
LE_7Aエンジンは LE_7エンジンの改良型として高信頼
化，低コスト化を主目的に 1994年より開発が開始された．
現在までに８台のエンジンの試験が完了しているが，現在も
改良のための開発が継続している．

LE_5BエンジンはLE_5Aエンジンの改良型として高推力
化，低コスト化を主目的に 1994年より開発が開始された．
現在までに５台のエンジンによる開発試験が終了し，開発が
完了している．
なお，これらのエンジンは宇宙開発事業団（以下，

NASDAと称す）の取り纏めの下で，ターボポンプを石川島
播磨重工業（株）が，その他の部位を当社がNASDAとの契約
に基づき開発を担当している．

2．1 LE_7Aエンジン
図１にLE_7Aを示す．本エンジンはH_IIロケット１段エ

ンジンLE_7を改良したエンジンである．エンジンの燃焼方
式（２段燃焼サイクル）には変更はないが，LE_7から
LE_7Aで高信頼化，低コスト化，高機能化のための改良を
実施している（1）（2）．なお，高機能化としてスロットリング機
能を付加するために，ノズル下部を板金構造，フィルム冷却
方式としたが，後に予期しない問題に面することになった．
2．2 LE_5Bエンジン
図２にLE_5Bを示す．LE_5B はLE_5Aをベースに推力を

12.4 tから14 tへ向上させたエンジンであるが，エンジンサ
イクルを変更することにより高推力化を達成すると同時に低

コスト化，高機能化を実現している（2）（3）．

3．1 LE_7Aエンジン
LE_7A開発スケジュールを表１に示す．LE_7Aの開発は

1994年，LE_7を用いてLE_7Aに採用を予定していた簡素化
を適用して妥当性を検証する試験（フィージビリティ試験）
から始まった．1995年から試作の位置付けとなる実機型エ
ンジンの設計を開始，1997年より３台の実機型エンジンに
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LE_7A，LE_5BはH_IIAロケットの第１段，第２段用エンジンである．両エンジンは 1994年に開発が開始され，
LE_5Bは2000年に開発を完了，LE_7Aは開発試験で明らかになった改善点の改良を現在も継続中である．開発期間中
の 1998年にH_IIロケット５号機 22段エンジンLE_5A不具合，また 1999年にはH_IIロケット８号機第１段エンジン
LE_7不具合という２機連続にわたるミッション不達成を招く大きな不具合を経験しており，これら不具合の反省点を
開発試験に反映しつつ開発を進めた．2001年８月に初飛行に成功したH_IIA試験機１号機において両エンジンの良好な
作動が確認された．

The first_stage LE_7A and second_stage LE_5B engines of the H_IIA launch vehicle started being developed in 1994,
with the LE_5B development completed in 2000, the LE_7A development is still under way to improve the engine further.
Failures occurred in the H_II Flight No.5 launch in 1998 where the second_stage engine, the LE_5A, failed and in the H_II
Flight No.8 launch in 1999 where the first_stage engine, the LE_7, failed. Development of these engines was continued
improving the development plan reflecting the cause of these launch failures. Both engines operated satisfactory in 2001
during the maiden flight of the H_IIA.
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図１　LE_7Aエンジン LE_7Aエン
ジンの外観を示す
The LE_7A Engine



よる燃焼試験を開始した．３台中，エンジン単体開発試験に
供された実機型＃１， ＃２の２台は， それぞれ 23回／ 2
293 s，23回／2 024 sの燃焼試験を行い，寿命要求である10
回／1 900 sを満足した．LE_7では同等の寿命要求を満たす
までに約 10年の歳月を要したことを考えると，設計技術，
特に構造強度設計，の格段の進歩が分かる．実機型で発生し
た大きな不具合としては以下がある．
（1）主燃焼室壁面溶損（対策は燃焼室設計変更とフィルム冷
却量の調整）

（2）プリバーナ取付ボルト折損（対策はフランジ位置変更と
フィルム冷却強化）

（3）主噴射器酸素ポスト折損（対策は折損部R寸法拡大によ
る応力緩和）

（4）下部ノズル座屈（対策は材質変更と補強リブ追加）
引き続き，実機型の成果を反映し，1998年より飛行用と

同じ設計となる認定型エンジンの設計，製造に着手した．そ
して 1999年より２台の認定エンジンによる認定試験を開始
した．同年９月の時点で，認定＃１，＃２の２台のエンジン
は，それぞれ17回／1 501 s，12回／1 618 sの実績となった
が，以下の不具合が発生した．
（5）プリバーナ燃料エレメント折損（対策はフィルム冷却流
量変更による共振回避）

（6）ノズル再生冷却チューブ溶損（対策は後述）
またこの時期に，機体システム試験（GTV_1，Ground

Test Vehicle No.1）で使用されていた実機型＃３で以下の不
具合が発生した．
（7）始動停止過渡時横推力過大（対策は後述）
（6），（7）の不具合はいずれもノズル下部を板金，フィルム
冷却とした構造に起因しており，当時H_IIA初号機打上げ予
定であった 2000年初頭までという短い期間で完全な対策を
取る事は困難と判断された．このため，当面の打上げは，若
干性能は低下するものの下部ノズルを装着しないエンジンを
使用し，この形態のエンジンの確性を初号機に間に合うよう

先行して行い，対策を取った形態のエンジンの開発をこれに
引き続いて行うことが決断された．なお，下部ノズルを外す
ことで推力は 112 tから 109.5 tに，比推力は 438 sから 430 s
になる．
1999年11月，H_IIロケット８号機は，１段エンジンLE_7

が飛行中に停止したことによりミッションに失敗した．不具
合の発生したエンジンは 3 000 mの海底より引き上げられ，
故障原因が追求された．原因は水素ターボポンプのインデュ
ーサ翼が飛行中の低入口圧力作動条件で疲労破壊により損傷
したためと結論された．飛行中，水素タンクは構造制約から
外気圧との差圧を保つように圧力制御を行うので，高空では
水素ターボポンプの入口圧力は低下する．この条件は地上試
験で圧力条件を模擬して確認を行うが，低入口圧力時に水素
ターボポンプのインデューサに旋回キャビテーションと呼ば
れる現象が生じることが知られていた．故障解析の結論は，
当該エンジンではこのキャビテーションの状態が個体差のば
らつきで激しく，翼の応力振幅が大きかったところに，流体
振動，翼にあった加工傷といった他の要因が重なり，疲労破
壊に至ったというものであった．
この不具合はLE_7Aの開発に大きな影響を与えた．まず，

2000年2月に予定されていたH_IIA初号機の打上げは１年延
期され 2001年２月となり，また，故障原因究明の間，開発
試験は停止した．原因究明がなされ2000年６月よりエンジ
ン，認定＃3と認定＃4の２台を追加し，認定試験が再開さ
れたが，H_II ８号機不具合の反省として，以下が試験計画
に反映された．
（1）エンジン作動確認範囲の拡大
（2）飛行時ターボポンプ入口圧力条件での作動確認の強化
（3）水素ターボポンプインデューサ確認試験の実施（インデ
ューサ単体/ターボポンプ単体）
（1）はエンジンの各コンポーネント特性のばらつきを考慮
して可能性のある作動範囲を決め，これに対し余裕があるこ
とを確認することが目的で，これにより認定試験範囲を見直
し，拡大された部分を以降の燃焼試験で実証している．（2）

三菱重工技報　Vol. 39 No. 1（2002_1）

9

西暦（CY） 1994 1995 1996 1997 1998 1999 2000 2001

フィージビリティ 

実機型＃1 

実機型＃2 

実機型＃3 

認定＃1 

認定＃2 

認定＃3 

認定＃4 

認定＃5 

認定＃6 

1号機 

2号機 

 

H-IIA

H-II

5号機 

 

8号機 

 試験機 
1号機 

GTV-1#2

GTV-1#1

BFT-A

BFT-1

：田代 

：種子島 

： 

： 

田代 
BFT
種子島 
GTV図２　LE_5Bエンジン LE_5Bエンジ

ンの外観を示す
The LE_5B Engine

表１　LE_7A開発スケジュール
The LE_7A Engine Development Schedule 特

　
集



は，水素，酸素いずれのターボポンプも旋回キャビテーショ
ンが発生する入口圧力条件での試験を，飛行中遭遇する時間
に対し十分余裕を持って確認する，（3）は翼応力の計測やエン
ジン試験では実施できない極限条件での試験を実施すること
が，それぞれの目的である．
認定試験再開後，８月には機体システムとの組合せ燃焼試
験（GTV_1）が種子島の射座において実施され，最長 150s
までの燃焼が確認され，９月の時点では３台の単体試験用エ
ンジンが各々20回／1 991 s，23回／2 103 s，12回／2 029 s
と寿命要求を満足した．しかし，平行して実施された水素タ
ーボポンプ単体試験結果から，入口圧力がある値以下に低下
すると軸振動が急増する現象が観察され，この圧力はエンジ
ンコンポーネントの組合せによっては飛行中に遭遇し得る値
であることが判明した．このため，初号機についてはエンジ
ン推力を低めに調整しターボポンプ回転数を抑制し，また，
機体のタンク加圧制御を見直すことにより可能な範囲で圧力
を高めに設定し，ターボポンプの使用条件を緩和して，上記
条件を回避して安全に飛行に供し，インデューサは吸い込み
特性を改善させる設計変更を進め，２号機から適用する方針
が決定された．同時に，H_IIA初号機，２号機は実用衛星を
搭載しない試験機とすることが決定した．
同年 10月，試験機１号機用エンジンの領収燃焼試験への

移行が決定された．領収試験は 10月中旬に実施されたが，
３回の試験終了後に以下の不具合が発生した．
（1）酸素タンク加圧用配管ベローズの流体励起振動による破
損（対策：ベローズ設計変更）

（2）酸素ターボポンプケーシングニッケルめっき剥れ（対
策：めっき補修の非適用）
これらの不具合は直ちに対策処置が取られ，反映後に確認
のための追加試験が11月に実施された．しかし，さらに12
月に次の不具合が発生した．
（3）ノズル冷却管ろう付け侵食（対策は後述）
本不具合はノズル冷却管のろう付け時に，バインダ量が多
い場合に冷却管母材が侵食されてしまうというもので，バイ
ンダ混合量を抑制し，さらに炉の圧力・温度制御によりバイ
ンダ揮発を促進することで対策した．試験機１号機用ノズル
はフライトに供しても問題ないことが解析・試験で示された
が，一連の不具合の発生に対し，NASDAの判断で，試験機
1号機の打上げはさらに半年延期して2001年８月とし，その
間にH_IIA開発総見直し（品質再評価活動）を実施すること
となった．また試験機１号機用エンジンは認定＃５として改
良設計インデューサ水素ターボポンプの開発に引き当て，試
験機１号機には新規にエンジンを再製作することとなった．
2001年１月～４月にNASDAと合同で品質再評価活動を実

施し，抽出された事項を反映しつつ，設計・工作・品質保
証・研究部門が総力を結集して試験機１号機用エンジンの再
製作を行い，４月に３回の領収試験を実施，無事完了した．
エンジンは再整備後，５月に当社名古屋航空宇宙システム製
作所飛島工場に引き渡され，機体の準備作業に供された．こ
の後，購入品の配管類で購入先の洗浄・検査方法に不備があ
り，清浄度規定が満たされていない可能性が判明したため，

エンジンのバルブ駆動系を中心に特別点検を実施し，問題な
いことを確認した．それ以降，エンジンは特に問題なく，初
飛行に供せられた．
試験機１号機におけるエンジンの作動は良好で，主燃焼室

圧力計測が氷結により途中より欠測した以外問題はない．推
力，混合比は領収試験時よりやや低めであるが，従来の
H_II/LE_7でも発生していたばらつきの範囲内である．

LE_7Aエンジンは現在でも開発が継続しており，改良設
計インデューサ水素ターボポンプを装着した認定＃6による
認定試験，認定＃ 5による機体組合せ試験（B F T_A，
Battleship Firing Test_Addition）が継続中であり，いくつか
の新しい不具合を経験し改善を進めている．また，今後下部
板金ノズルを止めノズル全体を再生冷却構造とした完全再生
冷却ノズル，水素ターボポンプ同様，低入口圧力での吸い込
み性能に余裕がないことが判明した酸素ターボポンプのイン
デューサ改良設計が進行中で，2002年にこれらを適用した
新エンジン，認定＃７による認定試験を実施予定である．
3．2 LE_5Bエンジン
LE_5B開発スケジュールを表２に示す．LE_5Bエンジン

の開発は1994年に始まる．1995年に開発で使用したLE_5A
エンジンをベースに，燃焼室を銅溝冷却燃焼室に置き換え，
噴射器を改修して噴射流速比を調整し，８回／237 sのフィ
ージビリティ燃焼試験を実施し，燃焼室エキスパンダブリー
ドサイクルの成立性，燃焼室の構造強度を確認した．
翌1996年には，LE_5B用に設計された噴射器とフィージ

ビリティ試験に供した燃焼室を用いたフェイズ１エンジンに
よりスロットリング燃焼，アイドルモード燃焼を含む 13
回／931 sの燃焼試験を実施した．結果は概ね良好であった
が，燃焼効率が約96％と低いことが判明した．この原因は，
主噴射器の水素噴射温度が当初計画値に対し低いためと推定
された．対策としては，主噴射器の酸素ポストにスワラーを
装着し燃料の混合を促進させる方法と，燃焼室を延長し吸熱
量を向上させ水素噴射温度を上昇させる２案が考えられた．
前者についてはスワラーを適用した噴射器を製作し，これ

を用いたフェイズ 1.5エンジンとして３回／ 19.9 sの燃焼試
験を実施したが，エンジン始動時低混合比領域通過時に高レ
ベルの燃焼振動が発生し，適用を断念した．後者を対策とし
て採用し，認定試験に相当するフェイズ２で性能を確認する
こととした．フェイズ1.5は噴射器をフェイズ１のものに戻
し，さらに５回／127 sの燃焼試験が行われた．
フェイズ２は最終的に３台のエンジンで開発が行われた．

1997年９月からスタートし，1999年４月に完了している．
認定＃１エンジンは，フェイズ１～1.5で使用した燃焼室に，
フェイズ１設計に若干の改修を加えエレメントとフェースプ
レート冷却量を適正化した噴射器の組合せで，２シリーズ，
６回／331 sの試験に供したが，推進薬漏れによる外部燃焼
により損傷し，試験続行不可となった．認定＃２エンジンは
２シリーズ，11回／1 361 sの試験に供された後，機体推進
系との組合せ試験（CFT，Captive Firing Test）でさらに７
回／1 709 sの試験に供された．燃焼室を延長した効果は顕
著で，燃焼効率回復が得られ，比推力448 sを達成した．認
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定＃ 3エンジンは４シリーズ，37回／ 8 456 sの累積を達成
した．なお，この間，1999年２月にはH_II ８号機用エンジ
ンの領収試験が実施されている．
フェイズ２で発生した主要な不具合は以下である．

（1）ニューマティックパッケージ作動不良（対策：部品寸法
公差見直し，ベントポート共通化）

（2）エンジン作動点シフト（対策：酸素ターボポンプタービ
ン入口に整流ベーン装着）

（3）水素ターボポンプディスクシャフトクラック（対策：シ
ョットピーニング適用，隅R拡大）
フェイズ２の間，1998年２月にH_II 5号機で，LE_5Aエ

ンジンの冷却管ろう付け構造の燃焼室がチューブ間から外部
漏えいを起こし，制御系の電線を焼き切り，エンジンが早期
停止する不具合を経験したが，LE_5Bでは既に銅溝冷却構
造の燃焼室が採用されており，同様の不具合の可能性は無く，
直接の反映事項はなかった．しかし，ノズルダンプ冷却部に
同様のろう付け構造があり，この部位については高解像度の
X線（マイクロフォーカスX線）撮影結果を画像処理するこ
とにより冷却管の間のろう着状態を検査できる技術を確立
し，ノズルの信頼性向上に成功した．
当初計画では，このフェイズ２終了をもって，LE_5Bは

開発完了の予定であった．しかし，フェイズ2で実施した燃
焼試験域は，NASDA角田高空燃焼試験設備能力の制約から
定格14 tに対して必ずしも十分な余裕を取った試験ができて
いない状況にあり，LE_5Aで観察されていた再着火時の燃
焼圧が初回着火時より上昇してしまう再着火フライトシフト
現象がLE_5Bでも発生する可能性があったことから，角田
試験設備を改修し追加エンジンにより高推力域の確認を追加
することとなった．エンジンは２台追加し，１台を高推力試
験に用い（フルパワー＃１エンジン），もう１台（フルパワ
ー＃２エンジン）はバックアップ的位置付けとした．
フルパワー＃１エンジン試験は 1999年６月～９月に実施

され，13回／2 977 sの試験が行われた．領収範囲に調整さ
れたエンジンが固体差によっては再着火フライトシフトを起
こすと認定試験で確認されている推力範囲を超えてしまう可

能性があり，この領域をカバーする試験を実施している．
この後，同年11月にH_II ８号機不具合を経験する．２段

にはLE_5Bがフライト初搭載されたが，残念ながら十分な
飛行データは取得できなかったものの，１段燃焼停止後に２
段は着火に移行しており，極めて悪い始動条件（予冷不足，
低入口圧）でもエンジンが始動し，100 s程度安定して燃焼
しているデータが取得できたのは望外の成果であった．
８号機不具合の反映として，当初数回程度の試験のみを計

画していたフルパワー＃２エンジンは，試験計画を見直し広
範囲な試験点と十分な試験秒時を確認する方針となった．本
エンジンは14回／5 470 sの試験に供された．フェイズ２で
発生した不具合対策である対策型水素ターボポンプディスク
シャフト，整流ベーンの寿命確認がなされた．シリーズ終了
後の分解点検で水素ターボポンプのタービンディスクにクラ
ックが見つかったが，故障解析の結果，寿命を超えて使用し
たメカニカルシールからの水素漏れによる温度分布の発生が
原因と判断され，特に対策は不要となった．
試験機１号機におけるエンジンの作動は良好で，心配され

た再着火フライトシフトは観察されていない．

LE_7Aでは，LE_7開発で問題となった高温構造部の耐久
性などの問題点はすべて改善され，高信頼化，低コスト化が
達成できた．現在水素ターボポンプインデューサ改良，完全
再生冷却ノズル等の改善プログラムが進行中である．LE_5B
は過酷な開発試験を問題なくクリアーし，ロバストなエンジ
ンとして完成された．
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