 nm）を使用し、6等星まで検出可能である。光学系には、口径50 mm、焦点距離100 mmのレンズ
系を採用し、F値2.0を実現している。視野角は25°×25°で、3台を異なる方向に配置することで、全天球の
95%をカバーしている。露光時間は10 ms～100 msの範囲で調整可能で、0.1°/秒までの角速度に対応できる。
画像処理には、専用のFPGA（Field Programmable Gate Array、動作周波数200 MHz）を使用し、恒星パターン
のリアルタイム認識と姿勢計算を行っている。姿勢決定精度は0.001°（1σ）を実現している。 

【0119】 
レーザー測距計（304）は、波長1,064 nmのパルスレーザー（パルス幅5 ns、繰り返し周波数10 Hz、ピーク出
力10 MW）を使用し、測定範囲1 m～100 kmで精度±1 cmの距離測定が可能である。送信光学系には、口径5 
cmのガリレオ式ビームエキスパンダーを使用し、ビーム広がり角を0.1 mradに抑えている。受光系には口径
10 cmのカセグレン式望遠鏡と高感度APD（アバランシェフォトダイオード、量子効率70%@1064 nm）を使
用している。信号処理には、高速ADC（Analog-to-Digital Converter、サンプリングレート1 GS/s、分解能12
ビット）とFPGA（動作周波数300 MHz）を使用し、受信パルスの精密な波形解析を行っている。 

【0120】 
地形照合ナビゲーションシステム（305）は、事前に用意された月面の高解像度地形データ（空間分解能10 
m）と、リアルタイムで取得する画像データを照合し、月面上での絶対位置を誤差1 m以内で特定する。この
システムは、256×256ピクセルの高感度CMOSカメラ（量子効率80%、ダイナミックレンジ90 dB）と専用の
画像処理プロセッサー（演算性能1 TFLOPS）で構成されている。カメラの光学系には、焦点距離50 mm、F
値1.4の広角レンズを使用し、高度1 kmから10 m/pixelの地上分解能を実現している。画像処理アルゴリズム
には、SIFT（Scale-Invariant Feature Transform）とRANSAC（Random Sample Consensus）を組み合わせた手法
を採用し、0.1秒以内に位置を特定できる。SIFTアルゴリズムでは、128次元の特徴量ベクトルを使用し、照
明条件や視点の変化に頑健なマッチングを行う。RANSACアルゴリズムにより、外れ値を効果的に除去し、
ロバストな位置推定を実現している。 

【0121】 
これらのセンサーからのデータは、航法コンピューター（306）で統合処理される。このコンピューター
は、4基の64ビットRAD750プロセッサー（動作周波数200 MHz、0.7 GIPS/GFLOPSの演算性能）をクロスリ
ンク構成で使用し、200 MIPSの演算性能を有する。RAD750プロセッサーは、0.1 MeV-LET粒子に対する耐
放射線性能が100 krad(Si)以上あり、シングルイベントラッチアップ（SEL）耐性も持つ。メモリには放射線
耐性のある512 MB SDRAM（Single Event Upset率＜10⁻¹⁰ errors/bit-day）と64 GB のNANDフラッシュメモリを
搭載している。フラッシュメモリには、BCH（Bose-Chaudhuri-Hocquenghem）エラー訂正コードを適用し、
複数ビットエラーの訂正を可能としている。 

【0122】 
ソフトウェアには、UKF（Unscented Kalman Filter）ベースの機械学習アルゴリズムを実装し、飛行中のセン
サーデータに基づいて自動的にナビゲーションパラメータを最適化する機能を持つ。UKFは、非線形システ
ムに対して効果的なフィルタリングを行い、従来のEKF（Extended Kalman Filter）よりも高精度な状態推定
を可能にする。また、適応型のプロセスノイズ調整機能を実装し、センサーの特性変化や環境の変動に対し
てロバストな推定を行う。ソフトウェアの信頼性向上のため、ARINC 653準拠のリアルタイムオペレーティ
ングシステムを採用し、時間・空間パーティショニングにより各機能の分離と保護を実現している。 
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【0123】 
ペイロード収納部（400）は、直径4.8 m、高さ12 mの円筒空間を提供する。内部構造には、アルミニウムハ
ニカムコアサンドイッチパネル（表面材：Al 2024-T3、厚さ1 mm、コア：アルミハニカム、厚さ25 mm、密
度72 kg/m³）を使用し、高い剛性と軽量化を両立している。標準化されたインターフェース（401）は、電力
（120 V DC、最大20 kW）、データ（10 Gbps光ファイバー、1 Gbpsイーサネット）、流体（水、酸素、窒素、
ヘリウム用の各種カップリング）、機械的結合（4点ラッチ機構）の各接続点を備えている。 

【0124】 
電力インターフェースは、過電流保護（遮断時間＜1 ms）とEMI/EMCフィルタ（減衰率60 dB@1 MHz）を内
蔵している。過電流保護には、固体ステート回路遮断器を使用し、従来の機械式遮断器よりも高速な遮断を
実現している。EMI/EMCフィルタには、コモンモードチョークコイル（インダクタンス10 mH）とX2コンデ
ンサ（静電容量1 µF）を組み合わせたπ型フィルタを採用し、広帯域のノイズ抑制を行っている。データイン
ターフェースは、リアルタイムイーサネットプロトコル（IEEE 1588v2 PTP）をサポートし、1 µs以下の同期
精度を実現している。光ファイバーには、宇宙用の放射線耐性シングルモードファイバー（コア径9 µm、ク
ラッド径125 µm、減衰0.4 dB/km@1550 nm）を使用し、長距離・高速伝送を可能としている。 

【0125】 
有人カプセル（402）は内容積40 m³を有し、4名の宇宙飛行士が30日間滞在可能な設備を備えている。カプセ
ルの構造には、アルミニウム-リチウム合金（Al-Li 2195）を主に使用し、一部にCFRP（炭素繊維強化プラス
チック）を採用することで、軽量化と高強度を両立している。外壁には、微小隕石および宇宙デブリ防御用
のWhipple Shieldを装備し、内部の与圧構造を保護している。 

【0126】 

生命維持システム（404）は、4-BMS（4-Bed Molecular Sieve）方式のCO₂除去装置（CO₂除去効率95%、1人
当たり処理風量30 m³/時）、Sabatier反応を利用した酸素再生システム（CO₂からの酸素回収率50%）、多段
蒸留方式の水再生システム（回収率95%、処理能力10 L/人・日）で構成され、消耗品の補給なしで30日間の
運用が可能である。 

【0127】 

4-BMS CO₂除去装置は、2組のゼオライト5A吸着剤ベッド（各600 g）とシリカゲル乾燥剤ベッド（各400 g）
で構成されている。CO₂吸着と再生のサイクルを10分間隔で交互に行い、連続的なCO₂除去を実現している。
再生には130℃の加熱と真空引きを組み合わせた方式を採用し、吸着剤の長寿命化を図っている。 

【0128】 
Sabatier反応を利用した酸素再生システムは、ルテニウム触媒（担体：γ-アルミナ、Ru担持量5 wt%）を使用
し、300℃、2気圧の条件下でCO₂と水素を反応させてメタンと水を生成する。生成した水は電気分解により
酸素と水素に分離され、酸素は船内に供給される。このシステムにより、CO₂からの酸素回収率50%を達成
している。 

【0129】 
水再生システムは、多段蒸留方式を採用し、尿や汗、洗浄水などの廃水から清浄な飲料水を生成する。シス
テムは、前処理ユニット（フィルター、活性炭吸着）、蒸留ユニット（5段の減圧蒸留装置）、後処理ユニッ
ト（イオン交換樹脂、UV殺菌装置）で構成されている。蒸留ユニットは、70℃、0.3気圧の条件で運転さ
れ、95%の高い水回収率を実現している。 

【0130】 

New York General Group 22



空気循環システムは、HEPAフィルター（捕集効率99.97%@0.3 µm）と活性炭フィルターを使用し、微粒子と
揮発性有機化合物を除去する。HEPAフィルターには、ガラス繊維製のH14グレードフィルター（面積1 m²）
を使用し、0.3 µmの粒子に対して99.997%の捕集効率を持つ。活性炭フィルターには、ヤシガラ活性炭（比
表面積1,200 m²/g）を使用し、アンモニアや揮発性有機化合物の吸着除去を行う。空気循環ファンには、磁
気浮上型の遠心ファン（風量300 m³/時、消費電力50 W）を採用し、低騒音（45 dBA@1 m）と長寿命（設計
寿命10万時間）を実現している。 

【0131】 
温度・湿度制御システムには、熱電素子（ペルチェ素子）を利用した除湿器と電気ヒーターを組み合わせて
使用している。除湿器は、露点温度10℃まで空気を冷却し、1日あたり10 Lの水分を回収可能である。温度
制御範囲は18～28℃、相対湿度は30～70%に維持される。 

【0132】 

貨物コンテナ（403）は最大3トンの物資を収納可能で、内部に-20℃から+50℃まで温度調整可能な恒温区画
（容積5 m³）を設けている。コンテナの外殻には、高強度アルミニウム合金（Al 7075-T6）を使用し、内部
には断熱材としてエアロゲル（熱伝導率0.015 W/m·K）を充填している。温度制御には、ペルチェ素子（冷
却能力500 W、COP 1.5）と電気ヒーター（加熱能力1 kW）を使用し、精度±0.5℃で温度を維持できる。 

【0133】 
自動ドッキングシステム（405）は、アンドロギナス・ペリフェラル・ドッキング・システム（APDS）を採
用し、ISS（国際宇宙ステーション）との互換性を確保している。ドッキング機構の最大許容ミスアライメ
ントは、軸方向±0.1 m、径方向±0.1 m、角度±5°である。ドッキング時の接近速度は0.05～0.3 m/sの範囲で調
整可能で、衝撃吸収機構（最大吸収エネルギー1 kJ）を備えている。 

【0134】 
電源システム（500）の太陽電池パネル（501）は、展開時に総面積90 m²となり、太陽定数1,367 W/m²の条件
下で45 kWの電力を生成する。使用している多接合太陽電池（InGaP/GaAs/Ge）は、変換効率32%を有し、放
射線による劣化を15年間で10%以内に抑える設計となっている。太陽電池セルの寸法は40 mm×80 mm、厚さ
150 µmで、CIC（Coverglass-Interconnect-Cell）構造を採用している。カバーガラスには、セリウムドープ石英
ガラス（厚さ100 µm）を使用し、紫外線カットコーティングを施している。 

【0135】 
リチウムイオン二次電池（502）は、合計容量100 kWhで、80%の深度まで10,000サイクルの充放電が可能で
ある。電池セルには、高エネルギー密度（300 Wh/kg）のシリコン-黒鉛負極とNMC（ニッケル-マンガン-コ
バルト）正極を採用している。セル電圧は3.6 V、容量は50 Ahで、200直列×10並列の構成となっている。各
セルには、過充電・過放電保護回路と温度センサーが内蔵されており、-20℃から+60℃の範囲で動作可能で
ある。 

【0136】 
非常用燃料電池（503）は、10 kWの連続出力を7日間維持できる容量を有する。燃料電池には固体高分子型
を採用し、発電効率は60%を達成している。水素と酸素は極低温液体で貯蔵され、総重量は120 kgである。
水素タンク（容量50 L、圧力70 MPa）と酸素タンク（容量40 L、圧力50 MPa）は、カーボンコンポジート製
で、内部にアルミニウムライナーを持つType IV構造を採用している。 

【0137】 
熱制御システム（600）は、多層断熱材（601）、ヒートパイプネットワーク（602）、ラジエーター
（603）、電気ヒーター（604）、可変熱制御機構（605）を組み合わせた統合型システムを採用している。
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多層断熱材（601）は、外層にベータクロス（厚さ0.1 mm、反射率0.93）、内層に20層のアルミ蒸着マイラー
フィルム（厚さ6 µm、放射率0.03）を使用し、有効熱伝導率0.0005 W/(m·K)を実現している。 

【0138】 
ヒートパイプネットワーク（602）は、アンモニアを作動流体とする溝付き管方式を採用し、0.1 W/cm²の熱
輸送能力を持つ。ヒートパイプの本体には、アルミニウム合金（Al 6063-T6）を使用し、内部に軸方向溝
（溝幅0.5 mm、深さ1 mm、ピッチ0.8 mm）を形成している。ヒートパイプの直径は12 mm、長さは最大2 m

で、蒸発部と凝縮部の温度差を5℃以内に抑えることができる。 

【0139】 
ラジエーター（603）は、総面積30 m²で、シルバーテフロンコーティング（厚さ125 µm）により0.08の吸収
率と0.8の放射率を実現している。ラジエーターの基板には、アルミニウム製ハニカムコア（厚さ10 mm、セ
ルサイズ3/16インチ、密度32 kg/m³）をアルミニウム面材（厚さ0.5 mm、合金：Al 6061-T6）で挟んだサンド
イッチパネルを使用し、軽量化と高い剛性を両立している。放熱面には、アルミニウム製の押出成形フィン
（フィン高さ5 mm、ピッチ1.5 mm）を取り付け、放熱性能を向上させている。 

【0140】 
電気ヒーター（604）は、合計出力7 kWで、約1,000箇所に分散配置されている。ヒーターには、カプトンフィ
ルム上に形成されたニクロム線パターン（線幅0.5 mm、厚さ25 µm）を使用し、軽量かつフレキシブルな設
計となっている。各ヒーターの出力は5～20 Wの範囲で、使用箇所に応じて最適化されている。ヒーターの
制御には、PWM（Pulse Width Modulation）方式を採用し、0.1℃の精度で温度調節が可能である。 

【0141】 
可変熱制御機構（605）には、ルーバー式ラジエーターを採用し、有効放熱面積を10%～100%の範囲で調節
可能としている。ルーバーは、アルミニウム合金（Al 7075-T6）製の薄板（厚さ0.5 mm）を使用し、ベアリ
ングレスモーター（トルク0.1 N·m、回転速度60 rpm）で駆動される。ルーバーの開閉角度は0°～90°の範囲
で連続的に制御可能で、熱光学特性の異なる表裏面（表面：シルバーテフロンコーティング、裏面：黒色ア
ノダイズ処理）を持つことで、幅広い熱制御範囲を実現している。 

【0142】 
通信システム（700）のKa帯高利得アンテナ（701）は、直径2.4 mのカセグレン式パラボラアンテナで、月-
地球間で1 Gbpsのデータ伝送速度を実現する。主反射鏡には、炭素繊維強化プラスチック（CFRP）を使用
し、表面精度RMS 0.1 mmを達成している。副反射鏡には、アルミニウム合金（Al 6061-T6）を使用し、金メッ
キ（厚さ2 µm）を施して反射損失を低減している。 

【0143】 
アンテナフィード部には、円偏波ホーンアンテナを採用し、軸比1.5 dB以下の高品質な円偏波を実現してい
る。送信出力は50 W、受信機のノイズ温度は100 Kで、G/T（アンテナ利得/システム雑音温度）は32 dB/Kを
達成している。アンテナの指向精度は0.01°で、ジンバル機構により±180°（方位角）、-5°～+90°（仰角）の
範囲で可動する。ジンバル機構には、ダイレクトドライブモーター（トルク10 N·m、位置決め精度0.001°）
を使用し、高精度な指向制御を実現している。 

【0144】 
光学通信装置（702）は、波長1,550 nmの半導体レーザーを光源とし、10 cm口径の望遠鏡で集光する。この
システムは、月-地球間で理論上10 Gbpsのデータ伝送が可能だが、大気の影響を考慮して実効速度2 Gbpsを
目標としている。送信レーザーには、分布帰還型（DFB）レーザーダイオードを使用し、出力1 W、線幅1 
MHzを実現している。変調方式には、DPSK（Differential Phase Shift Keying）を採用し、高い受信感度と耐ノ
イズ性を両立している。 
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【0145】 
送受信光学系には、リッチー・クレチアン式望遠鏡（口径10 cm、焦点距離50 cm、F値5）を使用し、回折限
界に近い光学性能を実現している。主鏡と副鏡には、軽量化のためベリリウム製の基板を使用し、表面に高
反射率コーティング（反射率99.9%@1550 nm）を施している。望遠鏡の指向制御には、2軸ジンバル機構
（角度分解能0.1 µrad、制御帯域幅100 Hz）を採用し、高精度な指向追尾を可能としている。 

【0146】 
受光素子には、InGaAs APD（Avalanche Photodiode、量子効率80%@1550 nm、暗電流1 nA）を使用し、微弱
な光信号の検出を可能としている。信号処理には、専用のDSP（Digital Signal Processor、動作周波数1 GHz）
を使用し、リアルタイムでのデータ復調と誤り訂正を行っている。 

【0147】 
X帯中利得アンテナ（703）は、直径1 mのフェーズドアレイアンテナで、50 Mbpsのデータ伝送が可能であ
る。アンテナ素子には、マイクロストリップパッチアンテナ（パッチサイズ3 cm×3 cm）を使用し、1,024素
子を16×16のサブアレイに分割して配置している。各サブアレイには、GaN HEMT（窒化ガリウム高電子移
動度トランジスタ）を使用した固体増幅器（出力5 W、利得30 dB）を搭載し、合計5 kWの送信出力を実現
している。 

【0148】 
ビーム走査には、5ビットのデジタル移相器を使用し、±60°の範囲で電子的にビーム方向を制御可能としてい
る。アンテナ制御ユニットには、高速FPGA（Field-Programmable Gate Array、動作周波数500 MHz）を使用
し、リアルタイムでのビーム形成と指向制御を行っている。 

【0149】 
S帯低利得アンテナ（704）は、全方位性のパッチアンテナで、128 kbpsの低速通信に使用される。アンテナ
素子には、円偏波マイクロストリップパッチアンテナ（直径10 cm）を使用し、4素子を90°間隔で配置するこ
とで全方位性を実現している。給電回路には、90°ハイブリッドカプラーを使用し、軸比2 dB以下の高品質
な円偏波を生成している。 

【0150】 
UHF帯アンテナ（705）は、月面探査車との近距離通信用で、最大5 kmの範囲で1 Mbpsの通信が可能であ
る。アンテナには、λ/4モノポールアンテナ（長さ17 cm）を採用し、接地板との組み合わせにより全方位性
のパターンを実現している。送信出力は5 W、受信機の感度は-110 dBmで、自動利得制御（AGC）機能によ
り、0.1～5 kmの範囲で安定した通信を維持できる。 

【0151】 
4重冗長フライトコンピューター（800）は、それぞれ2.0 GHzのクロック周波数を持つRAD5500プロセッ
サーを採用し、1,000 MIPSの演算性能を有する。RAD5500プロセッサーは、90 nmのシリコンオンインシュ
レータ（SOI）プロセスで製造され、1 Mrad以上の全イオン化線量（TID）耐性と、85 MeV·cm²/mgのシング
ルイベント耐性を持つ。各コンピューターは32 GBのRAMと1 TBのソリッドステートドライブを搭載し、
99.9999%の信頼性を実現する。 

【0152】 
RAMには、誤り訂正符号（ECC）付きのDDR3 SDRAM（動作周波数800 MHz、転送速度12.8 GB/s）を使用
し、シングルビットエラーの自動訂正とダブルビットエラーの検出を行っている。ソリッドステートドライ
ブには、3D NAND型フラッシュメモリを使用し、耐放射線設計と冗長ストレージ技術により高い信頼性を
確保している。 
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【0153】 
独立した電源系統（801）は、各コンピューターに28 V DCを供給し、瞬断時にはスーパーキャパシタによる
バックアップ電源が作動する。スーパーキャパシタには、静電容量3,000 F、定格電圧2.7 Vのセルを12直列で
使用し、最大10秒間の電力バックアップを可能としている。電源系統には、EMI/EMCフィルターとサージ保
護回路を内蔵し、外部からのノイズや過渡電圧に対する耐性を高めている。 

【0154】 
相互監視システム（802）は、各コンピューター間で1 msごとにハートビート信号を送受信し、異常を検知
した場合は自動的に冗長系に切り替わる。ハートビート信号には、32ビットのCRC（Cyclic Redundancy 
Check）を付加し、通信エラーの検出を行っている。また、各コンピューターの処理結果を比較する投票シ
ステムを採用し、3台以上のコンピューターが正常に動作している場合は多数決原理で正しい結果を選択す
る。 

【0155】 
ソフトウェアの自動アップデート機能（803）は、差分アップデート方式を採用し、通常運用中でも安全に
ソフトウェアを更新できる。アップデートプロセスには、ロールバック機能を実装し、更新中に問題が発生
した場合は自動的に前のバージョンに戻すことができる。また、重要なソフトウェアモジュールには、A/B
パーティション方式を採用し、一方のパーティションを更新している間も、もう一方のパーティションで安
定したシステムを維持できる。 

【0156】 
緊急脱出システム（900）の固体ロケットモーター（901）は、推力800 kN、作動時間5秒で、打ち上げ時の
全段階で作動可能である。推進薬には、HTPB（Hydroxyl-Terminated Polybutadiene）系コンポジット推進薬
を使用し、比推力260秒、密度1.8 g/cm³を実現している。ノズルには、炭素-炭素複合材料を使用し、アブレー
ション冷却方式を採用している。点火系には、冗長設計を採用し、2系統の電気式点火器と1系統の機械式
セーフティ機構を装備している。 

【0157】 
液体推進システム（902）は、推力50 kN、比推力315秒のMMH/NTO（モノメチルヒドラジン/四酸化二窒
素）エンジンを採用し、軌道上での緊急離脱に使用される。エンジンには、再生冷却方式の燃焼室（銅合金
製、内壁温度800 K以下）と、放射冷却方式のノズル（コロンビウム合金製、最高温度1,600 K）を採用して
いる。推進剤タンクには、チタン合金（Ti-6Al-4V）製のブラダー型タンクを使用し、長期保管性と再始動性
を確保している。 

【0158】 
衝撃吸収シート（903）は、形状記憶ポリマーフォームを使用し、最大40 Gの衝撃を6 G以下に減衰させる性
能を持つ。フォームの密度は0.1 g/cm³、ポアソン比0.3、圧縮強度2 MPaで、衝撃吸収効率90%を実現してい
る。フォームの形状回復温度は60℃に設定されており、使用後は加熱により元の形状に戻すことができる。 

【0159】 
耐Gスーツ（904）は、多層構造の高強度繊維（アラミド繊維とPBO繊維のハイブリッド）を使用し、最大
12 Gまでの加速度に耐える設計となっている。スーツ内部には、空気圧制御システムを搭載し、0.5 Gごとに
圧力を段階的に上昇させることで、効果的に血液の下方への移動を防ぐ。頭部保護には、カーボンファイ
バー強化プラスチック製のヘルメットを採用し、内部にはショック吸収ライナー（ポリウレタンフォーム、
厚さ15 mm）を装備している。 

【0160】 
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モジュール化設計（1000）により、主要サブシステムは2時間以内に交換可能である。各モジュールは、標準
化されたインターフェース（電気、機械、熱、データ）を持ち、プラグアンドプレイ方式での交換を可能と
している。電気インターフェースには、高速シリアルバス（10 Gbps）と電力ライン（28 V DC、最大100 A）
を採用し、1つのコネクタで全ての接続を行える設計となっている。機械的インターフェースには、クイック
リリース機構を採用し、工具を使用せずに着脱可能としている。 

【0161】 
自動診断システム（1001）は、1,000以上のセンサーからデータを収集し、潜在的な故障を事前に検知する能
力を持つ。センサーネットワークには、無線式のMEMSセンサー（加速度、温度、湿度、気圧）を採用し、
配線の複雑化を避けている。データ収集には、時分割多重方式を採用し、1秒間に1,000回のサンプリングを
行っている。収集されたデータは、機械学習アルゴリズム（異常検知モデル）によりリアルタイムで解析さ
れ、通常の動作パターンからの逸脱を検出する。 

【0162】 
本発明の製造プロセスは、高度な材料加工技術と精密組立技術を駆使する。CFRPの製造には、自動テープ
配置（ATP）装置とフィラメントワインディング法を使用する。ATP装置は、幅300 mmのプリプレグテープ
を0.1 mmの精度で配置し、積層速度は10 m/分である。フィラメントワインディングは、繊維張力を50 Nに制
御しながら、巻き角度を0.1°の精度で制御する。 

【0163】 
エンジン部品の製造には、選択的レーザー溶融法（SLM）と精密鋳造を組み合わせる。SLMには、出力1 
kWのファイバーレーザーを使用し、積層ピッチ30 µm、走査速度10 m/秒で造形を行う。精密鋳造では、セ
ラミックシェルモールド法を採用し、8層のシェルを形成して鋳造精度±0.1 mmを実現する。 

【0164】 
システムの組立は、クラス10,000のクリーンルーム環境下で行われる。位置合わせには、精度0.01 mmのレー
ザートラッカーを使用し、接合には電子ビーム溶接（加速電圧60 kV、ビーム電流100 mA）と構造用接着剤
（せん断強度30 MPa）を併用する。各サブシステムは、熱真空試験（-100℃～+100℃、10⁻⁶ Pa）、振動試験
（20-2000 Hz、最大40 G）、EMC試験（30 MHz-18 GHz）を経て検証される。 

【0165】 
本発明の使用プロセスは、打ち上げ前準備、発射、軌道投入、月への航行、月面着陸、月面活動、月面離陸、
地球帰還の各段階で構成される。打ち上げ前準備では、燃料充填、システムチェック、ペイロードの搭載が
行われる。燃料充填では、極低温推進剤（液体メタン：-162℃、液体酸素：-183℃）を0.1 MPa/分の速度で
注入する。システムチェックでは、1,000以上のセンサーデータを0.1秒間隔でモニタリングし、全システムの
健全性を確認する。 

【0166】 
発射段階では、第1段ブースター（100）の4基のメタンLOXエンジン（102）が同時に点火され、推力8,800 
kNで機体を上昇させる。高度30 kmでマッハ3に達した後、第1段は分離され、自律的に着陸地点へ帰還す
る。第2段宇宙機（200）は、メインエンジン（201）を550秒間燃焼させ、月遷移軌道に投入される。この
間、航法誘導制御システム（300）が常時作動し、最適な軌道を維持する。統合型GNSSユニット（301）は
地球近傍での高精度な位置決定を行い、高精度光学慣性測定装置（302）と恒星センサー（303）が宇宙空間
での姿勢制御に貢献する。レーザー測距計（304）は、他の宇宙機や天体との相対距離を測定し、衝突回避
に必要な情報を提供する。 

【0167】 
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月への航行中、姿勢制御用ヒドラジンスラスター（202）を用いて軌道修正を行う。32基のスラスターは、
航法コンピューター（306）からの指令に基づき、精密な姿勢制御と軌道修正を実施する。この間、通信シ
ステム（700）を使用して地上との常時通信を維持し、テレメトリデータの送信と指令の受信を行う。Ka帯
高利得アンテナ（701）は1 Gbpsの高速データ通信を可能とし、光学通信装置（702）は最大2 Gbpsのバック
アップ通信手段として機能する。 

【0168】 
熱制御システム（600）は、宇宙空間での極端な温度変化に対応し、機内環境を適切に保つ。多層断熱材
（601）が外部からの熱の流入を防ぎ、ヒートパイプネットワーク（602）が内部で発生した熱を効率的に分
散させる。ラジエーター（603）は余剰熱を宇宙空間に放出し、電気ヒーター（604）は必要に応じて局所的
な加熱を行う。可変熱制御機構（605）は、ミッションフェーズに応じて放熱量を調整し、最適な熱バラン
スを維持する。 

【0169】 
月面着陸時には、高度100 kmから降下を開始し、メインエンジン（201）の推力を精密に制御しながら、垂
直速度を徐々に低下させる。高度2 kmでホバリングフェーズに入り、地形照合ナビゲーションシステム
（305）を用いて着陸地点を選定する。このシステムは、事前に用意された月面の高解像度地形データと、
リアルタイムで取得する画像データを照合し、月面上での絶対位置を誤差1 m以内で特定する。 

【0170】 
着陸の最終段階では、月面着陸用の脚（203）が展開され、衝撃吸収機構（204）が作動準備を整える。レー
ザー測距計（304）が地表までの正確な距離を計測し、航法コンピューター（306）がエンジン推力と姿勢を
制御して、垂直速度1 m/秒以下で月面に軟着陸する。着陸時の衝撃は、アルミニウムハニカムクラッシャブ
ルコアと油圧ダンパーの組み合わせにより効果的に吸収され、機体と搭載機器を保護する。 

【0171】 
月面活動中は、太陽電池パネル（501）を展開し、45 kWの電力を生成する。多接合太陽電池は32%の高効率
で太陽光を電力に変換し、リチウムイオン二次電池（502）が夜間や日陰時の電力を供給する。非常用燃料
電池（503）は、緊急時に7日間の連続電力供給を可能とする。 

【0172】 

生命維持システム（404）は、CO₂除去、酸素生成、水再生を行い、宇宙飛行士の生存環境を維持する。4-

BMS CO₂除去装置は、1人当たり30 m³/時の処理風量でCO₂を95%除去し、Sabatier反応を利用した酸素再生シ
ステムがCO₂から50%の効率で酸素を回収する。多段蒸留方式の水再生システムは、95%の高い回収率で清浄
な飲料水を生成する。 

【0173】 
通信システム（700）を使用して地球との高速データ通信を行い、科学データの送信や指令の受信を行う。
Ka帯高利得アンテナ（701）とX帯中利得アンテナ（703）が長距離通信を担当し、UHF帯アンテナ（705）
が月面探査車との近距離通信を行う。光学通信装置（702）は、大容量データの高速伝送に使用される。 

【0174】 
月面離陸と地球帰還のプロセスは、着陸の逆順で実施される。離陸時には、メインエンジン（201）を最大
推力で2分間燃焼させ、月の重力圏を脱出する。この際、姿勢制御用ヒドラジンスラスター（202）が精密な
軌道制御を行い、最適な地球遷移軌道への投入を支援する。 

【0175】 
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地球遷移軌道への投入後、3日間の航行を経て大気圏に再突入する。再突入時には、熱制御システム（600）
が機体を保護する。多層断熱材（601）とWhipple Shield構造の機体外殻（208）が、高温のプラズマから内部
機器を守る。姿勢制御システムは、最適な再突入角を維持し、空力加熱を最小限に抑える。 

【0176】 
大気圏突入後、パラシュートシステムが展開され、降下速度を制御する。最終的に着陸脚による衝撃吸収を
経て、地上に軟着陸する。着陸後、回収チームによって速やかに回収され、次回のミッションに向けた整備
が開始される。 

【0177】 
整備プロセスでは、モジュール化設計（1000）の利点を活かし、各サブシステムの点検と必要に応じた交換
を効率的に行う。自動診断システム（1001）のログデータを分析し、潜在的な問題を特定して予防的なメン
テナンスを実施する。特に、エンジンシステム、燃料タンク、電子機器、熱制御システムなどの重要コンポー
ネントは、詳細な検査と性能評価を受ける。 

【0178】 
再使用に向けた準備として、推進システムの洗浄と再充填、電子機器の較正、ソフトウェアの更新、構造部
材の非破壊検査などが行われる。これらのプロセスにより、次回のミッションに向けて機体の信頼性と性能
が最適化される。 

【0179】 
以上、本発明の「ムーンシャトル」再使用型月面往復ロケットシステムの詳細な構造、製造プロセス、およ
び使用方法について説明した。本システムは、高度に統合された各サブシステムが緊密に連携することで、
効率的で信頼性の高い月面往復ミッションを実現する。モジュール化設計と自動診断システムにより、長期
にわたる運用と迅速なメンテナンスが可能となり、持続可能な月面探査に貢献する。本発明は、将来の深宇
宙探査や月面基地建設などの宇宙開発計画において、重要な役割を果たすことが期待される。
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