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  衛星を軌道投入した後のロケットから発生する宇宙ごみ（スペースデブリ）は，人工衛星などと

の衝突や地上落下時の災害の危険性があり，宇宙空間を利用する国々の間で問題となってい

る．近年，スペースデブリと地上への落下災害リスクを低減するため，ミッション終了後のロケット

上段を安全な海域に制御落下（コントロールドリエントリ）させる廃棄手段が世界で数例試行され

始めている．我が国においても H-IIB ロケット２号機にて，ロケット上段によるコントロールドリエント

リの実証実験を行い，成功したため，この計画と飛行結果を紹介する． 

  

   

 
 
|1. はじめに 

H-IIB ロケットは国際宇宙ステーション（ISS：International Space Station）に物資を輸送する宇

宙ステーション補給機“こうのとり”（HTV:H-II Transfer Vehicle）を打上げるため，（独）宇宙航空

研究開発機構（JAXA）と当社が共同開発したロケットである．H-IIBロケットはH-IIAロケット・ファミ

リーの中で最大の打上能力を有する形態であり，16.5 トンの HTV を地球周回低軌道（ISS 遷移軌

道）に投入することができる．H-IIB ロケットの構成を図１に示す． 

  

  

図１ H-IIB ロケットの構成  

H-IIB の試験機１号機は 2009 年９月 11 日に種子島宇宙センターから打上げられ，HTV 技術

実証機の軌道投入に成功している．HTV を分離した後の第２段は地球周回軌道上に残留する

が，この軌道には，以下の特徴がある． 

(1) 軌道傾斜角が 51.65 度であり，地球上の大部分の居住地域上空を通過する． 

(2) 軌道高度が約 200km と低く，数日で落下する（実際,試験機１号機第２段は数日で落下）．



三菱重工技報 Vol.48 No.4 (2011) 

 18 

 

このため，第２段は何周か地球周回軌道を飛行したあと北緯 51 度～南緯 51 度の緯度帯に含

まれる地域にランダムに落下する．大気圏再突入の際，第２段は空力加熱と動圧によって破壊さ

れ，発生した破片の大部分は焼失するため，地上への危険性は極めて低いレベルである．しかし

ながら，HTV 打上げは定期的に繰り返されることなどを考慮して，落下災害リスクのさらなる低減

を目指して安全な海域に第２段を制御して落下させる技術（コントロールドリエントリ）の開発が望

まれていた(1)． 

H-IIB 試験機１号機の打上の結果，計画通りの打上能力があり，HTV 分離後も軌道離脱燃焼

用にある程度の推進薬が残ることが確認できたことから，H-IIB ２号機においてコントロールドリ

エントリの実証実験を行うための追加開発が行われた．ロケット上段によるコントロールドリエントリ

は世界でもこれまで数例（Ariane5 EPS/ATVミッション及びDELTA-Ⅳ/DMSP-17ミッションなど）

しか実績がない先進的な技術である．本報告では，H-IIB ２号機におけるコントロールドリエント

リ実験の開発内容と飛行結果について紹介する(2)． 

|2. 軌道離脱計画と開発項目 

2.1 軌道離脱計画 

H-IIB によるコントロールドリエントリは HTV の打上能力要求を満たしつつ，余剰となる推進薬

を利用して第２段の軌道離脱を行うことを開発目標とした．また，試験機１号機の打上後から２号

機打上までの約１年間に必要な開発を完了する必要があることから，最小限の機体改修で対応

する方針で開発を行った． 

軌道離脱計画を立案するに当たり，飛行安全上の制約として，安全な海域に落下させること，

軌道離脱燃焼の可否判断を行うこと，軌道離脱燃焼をモニタすることが要求された． 

第２段の落下域としては，HTV 分離後の第２段が上空を通過する地域のうち，安全な落下域が

最も広く確保できる観点から，南太平洋を目標落下域に選定した．この海域に落下させる軌道離

脱計画として下記２案を候補としてトレードオフを行った（図２）． 

【案Ａ】 HTV 分離後速やかに軌道離脱燃焼を行い，南太平洋に落下させる案 

【案Ｂ】 HTV 分離後，軌道を１周回し，種子島局可視範囲内で軌道離脱燃焼を行い， 

 南太平洋に落下させる案 

案Ａは赤道上空付近で HTV を分離した後，南太平洋に落下させるため，軌道離脱燃焼の際

に大きな減速が必要となる．このため打上能力低下が大きくなることから不採用となった．案Ｂは

種子島局上空で軌道離脱を行うことから，減速量は案Ａの 1/6 程度で済み，打上能力の制約を

満足する見込みがあること，既存の地上局が利用できる点からも有利であるため案Ｂをベースライ

ンとして開発を行った． 

図２ 軌道離脱計画 
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2.2 開発項目 

(1) アイドルモード燃焼の適用 

軌道離脱燃焼においては搭載計算機にて誘導制御を行い落下点のばらつきを抑える必要

がある．案Ｂでは軌道離脱燃焼による減速量が小さく，第２段エンジンの定格燃焼（推力

137kN）では推力が過大であり，誘導に必要な燃焼時間が十分確保できないことから，推力の

低いアイドルモード燃焼（推力４ｋN）を適用することとした．アイドルモード燃焼は第２段エンジ

ン(LE-5B-2)特有のターボ・ポンプを作動させない燃焼モードである．第２段エンジンの外観を

図３に，定格燃焼時とアイドルモード燃焼時の系統図を図４に示す． 

アイドルモード燃焼は H-IIA の再着火時のエンジン立上げ前に短時間用いているのみであ

り，単独で軌道変換に利用することは今回の軌道離脱燃焼が初めてとなる．このためエンジン

燃焼試験（追加認定試験）を行って燃焼特性の詳細な確認を行うとともに H-IIA ロケット 17 号

機において衛星分離後の第２段を利用してアイドルモード燃焼のフライト・データを取得した．

  

 

図３ 第２段エンジン

（LE-5B-2） 

 図４ LE-5B-2 エンジン 定格燃焼とアイドルモード燃焼系統図 

  
(2) 軌道離脱可否判断システムの開発 

軌道離脱燃焼を安全かつ確実に行うため，軌道周回後の第２段の健全性と軌道の状態を評

価し，軌道離脱可否判断を行う地上システムの開発が JAXA にて行われた．本システムにて周

回後の第２段機体各部のデータが予め設定した健全性判断基準を満たしているか，軌道離脱

燃焼開始前の軌道情報から，目標とする落下域に落下させることが可能かが自動評価される．

軌道離脱が可能と評価されると軌道離脱燃焼を許可する指令が地上局から送信され，これを

受信した場合のみ，第２段機体は軌道離脱燃焼を開始する.本システムの運用イメージを図５

に示す． 

 
図５ 第２段制御落下実験における地上管制設備(1) 

|3. 機体改修内容 

試験機１号機では，リフトオフ後，約 900 秒にて HTV を分離するため，主なミッションは約

1000 秒で終了する．これに対し，２号機では軌道を１周回後に軌道離脱燃焼を行うため，飛行時

間が約 6000 秒となる． 
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この飛行時間の延長と軌道離脱燃焼に対応するため，以下の機体改修を行った． 

・ 軌道周回中の熱的影響を緩和するため，搭載機器などへの熱制御テープの装着 

・ 地上局からの軌道離脱許可信号を受信し，アイドルモード燃焼を開始する機能の追加 

・ 軌道離脱燃焼に備え水素タンクを加圧するためのヘリウム気蓄器の追加 

飛行時間の延長に伴い姿勢制御用スラスタの推進薬搭載量と搭載電池の容量についても評

価を行い，これらについては追加搭載が不要であることを確認した．上記機体改修による質量増

加を考慮しても H-IIB ２号機の打上能力要求を満足することが最終的に確認され，コントロール

ドリエントリ実証実験を行うことが決定された． 

|4. 飛行計画 

H-IIB ２号機の飛行経路を図６に示す．種子島宇宙センターから打上げられた H-IIB ロケット

は，飛行計画に従い南東方向に飛行する．リフトオフ後 910 秒でグアム局の可視範囲内の太平

洋上空 高度約 300km で HTV を分離する． 

  

  

図６ H-IIB ２号機飛行経路  
 

HTV 分離後，第２段は HTV との衝突を回避するため，姿勢変更と相対距離の確保を行う．

HTV から十分距離が離れた時点で軌道離脱燃焼に備えた姿勢変更が行われる．その後，第２段

は地球をほぼ１周回する慣性飛行を開始する．慣性飛行中は適切な熱環境を維持するため，機

軸廻りのロール回転（バーベキュー・ロール）を継続する． 

リフトオフ後，約 100 分で第２段は軌道をほぼ１周回し，再び種子島局にて可視となる．種子島

局にて軌道離脱可否判断が行われ，軌道離脱が許可された場合，アイドルモード燃焼が開始さ

れる．アイドルモード燃焼中は落下点のばらつきが最小となるよう誘導計算を行い，適切な時間

で燃焼を停止する．燃焼終了後はタンク内の残留推進薬（液体水素，液体酸素，ヒドラジン）の排

出を行い，地上局（種子島局及びグアム局）ではテレメトリ信号が受信できなくなるまで機体と軌

道情報のモニタを継続する．なお，大気圏再突入前には不必要な揚力が発生しない様，機体に

タンブリング回転（機体前端面，側面，後端面が交互に進行方向を向くランダム回転）を与える．

大気圏再突入後は高度約 80km で機体の一次破壊が起こると推定され，破片の大部分は大気

圏再突入時に焼失し，燃え残った破片は海上に落下する． 
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図７には第２段の落下予測区域を示す．落下予想区域は事前の破片落下解析結果に基づい

て設定され，付近を通過する航空機や船舶に対して破片落下の危険性がある範囲として警戒情

報を発行したものである． 

|5. 飛行結果 

H-IIB ２号機は 2011 年１月 22 日に打上げられた（図８）．２号機の飛行経路は事前の予測と

非常に良く一致しており，HTVは要求通りの軌道に投入された．第２段は地球を１周回した後，種

子島局にて再捕捉され，軌道離脱可否判断の結果，燃焼は計画通り実施された．第２段エンジ

ンのアイドルモード燃焼性能は飛行前の予測に近いものであり，燃焼時刻など主なイベント発生

時刻も予測解析に非常に近いものであった．図９に事前解析による予測落下点と軌道離脱燃焼

時の軌道情報から推定した落下点の飛行結果を示す．落下点の軌跡は事前の予測と良く一致し

ていること，また取得された機体各部のデータも正常であったことから第２段によるコントロールドリ

エントリは計画通りに実施されたものと判断できる． 

 

図７ 第２段落下予想区域 

 図８ H-IIB ロケット２号機の

打上（JAXA 提供） 

図９ H-IIB ロケット２号機 制御落下実験飛行結果   

   

|6. まとめ 

H-IIB ロケット２号機によるコントロールドリエントリの実証実験は試験機１号機の打上後に開発

を開始したが，試験機１号機の開発と同じく，H-IIA ロケットの技術を十分に活用することで約１年

という短期間で開発を完了し，飛行実証に成功することができた．試験機１号機の開発が完了し

て間もないことから，開発に携わった技術者のスキルが生かされたことも短期間で開発が成功し

た要因のひとつと考えられる． 
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スペースデブリの増加は近年，国際的な問題となっており，デブリ発生源となる使用済のロケッ

ト上段の処分に関する規制は今後益々厳しくなることが予想される．このような情勢の中，コントロ

ールドリエントリ技術の実証に成功したことはスペースデブリ対策に向けた日本の先導的立場を

示すことができたものと考える． 

コントロールドリエントリは使用済のロケットを安全かつ速やかに軌道上から除去することができ

る世界最先端の技術であり，これを獲得したことで我が国のロケット技術の先進性を示すとともに

低軌道に定期的に打上げられる HTV ミッションにおいてさらなるリスク低減を達成することができ

た． 

本技術は現在開発中の H-IIA 高度化にて目標としている約５時間の慣性飛行後の再々着火

技術，これに続く次期基幹ロケットの開発におけるデブリ低減のための軌道変換技術などにつな

がるものであることから，継続的な開発を提案してゆく． 
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