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Abstract : This paper will examine the applicability of the hypervelocity collision model included in the NASA stan-

dard breakup model 2000 revision to low-velocity collisions possible in space, especially in the geosynchronous regime.

The analytic method used in the standard breakup model will be applied to experimental data accumulated through

low-velocity impact experiments performed at Kyushu Institute of Technology at a velocity about 300m/s and 800m/s.

The projectiles and target specimens used were aluminum solid balls and aluminum honeycomb sandwich panels with

face sheets of carbon fiber reinforced plastic, respectively. Then, we have found that a kind of lower boundary exists

on fragment area-to-mass distribution at a smaller characteristic length range. This paper will describe the theoretical

derivation of lower boundary and propose another modification on fragment area-to-mass distribution and it will conclude

that the hypervelocity collision model in the standard breakup model can be applied to low-velocity collisions possible

with some modifications.

記 号 の 説 明

A ：平均断面積，m2

A/M ：面積質量比，m2/kg
DA/M (λC, χ) ：面積質量比分布

D∆V (χ, ν) ：放出速度分布
LC ：特性長さ，m
M ：質量，kg

N(LC) ：累積個数分布
N(x, µ, σ) ：ガウス（正規）分布

x, y, z ：破片サイズ（z：破片厚さ），m
χ = log (A/M)
V ：速度，m/s

∆V ：放出速度，m/s
λC = log (LC)
µ ：平均
ν ：log (∆V )
ρ ：密度
σ ：標準偏差
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θ ：衝突角度
soc ：Satellite Orbital debris Characteriza-

tion Impact Test
COLL ：collision test

1. 緒 言

宇宙空間には人類に必要不可欠な宇宙構造物が多々存在
している．例えば，天気予報・通信などに広く利用されて
いる静止衛星や，外宇宙の観測など多くの貴重な観測デー
タを取得しているハッブル宇宙望遠鏡などの各種宇宙天文
台，また，宇宙輸送を行うスペースシャトルなど数多く挙
げることができる．このように人類の生活基盤には宇宙空
間が必要不可欠となっているが，近年，宇宙開発を阻害す
る要因として，増加し続けるスペースデブリの衝突による
有益宇宙構造物の損失が危惧されるようになった．
衝突速度は，2物体間の速度ベクトルの違いによって定義
される．地球低軌道では，軌道速度が 7 km/s程度であるこ
と，また，あらゆる方向から飛来してくることから，宇宙
構造物との衝突速度は最大で 14 km/sにも達する．この速
度域で宇宙構造物に衝突すると，衝突時に高圧・高温になる
ため液化・気化し，微小なデブリでさえ致命的な損傷を起こ
し得る．加えて衝突時に発生する多数の破片（二次デブリ）
が，他の軌道にある有益宇宙構造物に衝突する二次災害の可
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能性も否定できない．このような超高速衝突現象はBess1)，
Nebolisineら2)，Kling3, 4)，Johnson5)，McKnightら6, 7)

など数多くの研究者により解明されてきた．実際問題とし
て，建設中の国際宇宙ステーションなどの有人宇宙構造物
には防御構造（耐デブリ用バンパ）が用いられているが，人
工衛星などの無人宇宙構造物には，コスト・重量を抑える
ために耐デブリ用のバンパを搭載せずに，リスクを踏まえ
た運用が行われている．
一方，静止軌道上の物体間の衝突を考えると，その軌道の
特異性から衝突速度は最大 800m/sであり，静止遷移軌道
上の物体との干渉を含めても，衝突速度は最大 1,500m/s 8)

である．このため静止軌道上での衝突は，低軌道における
衝突とはダイナミクスが異なる．すなわち，衝突したデブ
リは液化・気化することなく，宇宙構造物を破壊する．こ
のような速度域は，銃弾や砲弾などの飛翔速度と近いため，
軍事関係の研究では行われている9) が，対象としている飛
翔体や標的が，宇宙構造物に用いられるような材料とは異
なるため，別途研究が必要であった．
原田10)，後藤11)は宇宙構造物に対する低速衝突現象を理
解するため，衛星の構体パネルやアンテナ鏡面に用いられ
るアルミのハニカムを炭素繊維強化プラスティックの表皮
で挟んだパネルをターゲットに，硬球を衝突させて観測を
行った．衝突速度域は，現存する静止軌道上物体の中で最
も頻度の高い相対速度である 100～300m/sを中心として
いる．
著者らは，原田，後藤が得た実験データを，NASAがそ
の標準破砕モデルを構築する際に用いた手法に基づいて解
析し，標準破砕モデルと比較した．その結果，NASA標準
破砕モデルは，超高速衝突実験から導出されたモデルであ
りながら，低速衝突実験と比較的よく一致し，わずかな修
正で低速衝突にも適用できることが分かった．この解析手
法と比較結果については前報8) にて報告した．
前報以来，著者らは，実験速度域を，静止軌道上物体の
最大衝突速度である 800m/sにまであげて，実験を継続し
てきた．その実験から新たな知見が得られた．この知見に
ついて，本報では報告する．

2. NASA標準破砕モデル8, 12)

前報8)にも，NASA標準破砕モデルを記載したが，読者
の便宜を図って，再度記載する．なお，詳細は Johnsonら12)

を参照されたい．
NASA標準破砕モデルは従来の破壊モデルとはまったく
異なるものである．従来のモデルでは破片の質量とサイズ
には互換性があったが，面積質量比の導入に伴いこの互換
性を喪失し，そのため特性長さが独立の変数としてモデル
化されている．ここで特性長さ LC とは

IC =
1
3
(x + y + z) ( 1 )

として定義されている．
2.1 サイズ分布 静止軌道上における衛星に対するス
ペースデブリとの衝突を考える際，小さな物体による衝突

の大部分は部分破壊（Non-catastrophic）なものであると
定義される．また，大きな物体との衝突であれば，その衝
突は完全破壊（Catastrophic）なものと定義され，衝突し
た 2物体は完全に破砕されてしまうものとする．衝突が完
全破壊か部分破壊であるかは，2物体のうち小さな物体が
有する衝突時の運動エネルギを大きな物体の質量で除算し
て得られる比によって判断され，この比が 40 J/g 以上で
あれば完全破壊であり，40 J/gより小さければ部分破壊で
あると定義される．Solwindガンマ線スペクトロメータ衛
星（1979 年打ち上げ，アメリカ）を標的に用いた軌道上
衝突実験や，実機に近い衛星を用いて実施された SOCIT
（Satellite Orbital debris Characterization Impact Test）
を含む，これまでに実施された種々の超高速衝突実験の結
果から，衝突によって発生する破片の累積個数は次式で表
されている．

N(LC) = 0.1(M)0.75(LC)−1.71 ( 2 )

この式 (2)をサイズ分布として用い，M は完全破壊では
2物体の総質量と定義され，部分破壊においては小物体の
質量と衝突速度の 2乗との積として定義される．また，小
さな物体は衝突により完全に破砕されると仮定され，破片
質量に加えられる．

2.2 面積質量比分布 面積質量比分布は，特性長さ LC

が 8 cmより小さな物体に対して，超高速衝突実験より次
式で表されている．

DSOC
A/M (λC, χ) = N(χ, µSOC(λC), σSOC(λC)) ( 3 )

ここで

µSOC(λC)

=





−0.3 λC ≤ −1.75
−0.3− 1.4(λC + 1.75) −1.75 ≤ λC < −1.25
−1.0 λC ≥ −1.25

σSOC(λC)

=

{
0.2 λC ≤ −3.5
0.2 + 0.1333(λC + 3.5) λC > −3.5

( 4 )

この分布は宇宙構造物やロケットブースタの爆発により発
生する小さな破片についても適用される．

2.3 平均断面積 衝突により発生した破片の平均断面
積 Ax は特性長さ LC のみの関数で表される．特性長さが
1.67mm以下の物体の形状は立方体であると仮定されてい
る．また，特性長さが 1.67mm以上の物体に関しては正方
形板を仮定し，厚さは正方形の 1辺の 0.26乗に比例するも
のとしている．

Ax = 0.540424 · L2
C, where LC < 0.00167 m

Ax = 0.556945 · L2.0047077
C , where LC ≥ 0.00167 m

}

( 5 )

質量への変換は次式で行うことができる．

M = Ax/(A/M) ( 6 )
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第 1図 二段式軽ガス銃

2.4 放出速度分布 LCのかわりに独立変数としてA/M

を用いると，∆V は正規分布として次式で表すことができる．

DCOLL
∆V (χ, ν) = N(ν, µCOLL(χ)σCOLL(χ)) ( 7 )

ここで

µCOLL(χ) = 0.9χ + 2.9

σCOLL(χ) = 0.4 ( 8 )

3. 衝 突 実 験

3.1 実験装置 第 1図に衝突実験を行うのに使用した
九州工業大学の二段式軽ガス銃を示す13)．二段式軽ガス銃
は，火薬の燃焼ガス圧により音速の速い軽ガスを圧縮し，そ
の圧縮ガスを使って飛翔体を加速するため最高 10 km/s程
度の飛翔体速度を得ることができ，超高速衝突実験，高圧
実験，衝撃波実験など様々な研究分野において用いられて
いる．二段式軽ガス銃は，火薬室，圧縮官，高圧カップリ
ング部，発射管そしてターゲットが配置される資料室から
構成される．また発射時には，無煙火薬，ピストン，飛翔
体が装填され，水素，ヘリウムなどの軽ガスが圧縮官に充
填される．九州工業大学の二段式軽ガス銃は全長 12m，圧
縮官の寸法は直径 28 mm，長さ 3m，発射管の寸法は直径
10mm，長さ 2mである．通常二段式軽ガス銃は飛翔体を
2 km/s以上に加速するが，本実験では 300～800m/s程度
の飛翔体速度が必要である．そこで，発射管内に装填する
飛翔体の位置を変更することにより，加速距離の減少，衝
撃波の伝播距離の増加によって飛翔体速度を 300m/sまで
自由に設定することに成功した．この方法は，火薬量に変
わる速度調整の方法であり，軽ガスにヘリウムよりエロー
ジョンの起こりにくい水素を用いた実験において，速度低
下が必要な場合にこの方法を利用することができる．飛翔
体はスペースデブリを模擬した直径 7.9mmのアルミ球を
用いた．飛翔体が球であるため，第 2図に示すようなサボ
を併用する．サボは 2つに分割されており，飛翔体と共に
加速する．そして，発射管出口からサボは分離を始めサボ
トラップで回収され，最終的に飛翔体のみがターゲットに
衝突する．サボを 2分割しているため，加速中に発射管内
にて剪断が起こる可能性がある．そこで，剪断が起こらな
いようにピンを設けている．

3.2 ターゲット ターゲットとして，第 1表に諸元を示
すようなアルミハニカムを 2枚の炭素繊維強化プラスチッ

第 2図 サボ

第 1表 ターゲットの諸元

Size 100× 100mm

Skin plate CFRP (Cross material 3 ply)

Honeycomb A3/16-5052-0.015P

core (t = 10mm)

Adhesion bond Pre-preg and Honeycomb core

FM123-2LVCM 0.045PSF

Honeycomb core FM410-1

第 3図 撮影システム

クス（CFRP）の表皮で挟んだパネルを用いる．これは静
止軌道における典型的な衛星の太陽電池サブストレート，主
構造体パネル，アンテナ反射鏡面などに用いられるパネル
である．ターゲットは観測室内に飛翔体と垂直に衝突する
ように設置する．

3.3 計測システム 第 3図に示すように衝突現象の観
察には，直行するように配置された 2台の CCDカメラと，
遅延時間が設定された 2台のフラッシュを使用する．第 2
表に使用した CCDカメラ，第 3表にフラッシュの諸元を
示す．

CCDカメラは実験の直前にバルブ状態に設定し，飛翔体
がターゲットの直前に設置されたワイヤーを切断した時の
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第 2表 CCD カメラの諸元

Product EOS D30 Canon

Light-sensitive 2160 (H) × 1440

elements (pixels) (V)

Exposure time Bulb photography

第 3表 フラッシュの諸元

Product MF-80 MFL-81S spot

light Sugawara

Laboratories Inc.

Flash time under 2ms

Flash jitter under 1ms

Flash pulse least time 10ms

interval

第 4図 回収箱

信号により，オシロスコープからトリガ信号がフラッシュ
に送られ 2台のフラッシュが連続して光る．これにより，1
枚の画像に，一定の時間間隔を持った破片の像が得られ，2
枚の画像（計 4個の像）から衝突により発生した破片の 3
次元画像を作成することにより，3次元速度データを得る
ことができる．
また，撮影区間通過後の破片を回収している．衝突速度

800m/s近傍においては衝突後に発生する破片の回収効率
を良くするために，第 4図に示すような回収箱を設置して，
回収を行っている．

4. 実験結果の考察及び検討

本実験では，破片を撮影した画像と，回収した破片の 2
つが得られる．撮影した画像より破片の速度を計測し，回
収した破片よりその破片のサイズ，質量を計測する．衝突速
度 970m/sの時の 3次元速度データを第 5図に示す．これ
より，破片速度は衝突速度の 0.2∼1.3倍であることが分か
る．300 m/sにおける実験の場合に計測した二次元速度14)

と比較してもこの破片速度は妥当であると考えられる．
現有する秤量器の限界により 0.1mg 以下の破片は秤で
量れない．そのため，破片の質量を求めるのに計測器を使
わずに計測した破片サイズよりその質量を求めた．これら
の破片はCFRPの破片が大半を占め，破片の形状が繊維状
であることより形状を直方体として質量を算出した．これ
らの結果を NASA標準破砕モデルと同様の手法で評価し，

第 5図 3 次元速度–飛散角

第 6図 サイズ分布

サイズ分布，平均断面積，面積質量比分布，速度分布につ
いて検討を行う．

4.1 サイズ分布 衝突実験後のターゲットを観察する
と，飛翔体はターゲットを貫通し，衝突部近傍のみを破壊
している．また，衝突部近傍以外では損傷がないため，部
分破壊と考えられる．よって式 (2)において，変数M は
飛翔体の質量と衝突速度の 2乗の積で与えられることにな
る．また，飛翔体は破砕されずに回収されたので，M には
飛翔体の質量を含まないとする．実験結果と式 (2)に示し
たNASA標準破砕モデルとの比較を第 6図に示す．第 6図
より式 (2)を用いて評価を行った結果は，NASA標準破砕
モデルとよく一致している．

4.2 平均断面積 平均断面積を評価するために，次式
を用いて算出を行う．

Ax =
1
2
(L2

C + 2LC · z) ( 9 )

式 (9)は板状の破片を想定し，NASA標準破砕モデルで
使われた算出式である．式 (9)を用いて評価した結果を第 7
図に示す．第 7図より式 (9)を用いて評価を行った結果は，
NASA標準破砕モデルと非常によく一致している．先に述
べたようにこの実験による破片は板状であるため，式 (9)
を用いて平均断面積を評価するのは妥当であると考える．

4.3 面積質量比分布 式 (9)を用いて算出した平均断面
積を，破片の質量で除算して得られる面積質量比の分布を
NASA標準破砕モデルと共に第 8図に示す．大部分を占め
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第 7図 平均断面積

第 8図 面積質量比分布

る破片が NASA 標準破砕モデルよりも高い値を示してい
る．これはターゲットにCFRPプレートが用いられている
ことが影響しているためであり，CFRPの密度はアルミニ
ウムなど金属よりは低く，同体積のものでは質量は小さく
なる．また，先にも述べたようにCFRPプレートは繊維を
編んだプレートによる積層構造であるため，発生する破片
としては金属の破片では余りない長方形の薄いプレート状
の物体が多い．同じ特性長さ（3辺の和が同じ）において，
直方体（3辺の内一番小さな辺が厚さ方向とする）は厚さ
が薄くなるほど，平均断面積の低下率に対して，体積の低
下率の方が大きくなる．これらがNASA標準破砕モデルと
の差になっていると考えられる．また，第 8図より，実験
結果において特性長さと面積質量比に関係があるように見
える．
ここで，式 (9)における特性長さと面積質量比との関係

について検討を試みる．面積質量比は平均断面積を質量で
除算した数値である．その平均断面積が式 (9)で算出でき
る破片に対し，その質量は

M = ρ · L2
C · z (10)

で算出できるであろうと著者らは考えた．従って，面積質
量比は

A/M =
LC/z + 2
2ρ · LC

(11)

で与えられる．分母に密度があるため，材料により分布が

変わることを示している．
ここで，特性長さの定義より LC/z ≥ 1．従って

A/M ≥ 1.5/(ρ · LC) (12)

式 (12)は，与えた密度および特性長さに対し，最小値が存
在することを意味する．式 (12)を用いて計算した結果を第
8図中に示している．また，密度としては，CFRP，Alの
2種類を用いた．ここで CFRPの密度としては CFRPプ
レートの密度ではなく，CFRP繊維としての密度を用いた．
実際の CFRPプレートは複数の CFRP繊維を織り，樹脂
を含浸させて作られる．そのため CFRP プレートの密度
はCFRP繊維の密度よりも小さくなる．しかし，最小ライ
ンを引くためには下方に評価する方が良いため，ここでは
CFRP繊維の密度を用いた．
第 8図より，式 (12)によって描かれた直線の傾きと分布
が集中している部分の傾きが同様な傾向を示しており，さ
らに，この直線は分布よりも面積質量比が小さい値を示し
ている．第 8図において，特性長さが 0.000278m以下につ
いては，密度として Alを用いて評価した最低値と NASA
標準破砕モデルの上限が逆転している．この部分において
は，NASA標準破砕モデルは適用範囲外になると考えられ
る．また，破砕破片の材質として密度の大きい Feとして
も，面積質量比を低めに評価してしまう領域が存在するた
め，特性長さの小さい領域について，NASA標準破砕モデ
ルの改良を行う余地があるのではないかと考える．改良時
には式 (11)を考慮し，破片形状の分布，かさ密度分布をモ
デルに取り入れれば，上下限を設定することができる．

4.4 速度分布 破砕破片の速度が第 5図より 0.2～1.3
倍と分かるが，それらの破片個々の大きさや質量などといっ
た情報の対応は行えていない．しかし，第 5図と第 8図の
情報から，実験における破片の速度と面積質量比が分かる
ので，速度分布において実験結果が存在する領域を予測す
ることはできる．第 9図に NASA標準破砕モデルと共に
実験結果が存在する可能性がある領域を示す．第 9図中に
おける長方形に囲まれた領域は実験結果が存在する可能性
がある領域であり，破片の速度と面積質量比の最大，最小
値より描かれている．
第 9 図より秒速 800 m/s 近傍では一部分の破砕破片が

NASA標準破砕モデルと一致している．しかし，大部分の
実験結果は NASA標準破砕と一致していない．第 8図よ
り，低速衝突においてNASA標準破砕モデルは面積質量比
について過小に評価していることになる．第 10図に，前報
にて提案した修正式

µ = 0.9χ + 1.3

σ = 0.4 (13)

との比較を示す．第 10図より，大部分の実験結果とよく一
致していることが分かる．また，面積質量比が小さい部分
においては破片数が少ないので，領域外に存在する破片数
は少ないと考えられ，この修正したモデルで十分表せてい
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第 9図 放出速度分布（修正前）

第 10図 放出速度分布（修正後）

ると考えられる．ただし，300m/sと 800m/sの実験結果
より，これ以上の破片速度に適用するためにはさらなる検
討が必要だと考える．

5. 結 言

この論文では，静止軌道上において起こりうる最大衝突
速度である 800m/s近傍の衝突速度を含んだ衝突実験を用
い，その実験により得られた結果を NASA 標準破砕モデ
ルによって解析し，NASA標準破砕モデルとの比較を行っ
た．以下に今回の実験により得られた知見を示す．

1. NASA 標準破砕モデルのサイズ分布は衝突速度
800m/s付近の衝突実験データとよく一致している．

2. 特性長さと平均断面積との関係は NASA標準破砕モ
デルと衝突速度 800m/s付近の衝突実験データはよく一致
している．

3. NASA 標準破砕モデルの面積質量比分布は低速衝突
実験結果との一致は見られない．この相違は実験に使われ
たターゲットの材質による影響が大きいと考えられる．ま
た，特性長さが小さい領域においては改良の余地があると
考えられ，破片の形状，かさ密度分布を作成することがで
きれば，本論文で求めた式で上下限を設定することができ
る．下限については最大密度を考慮することにより本論文
中に示すことができており，衝突実験データの下限をよく

表している．
4. NASAの速度増分モデルは低速衝突実験結果との一致
は見られない．そのため，低速衝突に対応するモデルを考
える必要がある．前報にて報告した修正したモデル式の評
価を行った結果は大部分の破片と一致している．ただし，破
片の個別ごとについて速度を求められてはいないため，ど
の程度の破片が適応できていないかの評価を行うことはで
きない．
この論文では静止軌道上における破砕モデルとして，

NASA 標準破砕モデルが適応できる可能性を示した．ま
た，面積質量比において下限が存在することを示した．し
かし，低速衝突における適応性の証明にはまだ不足であり，
さらに新たなモデルを検討するためには多くの実験結果を
評価していく必要がある．また，静止遷移軌道からのデブ
リを考慮すると静止軌道上で起こりうる最大速度は 1500
m/sであるため，この速度まで上げての実験を行い，破片
の形状特性を求めることが今後の課題である．
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