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H－1t A ロ ケ ッ ト の 開 発  

DevelopmentofH－ⅠIARocket  
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2 ＊  
名古屋航空宇宙システム製作所  

宇宙開発事業団  

次世代の宇宙輸送を担う主力ロケットとしてH－ⅠIAの開発が宇宙開発事業団により進められている．H－ⅠIAの開発コンセプ  

トは，幅広い打上げ能力と柔軟な運用性を持ち，しかも経済性を備えたロケットの実現である．したがって，このためには打上  

げ能力の向上や低コスト型のコンポーネントの採用，ペイロードに合せて補助ブースタを自在に組合せて最適コンフィギュレー  

ションを選べるファミtj化の達成等が必須となる．当社においても，担当している開発部位の中で数多くの技術的挑戦に取組ん  

でいるが，本報ではその成果の一部として，段間部構造の複合材化と推進薬量計測装置の改善，タンク内の推進薬を限界まで使  

い切る上での課題克服を採上げ，各々の開発状況を紹介する．  

TheNationalSpaceDevelopmentAgencyofJapan（NASDA）conductsthedevelopmentprogramofH－IIARocketthat  
isexpectedtobemainlaunchvehicleinnexteraofspacetransportation．TheconceptofH－IIARocketistoestablishlow  

COStlaunchsystemhavingwidepayloadcapabilityandflexibleoperation．Inordertorealizetheconcept，itisrequiredto  

improvepayloadcapability，tOdeveloplowcostcomponentsandtoachievefamiliarizationofthevehiclewithadditional  

Optionalboosters．MHItakesabigroleinthisprojectandismakigmanytechnicalchallenges．Thisreportdescribessome  

development efforts and status about composite materialappliedinterstage structure，neW PrOpellant measuring  

instrumentsandflowmanagementdeviceforliquidboostersthatleadstogetmaximumpropellantutilization．  

スカートをつなぐ長さ7m，直径4mの円筒構造であり，上端に  

は第1段／第2段分離スプリング12本を装備し，全体にわたり5  

箇所に内部アクセス用のマンホールを有する．   

H－ⅠⅠロケットまではアルミ合金製セミモノコック構造であった  

が，一体成形CFRP／発泡コアサンドイッチパネル円筒構造の採  

用で大幅な部品点数と組立工数の削減が可能となり，目標とする  

低コスト化と軽量化がなされた．図2に段間部の構造概要を示す．   

3．2 設計解析   

段間部はリフトオフ後約50sの動庄最大時が強度評価ポイント  

となり，軸圧縮荷重と曲げモーメントを合せた等価軸圧縮荷重447  

tf（制限荷重）に対して1．25倍である559tf（終極荷重）に耐荷  

できる必要がある．  

3．2．1円筒座屈強度   

破壊形態としてサンドイッチパネルによる円筒構造の全体座屈  

を考え，有限要素法による非線形座屈解析を行い，図3の座屈モ  

ード形を得た．1次モードは軸対称であり，機軸方向の座屈半波  

長は約240mmとなった．実際の構造体は製造上完全な円筒では  

なく初期不整を有し，モノコック円筒の場合この初期不整に対す  

る座屈強度低下の感度は大きく，十分な注意を要するため，図3  

の1次モード形を初期不整形状と仮定し，半径方向への完全円筒  

形からのずれ量をパラメータに1次の座屈強度の変化を求めた結  

果が図4である．初期不整量は8mm以下と考えられるため，座  

屈強度は終極荷重に対し十分な余裕があると判断される．ただし，  

複合材サンドイッチパネル円筒の座屈については実績がなく，解  

析値と実強度の相違に関するデータ等がないため，強度試験にお  

いて十分確認する必要がある．  

3．2．2 液体酸素タンク結合部極低温変形   

段間部のCFRPは線膨脹係数がアルミより1けた以上小さいた  

め，下端のアルミ製液体酸素タンクが一 183℃まで冷却されて半径  

1．は じ め に  

21世紀の宇宙利用は更に商業化の要素が高くなり，衛星等ペイ  

ロードの多様化も進むことから，これらの宇宙輸送需要に対応す  

るために低コストかつ運用面でのフレキシビリティーの優れたロ  

ケットが必要となってくる．   

現在運用中のH－ⅠⅠロケットは2t級の静止衛星を打上げること  

ができるが，更なる能力向上とともに効率的な運用が可能となる  

ような機体構成が望まれるところである．   

この観点に基づき，確立された信頼性を継承する一方で抜本的  

な設計改善と十分な開発検証を取込んだH嶋ⅠIAロケットの開発が  

進められることとなり，2000年以降の実運用開始を目指している．   

2．H－1IAロケット概要  

H－ⅠIAロケットの開発は図1のように段階的に計画されてお  

り，現行H－ⅠⅠから第2段と衛星フェアリングを中心とした高度化  

段階を経て基本型（静止2t級）機体が開発される．   

その上で，液体補助フし－スタ（LRB）1基を装備した静止3t級  

機体が開発され，更にLRBを追加した大型化機体に発展していく  

構想である．   

このような開発コンセプトを実現する上で重要となるのは，機  

体構造の軽量化による打上げ能力の向上や低コスト型のコンポー  

ネント採用，タンクの推進薬を限界まで使い切ることによる効率  

向上等である．本報では，その技術課題及び今日までの成果の概  

要を述べる＝．   

3．複合材段間部構造  

3，l構造仕様概要   

段間部は，第1段液体酸素タンクと第2段液体水素タンク後方  

＊1宇宙技術部部長  

＊2宇宙技術部次長  

＊3宇宙技術部技術課長  

＊4宇宙輸送システム本部主任開発部月  
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フェアリング  

衛星分離部  

第2段液体水素タンク  

第2段液体酸素タンク  

機器搭載部  

ガスジェット装置  

第2段エンジン  

（LE－5B）  

第1段液体酸素タンク  

第1段液体水素タンク  

固体ロケットブースタ  
（SRB－A）  

第1段エンジン  

（LE－7A）  

高度化H－Ⅲ  

図1 日－1IAロケットの開発項目  現行H－ⅠⅠからH－ⅠIAへの設計変更過程を示す．  

StepupevolutionfromcurrentH－ⅠItoH－ⅠIA  

H－ⅢA  

1段／2段分離スプリング（12個）  
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初期不整量（mm）  

図4 座屈強度に対する初期不整量の影響  
lmperfectioninfluenceonbucklingstrength  

≠40錮mm  

図2 段間部構造概要  
hterstagestruCtureOutline  

図5 LOXタンク結合部変形図  
DeformationofLOXtankconnectionpart  

図3 段間部軸圧縮座屈モード形（1次）  
Modelshapeofinterstageaxialbuckling  

が約7mm以上熟収縮する際に大きな熟応力や機軸方向の曲げが  

生じる．   

これに対しアルミ結合フレームの高さを高くとり熟変形を吸収  

する設計とし，タンクと結合した状態での変形及び応力を解析し  

た結果を図5に示す．タンクとの結合点での半径方向変位量9．1  

mmに対してCFRPサンドイッチパネルの下端変位は2．6mmと  
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なっており，CFRP内側の機軸方向応力も最大21．Okgf／mm2と許  

容値27．4kgf／mm2（リンクリング強度）以下となっている．   

3．3 製造技術  

（1）レイアップ  

CFRPプリプレグ及び発泡コア材のレイアップは円筒形の凸   

型ジグを用いて行った．円筒ジグは横置きで両端支持され回転   

装置を備えており，回転させることにより仝周にレイアッ70で   

きる．  

（2）オートクレーブ硬化  

本構造で使用のCFRP材料は通常硬化庄7kgf／cm2（100   

psi）では発泡コア材がつぶれ板厚が減少してしまうことが判明   

したため，硬化庄を下げて発泡コアがつぶれずCFRPの特性が   

低下しない圧力を試験により求めた．  

（3）非破壊検査  

段間部外面の探触子から超音波を入力し，内面の探触子で透   

過音レベルを捕らえる超音波検査を適用した．探触子は接触部   

がゴムタイヤ状になっており，機軸方向と平行に設置されたレ   

ール上を段間部の上端側から下端側まで移動する．一方，段間   

部自身が周方向に回転することにより段間部の全面を検査する．  

（4）工作試験  

軸長さを短くした縮長円筒工作試験では直径4mで長さ2．1   

mの供試体を試作し，レイアップジグの有効性確認と一体成形   

加工成立のめどを得た．  

莫大工作試験では実機仕様の構造を試作し，レイアップ作業   

精度によるCFRP外表面のしわの発生や材料吸湿によるオート   

クレーブ硬化後の形状不整等の間葛を抽出し，対策を確立した．   

3．4 試  験   

段間部開発においては材料の設計データ取得試験，部分構造試  

験，工作試験，許容欠陥設定試験，パネル音響試験，強度試験  

（認定試験）等を実施又は予定している．   

4．推進薬量計測装置  

4．1推進薬主計測装置概要  

4．1．1装置構成   

推進薬量計測装置はシグナルコンディショナ（S／C）と1段，2段  

の各タンク内に搭載されるセンサ群から成り，推進薬の液位を検  

知し出力するものである．出力信号は推進薬の充てんやフライト  

での流出量評価のほかに，重要な機能としてデイブリーンョン（枯  

渇）判定を行いメインエンジンの燃焼停止を実行するためのトリ  

ガにも使用．される．  

ヰ・1．2 液ガスセンサ開発のねらいと技術課題   

従来の推進薬量計測装置は，タンク内に静電容量型のポイント  

レベルセンサと連続レベルセンサを配したものであったが，H－ⅠI  

Aでは，S／Cを含めて低コスト化がねらえる測温抵抗体型の液ガ  

スセンサを開発し，採用した．当該変更による主な技術課題を以  

下に示す．  

（1）センサの応答性   

測温抵抗体型センサの液／ガス検知のメカニズムは，センシ   

ング部に付着した液体酸素（LOX），液体水素（LH2）を抵抗   

線の発熱により蒸発させ，自己の温度上昇を抵抗変化によって  

検出するものである．このため，静電容量型並みの応答時間（要   

求は20ms以下）は望めないが，エンジン燃焼停止用トリガと   

して使用する場合にばらつきが過大であると，残留する推進薬   

が増えて打上げ能力の低下要因となるので，この防止のために   

応答時間は，200ms（3♂）以下を開発目標とした．  

（2）ガス中自己発熱の低減  

機体電源が入ると常に液ガスセンサに電流が流れるために，   

自己発熱を生じるが，このレベルを下げて‘‘①安全性を考慮し   

［特に酸素ガス（GOX）中］，②ガスから液侵入時のセンシング部   

の温度を下げ，液判定の応答性を向上させる．’’ことを達成し   

た．   

4．2 設  計  

4．2．1液ガスセンサ仕様   

液ガスセンサの概要を図6に示す．センシングエレメントは，  

棒状の巻枠に白金線を巻付け四ふっ化エチレン・六ふっ化プロピ  

レン樹脂（FEP）でモールドすることで小型化／軽量化及び取付  

性を向上させるとともに，白金線の上にエナメルコーティングを  

施すことで液／ガス相から隔離を完全にし，安全性を確保してい  

る．  

ヰ．2，2 S／C特 性   

S／C供給電流及び液／ガス判定値設定例を表1に示す．供給電  

流特性は液中では最大100－120mAであるが，ガス中ではセンサ  

自己発熱を抑えるため，電流値を絞るようにしている．特に，LOX  

系の供給電流は，ガス→LOX侵入時のセンサエレメント温度が高  

いとセンサ抵抗値が下がらず応答性が鈍くなる傾向に陥るため，  

レーザ溶接  2－≠4・2  

No  名   称   材  質   備  考   

センシングエレメント  アルミナ硝子  コーティング：Tエナメル   

2   リード線   Pt94－Rh6   ≠0・25   

3   スリーブ   FEP  

図6 液／ガスセンサ概略仕様  液／ガスセンサの構成を示す．  

Liquid／gassensorconfiguration  

表1 S／C供給電流特性  
Signalconditionercharacteristics  

供 給 電 流 特 性  

判定の流れ  電流特性   

V  

（VDC）         （mA）  
ガス判定価  

ガス判定  

s）  Jウェット （mA）→－ ローロ ドライ ≡｝＋ニ＋  

寺間  

司  
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フェアリング  

衛星分離部  

第2段液体水素タンク  

第2段液体酸素タンク  

機器搭載部  

ガスジェット装置  

第2段エンジン  

（LE－5Bエンジン）   

第1段・LRB  
液体酸素タンク   

第1段・LRB  
液体水素タンク  

しRB  

固体ロケットブースタ  
（SRB－A）  

第1段・LRB  
（LE－7Aエンジン）  

図8 模型タンク排液試験  2本の分岐フィードラインを有する  
LRBを模擬したタンク模型を示す．  

ScalemodelofLRBtankwithtwofeedlines  

釆にない影響要素が加わる．   

5．3 設計・開発   

限界的な打上げ能力向上を達成するため，LRBもコア機体に準  

じて推進薬はフィードライン途中まで使い込むこ ととしており，  

タンク底部には従来実績も踏襲したバッフルやフード等が装備さ  

れる．   

ただし，タンクドーム形状変更や分岐フィードラインの初採用  

を考慮し，これらのデバイスは模型タンクでの試験データにより  

設計を固め，さらに燃焼試験で確認を図ることで信頼性を築いて  

いく開発計画としている．  

（1）模型タンク排液試験  

スケール比1／4の模型タンクで水流し試験を行った．状況を   

図8に示す．タンクから液が流出するような際の自由界面は流   

れの慣性力と加速度の比の無次元数である下記フルード数に支   

配されるため，各試験においてこれを一致させるようにし，フ   

ード形状の最適化等に反映した．  

フルード数ダ＝〃2／（αd）  

ひ：流速 α：加速度 d：代表流路径  

（2）厚内タンク燃焼試験  

ジグフィードラインの途中にモニタ部を設けて実際にエンジ   

ンが停止するときの気泡観測等が可能となるよう，計画を進め   

ている．極低温下での映像取得を成功させるために，サファイ   

アガラス性の窓部と光ファイバを利用したガイドスコープを開   

発中であり，これまでこのような実証を試みた例はないことか   

らその成果が期待される．   

8．お わ り に  

H－ⅠIAロケットの開発は当初の目的に向って数々の技術課題を  

克服しつつ，最盛期を迎えようとしている．   

今後実施予定の地上燃焼試験や射場での総合機能試験を確実に  

遂行し，初号機を計画どおり成功のうちに打上げられるよう，関  

係者一丸となって取組んでいる次第である．  

図7 日－11A3t級機体  液体ロケットブースタを  

1基備えた3t級バージョンの機体を示す．  

Heavyliftversion（GTO3tonclass）withone  
liquidrocketbooster  

液→ガスの判定時は大電流であるが，ガス→液の判定時には液侵  

入時の発熱を抑える小電流（25mA）となるよう，2つのパターン  

を組■合せた電流カーブを与えている．また，ガス判定値はLOX，  

LH2中の自己加熱にワイヤハーネスの線抵抗（センサは重量軽減の  

ため2線式），センサ団体間のばらつき，液温のばらつき等を考  

慮し設定した．   

4．3 試  験   

センサとS／Cとを組合せてLOX，LH2に対する応答性能の確認  

を，実機における想定周囲雰囲気（加圧ガスの種類，圧力，温度）  

や液面通過速度等も模擬して実施した．その結果，1段エンジン  

燃焼停止用トリガとして使用した場合でも，開発目標を上回る結  

果を得たほか，その他の特性についても実機使用に対し問題ない  

ことが確認された．   

5．LRB残留推進薬の適正制御  

5．1 3t級機体概要   

H－ⅠIA3t級機体では図7に示すとおり液体補助ブースタ（LRB）  

1基が1段コア横に配置される．LRBはコアと同等の推進薬タン  

クから構成されるが，LE－7Aエンジン2台を備えているのが特徴  

である．   

5．2 LRB燃焼停止時の課題   

液体ロケットにおいて，燃焼停止時の残留推進薬削減は性能向  

上に顕著な寄与を果たすことになるが，推進薬量が少なくなると  

タンク出口付近での液面落込みによってタンク内のガス成分が混  

入して流出し，エンジンの不具合を招〈可能性が考えられる．   

そこで，タンク底部には均一的な吸込みを促すためのデバイス  

が配備され，正常なエンジン停止を保証する設計が通常とられる．  

この点からすると，LRBはタンク出口以降でフィードラインが2  

本に分岐されるため，タンク内液面の降下速度はコア機体の2倍  

となって，よりクリティカルなコンフィギュレーションといえる．  

また，機体の非対称性をトリムするために若干の舵角を持った飛  

行姿勢がとられることから，液面もこれに従った傾斜が生じ，従  
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