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1. 緒　　　　言

H-ⅡA ロケット第1 段エンジン( LE-7A ) 用極低温ター

ボポンプ（第 1 図）は，信頼性向上ならびにコスト低減を

目標として開発が始まった．開発途中でH-Ⅱロケット8 号

機の重大事故が発生し，その反映として従来よりも厳しい

条件での実証試験を実施することになった．その結果，液

体水素用インデューサにはポンプ入口限界減圧試験の特定

の条件で初めて発生するポンプ系の不安定現象が観察され，

さらなる信頼性向上のための改良を進めることになった．

本稿ではインデューサの改良設計を中心とした開発概要

について述べる．

2. 開 発 経 緯

LE-7A エンジンは H-Ⅱ用の LE-7 エンジンをベースに

コスト低減，信頼性能向上を目的とし 1994 年に開発が開

始され，1999 年には耐久性の実証を含む認定試験をほぼ完

了した．しかし，1999 年 11 月に H-Ⅱロケット 8 号機の

打上げ事故が発生し，深海 3 000 m の海底から回収したエ

ンジンの調査を含む事故調査の結果，原因は第 1 段 LE-7
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H-ⅡA ロケット第 1 段エンジン ( LE-7A ) 用極低温ターボポンプは信頼性向上とコスト低減を目標として開発が始
まった．開発途中で発生した H-Ⅱロケット 8 号機事故の反映としてポンプ入口限界減圧試験を実施した結果，液体
水素用インデューサに特定の条件で初めて発生するポンプ系の不安定現象が観察された．このため，さらなる信頼
性向上を目的としたインデューサの改良を実施した．現在 H-ⅡA ロケットは 5 号機までの打上げに成功し，すべて
のフライトでターボポンプの作動は正常であった．

Development of the turbopumps for the 1st stage engine (LE-7A) of the H-ⅡA rocket was started for the purpose of cost
reduction and improvement in reliability in 1994. Although the qualifying examination including the actual proof of
durability was completed in general in 1999, the launch failure of the H-Ⅱrocket No. 8 occurred in November of the same
year. As a result, actual proof examination on severer conditions than before was performed. The low inlet pressure
examination observed unstable performance of a pump system. This paper describes a development outline focusing on the
improvement design of inducers.

ボ管の整流ベーンとの干渉が主原因となり，インデューサ

の羽根が疲労破壊したことによって，エンジンの燃焼が急

停止したものであると推定された．

インデューサ羽根の疲労破壊は以下の二つの流体振動に

起因する応力が主原因と推定された．

( 1 ) 液体水素ターボポンプ入口部の流体振動（逆流を

伴うキャビテーションと上流エルボ管の整流ベーンの

干渉によって発生）で，インデューサ羽根が共振して

生じた変動応力

( 2 ) 液体水素タンク減圧制御（大気圧の減少に合わせ

て液体水素タンクを減圧すること）によって引き起こ

されるキャビテーション（旋回キャビテーション，ア

タッチドキャビテーションなどに分類される）による

変動応力

事故調査結果を受け，開発中の LE-7A エンジンに対し

て従来よりも厳しい条件での実証試験を実施することに

なった．これに伴い，飛行中に遭遇し得る最悪条件での減

圧試験，作動範囲確認試験の実施，および強度評価のため

のひずみデータを取得するインデューサ水流し試験を追

加実施した．これら追加試験のために新たに 2 台の認定

試験用エンジンを追加して試験を実施し，同時に製品の個
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体差による特性の有意差についても確認した．追加試験の

結果，液体水素インデューサはLE-7 エンジンよりも強度

余裕が向上していることが確認された．しかし，LE-7 エ

ンジンのフライト実績よりもはるかに厳しい限界減圧状

態ではポンプ系の不安定現象が発生し，これに伴う急激な

インデューサ揚程の低下と軸振動が発生することが判明

した．このため，さらなる信頼性向上を目指し改良設計イ

ンデューサの開発を実施した．また，液体酸素インデュー

サについてもさらなる信頼性向上のための改良設計の開

発を，液体水素インデューサの開発に引き続き実施するこ

ととなった．第 2 図にLE-7A 用エンジンの開発スケジュ

ールを示す．

3. LE-7A エンジン用ターボポンプの開発

3. 1 LE-7エンジンからの設計変更点と開発状況

LE-7A エンジンはLE-7 エンジンをベースにコスト低減

と信頼性向上を目的に開発が進められ，①ケーシング鋳物

素材の大型化②軸封シールの材質変更および機構の簡素化

③インデューサおよびインペラの設計変更による吸込性能

向上 ④ 揚程向上，などの設計変更が採用された．LE-7A

エンジンの設計変更内容の概要を第 1表に示す．

開発は実機型フェーズと認定フェーズの 2 段階で構成さ

れ，実機型フェーズでは液体水素ターボポンプは供試体総

数 4 台で延べ 103 回，6 363 秒，液体酸素ターボポンプは

4 台で延べ79 回，5 731 秒のターボポンプ単体試験および

エンジン燃焼試験を実施した．また認定フェーズにおいて

は液体水素ターボポンプ 6 台で延べ 113 回，8 816 秒の

試験を実施，液体酸素ターボポンプは 6 台で延べ 84 回，

8 694 秒の試験を実施した．この間，液体水素ターボポンプ

の過大軸振動発生などの不適合が発生したが適宜対策を実

施し対処した．

これらの開発試験の結果，1 号機用エンジンの開発は

2001 年 6 月に完了し，H-ⅡAロケット 1 号機は作動条件

の見直しによって液体水素ターボポンプの作動に余裕を確

保し 2001 年 8 月に無事打上げに成功した．2 号機以降に

は改良型の液体水素インデューサを搭載することになり，

改良インデューサの開発を継続して実施した．液体酸素イ

ンデューサについては液体水素インデューサに引き続き改

良設計を開始した．

3. 2 液体水素インデューサの改良設計

3. 2. 1 改良設計方針

限界減圧試験におけるインデューサ揚程係数と軸振動の

状況を改良設計の結果と合わせて第 3 図に示す．ポンプ入

口圧力を徐々に減圧するとインデューサ揚程が急激に低下

し，同時に非同期振動が発生していることが分かる．原因

としてはインデューサから入口上流への逆流が大きいため，

ポンプ入口圧力が低下したときにチップクリアランス部か

ら逆流してきた比較的高温の液体水素の気化が促進され，

急激な揚程低下と不安定現象を招いたものと推定された．

逆流を改良するため，入口設計流量係数を若干大きくし，

入口側の外径を縮小し斜流タイプとした．また吸込性能を

最適化するため羽根入口角度を変えた設計のインデューサ

を 3 種類製作した．第 4 図に改良設計による変更内容を示

す．

第 1 図 ターボポンプ組立図
Fig. 1 General arrangement of turbopumps

（注） ①：インデューサ 
②：軸　受 
③：1 段インペラ 

④：2 段インペラ 
⑤：タービンノズル 
⑥：タービン動翼 

（注） ①：インデューサ 
②：軸　受 
③：メインインペラ 

④：スプリットインペラ 
⑤：タービンノズル 
⑥：タービン動翼 

( a )　液体水素ターボポンプ 

( b )　液体酸素ターボポンプ 

① ② ② ⑤ ⑥ ③ ④ 

① ② ② ⑤ ⑥ ③ ④ 
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3. 2. 2 開発試験

改良設計の開発試験としてはインデューサ単体の水流し

試験と実液によるターボポンプ単体試験，エンジン組立に

よる燃焼試験を実施した．水流しおよび実液単体試験の結

果，改良設計3 種のうちTYPE-5 が吸込性能が最も良好な

結果であったことから，改良設計として同タイプを選定し，

エンジン燃焼試験に供試した．エンジン燃焼試験ではポン

第 2 図 LE-7A エンジン開発スケジュール
Fig. 2 Development schedule of LE-7A engine

第 3 図 液体水素インデューサ特性
Fig. 3 Characteristics of FTP inducer

第 1 表 LE-7A エンジン用ターボポンプ設計変更内容
Table 1 Design changes of LE-7A turbopumps
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プ入口減圧を含め，飛行中に遭遇し得る作動範囲内でのタ

ーボポンプの機能性能の実証および耐久性の実証を行った．

また，実フライト状態を模擬するために機体装着状態で

のエンジン燃焼試験を実施した．これらの実証試験の結果，

改良設計 TYPE-5 は従来設計に比較し吸込性能が向上して

いることと，限界減圧状態においても急激な揚程低下や過

大な軸振動の発生がないことを確認した．また要求寿命を

十分満足する耐久性があることを確認した．

3. 2. 3 強度評価

強度評価は CFD （数値流体解析）解析結果による羽根

面圧力分布データを用いて三次元ソリッドモデルによる

FEM（有限要素法）解析を実施した．この結果，静的強度

は遠心力および圧力に対して十分な余裕があること，従来設

計に比較し安全余裕が増加していることを確認した．また，

インデューサ水流し試験のひずみデータから推定した変動応

力を用いて疲労強度評価を実施し，設計要求に対して十分な

余裕があること，および従来設計に比較し強度余裕が増加し

ていることを確認した．第 2表に強度評価結果を示す．

3. 3 液体酸素インデューサの改良設計

3. 3. 1 改良設計方針

液体水素ターボポンプと同様に，限界減圧試験を実施し

た結果，液体酸素ターボポンプの吸込性能は要求値に対し

ては満足するものの余裕が少ないことが分かった．また，

フライト品の試験を進めるなかでインデューサ羽根先端形

状の個体差で非対称キャビテーション（アタッチドキャビ

テーション）に起因する軸振動の発生状況にばらつきがあ

ることが分かった．このため吸込性能の余裕確保とキャビ

テーションに起因する振動の抑制を目的にインデューサの

改良設計を実施した．

改良の方針として，翼間通路幅の拡大，リーディングエッ

ジくさび部キャビティー干渉の改善，旋回キャビテーション

に対してはインデューサライナに適切な入口段差を設けて

抑制を図った．改良による設計変更内容を第 5図に示す．

3. 3. 2 開発試験

開発試験としてはインデューサ単体の水流し試験と実液に

よるターボポンプ単体試験，エンジン組立による燃焼試験を

実施する計画であり現時点で水流しおよび単体試験が完了し

ている．実施済みの試験の結果，従来設計に比較し吸込性能

が向上していること，および従来設計で発生していた旋回キ

ャビテーションによる過大軸振動が発生しないことが確認さ

れており，改良設計がほぼ妥当であるとの見通しを得た．

第 6 図に改良前後の吸込性能，軸振動の試験結果を示す．

今後エンジン燃焼試験による作動範囲確認試験，耐久性確

認試験を実施する計画である．

3. 3. 3 強度評価

液体水素インデューサと同様に CFD による翼面圧力分

第 4 図 液体水素インデューサの設計変更内容
Fig. 4 Design changes of FTP inducer

第 2 表 液体水素改良インデューサの強度評価結果
Table 2 Stress analysis of FTP improved inducer
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設計タイプ 

（注） b1t
D1 

D2

：入口チップ羽根角度 

：入口径 

：出口径 

静的強度 疲労強度 

荷重条件 
 

解析結果 
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布の解析結果に基づき強度解析を実施し，従来設計に比較

し静的強度余裕が向上していることを確認した．疲労強度

についても同様にインデューサ水流し試験のひずみデータ

から推定した変動応力を用いて評価を実施した．

設計要求に対して十分な余裕があることおよび従来設計

に比較し強度余裕が増加していることを確認した．

4. 結　　　　言

LE-7A エンジンはコスト低減と信頼性向上を目的として

1994 年に開発に着手し，約7 年の開発期間を経て2001 年

8 月に 1 号機の打上げに成功した．この間，H-Ⅱロケット

8 号機の打上げ事故が発生し調査の結果インデューサと上

流エルボ管の整流ベーンの干渉が主原因となりインデュー

サ羽根が疲労破壊したものと推定された．

これを受けて LE-7A エンジンの開発強化が図られ，実証

試験用供試体の追加と，より厳しい条件での試験を実施した

結果，インデューサの設計改良を行うこととなった．液体水

素インデューサについては，すでに開発が完了しフライト 2

号機から適用されており，液体酸素ターボポンプについては

フライト8 号機から適用を目指して現在開発中である．

H-ⅡA ロケットは現時点で5 号機まで打上げを完了して

いるが，フライトにおいて飛行中に取得したすべての号機

のデータに異常は認められず LE-7A エンジン用ターボポ

ンプの作動は正常であった．
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研究所の関係各位から多くのご指導とご助力をいただきま

した．

また，当社技術開発本部，航空宇宙事業本部の関係各位
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深く感謝いたします．

第 5 図 液体酸素インデューサの設計変更内容
Fig. 5 Design changes of OTP inducer

第 6 図 液体酸素インデューサ特性
Fig. 6 Characteristics of OTP inducer

D
1（
 従
来
 ）
 

D
1（
 改
良
 ）
 

D
2（
 改
良
 ）
 

D
2（
 従
来
 ）
（
 ＝

D
1 
）
 

b1t（従来） b2t（従来） b1t（改良） b2t（改良） 

従来設計 改良設計 

b1t（ 従来 ） ＜ b1t（ 改良 ） 
b2t（ 従来 ） ≒ b2t（ 改良 ） 
D1（ 従来 ） ＞ D1（ 改良 ） 

構　造 

対　策 

改　良 

方　針 

1. 入口径を縮小し入口流量係数を増加 
2. 強度に余裕がある羽根外周部分の翼厚の減少 
3. 入口くさびの角度を小さくする 

4. キャンバラインの変更 
5. b1t を大きくし適切なインシデンス a を確保 
6. b1t 増加に対応し強度確保のため羽根付け根の翼厚を増加 

1. 翼間流路幅の拡大 
2. 入口くさび部キャビティ干渉の改善 

3. 旋回キャビテーション抑制に対してインデューサ 
　ライナに適切な入口段差を設定し抑制 

( b )　改良設計 

インデューサ揚程係数比 
軸振動比 

： 
： 

( a )　従来設計 

インデューサ揚程係数比 
軸振動比 

： 
： 

0

軸
振
動
比
  （
－
）
 

イ
ン
デ
ュ
ー
サ
揚
程
係
数
比
 y
   
（
－
）
 

キャビテーション係数   （－） 

10 

8 

6 

4 

2 

0

1.6 

1.2 

0.8 

0.4 

0.0

0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06

軸
振
動
比
  （
－
）
 

イ
ン
デ
ュ
ー
サ
揚
程
係
数
比
 y
   
（
－
）
 

キャビテーション係数   （－） 

10 

8 

6 

4 

2 

0

1.6 

1.2 

0.8 

0.4 

0.0

（注）軸振動比，インデューサ揚程係数比は高キャビテーション係数に 
　　　おける値を 1 とした時の比率を示す 

0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06


