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1．はじめに 

JAXA 宇宙輸送ミッション本部では、将来の宇

宙開発利用を支える輸送システムのひとつとし

て、地上と低軌道の間を往復する再使用型輸送

システムの研究を進めている。この研究は、目

標とする輸送システムの検討とそれを実現する

ための要素技術の研究から構成されているが、

本稿では、誘導制御技術の研究とその中で行っ

ている小規模飛行実験を紹介するとともに、今

後の構想を述べる。 

 

2．再使用型輸送システムと誘導制御技術研究 

技術開発の目標として概念検討を進めている

再使用型輸送システムの一例を図 1 に示す[1]。

想定するミッションは、高度 350km、軌道傾斜

角51.6度の低軌道に乗員乗客8名を輸送するこ

とである。図 2 は、再使用オービターが軌道投

入するまでと再使用ブースターが途中で分離し

無推力で地上に帰還するまでの飛行領域（高度

速度線図）を示したものである。広い飛行領域

を通過すること、航空機のような定常巡航の状

態がなく、常に加速か減速を行っていることが

特徴である。誘導制御技術の研究では、表 1 に

示す通り、このような再使用型システムが備え

るべき基本特性を分析し、そこから導出される

課題に取り組んでいる。 

 

図 1 技術開発の目標として検討している 

二段式再使用型輸送システムの形状と諸元 

 

図 2 二段式再使用型輸送システムの飛行領域 

 

表 1 誘導制御分野の課題 

再使用型輸送システムが

備えるべき基本特性 
誘導制御の課題 

 地上から軌道までの広

範囲な飛行領域や急激

な特性変化に対応でき

ること 

 空力特性、アクチュエ

ータ特性等のモデルに

対する不確かさや、風

等の外乱が存在しても

必要な性能を発揮でき

ること 

 機体の故障によりミッ

ション達成が困難な場

合でも、安全に地上に

帰還できること 

 ペイロードや投入軌道

などの異なるミッショ

ンに対して柔軟に対応

できること 

 オンボード飛行計画

技術の獲得 

 設計に多大な労力を

要するゲインスケジ

ュールによらず、広い

飛行領域で安定性・制

御性能を確保する技

術の獲得 

 故障を許容し安全に

飛行を継続する技術

の獲得 

 オンボードで不確か

さを補償する技術の

獲得 

 不確かさを陽に考慮

した設計技術の獲得 

 

3．JAXA インハウス研究 

3.1 研究テーマ 

JAXA 研究開発本部飛行技術研究センターと

連携し、表 1 に示した課題に取り組んでいる。
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表 2 に具体的なアルゴリズムや設計手法を列挙

する。詳細は、文献[2]を参照されたい。 

 

表 2 インハウス研究のテーマ 

 
 

3.2 実験システム 

低コストで効率的に誘導制御技術の基礎的な

実証を行うため、既存の無人航空機をベースと

して実験機システムを構築した（図 3）。搭載シ

ステムは、JAXA で無人機実験用途に開発した機

器と市販品を組み合わせてインハウスで開発し

た。飛行実験に供する誘導制御プログラムの開

発環境は、Matlab®/xPC TargetTMを用いており、

Simulink®ブロック図から搭載用のコードを自

動生成することができる。 

3.3 飛行実験 

平成 22 年度から実験システムの開発に取り

組み、23～24 年度にかけて、北海道大樹町にお

いて飛行実験を行ってきた。23 年度は 7 月に最

初の飛行実験を行い、手動操縦による飛行で搭

載システムの基本的な動作確認をした。24 年度

は、7 月と 10 月の 2 回の飛行実験キャンペーン

を行い、実際に誘導制御アルゴリズムを作動さ

せ、有効性を確認する実験を行った。 

実験結果の評価は現在進めているところであ

るが、代表的な飛行データを図 5 に示す。モデ

ル予測制御を適用した誘導（円軌道への追従制

御）に、慣性データから推定した風情報を取り

入れることにより、追従精度が向上することが

確かめられた。 

 

 

図 3 小規模飛行実験機 

（SSRV, Small-Scale Research Vehicle） 

 

 

図 4 飛行中の実験機 

 

 

図 5 飛行実験の結果例 
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設計手法 
概要 

ダイナミックイン

バージョン制御 

機体運動モデルを用いて、出

力が望ましい応答になるよ

うに、制御入力を逆算する手

法。ゲインスケジュールが不

要となる。 

外乱オブザーバに

よる誤差補償 

風などの外乱や機体運動モ

デルに含まれる誤差を推定

し、その影響を補償する手法

モデル予測制御 

機体運動モデルを用いて現

在から有限の時間区間の運

動を予測し、ある評価関数が

最適になるように現在の制

御入力を決定する手法 

慣性データを用い

た風推定 

慣性センサ出力と空力モデ

ルを利用して風の速度を推

定する手法 

誤差を陽に考慮し

たパラメータ調整 

誤差を考慮した多数回のシ

ミュレーションによって誘

導制御パラメータをチュー

ニングする方法 
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4．大学との連携研究 

4.1 研究テーマ 

JAXA インハウス研究と平行して、新たなアイ

デアが出てくることや、研究の活性化を期待し、

共同研究の形で、大学が提案する誘導制御技術

の研究と飛行実験による基礎的な実証を進めて

いる。表 3 に、連携している大学と研究テーマ

の一覧を示す。誘導制御アルゴリズムの詳細に

関しては、文献［3-5］を参照されたい。 

 

表 3 大学との連携研究のテーマ 

 

 

4.2 実験機 

大学が提案する誘導制御アルゴリズムの基礎

的な実証は、大学が開発した実験機を用いて進

めている。 

図 6 に、九州工業大学が開発している実験機

と、平成 24 年 4 月に行われた地上燃焼試験の様

子を示す。機能試験等の準備を完了させ、本年

中に、北九州市平尾台において飛行実験を行う

予定である。実験機は、内臓したハイブリッド

ロケットによって高度約 1000m まで上昇し、降

下飛行中に、オンボード最適軌道生成アルゴリ

ズム等の確認を行う。なお、実験機の形状は、

図 1 の再使用ブースターと相似であるが、これ

は、1980 年代から 90 年代にかけて、旧宇宙科

学研究所で研究された有翼ロケット機 HIMES

（ Highly Maneuverable Experimental Space 

vehicle）[6]の形状を適用したものである。 

  

 

図 6 九州工業大学の実験機と地上燃焼試験の様子 

（実験機の全長 1.7m，打上げ時質量約 50kg） 

 

金沢大学が開発した小型実験機と飛行実験の

様子を図 7 に示す。この写真から分かるように、

実験機をバルーンに吊り下げ、高度 100～200m

程度から投下し、滑空飛行させる。平成 23、24

年 3 月に、北海道大樹町多目的航空公園付近の

牧草地で、金沢大学が提案する外乱予測制御お

よび故障検出に関する飛行実験が行われた。ま

た、今年度末には、この実験機に横浜国大学の

オンボード最適軌道生成アルゴリズムを搭載し、

飛行実験を行う予定である。 

 

 

 

図 7 金沢大学の小型実験機と飛行実験の様子 

（実験機の全長 0.8m，質量約 600g） 

大学 

（研究室） 

研究テーマとして取り組んでいる

誘導制御アルゴリズム 

九州工業大学 

（米本研究室） 

 遺伝的アルゴリズムを用いたオ

ンボード最適軌道生成（並列計

算を行う専用のハードウェアを

使用） 

 モデル規範型適応制御 

金沢大学 

（得竹研究室） 

 運動センサを用いた外乱（故障

含む）の推定・予測と制御 

 圧力センサを用いた故障検出

（運動センサに影響が表れない

故障の検出） 

横浜国立大学 

（上野研究室） 

 ホモトピー法（*）を用いたオン

ボード最適軌道生成 

（*）ホモトピー法：解が自明な補助方程式から

目的の非線形方程式に連続的に方程式の変形を

行い、目的の非線形方程式の解を得る数値解法 
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5．今後の構想 

現在進めている要素技術研究の次の段階とし

て、地上から高度 100km 以上に到達する有翼ロ

ケット実験機の検討を進めている[3]。この実験

機は、図 1 に示したような再使用ブースターを

実現する上で鍵となる複合材構造（光ファイバ

センサによるヘルスモニタリングを含む）やサ

ブオービタルの誘導制御技術を飛行実証するこ

とを目的としたものである。図 8 に、実験機の

概念図を示す。適用する誘導制御アルゴリズム

は、現在、小規模な飛行実験で評価を進めてい

るものの中から有望なものを絞り込み、モンテ

カルロシミュレーション等の詳細かつ公平な評

価を行って選定する計画である。また、実施体

制については、これまでの JAXA と大企業のみに

よる体制ではなく、国内の大学や中小企業がア

イデアや技術を持ち寄って飛行実証に参加でき

るようなスキームを検討中である。 

 

 

図 8 有翼ロケット実験機の概念図 

（全長 9.1m，打上げ時質量約 5.2ton） 
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LE-X エンジン技術実証の取り組み 
 

宇宙輸送ミッション本部 宇宙輸送系推進技術研究開発センター 

砂川英生 

 

 

1．はじめに 

JAXA では LE-7A に続く、次期基幹ロケット

用の液体ブースターエンジン「LE-X」の研究

開発を行っている。LE-X では無人使い捨てロ

ケットへの適用に加え、将来の有人輸送へも

発展可能な技術の獲得を目指している。その

ため LE-X エンジンは性能・コスト・信頼性に

対して高い目標を設定し、チャレンジングな

技術項目を盛り込んでいる。 

また、開発そのものを短期間かつ低コスト

で実施するためには、エンジンシステムの持

つ故障モード及びリスクを的確に把握し、そ

れらに応じた設計を実施する必要がある。こ

のために、エンジン故障モードの確率論的評

価を取り入れた開発手法のフィージビリティ

を本技術実証内で実施する計画である。 

 

2．エキスパンダーブリードサイクル 

LE-X エンジンには、エクスパンダーブリー

ドと呼ばれるエンジンサイクルを採用する計

画である。LE-7A エンジンで採用している 2

段燃焼サイクルと比較しエキスパンダーブリ

ードサイクルは以下の利点がある。 

 タービン駆動用のプリバーナーがなく、

さらにバルブ、配管が少なくなること

から、コスト及び信頼性の面で有利（部

品点数少） 

 タービン駆動ガスがLE-7Aでは水を含

む燃焼ガスであるのに対し、LE-Xでは

水素ガスであるため、確認試験ごとの

水分除去のためのパージ時間を短縮す

ることが可能 

 プリバーナに係る高温・高圧部が無い

ことで各コンポーネントにかかる負荷

が小さくなり、高信頼性が実現可能 

 エンジン始動制御が燃焼室の熱交換に

よって自律的に行われるため、プリバ

ーナやガスジェネレータの着火タイミ

ングのずれや制御不能に伴う致命的な

故障モードがなく、本質的に安全性が

高い傾向 

 

エクスパンダーブリードサイクルの成立性

の鍵となるのは、液体水素ターボポンプ（FTP）

および推力室（噴射器と燃焼室）である。こ

れらのコンポーネントについては、平成 25

年度に実機大の単体試験を計画し、技術的な

成立性について確認する計画である。 

 

3．高信頼性開発プロセス 

日本が独自の有人宇宙輸送手段を持つか否

かの議論をする際には、有人に求められる信

頼性・安全性を確保するための開発費用が常

に問題となる。実際これまでアメリカ等では

膨大な試験回数により有人に求められる信頼

性・安全性を作りこんでいる。しかし、日本

が有人宇宙システムを開発する場合、アメリ

カ、ロシア、中国に続く 4 番手以降の後発で

あり、同様の力技の開発プロセスをなぞるの

ではなく、もっと効率的な独自の開発プロセ

スにより高い信頼性を実現させて、開発費用

を抑える必要があると考える。 

LE-X では「高信頼性開発プロセス」と呼ば

れる開発手法の実現性を検証する計画である。

高信頼性開発プロセスの考え方は、エンジン

燃焼試験成功回数によって信頼度を算出する

のではなく、現象把握に基づいた数値解析等

を活用し設計段階にて信頼度を算出し、要素

試験・エンジン試験のデータと解析予測を比

較し解析の不確からしさを定量化し、信頼度

を検証する。それにより信頼性確認のための

エンジン燃焼試験回数を抑え、開発費用の膨

大化を抑制することが可能となる。 

また各故障モードが持つ定量的リスク（＝

故障確率×影響度）を算出することで、どの

故障に対して冗長化を組むか等の方針が明確

になり、効率的にリスクが低く安全性の高い

システムを設計することが可能となる。 
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4．まとめ 

LE-X には様々な技術的チャレンジが盛り

込まれ、要素試験・実機大試験を通じてそれ

らを実証する計画である。ここで獲得した技

術はロケットエンジンにとどまらず機体や他

のアプリケーションへも発展可能な技術であ

り、将来の日本宇宙開発の展望を切り開く先 

参考文献 

[1] 黒須明英、砂川英生、山西伸宏、小林悌

宇他、LE-X エンジン技術実証の設計進捗につ
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鞭となりうる成果創出を目指している。 
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図 1 LE-7A と LE-X エンジンとの比較 

 

サイクル

ガスジェネレータ 2段燃焼サイクル フルエキスパンダー（FE） エキスパンダーブリード（EB）

性能

推力

◎

ﾀｰﾋﾞﾝﾊﾟﾜｰを自由に設定でき
大推力を出しやすい

◎

ﾀｰﾋﾞﾝﾊﾟﾜｰを比較的自由に
設定でき推力を出しやすい

△

ﾀｰﾋﾞﾝ圧力比が確保できない
ため推力限界数十トン

○

FEに比べ、大推力化が可能
（ただし限界有り）

ISP
△

ﾀｰﾋﾞﾝ駆動ｶﾞｽを捨てるため
ISPは低下

◎

捨てるｶﾞｽ無く高燃焼圧化を
比較的しやすい

○

捨てるｶﾞｽ無いが高燃焼圧化
が難しい

△

ﾀｰﾋﾞﾝ駆動ｶﾞｽを捨てるため
ISPは低下

安全性
△

燃焼ガス温度をコントロールしてタービン駆動（制御安全）

◎

燃焼室を冷却した水素でタービン駆動（本質安全）

始動特性
△

始動制御が必要

◎

自律始動

複雑性
○

構成部品多く複雑

△

構成部品多く複雑

◎

構成部品少なくシンプル

◎

構成部品少なくシンプル

運用性
△

エンジンパージ要

△

高圧エンジンパージ要

○

エンジンパージ不要

○

エンジンパージ不要

GG

プリバーナ

GG燃焼ガス、
ﾌﾟﾘﾊﾞｰﾅ燃焼ガ
スによりター
ビン駆動

燃焼室を冷却
し昇温した水
素ガスにより
タービン駆動

 
図 2 エンジンサイクルの比較 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 3 LE-X エンジン仕様 

Thrust（Vacuum） 1450 kN 
Specific Impulse (Vacuum) 432 sec
Chamber Pressure 12.1 MPa
Mixture Ratio (O/F)               5.9
Nozzle Area Ratio 37:1

Rotational speed of FTP 40800 rpm
Rotational speed of OTP   16100 rpm

LH2

LOX

MOV

MFV

CCV

MIX

FTP

OTP

MCC

NE

TCV

LH2

LOX

MOV

MFV

CCV

MIX

FTP
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TCV

LE-X ENGINE CYCLEFTP OTP
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(3248回)

(2200回)
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(累積試験回数)

地上単体燃焼試験の回数・累積秒時（２０１０／６現在）

 

図 4 エンジン燃焼試験回数比較 

 

概念設計フェーズ 基本設計、詳細設計フェーズ 試験フェーズ

全機信頼度
要求値

STEP1
リスク識別と信頼度配分
（システム→コンポーネント）

①ｴﾝｼﾞﾝ最終事象の定義
と機能FMEAの作成

③影響度に応じ最終事象発
生の許容確率を設定

②ESD/ET/FTによる故障ｼﾅﾘ

ｵの作成（ｴﾝｼﾞﾝ最終事象か
らｺﾝﾎﾟ故障まで）

④コンポーネント故障ﾓｰﾄﾞへ
の信頼度配分
（②の結果を用いブール代数演算）

⑤定量的リスク評価により
バランス・実現性を確認

OK?
No

ｼｽﾃﾑ設計

STEP2
リスク低減と信頼度予測
（コンポーネント→システム）

各ｺﾝﾎﾟｰﾈﾝﾄの故障発生許容値

Yes

①コンポ故障モードの網羅抽
出と詳細FMEAの作成

③故障モード発生確率の算出
ｼﾐｭﾚｰｼｮﾝ,要素試験から算出

許容値≧故障確率?

②ESD/ET/FTによる故障ｼﾅﾘｵ

の作成（ｺﾝﾎﾟ故障ﾓｰﾄﾞから部
品故障ﾓｰﾄﾞまで）

④コンポーネント故障発生確
率の算出
(②結果を用いﾌﾞｰﾙ代数演算)

比較

結合

設計修正
or
信頼度配分見直し

No

STEP3
信頼度検証

⑤全機信頼度予測値算出
(STEP1－②の逆算)

Yes

全機信頼度予測値

燃焼試験

加速試験

余寿命評価

支配的故障ﾓｰﾄﾞ
の抽出

⑥信頼度の更新
事前

分布

信頼度予測値（最良推定値）

信頼度実証値

要素試験
ｺﾝﾎﾟｰﾈﾝﾄ試験

試験結果

開発ﾘｽｸ管理ｱｲﾃﾑ
（ｸﾘﾃｨｶﾙ故障ﾓｰﾄﾞﾘｽﾄ）

ﾘｽｸ管理
ﾘｽｸ低減計画

(ex.高負荷作動で故障率加速)

(ex.試験前後に板厚計測し余
寿命を推算)

 
図 5 高信頼性開発プロセス概観 
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GPM 主衛星搭載二周波降水レーダの開発状況 

 

宇宙利用ミッション本部  

GPM/DPR プロジェクトチーム 

 

 

1．はじめに 

熱帯降雨観測衛星（TRMM）の出現以降、衛星

による降水量推定精度は飛躍的に向上した。現

在では、さらなる高精度化を目指した全球降水

観測計画（Global Precipitation Measurement, 

GPM）が日米を中心として進められている。GPM

では TRMM タイプの主衛星、及び、マイクロ波放

射計又はマイクロ波サウンダを有するコンステ

レーション衛星群から構成され、全球の降水を

3 時間程度で観測することを目指している（図

1）。GPM により高精度かつ高頻度の降水観測を

行うことにより気候変動・水循環変動の解明や、

洪水予測、数値天気予報精度向上、台風予測精

度向上等の実利用及び現業利用にも貢献するこ

とを目指す[1]。 

 

 

 

図 1 GPM の概念図 

（左：主衛星、右：コンステレーション衛星群） 

 

 

GPM 主衛星は日米共同で開発を進めており、

日本側は宇宙航空研究開発機構（JAXA）と情報

通信研究機構（NICT）で二周波降水レーダ（Dual 

Frequency Precipitation Radar, DPR）の開発

を担当し、米国側（NASA）は衛星バスとマイク

ロ波放射計（GPM Microwave Imager, GMI）の開

発を担当している（図 2）。GPM では主衛星搭載

のレーダを二周波化することにより TRMM 搭載

の降雨レーダ（Precipitation Radar, PR）に比

べ高感度化、降水強度推定精度の向上を実現す

るとともに、さらに降雪の定量的な推定も目指

している[2]。 

JAXA と NICT は 2013 年度の打上に向け、DPR

の開発に取り組んでいる。本報告では DPR によ

る降水の観測方法、構成、開発状況について述

べる。 

 

2．DPR による降水の観測方法 

GPM 主衛星による観測イメージを以下の図 3

に示す。GPM 主衛星は高度 407km、軌道傾斜角

65 度にて観測を行う。DPR は TRMM/PR と類似シ

ステムである導波管スロットアンテナを用いた

アクティブフェーズドアレーにより降水の 3 次

元構造を観測する（図 3）。また、DPR は TRMM/PR

と同様の Ku 帯降水レーダ（Ku-band (13.6 GHz) 

Precipitation Radar, KuPR）、及び高緯度地域

の弱い降雨及び降雪を観測する Ka 帯降水レー

ダ（Ka-band (35.55 GHz) Precipitation Radar, 

KaPR）から構成される（図 4）。 

 

 

 

図 2 GPM 主衛星の構成 
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図 3 ハリケーンカトリーナの観測事例 

（2005 年 8 月・TRMM） 

 

 

 

 

 

 

図 4 GPM 主衛星の観測イメージ 

 

 

 

KuPR では主に強い降雨を、KaPR では主に弱い

降雨及び降雪の観測を行う。また両者で観測さ

れる範囲では、二周波アルゴリズム[3]を用いて

雨滴粒径分布（Drop Size Distribution, DSD）

を推定し、高精度な降水強度推定を行う（図 5）。

二周波観測を実現するため、ふたつのレーダは

地上のフットプリントにおいてそれぞれのビー

ム中心位置の差が 1km 以内となるよう設計、制

御される。 

DPR によって全球における降水の特徴（降雨

頂高度、融解層高度、DSD、鉛直構造等）を把握

することができる。またこれらの情報はマイク

ロ波放射計の降水強度推定アルゴリズムの高精

度化に利用される。 

 

 

 
 

図 5 二周波アルゴリズムの概念 

 

 

 

3．DPR の主要性能及び構成 

 表 1 に DPR の主要性能を示す。それぞれのレ

ーダはサンプル数を2倍に増やすため6MHz離れ

た二つの周波数を用いる（二周波アジリティ）。 

図 6 にスキャン方法を示す。KuPR 及び KaPR の

ふたつのビームが重複した領域では送信パルス

幅1.6μsecによって距離分解能250ｍの同期観

測が行われる。KuPR が外側の領域を観測してい

る際には、KaPR は弱い降雨及び降雪を測るため

の高感度観測を行うが、この際送信パルスは

3.2μsec で距離分解能は 500m となる。 

 KuPR 及び KaPR はともにビーム幅 0.7 度で、

高度が 407km の時、水平分解能は 5km である。

KuPR の観測幅は 245km（±17 度）、KaPR は 120km

（±8.5 度）である。 

また、より効率的かつ高感度に観測を行うた

めに DPR では VPRF（Variable Pulse Repetition 

Frequency）法を採用している[4]。 

KuPRと KaPRはほぼ類似の設計となっている。

それぞれのレーダは、アンテナ系、送受信系、

システム制御・データ処理部、周波数変換・中

間周波数部、中継 BOX、構造系、熱制御系、計

装系から構成される。また、送受信系は 16 台の

H
e
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t
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KaPR
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Discrimination of snow and 
rain using differential 
attenuation method

Sensitive observation by the KaPR

Accurate rainfall estimation using 
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送受信ユニット、分合波器、ハイブリッド、送

信系駆動増幅器、受信系駆動増幅器、受信バン

ドパスフィルタ、集中電源、電源スイッチ、計

装系から構成される。さらに、ひとつの送受信

ユニットは 8 台の送受信モジュールから構成さ

れる。したがって、計 128 本のスロットアンテ

ナを用いて観測することになる。 

 

 

表 1 DPR の主要性能 

 KuPR KaPR 

Frequency 
13.597 GHz 

13.603 GHz 

35.547 GHz 

35.553 GHz 

Range Resolution 250 m 250 m / 500 m

Spatial 

Resolution 
5km (at nadir) 5km (at nadir)

Swath Width 245 km 125 km 

Minimum 

Detectable 

Rainfall Rate 

0.5 mm/hr 
0.5mm/hr 

/ 0.2 mm/hr 

Beam-matching 

Accuracy 
< 1000 m 

Observable Range Up to 19 km Up to 19 km 

Dynamic Range 

- 5 dB below 

sysytem noise 

level 

+ 5 dB over 

surface echo 

level 

- 5 dB below 

sysytem noise 

level 

+ 5 dB over 

surface 

echo level 

Received Power 

Accuracy 
Within ± 1 dB Within ± 1dB

Data Rate < 109kbps < 81kbps 

Power 

Consumption 
< 446 W < 344 W 

Mass < 472 kg < 336kg 

Size 2.5×2.4×0.6 m 1.4×1.2×0.8 m

 

 
 

図 6 二周波降水観測の概念 

 

 

4．DPR の開発状況 

 DPR は 2009 年 10月の詳細設計審査会を経て、

フライトモデル製作へ移行した。KuPR システム

は 2010 年 11 月、KaPR システムは 12 月よりプ

ロトフライト試験を開始した。 

KuPR システムは質量特性試験、初期機能確認

試験、音響試験、振動試験、熱平衡・熱真空試

験を終え、KaPR システムは質量特性試験、初期

機能確認試験、音響試験、振動試験、EMC 試験

と進めてきたところで東日本大震災が発生した。

幸いなことに DPR にダメージはなかったため、

全体の清掃と健全性確認を経て、通常のプロト

フライト試験へと復帰した。プロトフライト試

験で得られた主要性能を表 2 に示す。また、

KuPR-KaPR 組み合わせ試験のセットアップを図

7 に示す。 

プロトフライト試験は 2012 年 2 月に終了し、

3 月に NASA へ引渡しを行った。 

 現在は、米国 NASA/GSFC にてインテグレー

ション・試験を実施中である。 

 

 

表 2 DPR の主要性能 

 KuPR KaPR 

Minimum 

Detectable 

Rainfall 

Rate 

0.5 mm/hr 

0.30mm/h 

0.5 

mm/hr 

0.38mm/

h 

0.2 

mm/hr 

0.16mm/

h 

Beam-matchi

ng Accuracy

< 1000 m 

864m 

上段は仕様、下段は試験結果を示す 
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図 7 KuPR-KaPR 組み合わせ試験 

 

 

5．まとめ 

GPM 主衛星に搭載される DPR は JAXA と NICT

共同で開発を進めている。DPR の主目的は高緯

度地域の弱い降雨及び降雪を含む、降水の三次

元構造を高精度、高感度で観測することである。 

KuPR、KaPR の異なる検出ダイナミックレンジ

により KuPR では強い降雨を、KaPR では弱い降

雨及び降雪の観測を行う。また、ダイナミック

レンジの重なった範囲では二周波アルゴリズム

を用いて DSD や高精度な降水推定を行う。さら

に VPRF 法も効率的かつ高感度観測を実現に寄

与する。 

2009 年 10 月の詳細設計審査会を経て、フラ

イトモデル製作へ移行し、2010 年 11 月にプロ

トフライト試験を開始した。 2011 年 3 月 11 日

に東日本大震災が発生して試験が中断したが、

DPR PFM にダメージはなく試験に復帰した。 

プロトフライト試験は 2012 年 2 月に終了し、

3 月に DPR を米国 NASA/GSFC へ輸送した。 

現在、米国 NASA/GSFC にてインテグレーショ

ン・試験を実施中である。 
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高分解能・広域の ALOS-3 光学センサについて 

 

宇宙利用ミッション本部 ALOS-2 プロジェクトチーム 

今井浩子 

 

 

1．はじめに 

陸域観測技術衛星「だいち」（ALOS：Advanced 

Land Observing Satellite）は 2006 年 1 月に打ち上

げられ、5 年余りの間に全世界を約 650 万シーン撮

影し、そのデータは 1/25,000 地形図の作成や災害

状況把握、森林等自然環境の保全、農業分野へ

の応用など、幅広い分野で活用されている。2011

年 3 月に発生した東日本大震災では立ち入りの困

難な被災地を宇宙から撮影し、各関係機関に情報

提供を行った。「だいち」は設計寿命を超えて運用

され、2011 年 5 月に運用を停止した。 

JAXAではALOSのミッションや技術を継続・発展

させるため、陸域観測技術衛星 2 号（ALOS-2）、陸

域観測技術衛星 3 号（ALOS-3）の研究開発を進め

ている。本稿では、光学センサを搭載して陸域のグ

ローバルな地理空間情報を取得する ALOS-3 につ

いて、ミッションやシステム概要、光学センサの開発

状況等について述べる。 

 

図 1 だいち(ALOS)と後継機 

 

2．ALOS-3 のミッション 

ALOS-3 のミッションは、「だいち」で実証された

技術や利用成果を発展させ、国内外の大規模自

然災害に対して高分解能かつ広域の観測データを

迅速に取得、処理・配信するシステムを構築し、関

係機関の防災活動、災害対応において利用実証

を行うとともに、国土管理や資源管理など衛星の運

用の過半を占める平常時のニーズにも対応した多

様な分野における衛星データの利用拡大を図るこ

とである。各分野に対応したミッションの詳細を表 1

に示す。 

 

表 1  ALOS-3 のミッション 

項目 概要 

公 共 の 安 全
の確保 

国内及びアジア地域等の大規模災害発生
状況の迅速な俯瞰、並びに二次災害危険
状況や復旧・復興状況の継続的な観測を
行い、関係機関の防災活動に資する。 

国土保全・ 
管理 

詳細な地形図の作成・更新、森林管理や
環境管理、国際協力の枠組みにおいて海
外の地形図作成等に資する。 

食料供給 
の円滑化 

穀物の生育状況や災害時の水稲被害状況
把握、藻場など浅海域の状況把握等、農
業及び漁業の高度化・持続的発展に資す
る。  

資源・エネル
ギ ー 供 給 の
円滑化 

地質調査のための観測データを提供するこ
とにより資源探査方法の高度化に資する。 

地 球 規 模 の
環 境 問 題 の
解決 

温室効果ガスの吸収源となる森林の変化監
視や、水資源としての氷河・氷河湖の変化
監視等に資する。 

 

3．PRISM-2 

ALOS-3 に搭載されるパンクロマチック立体

視センサ 2（PRISM-2）は「だいち」搭載 PRISM

の観測機能・性能を発展させた可視波長域の光

学センサであり、ALOS-3 のミッション実現に

不可欠な広域・高分解能の立体視センサである。

世界各国の高分解能衛星の大多数が 10 数 km の

観測幅であるのに対し、PRISM-2 は 50 km 以上

の広い観測幅で道路や建築物等の地物の詳細な

把握が可能な高分解能（0.8 m）の画像を取得する

能力を有すると同時に、立体視のための 2 つのセン

サ（直下視／後方視）により全地球規模の高精度

な高度情報を取得できる、世界で唯一のセンサで

ある。平時においては全球にわたる広域の陸域

ベースマップの整備、災害時においては東日本

大震災や今後発生が懸念される南海トラフにお

ける地震のような広範囲にわたる災害状況の把
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握に、その威力を発揮する。 

 

 

図 2 ALOS-3 搭載 PRISM-2 の観測幅 

 

PRISM と PRISM-2 の観測性能の比較を表 2 に

示す。詳細な地形図作成・更新のための地物判

読や災害時の被災状況の判読性向上のため、直

下視分解能を 2.5 m から 0.8 m に向上した他、

光量の低い季節や緯度で取得された画像におい

ても良好な判読性を得るための信号対ノイズ比

(S/N)の向上や量子化ビット数の拡大、圧縮後画

像の品質向上のための圧縮方式の改善などを図っ

ている。 

 

表 2 PRISM と PRISM-2 の観測性能の比較(直下) 

項目 PRISM PRISM-2 

空間分解能(GSD) 2.5 m 0.8 m 

観測幅 35 km/70 km 50 km 

S/N >70 >200 

量子化ビット数 8 bit 11 bit 

画像圧縮 JPEG JPEG2000 

ポインティング ±1.5°(CT) ±60°(cone)

B/H 比(直下視/後方視) 0.5 0.5 

 

PRISM-2 に要求される「高分解能」かつ「広

観測幅」を実現するため、PRISM で開発した軸

外し 3 枚鏡光学系を発展させた大型の集光光学

部、1 ライン 62,500 画素を有する TDI 方式の高

感度リニア検出器アレイ、SOI-ASIC を用いた高

速データ圧縮器等の開発に取り組んでいる。図

3 に PRISM-2 の光学設計を示す。軸外し 3 枚鏡

光学系は有効口径よりも大きな矩形状の鏡が必

要で、現在低熱膨張ガラスセラミックスを用い

た大型軽量鏡を試作中である（図 4）。 

 

 

図 3 PRISM-2 の集光光学部 

 

 

図 4 大型主鏡の試作 (外形約 0.9m×0.6m) 

 

4．ALOS-3 衛星システム 

ALOS-3 衛星システムの主要諸元を表 3 に示

す。ALOS-3 には PRISM-2 の他、二次元の非冷

却マイクロボロメータを用いた小型赤外カメラ

(CIRC)や、経済産業省が開発を進めるハイパー

スペクトルセンサ、マルチスペクトルセンサ

（HISUI）の搭載を検討中である。高速・大容量

の観測データを処理・伝送するため、JAXA 研

究開発本部が開発した 16QAM 方式マルチモー

ド変調器を用いた X バンド高速直接伝送(最大

800 Mbps)や次期データ中継衛星を利用した Ka

バンド高速伝送(最大 800 Mbps)を検討しており、

また上記本部と協力して入力約 4 Gbps、出力 1.6 

Gbps の高速インタフェースと 1TB 級の蓄積容

量を併せ持つ宇宙用半導体データレコーダを開

発中である。 

 

表 3 ALOS-3 主要諸元 

項目 仕様 

ミッション 
機器 

PRISM-2 （パンクロマチック） 
  - GSD:0.8 m，観測幅:50 km （直下視）

  - 直下視/後方視による立体視 
HISUI （マルチ・ハイパー）※1) 

CIRC （熱赤外） 

軌道 太陽同期準回帰軌道 
  高度：618 km, 回帰日数：60 日 
  降交点通過地方時：10 時 30 分 

設計寿命 5 年 （目標 7 年） 

データ伝送 X バンド 
Ka バンド

最大 800 Mbps 
最大 800 Mbps 

打上げ H-IIA ロケット 

※1) HISUI は経済産業省開発 
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ポート共有実験装置（ＭＣＥ）の開発成果 

 

有人宇宙環境利用ミッション本部 宇宙環境利用センター 

船外利用ミッショングループ 

 

 

1．概要 

ポ ー ト 共 有 実 験 装 置 ( 以 下 「 MCE 」：

Multi-mission Consolidated Equipment という)は、

国際宇宙ステーション（ISS）「きぼう」日本実

験棟の船外実験プラットフォームに搭載され、5

つのミッションの実験や観測を行う実験装置で

ある。 

HTV3 号機に搭載された MCE は、平成 24 年

7月 21日に種子島宇宙センターから打ち上げら

れ、同年 8 月 9 日から運用を開始し、初期運用

を経て 10 月 15 日から定常運用に移行した。 

本発表では、MCE の装置開発と軌道上初期運

用における成果について紹介する。 

 

2．MCE の構成 

MCE には図 1 に示す 5 つの実験装置が搭載さ

れており、各々の実験装置は MCE 本体から電

力などのリソースの供給を受けて実験を行う構

成である。 

 

 

 

 

 

 

 

以下にそれぞれの実験装置について紹介する。 

 

2.1 IMAP「地球超高層大気撮像観測」 

地球を取り巻く成層圏の先には超高層大気と

呼ばれる領域が広がっている。ここでは宇宙空

間と地表からの大気の乱れが混ざり合い、複雑

な現象が起こっている。超高層大気のさらに上

空を飛行するカーナビや携帯電話に使われてい

る GPS（グローバル・ポジショニングシステム：

全地球測位システム）衛星や通信放送衛星など

から地上に送られる電波を乱し、時には使用不

可能にすることもある(図 2)。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

IMAP（Ionosphere Mesosphere upper Atmosphere 

and Plasmasphere mapping）では、可視・近赤外分

光撮像装置（VISI）と極端紫外光撮像装置（EUVI）

の 2 つの最新の超高感度のカメラ（図 3）とミッ

ションデータ処理装置（MDP）を開発し、これ

らにより高度 80 ㎞から高度 20,000 ㎞の間で起

こる目には見えない弱い光を撮影し、プラズマ

や大気の乱れを観測して突発的に起こるプラズ

マや大気の乱れの発生の仕組みを明らかにする

ことで、人工衛星からの電波の散乱を防ぐとい

った将来の予報システムの開発につなげる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 1 MCE に搭載される実験装置 

図 3 IMAP のセンサー（VISI と EUVI） 

←【EUVI】極端紫外線撮像装置 

↑ 
【VISI】可視・近赤外分光撮像装置 

図 2 IMAP の観測対象 
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2.2 GLIMS「スプライト及び雷放電の高速測光

撮像センサ」 

GLIMS（Global Lightning and Sprite Measurement 

Mission）では、雷雲内に蓄えられた電荷が放電

することで起こる雷と、雷放電に伴って雷雲の

上空で発生する過度的な発光現象（スプライト、

エルブス、ブルージェット）を、高度 400 ㎞の

国際宇宙ステーションから CMOS カメラ、フォ

トメータ、VHF 波帯デジタル干渉計、VLF 受信

機を用いて、広範囲にわたって観測する(図 4)。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

雷放電の際に高高度で起こる爆発的なエネル

ギー現象のスプライトは、雷雲の上から宇宙空

間にまで達することがあり、1989 年に米国で初

めて報告さた。このスプライトの発生のメカニ

ズムを解明することで、スプライトや雷放電の

全地球的な分布や特徴を明らかにする(図 5)。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

さらに、雷放電を電波観測機器によって多面

的に観測し、世界初となる宇宙空間からの位置

評定や、雷雲地上間放電（CG）と雲内放電（IC）

との識別も試みる。 

 

 

 

2.3 SIMPLE「宇宙インフレータブル構造の宇宙

実証」 

袋状の膜材に気体を入れて膨らませて、その

気体の圧力で構造を支えて使うインフレータブ

ル構造物は、軽量で、収納性が良く、簡単に展

開して使えるため、宇宙開発に必要不可欠な基

礎技術として注目されている（図 6）。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

構造特性を調べるインフレータブル伸展マス

ト（IEM）の展開実験、内部を 1 気圧に保ち、

植物などの生育環境にもなるインフレータブ

ル・スペース・テラリウム（IST）実験、インフ

レータブル材料実験パネル（IMP）を用いた材

料実験（加熱により記憶された形状に展開する

形状記憶ポリマ、太陽光で硬化可能な紫外線硬

化樹脂の機能実証及び耐宇宙環境性評価）を行

い、今後の活用のための基礎データを集める。 

 
 

 

 

図 4 GLIMS(観測機器)の外観 

図 5 GLIMS の観測対象 

図 7 SIMPLE の外観（軌道上伸展状態） 

図 6 各種のインフレータブル構造 
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2.4 REX-J「EVA 支援ロボットの実証実験」 

宇宙飛行士に代わって作業を行ってくれる

「有人船外活動（EVA）支援ロボット」の実現

に向けて、テザー（ひも）を利用して空間移動

するロボットの実証実験を、地上からの遠隔制

御により行う（図 8）。 

巻尺のように伸び縮みする伸展式ロボットア

ームとアーム先端に装着されたロボットハンド

を地上から遠隔で操作し、テザー先端のフック

を宇宙飛行士の船外活動用に設置されているも

のと同じ形状のハンドレールに取り付ける実験

や、テザーの長さを制御しロボットを移動させ

る実験など行い、ロボットの空間移動技術の獲

得をめざす(図 9)。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

無重力で放射線など危険性が無視できない宇

宙空間で、宇宙飛行士の仕事を助けてくれる「有

人船外活動（EVA）支援ロボット」が活躍する

ようになれば、ISS や軌道上の衛星の点検・修

理・保守作業などの船外での活用や、大型宇宙

構造物の建設や月惑星の探査への応用なども期

待できる。 

2.5 COTS HDTV-EF「船外実験プラットフォーム用

民生品ハイビジョンビデオカメラシステム 

日本製の一般に販売されている（民生品の）

ハイビジョンビデオカメラ 2 台で、高度 400km

か ら ISS 直 下 の 地 球 表 面 （ 画 面 内 範 囲 

200km×350km）を動画で撮影し、民生品カメラ

が宇宙空間にさらされた環境でも長期間使用で

きるかを調べる。 

宇宙空間は放射線が強いので、耐放射線特性

に優れた CMOS センサを持つ 2 台のカメラを地

上からリモートコントロールして切り替えなが

ら使い、1 年間にわたって撮影を行う。 

動画データは、撮像画質などを検証するほか

に、広報活動や教育分野への利用も検討されて

いる。 

一般に販売されている民生品カメラが宇宙空

間（真空環境）で有効に使えることを確かめる

ことができれば、同程度の性能・品質の市販民

生機器が宇宙ステーションや人工衛星に使える

可能性が開かれる（図 10）。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

図 9 REX-J の動作コンセプト 

図 10 COTS HDTV-EF用カメラ/フライト品外観と撮影軌道例

 

民生品ハイビジョンカメラ 

COTS HDTV-EF フライトモデル（正面／斜視図）

図 8 REX-J ロボット実験装置の外観 
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3．軌道上の成果 

HTV3 号機に搭載された MCE は、平成 24 年

7月 21日に種子島宇宙センターから打ち上げら

れ、同年 8 月 9 日から運用を開始し、初期運用

期間を経て 10 月 15 日から定常運用に移行した

(図 11)。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.1 SIMPLE の成果 

SIMPLE は初期運用において、IEM(Inflatable 

Extension Mast)とよばれるインフレータブルチュ

ーブを用いたマストの伸展をはじめ、当初の計

画通り機器の動作を確認した（図 12）。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.2 REX-J の成果 

REX-J は、ロボットアーム動作、ハンド開閉

動作、手首機構動作などの機能に問題ないこと

を確認した（図 13）。今後、定常運用において

MCE 外部へのアーム伸展を含む軌道上実験を

実施する予定である。 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

3.3 COTS HDTV-EF の成果 

COTS HDTV-EF からは初期運用中数多くの

高精細で美しいハイビジョン動画が得られ、今

後 1 年間の寿命評価技術検証に大きな期待が寄

せられている（図 14）。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 11 MCE 組立の状況(軌道上) 

図 12 SIMPLE IEM の伸展（軌道上） 

ﾛﾎﾞｯﾄｱｰﾑ伸展動作前

ハンド閉 収縮 ハンド開

ﾛﾎﾞｯﾄｱｰﾑ伸展 ﾛﾎﾞｯﾄｱｰﾑ収縮 

手首機構動作前 ピッチ軸 90°回転 ロール軸 90°回転 

図 13 REX-J の動作状況(軌道上) 

最広角 オーストラリア南沿岸 10 倍ズーム オーストラリア北東沿岸 

2 倍ズーム カナダ セントローレンス湾 最広角 アフリカ サハラ砂漠 

最広角 日本 関東 最広角 日本 東北 

最広角 北米ロッキー山脈 10 倍ズーム ロッキー山脈南東平原部 

図 14 COTS HDTV-EF の撮影結果（軌道上動画キャプチャ）
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次世代先端宇宙服研究の研究成果 

 

有人宇宙環境利用ミッション本部 システムズエンジニアリング室 

和田理男、山口孝夫、佐藤俊則、青木伊知郎、川瀬 暁 

 

 

1．はじめに 

宇宙服（船外活動服）は、宇宙船外の過酷環

境から身体を保護し、宇宙空間での自在な活動

を宇宙飛行士に提供することを目的とする。宇

宙服は、有人宇宙活動を実施するのに必要な最

小かつ末端のシステムと見なすことができるが、

要求される機能は有人宇宙機に相当する。 

JAXA 有人宇宙環境利用ミッション本部では、

将来の有人宇宙探査に向けた基礎研究の位置付

けとして、船外活動時に着用する次世代先端宇

宙服の研究を行っている。本稿では、次世代先

端宇宙服の概要を紹介するとともに、これまで

の研究成果について報告する。 

 

2．次世代先端宇宙服の概要 

現在、国際宇宙ステーション（ISS）で使用さ

れている米国及びロシアの宇宙服は、微小重力

環境での使用に限定されている。また、宇宙服

の膨張を抑制して可撓性（動きやすさ）を確保

するために宇宙服内は 0.3～0.4 気圧で運用さ

れており、1 気圧の ISS から船外へ出るために

は減圧症予防のための脱窒素作業（2.5～12 時

間）が必要である。 

一方、次世代先端宇宙服は、月面での使用を

想定している。また、宇宙服内の運用圧を 0.58

気圧とし、1 気圧で与圧された宇宙船から船外

へ出る際の脱窒素作業を不要とする[1]。これに

より、船外活動前の準備作業を大幅に削減でき

るほか、着用後すぐに船外へ出ることができる

ため緊急時の脱出用宇宙服として使用できる等、

運用性の飛躍的な向上が期待できる。そして、

宇宙服の主構造（特に肩、腰）は繊維織布等の

柔軟素材のみで構成する。これにより、ベアリ

ング等を使用した従来の宇宙服と比べて大幅な

軽量化を図れるほか、身体周辺が柔軟素材のみ

で覆われることから身体に衝撃が加わる打上時、

大気圏再突入時、着陸時等においても受傷の危

険性が減り、宇宙往還時に船内で着用する与圧

服としての役割も担うことができる。 

表 1 に、ISS にて運用中の宇宙服、及び JAXA

にて研究中の次世代先端宇宙服の主な機能性能

を示す。 

次世代先端宇宙服のスーツ部分は、目的の異

なる 3 層（冷却下着、気密拘束層、断熱防護層）

で構成される（図 1）。 

表 1 ISS にて運用中の宇宙服及び JAXA にて研究中の次世代先端宇宙服 主な機能性能 

宇宙服 

国際宇宙ステーション（ISS）にて運用中 JAXA にて研究中 

米国 ロシア 日本 

船外活動ユニット（EMU） Orlan 次世代先端宇宙服 

使用場所 ISS（微小重力環境） ISS（微小重力環境） 
微小重力環境（含：ISS） 

月面 

重量 125kg 112kg 90kg 以下 

脱窒素作業時間 

（宇宙服内の運用圧） 

2.5～12 時間 

（0.3 気圧） 

4 時間 30 分 

（0.4 気圧） 

0 分 

（0.58 気圧） 

主構造の形態 
胴部：GFRP 

胴部以外：生地積層（14 層）

胴部：アルミ合金 

胴部以外：生地積層（15 層）
生地積層（12 層程度） 

宇宙往還時の 

与圧服としての使用 
不可 不可 可 

 

かとう  
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図 1 次世代先端宇宙服（スーツ部分）の構成 

 

3．次世代先端宇宙服研究の研究成果 

3.1 冷却下着 

冷却下着（図 2）は、スーツ部分の最も身体

側に着るものであり、着用者の身体冷却を行う。 

冷却下着は、織布の表面に直径約 3mm の冷却

水チューブを張り巡らせたものであり、チュー

ブの中に冷却水を循環させて身体表面から熱を

取り除く。本研究では、高効率な身体冷却を目

指し、織布として伸縮性のある素材を採用し身

体密着性を高めるとともに、身体の発熱部位や

身体動作を考慮して冷却水チューブ配置の最適

化を行った。さらに、優れた吸湿・蒸散作用を

有するナノファイバー素材を採用しており、身

体が発する汗を吸湿し、かつ宇宙服内の空気循

環によって蒸散を促進させ、気化熱によって身

体表面を冷却する効果も取り入れている。 

本研究で試作した冷却下着は、冷却水チュー

ブ長について米国宇宙服比約 30％削減を実現

できているほか、発汗サーマルマネキン及び被

験者による評価を通じ、設定した冷却性能要求

を満たしていることを確認できた。 

 

3.2 気密拘束層 

気密拘束層（図 3）は、宇宙服内の気密保持

とともに適切な身体動作性を保証する膨張拘束

を行う。そのため、関節の動きを考慮した被服

設計が必要となる。 

研究の結果、宇宙服内圧が 2.32 気圧（運用圧

0.58 気圧×安全係数 4）の場合において膨張拘

束できる（即ち破裂しない）構造が得られてい

る。さらに、宇宙服内圧が 0.58 気圧（運用圧）

において、船外活動に必要な関節可動域の暫定

 

図 2 冷却下着    図 3 気密拘束層 

 

要求を満足できており、良好な身体動作が行え

る宇宙服の実現に目途をつけることができた。 

 

3.3 断熱防護層 

断熱防護層は、スーツ部分の最も宇宙空間側

に配置され、熱環境からの身体保護を目的とし

た断熱層と、微小隕石・スペースデブリ（MMOD）

衝突からの身体保護や月面鋭利岩石による切創

防止等を目的とした防護層に大別される。 

現時点において、断熱層は 4～5 層程度の多層

断熱フィルムの使用を想定している。防護層は、

物理的な外的負荷からの防護として高強力繊維

からなる織布の適用を想定している。 

断熱防護層の検討は 2011 年度に開始し、現在

は素材メーカへのヒアリングや断熱層に対する

断熱特性試験、MMOD 衝突を模擬した超高速衝突

試験等の各種評価を踏まえて断熱防護層の素材

選定及び積層設計を実施している。 

 

4．おわりに 

宇宙服は繊維織布に代表される柔軟素材の多

用、身体動作との融合等、JAXA が開発してきた

宇宙機とは一線を画す面がある。しかし、国内

多分野（先端素材・被服設計・縫製・精密加工

等）の優れた技術を集約することで他国を凌ぐ

先端宇宙服が得られるものと考えている。 

今後も研究を継続し、将来の有人宇宙活動に

必要な技術の蓄積を進めていく予定である。 

 

参考文献 

[1]NASA, Man-Systems Integration Standards, 

Volume I, Section 14, NASA-STD-3000B(1995). 
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EVA 支援ロボット実証実験（REX-J） 

 

研究開発本部 未踏技術研究センター 

ロボティクス研究グループ 

 

1．はじめに 

国際宇宙ステーション「きぼう」日本実験棟

の完成を受け、今後、様々な実験研究が「きぼ

う」で行われることになり、宇宙飛行士の活躍

が一層期待される。一方、年々老朽化していく

実験施設を維持・運用するための点検作業の頻

度も増してくることから、宇宙飛行士が船外活

動（EVA)する機会も増えてくると予想される。   

しかしながら、船外活動は宇宙飛行士にとって

危険性を伴い、また多くの作業時間を費やすた

め安全性および経済性の観点から、宇宙飛行士

の活動を支援・代行する「有人宇宙活動支援ロ

ボット」の開発が望まれている。 

 

2．有人宇宙活動支援ロボット 

ロボットが宇宙飛行士の作業を支援したり、

あるいは宇宙飛行士に代わって点検作業などす

るためには、軌道上で広範囲に移動できる新た

な「空間移動技術」が必要となる。 

有人宇宙活動支援ロボットの「空間移動技術」

は、ロボット本体に取り付けられたテザー(ひ

も）の長さを制御することにより空間内を移動

するものである。移動に要する機構が小型・軽

量かつシンプルで、広範囲の移動が可能という

利点を有しており、将来にわたり幅広いアプリ

ケーションが期待できる。 

テザーによる移動方法は、ロボット本体に内

蔵された伸び縮みするロボットアームとアーム

先端に装着されたロボットハンドを使って、テ

ザー終端に取付けられているフックを宇宙飛行

士が掴むハンドレールなどの構造物に固定し、

テザーの長さを制御し移動する。また、フック

を付け替えることで、ロボットが移動できる空

間を自律的に変更することも可能となる（図 1）。 

 

3．EVA 支援ロボット実証実験 

EVA 支援ロボット実証実験（REX-J：Robot 

Experiment on JEM）は、「有人宇宙活動支援ロ

ボット」の実現を目指し、「テザーを利用した移

動技術」に必要となる要素技術の実証実験を、

軌道上の「きぼう」（JEM）船外実験プラットフォ

ームで行うものである。 

実験のために開発されたロボット実験装置は、

JEM 船外実験プラットフォームに取付けられる

「ポート共有実験装置（MCE)」(図 2）のユニッ

ト内に搭載され、地上の重力環境では得ること

が難しいロボットの基礎的な特性を把握するた

めに、伸展式ロボットアームの特性確認、フッ

クのハンドレールへの取付け、テザー制御によ

るロボット移動の総合機能確認などを行う。な

お、運用は全て地上からの遠隔操作で行われる。 

 

 

 

ロボット実験装置は、ロボットを制御する制

御ユニットと 2 つのテザーリール機構をロボッ

ト本体外側に配置し、また、あらかじめロボッ

トを 3 方向からテザーで張ることにより、ロボッ

ト本体の機能を最小限にしながらも目的の技術

実証が可能な構成になっている（図 3、図 4）。 

 

図 3 REX-J ロボット実験装置（フライト品） 

図 1 ロボットの移動方法 

図 2 REX-J 実験装置の搭載 
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項目 仕 様 

サイズ 全体 1150mm×700mm×365mm 

(ﾛﾎﾞｯﾄ本体 460mm×300mm×250mm)

質量 全体 83 ㎏ 

(ﾛﾎﾞｯﾄ本体質量 27 ㎏) 

消費電力 最大 62W 

運用軌道 

(ISS 軌道) 

高度 約 400 ㎞ 

軌道傾斜角 51.6 度 

ミッショ

ン期間 

実験開始後 6 カ月以上 

 

 

4．REX-J の運用管制 

 REX-J の運用管制は、筑波宇宙センターにあ

る宇宙ステーション運用棟のユーザ運用エリア

（UOA）から遠隔制御する。軌道上のデータは、

NASA データ中継衛星（TDRS）から NASA 地上

局を経由し、UOA に送られてくる。UOA には

REX-J 地上運用装置が配置されており、地上か

らのコマンド送信、テレメトリ受信、画像処理

などを行う（図 5）。 

 

 

 

 

5．REX-J の実験運用状況 

5.1 REX-J の打ち上げ 

REX-J を搭載した MCE は、平成 24 年 7 月 21

日（土）11:06（JST)、種子島宇宙センターから

HTV3 号機/H-ⅡB3 号機により打ち上げられ、

JEM 船外実験プラットフォームの 8 番ポートに

設置された(図 6)。 

 

 

5.2 REX-J 初期運用 

REX-J は初期運用フェーズにおいて、以下の

ロボットの基本機能の確認を実施し、正常に動

作することを確認した。  

 ①電気系初期点検 

 ②カメラでの画像取得 

 ③ロボット本体上段回転動作確認 

 ④伸展式ロボットアーム伸展・収縮動作確認 

 ⑤ハンド開閉動作確認・手首回転動作確認  

  ⑥マクロコマンドによる動作確認 

  

 

6．まとめ 

現在、REX-J は軌道上において定常運用の実

験が行われており、ロボットの基礎的な特性デ

ータを取得している。REX-J の成果によって、

新しいタイプの宇宙ロボットの実現が期待され

る。 

 

参考文献 

[1]小田他、「EVA 支援ロボット実証実験（REX-J）

の開発状況」、第 55 回宇宙科学連合講演会 

（2011 年） 

表 1 REX-J 主要諸言 

図 4 REX-J ロボット実験装置構成 

図 7 初期チェックアウトの様子（手首回転動作）

図 5 REX-J 地上運用装置の構成 

図 6 JEM 船外実験プラットフォームに取付けられる MCE
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図 3 重ね合わせ法専用 

FPGA ボード 

未踏技術研究センターにおけるデブリ対策の研究開発 

 

研究開発本部 未踏技術研究センター 

柳沢俊史、河本聡美、大川恭志、東出真澄、小野瀬直美、平子敬一 

 

 

1．はじめに 

地球を取巻く宇宙環境は、ここ数年で急速に

悪化しており人類の社会生活を護り宇宙開発を

安全に進める観点から、スペースデブリ対策は

重要な課題となっている。未踏技術研究センタ

ーではデブリユニットとして観測・モデル化・

防御セクション及び発生防止セクションの 2 つ

の研究グループを擁し、様々な観点からデブリ

問題に対する研究開発を推進している。本稿で

は未踏技術研究センターで進められているこれ

らの研究開発活動の概略を紹介する。 

 

2. 観測 

観測分野においては、高軌道(GEO 及び GTO)

デブリの観測技術開発用望遠鏡として、口径

35cm の小型望遠鏡を主とした JAXA 入笠山光学

観測施設を整備している（図 1）。その目的は、

センチオーダーの微小 GEO デブリの検出及び軌

道決定技術開発である。 

微小 GEO デブリの検出技術として重ね合わ

せ法という画像処理技術を開発している[1][2]。

多数の画像を効率的に処理することにより 1

枚の画像では検出不可能な非常に暗い GEO デ

ブリの検出が可能になってくる（図 2）。近年、 

重ね合わせ法の弱点であった解析時間の問題 

を専用の FPGA ボード（図 3）を開発すること 

により克服し、未カタログデブリを多数検出で

きるようになっている。 

検出した未カタログ物体の軌道決定手法も開

発している。慣性空間中の 1 点を 2 晩連続で観

測することにより同一の静止軌道上物体を必ず

2 回とらえることが可能であり、それを利用す

ることにより光学望遠鏡の弱点である狭い観測

視野にも関わらず、多くの未カタログデブリの

軌道決定を効率的に実施すことが可能である[3]。

図 4 にこれまで入笠光学観測施設にて検出し軌

道決定した未カタログデブリの分布を示す。 

低軌道の宇宙環境は静止軌道に比べて深刻で

ある。中国の衛星破壊実験や衛星同士の衝突事

故が起こっており、早急な対策が必要である。

低軌道デブリを観測する手段としてはレーダー

が主流であるが、その建設費、維持運営費が莫

大であるため、代替の手法として光学装置によ

る観測システムの検討、研究開発を昨年度より

開始している。天候や日照の条件などレーダー

図 1 JAXA 入笠山光学観測施設  

 

図 4 入笠山光学観測施設にて検出軌道決定した 

未カタログデブリの分布 

図 2 重ね合わせ法で検出 

された移動物体 
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に比べて制約があるが、全地球に光学観測装置

のネットワークを構築したとしてもコストをレ

ーダサイト１局の10分の1以下に抑えられる可

能性がある。 

 

3．モデル化・解析の研究 

デブリに関連するモデル・解析ツールの研究

開発を実施している。 

まずデブリモデルに関しては、九州大学と「デ

ブリ推移モデル」を開発し今後のデブリの数の

推移予測を実施している。図 5 は 2009 年以降デ

ブリ低減策が十分遵守された場合の低軌道のデ

ブリの数を予測した結果である。本結果は、2011

年 IADC において JAXA を含む 6 機関が同一初

期条件からの推移予測を行った際に提出された

ものである。6 機関の結果はよく一致し、今後

デブリ低減策がよく実施されたとしても、高度

700km から 1000km 付近における衝突によりデ

ブリは増加すること、5 年から 9 年に一度壊滅

的な衝突が発生すること、デブリ抑制のために

は今後打ち上げる宇宙機のデブリ発生低減

（mitigation）だけでは不十分で、環境改善

（remediation）すなわちデブリ除去が必要であ

ることについてコンセンサスが得られた。また

本推移モデルにより、デブリ除去を実施した場

合の将来予測を行い、どのデブリを除去すれば

よいか評価を行っている[4]。 

デブリ解析ツールとしては、「デブリ衝突損傷

解析ツール（TURANDOT）」や「デブリ発生防止標

準支援ツール（DEMIST）」を配布してプロジェク

トを支援している。デブリ衝突損傷解析ツール

TURANDOT は宇宙機の形状、姿勢も考慮して各部

位への衝突率、損傷発生確率を評価するための

解析ツールであり、宇宙機の設計段階において、

防御設計の効果を定量的に評価することが可能

である。またデブリ発生防止標準支援ツール

DEMIST は宇宙機の軌道上寿命(大気抵抗で高度

が下がり、大気圏に再突入して燃え尽きるまで

の年数）やデブリ発生防止標準に適合するため

の必要燃料量の評価、地上落下の際の簡易的な

溶融解析を実施することが可能となっている。 

 

4．防御 

図 6 に低高度軌道のデブリ密度予測値を示す。

横軸はデブリ直径、縦軸は高度 2000km 以下に

3km 角の体積中があった時、その中を 5 年間に

通過するデブリの累積平均個数を表している。

デブリ環境モデルには、欧州の MASTER2009 を

使用した。図 6 から、低高度軌道で 3km 角程度

の衛星が 5 年間運用された場合、直径 0.25mm

以下のデブリが運用中に 1 回以上衛星に衝突す

ることがわかる。著者らは、これら微小デブリ

衝突による衛星の被害を予想するため衛星構造

のデブリ防御性能を評価している。更に、致命

的損傷から衛星を防護する軽量の防御材を提案

している。 

4.1 衛星構造の防御性能評価 

衛星構造材料は非常に軽量なので、微小デブ

リでさえも衛星に致命的な損傷をもたらす可能

図 5 推移予測結果 
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図 6 低高度軌道の平均デブリ密度（累積） 

図 7 ハニカムサンドイッチパネルの衝突試験結果

10mm  10mm 

衝突面 裏面 
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性がある。衛星構体パネルやハーネスについて

損傷評価を実施してきた[5][6]。構体パネルの損

傷例を図 7 に示す。アルミ合金表皮のハニカム

サンドイッチパネル（表皮厚さ 0.25mm、ハニカ

ムコア高さ 25.4mm）に、直径 0.3mm の鋼球を

6km/s で衝突させた。この実験では模擬デブリ

はパネルを貫通した。速度を変えて試験を実施

した結果、直径 0.21mm 以上のデブリ衝突でパ

ネルが貫通することがわかった。パネル貫通後

の内部搭載機器に対する影響を調べるため、パ

ネル背後に設置した検証板の損傷解析を実施し

た[5]。 

4.2 防御材の提案 

デブリ衝突によって致命的な損傷を受ける部

分には防御材を搭載する必要がある。従来の研

究からアルミ板の防御性能が良く知られている

が、重量増加の原因になる。著者らは軽量な防

御材を提案するため、CFRP と発泡アルミにつ

いて性能評価を実施してきた[7][8]。また、進展

部等を防護できる柔軟な防御材として、高強度

繊維織布の性能評価を実施している[9]。 

 

5．デブリ除去研究 

推移モデルの項で示したように、宇宙環境を

維持するためには今後デブリを発生させないよ

うな防止策だけでは不十分であり、今軌道上に

あるデブリの除去が必要である。2009 年のイリ

ジウム・コスモスの衝突事故のように、デブリ

の衝突事故が発生すると、10cm 以上のデブリ数

千個、1cm 以上のデブリ数十万個、等微小サイ

ズの破片デブリが大量に発生する。数㎜から数

cm のサイズのデブリは、衝突回避することも防

御することも不可能と考えられているが、衝突

すると宇宙機に壊滅的な被害を与えるとされて

いる。しかしこれら微小デブリは数が大量にあ

り、広大な宇宙空間に分布しているため、微小

デブリを除去するのは効率が悪くコストが高い。

そのため、これ以上微小デブリを増加させない

ために、その発生源である混雑軌道にある大型

デブリを衝突前に除去することが必要と考えら

れている。近年イリジウム・コスモスの衝突事

故等デブリ環境の悪化を受け、世界的にもデブ

リ除去に関する研究開発が活発になってきてい

る。 

JAXA でも以前よりデブリを能動的に除去す

るための衛星について検討している[10]。デブリ

の除去のためには、通信不可のため正確な位置

が不明で、リフレクタやマーカーなども有さな

い非協力対象であるデブリに衝突することなく

接近し、何らかの推進系を取り付けてデオービッ

トする必要があり、高度な技術を要する。さら

に、なるべく低コストで達成できることが重要

であり、そのために 1 機のデブリ除去衛星で複

数個のデブリを除去できる、あるいはピギーバッ

クなどの小型衛星でデブリを除去するための技

術を検討している。図 8 は現在検討しているデ

ブリ除去のシーケンスである。まず、非協力対

象であるデブリへの接近については、光学カメ

ラあるいは GPS 受信機などの小型、安価な機器

を用いて徐々に接近する手法を検討している。

近傍に接近後、姿勢制御されていないため姿勢

運動も不明であるデブリの姿勢・運動を推定す

るために、光学カメラやモデルマッチングを用

いた対象デブリの運動推定を行う。そして伸展

 
図 8 デブリ除去の流れ 
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ブームや銛を用いたデオービット用推進系の取

付手法などについて検討している。 

デブリをデオービットするための推進系とし

ては、混雑した軌道にあるデブリを除去するた

めに従来型推進系を用いると大量の燃料を必要

とするため、高効率推進系として、導電性テザ

ー推進の研究を実施している[11]。導電性テザー

とは、長さ数 km 程度の導電性のテザー（紐）を

伸展し電流を流すことにより、地磁気との干渉

を利用して軌道降下させる高効率推進系である。

原理的に燃料、大電力が不要であり、また微小

推力であるためデブリへの取付が比較的容易で

あるというメリットがある。 

デブリ除去の実現のために、図 9 のようにま

ず要素技術を実証し、次にデブリ除去システム

実証を実施するロードマップを提案している。

デブリ除去システム実証では、2019 年頃に小型

衛星を用いて実際に JAXA 起源のデブリを一機

除去する実証を実現することを目指している。

並行してデブリ除去の法的課題、国際的枠組み

の議論を行い、国連等に提案していくことを想

定している。これらにより、宇宙環境保全分野

で日本が世界に貢献すること、将来デブリ除去

が産業化された場合に日本が優位に立つことを

目指している。 
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民生技術を活用した小型衛星搭載機器 

 

研究開発本部 宇宙実証研究共同センター 

藤平耕一、三浦尚幸 

 

 

1．はじめに 

宇宙航空研究開発機構（JAXA）研究開発本部

宇宙実証研究共同センターでは、50～100kg 級

の小型衛星技術の開発を進めている。これまで

に、スピン安定バスの 50kg 級衛星である“μ

-LabSat”、100kg 級小型実証衛星 1 型（SDS-1）[1]、

50kg 級の常時三軸姿勢制御方式の小型実証衛

星 4 型（SDS-4）の打ち上げに成功し[2]、様々な

先進機器・技術の軌道上実証を遂行してきた。

同時に、衛星システム設計・機器開発・試験・

運用を JAXA インハウスで行い、若手技術者が

衛星開発における基礎的技術の習得、開発のラ

イフサイクルを短期間で一通り経験する機会と

しても活用された。 

本報告では、SDS プログラムの中で軌道上実

証してきた民生技術を活用した小型衛星搭載機

器について述べる。 

 

図 1 小型実証衛星 4 型（SDS-4） 

 

2．SDS プログラムと民生技術の利用 

2.1 SDS プログラム概要 

近年の人工衛星開発においては、確実なミッ

ションの達成のために、実績のある既存の技術、

信頼性の高い技術を求める傾向が強くなり、新

たな機器、先端技術を軌道上で実証する機会が

減少してきている。また欧米においては技術実

証の手段、あるいは地球観測、サイエンス目的

など、300kg 以下の小型衛星を用いた実利用ミッ

ションが数多く実施あるいは計画されている。 

このような状況のもと、JAXA では実利用衛星

の信頼性を高めるため、また新規技術の軌道上

実証機会を増やすべく、低コストかつ短期間で

開発可能な小型衛星を活用することとし、2006

年より小型実証衛星（Small Demonstration 

Satellite ; SDS）プログラムを開始した[3]。SDS

プログラムの目的は大きく 2 つあり、衛星プロ

グラムに向けた技術実証および次期衛星システ

ムの先端基盤技術の確立である。JAXA におけ

る SDS プログラムの位置付けを図 2 に示す。 

 

図 2 SDS プログラムの位置付け 

 

SDS プログラムにおいては、実利用衛星や科

学衛星のミッションサクセスに向け、衛星に搭

載される重要な機器・部品の事前実証を行い、

成熟度の高い機器・技術のプロジェクトへの提

供を目指している。また、将来に向けた先端技

術・ミッションコンセプトの軌道上データの蓄

積を行う。特に信頼性向上のための活動の一環

として、技術成熟度（TRL；Technical Readiness 

Level）が 3 から 6 の段階にある新規技術を軌道

上で実証し、宇宙での運用実績のあるレベル

（TRL 7～8）へ向上させる。このことにより、

地上試験では予見不可能なリスクを洗い出し、

次世代の先進機器・技術を実利用衛星や科学衛
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星へ適用することを可能としている。 

 

2.2 民生技術を活用する取組み  

SDS プログラムでは衛星を短期・低コストで

開発することを目的としており、その実現のた

めの取組みの一つとして民生技術(民生用部品)

の積極的な活用を行っている。宇宙用部品は信

頼性の点では抜群であるものの、高価で、入手

ルートが限られ、長納期となるため、低コスト

でスピーディーな開発が求められる小型衛星に

は採用が難しい。また、少数生産であるが故に

生産設備の維持にコストがかかり、部品メーカ

ーの経営判断によって生産中止に追い込まれる

例も多い。このため宇宙用部品に頼っていると、

衛星の開発の可否そのものにも影響を与えるこ

とになる。一方で、民生品は宇宙用部品に比べ、

納期が短く、衛星開発のスケジュールで制約と

なる長納期部品の問題を解決することができる。

それに伴い、各機器の開発・製造のスケジュー

ルを短縮することが可能となり、コストの低減

にもつながる。 

 また、民生品を衛星で使用する際の信頼性・

品質の保証をメーカーに要求するのではなく、

JAXA 自身で確認することで、さらなるコスト

低減を行っている。衛星機器に使用する際には

ロケット搭載時の振動環境、軌道上での温度環

境など様々な環境条件が要求される。その中で

振動試験(図 3)など、環境試験については SDS

プログラムで設定している小型衛星品質マネジ

メント[4]に従い、JAXA 側で実施し、保証してい

る。また、衛星機器内部に使用している民生の

電子部品の耐放射線耐性(図 4)についても JAXA

自身で確認することで、軌道上での寿命を把握

し、利用している。 

 

図 3 機器の振動試験 

 
図 4 電子部品の放射線試験 

 

3．民生技術を利用した小型衛星搭載機器 

3.1 GPS 受信機/アンテナ(GPSR/GPSA) 

 民生の GPS 受信機コアとして日本無線製車

載用 GPS 受信機 CCA-370HJV を使用し、ファ

ームウェアを変更することで人工衛星でも使用

可能にしたものである。なお、ハードウェアに

関しては樹脂製のコネクタを取り外して使用す

る他は変更を加えず、衛星の搭載計算機との通

信、SEL 発生に備えた過電流保護の機能を備え

た I/F ボードを別基板で用意することで最低限

の改修に抑えている。 

 アンテナについては同社製の GPS アンテナ

NAY-3600G の内部基板(パッチアンテナ含む)を

使用し、ハードウェア、ソフトウェアどちらに

も手を加えず使用しており、アンテナケース及

びケーブルを軌道上での使用を考慮したものと

している。 

 
図 5 GPS 受信機/アンテナ 

 

3.2 小型モニタカメラ(MCMR) 

 衛星における展開機構や伸展機構といった可

動部を有する機器の動作確認を目的とした小型

モニタカメラを民生のセキュリティカメラ向け

に開発された 640x480pixel CMOS カメラモジュ

ール(KBCR-M01RS)をベースに開発した。デフォ

ルト使用していたプラスチックレンズはガラス
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レンズに交換し、更にシールドを兼ねた筐体に

ねじ込んで固定することによりピントの調節も

容易とした。なお、GPS 受信機と同様に衛星の

搭載計算機との通信機能を備えた I/F ボードを

別基板で用意し、カメラモジュールと組み合わ

せ、一つのコンポーネントとしている。 

 

図 6 小型モニタカメラ 

 
図 7 小型モニタカメラ画像(SDS-4) 

 

3.3  振動ジャイロアセンブリ(VSGA) 

小型実証衛星搭載用に、民生品の高性能振動

ジャイロ(Vibrating Structure Gyro: VSG)を利

用した低コスト 3 軸レートセンサ VSGA(VSG 

Assembly)を開発した。VSGA 内部で使用してい

る単体のジャイロは民生品の高性能振動ジャイ

ロであり、民生品 MEMS ジャイロとしては高性

能かつサイズが小さい。VSGA は直交 3 軸方向

に配置された VSG3 式と、前述の機器と同様の

I/F ボードで構成される。I/F ボードの機能は搭

載計算機との通信、SEL 発生に備えた過電流保

護の機能に加え、VSG3 式の角速度のサンプリ

ング機能を備えている。また、コネクタなど一

部の部品を民生品から宇宙用部品に置き換える

ことで信頼性を確保し、小型軽量且つユーザが

使いやすいレートセンサを実現している。 

 

図 8 振動ジャイロアセンブリ 

 

3.4 磁気センサ(MAGS) 

 小型衛星の姿勢センサとしての充分な機的な

アライメント精度は確保しつつ、ミラーを用い

たアライメント調整等の慎重な取扱いが求めら

れる性能要求は省きコストを削減した。充分技

術実証されて信頼性の高いフラックスゲート型

を採用し、単電源駆動・正電圧出力と使用・出

力電圧を簡素化して機器の汎用化を図った。使

用する電子部品は民生品グレードのものを用い

低コスト化を図っているが、同じ部品で宇宙用

グレードの品番も取り揃えているものを選択し、

使用部品によってより高い宇宙環境への品質要

求にも対応可能である。 

 
図 9 磁気センサ 

 

3.5 S バンド通信機(STRX) 

小型実証衛星搭載用に低速な USB 伝送モー

ドと 1Mbps の QPSK 伝送モードを有する S バン

ド通信機の開発を行った。本通信機では搭載部

品の一部に民生品を利用している。宇宙用認定

部品は民生部品と比較して大型であり、小型衛

星においては小型(かつ多機能)・低コスト、更

に短期で開発する上で、部品入手期間が長く高

価な宇宙用認定部品を使用することが難しい。

したがって、本通信機においては DC/DC コン

バータ･POL・PLL および DDS など一部の部品

に関して民生部品を使用している。 
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図 10 S バンド通信機 

 

3.6 小型高角運動量ホイール(WHL) 

30～120kg 程度の小型衛星に適したサイズ・

性能を持つホイールを目標とし、小型・低コス

ト・インテリジェント化をコンセプトとした小

型高角運動量ホイールの開発を行った。本ホイ

ールは制御回路部での民生電子部品の使用の他

に、スクリーニングした民生ベアリングを適用

することで、大幅なコスト削減を実現している。

小型衛星の軌道上寿命は通常 1～2 年程度と想

定されており、民生ベアリングでも、スクリー

ニングと適正な潤滑の適用によって十分満足す

ることを確認した。 

 
図 11 小型高角運動量ホイール 

 

3.7 小型地球センサ(MESA) 

 小型衛星搭載を目的とし、従来の大型衛星向

けの地球センサと異なり駆動部を持たず、超小

型・低コストで多素子の赤外線検出器を用いて

4 方向の地球エッジを検出する方法による小型

地球センサを開発している。使用している民生

品の赤外線検出器は、基板上にサーモパイルア

レーの他にマイクロコントローラとサーミスタ

を搭載しており、各素子の電圧出力を DA 変換

し、周囲温度の影響を補正計算した上で出力を

行う。このため、MESA の制御回路部はこれら

4 つの検出器からの計算結果を受信し、そのま

ま簡単な演算で姿勢角を計算できるため、全体

の構成をシンプルで小型にすることができる。 

 

図 12 小型地球センサ 

 

4．まとめ 

 SDS プログラムの中で短期開発・低コスト

化・継続搭載を目的に、民生技術をベースとし

て宇宙での使用を考慮した衛星バス機器を多数

開発した。これらの機器は、中堅～中小企業の

協力により製作し、機能試験・環境試験を JAXA

自身で行ってフライト機器の品質を確認し、イ

ンテグレーションも JAXA で実施した。こうし

て開発した搭載機器は、今後の小型衛星の基本

バス機器として活躍することが期待される。 
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微小デブリ計測センサ 

 

研究開発本部 宇宙環境グループ 

松本晴久、奥平 修 

 

 

1．はじめに 

近年、宇宙デブリが現実的な脅威になるにつ

れ、抑制、防護、除去のための活動・研究が始

まっています。既に宇宙機の設計においては、

JAXA「宇宙環境標準」及び「スペースデブリ防

護設計マニュアル」にあるように、100μm 以上

のデブリを考慮する必要があります。これは、

数百μm～数 mm のデブリが宇宙機に深刻な故

障・障害を引き起こし得ることが明らかになっ

たためです（図 1）。しかし、現時点における計

測データは乏しく、リスク評価に不可欠なデブ

リ衝突頻度の予測値には 2 桁に及ぶ不確定性が

あります[1]（図 2）。 

そのため、JAXA 研究開発本部では、大きさ

100μm～数 mm のデブリをその場計測する宇宙

デブリモニタ（SDM）を開発しています。 

 
図 1 300μm ステンレスを 4km/s でハーネスへ 
衝突させた試験では、持続放電を引き起こした 

 
図 2 デブリのモデルで予測値が大きく異なる 

100um 以上(左)及び 1mm 以上(右)の Flux (傾斜角 100°) 

 

図 3 SDM によるデブリ計測 

従来のセンサでは、衝突エネルギーを振動や

プラズマ、電磁波など他の物理現象を利用した

計測を行っていました。そのため、検出効率を

上げるための大面積化は困難で、数百μm～数

mm のデブリ計測には必ずしも適していません。

本センサは、この範囲のデブリ存在量を計測す

ることに特化した大面積センサです[2]（図 3）。 

 

2．センサの概要 

2.1 計測原理 

センサの検出領域は、厚さ 12.5μm の絶縁性

薄膜であるポリイミドフィルム上に、銅とニッ

ケルを主成分とする 50μm 幅の直線状導線を

100μm 間隔で形成したものです。ある大きさを

もつデブリが薄膜へ衝突貫通すると、この導線

（以下、検出線とよぶ）を切断することになり

ます。もし隣接する複数本の検出線の切断があ

れば、その本数からデブリの大きさが推定でき

ます（図 4）。SDM は、切断された検出線の位置

と時刻を特定することにより、いつどの程度の

デブリが衝突したのかを計測します。（本原理は

㈲QPS 研究所と㈱IHI との共同出願特許を基に

しています） 

表 1 に本センサの主な利点を示します。 

 

表 1 SDM の特徴 

構造が単純 
複雑な機構、複雑な処理回路を必要と
しない。 

計 測 の 信 頼
性が高い 

粒径/膜厚>10 の場合、粒径と貫通孔径
はほぼ等しい。デブリサイズの計測誤
差は検出線の間隔で決まる。 

様 々 な 形 状
に対応可能 

衛星表面であれば、任意の場所に設置
可能。 

較 正 試 験 が
最小 

衝突エネルギーを他の物理量に変換し
て計測するセンサに比べ、機能検証試
験レベルで十分。 

有 効 面 積 が
把握できる 

切断された検出線は不感領域となる反
面、有効面積を正確に把握できる。 

軽量、低電力
検出面を 1m2 とした時、質量は 200g、
電力 1W 程度である。 

 

SDM の計測対象 
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2.2 試作モデル 

これまで、フィルム厚や検出線の形成方法、

電子回路との接続方法など、大面積化に伴う課

題に対し試作と改良を行ってきました。初期の

モデル（研究室モデル）は大学の小型衛星（鳳

龍弐号、QSAT-EOS）へ搭載されています[3][4]。

最新のモデルにおいては、フレキシブルプリン

ト基板（FCP）の製造技術を応用し、350mm×

300mm の検出面と処理回路部を 1 枚の大型 FCP

として製造することに成功しました（図 4）。ま

た熱衝撃試験（-65～+125℃で 100 サイクル）で

は検出面に影響がないことを確認しています。 

 

図 4 デブリセンサ（SDM）試作モデル 2011 

 

3．衝突試験 

試作モデルに対しては、JAXA 宇宙科学研究

所(ISAS)の二段式軽ガス銃を用いた超高速度衝

突試験を実施しました。デブリを模擬した直径

50～500μm のステンレス(SUS304)およびガラ

スを約 2～7km/秒でセンサに衝突させ、センサ

の検出原理の確認と性能評価を行いました[5]。 

試験の結果、入射粒子の径は衝突孔径と強い相

関がある一方、粒子の種類や衝突速度には依存

しないことが明らかになりました（図 5、6）。

これらの結果から、検出線が n 本破断したとす 

 
図 5 入射粒子径と衝突孔径の関係 

 

図 6 入射粒子速度と衝突孔径の関係 

ると、衝突粒子の径 Dp の最大値/最小値は衝突

孔径 DH を用いて次式のように算出されます。 

௣ܦ ൌ 1.39 ൈ 10ିଵܦு
ଵ.ଶ଼, ுܦ  ൌ ݀＋݌・݊ േ  ݌

（d:検出線幅 50μm、p:検出線間隔 100μm） 

 

4．まとめ 

JAXA 研究開発本部では、数百μm～数 mm の

デブリの存在量（衝突頻度）を計測するための

デブリセンサの開発を進めてきました。これま

で、試作を通して大面積センサの製造技術の向

上、超高速度衝突試験による計測原理の妥当性

検証を行いました。近くフライトモデル化をす

すめ、軌道上での実証を行う予定です。本研究

の目指すところは、宇宙機のリスク評価の精度

を向上させ、宇宙機信頼性設計および宇宙環境

保全へ貢献していくことです。 
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新種の地球外物質について 

 

研究開発本部 電子部品・デバイス・材料グループ 

木本雄吾 

 

 

1．はじめに 

宇宙航空研究開発機構（JAXA）が開発し国際

宇宙ステーション（ISS）に搭載した、微小粒子

捕獲実験及び材料曝露実験（MPAC＆SEED）に

おいて、これまでにない鉱物学的特徴を持つ新

種の地球外物質（「Hoshi（※１）」と命名）を回

収したことが茨城大学（野口高明教授）との共

同研究による分析の結果、判明した［1］。分析結

果については、 Earth and Planetary Science 

Letters 309(2011)に掲載され、且つ 2012 年 9 月

に開催された日本鉱物科学会年会でも発表され

た［2］。また事前に JAXA から発信されたお知ら

せ文の反響も大きく、「テレビ朝日 モーニング

バード！」や日経新聞朝刊[3]、産経新聞[4]、東

京新聞[5]、茨城新聞[6]等でも取り上げられた。 

本報告において、今回発表された新種の地球

外物質の特徴等について解説する。 

※1 捕獲された場所の ISS サービスモジュー

ル「Zvezda（ズヴェズダ）」はロシア語で「星」

の意味。 

 

2．研究背景～微小粒子捕獲実験及び材料曝露実

験（MPAC＆SEED）～ 

 国際宇宙ステーション（以下、ISS）の初期利

用の一環として、JAXA はロシアサービスモジュ

ール（以下、SM）を利用した微小粒子捕獲実験

及び材料曝露実験（Micro-Particles Capturer and 

Space Environment Exposure Device、以下 MPAC 

& SEED）を行った。MPAC＆SEED は微小粒子

を捕獲する装置（MPAC）と材料を宇宙環境に

曝す実験装置（SEED）から構成されている。

MPAC&SEED は SM 外壁に 3 式を船外活動によ

り取り付け、それぞれ 1 年から約 4 年にわたり

宇宙環境に曝露させた後、曝露実験試料を地上

に回収し、微小粒子環境の計測および材料の経

年変化の評価を行う実験である[7]。 軌道上の写

真について、図 1 に示す。 

 

 

 

 

 

MPAC は宇宙ステーション軌道に存在する微

小なダスト(スペースデブリ、マイクロメテオロ

イド等)の存在量、大きさ、組成、衝突エネルギ

ー等について評価し、安全な宇宙活動に支障を

来すおそれのある微小粒子環境の把握、また、

太陽系の形成と進化の一層の理解に貢献等の目

的を持つ。  

SM/MPAC & SEED は 2001 年に設置され、2002

年から 2005年にわたって 3回に分けて試料の回

収が行われた。 

 

3．今回発表された微粒子について 

 このうち、2005 年に回収されたシリカエアロ

ジェル（※2）に捕獲されていた、大きさ 30 ミ

クロン程度の微小粒子について、茨城大学との

共同研究による分析の結果、始原的な隕石を特

徴付けるコンドルール（※3）様物体であるもの

の、既知のコンドルールには見られない鉱物学

図 1  ISS サービスモジュールと SM 搭載 MPAC&SEED

（2002 年 4 月撮影） 
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的特徴（※4）を持つことがわかった。断面の電

子顕微鏡像について図 2 に示す。 

それと同時に、分析結果では、「Hoshi」に含

まれる鉱石（カンラン石や輝石）の酸素同位体

比（※5）は、これまでに地上や大気圏で得られ

た惑星間塵（※6）、微隕石（※7）及びヴィルト

第 2 彗星塵（※8）に似ていた。 

この両者の特徴を兼ね備えた物質は未だに発

見されていない。即ち、今までに知られている

地球外物質とは違う小天体起源の物質と考えら

れる。 

※2 非常に低密度（0.03g/cm3）の半透明な固

体物質。柔らかいために、微小粒子の特徴を損

ねることなく捕獲することが可能。 

※3 太陽系が誕生して間もない頃の情報を多

く有していると考えられている球状粒子のこと。

多くの隕石中に見られ、地球の岩石には見られ

ない特徴的な粒状構造を有している。また、コ

ンドルールによく似ているが、彗星塵に含まれ

る、大きさのずっと小さな物体をコンドルール

様物体と呼ぶ。 

※4 「Hoshi」に含まれるニッケル(Ni)に富む硫

化鉄は、均質でかつ Ni に富む相を離溶（ある状

態の物質がゆっくり冷却することで、ある温度

で二相またはそれ以上の明瞭な相に分離するこ

と）していないことから、900℃以上で均質化し

た後は 100℃以上に加熱されていないことが分

かった。このような硫化鉄を含むコンドルール

はこれまで発見されていない。 

※5 酸素は、質量数 16、17、18 の 3 種の安定

同位体（自然界で一定の割合をもって安定に存

在する同位体）を持っている。酸素同位体比は

太陽系の天体ごとに異なっていると考えられて

いる。20 世紀末、ロシアのミール宇宙ステーショ

ンでも地球外物質捕獲が行われたが、酸素同位

体比測定は行われていない。 

※6 成層圏を飛行する特殊な飛行機で回収さ

れる地球外微粒子で、彗星と小惑星起源の塵が

あるとされる。 

※7 主に南極の氷あるいは雪を融解濾過して

回収される地球外微粒子で、多くは小惑星起源

の塵と考えられている。 

※8 NASA スターダスト衛星によってサンプ

ルリターンされた塵。 

 

 

 

4．おわりに 

今回、惑星間塵や微隕石と成因的な関係があ

り、かつ、今までに見出されていない組織と鉱

物組成を持つ微小粒子を発見したことは、世界

初である。このことは、まだ我々が手にしたこ

とのない鉱物学的特徴を持つ始原的な地球外物

質が存在していることを示しており、太陽系誕

生の初期の時代に何が起きたかを解明するため

の新たな手掛かりとなることが期待される。 

MPAC&SEED 実験装置は、その後、ISS の日本

の実験棟「きぼう」船外実験プラットフォーム

に搭載されており、2010 年に試料が回収された。

シリカエアロジェルで捕獲された微小粒子につ

いて分析が進められており、今後も、太陽系誕

生のなぞに迫る新たな発見が期待される。 
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図 2  Hoshi 断面の顕微鏡写真 
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フェノール複合材料のアブレーション性能評価と新しい試験法の開発 

 

研究開発本部 機体構造グループ 

高戸谷 健、熊澤 寿 

 

 

1．はじめに 

固体ロケットモータのノズルや再突入宇宙機

に用いるアブレーション複合材料の新しい試験

方法を開発している [1][2]。例えば図 1 に示す

H-IIB では、液体ロケットエンジンのノズルは

推進剤を用いた冷却機構があるのに対して、固

体ロケットモータ SRB-A のノズルには冷却機

構がなく、フェノール樹脂系のアブレーション

複合材を使用して、フェノール樹脂が溶ける際

の吸熱反応や炭化による断熱効果で高熱流束

（単位面積当たりの入熱量が大きいこと）から

内部構造を保護している。 

アブレーション複合材料の実機での評価方法

は、地上燃焼試験を実施してアブレーション性

能を確認しているが、試験が大掛かりになるこ

と、コストがかかること、試行数が限られる他、

大気圧の影響、荷重などが実際と異なることが

挙げられている。そこで、研究室レベルで実機

の環境に近い状況を精度良く模擬する評価方法

が必要と考え、高出力のレーザ加熱装置を用い

た新しい評価方法を提案している。 

 

2．アブレーション性能評価方法について 

研究室レベルで用いることができるアブレー

ション性能評価方法は、赤外線ランプ方式、ア

ーク風洞方式と、本報告のレーザ加熱方式が主

なものとして挙げられる。これらの加熱方式を

比較したものを表 1 に示す。 

赤外線ランプによる加熱方式は高熱流束が得

られる評価方法であるが、一様加熱の条件がほ

とんであり、場所により加熱率が異なる実機の

条件が再現しにくい評価方法である。 

アーク風洞による加熱方式は、高熱流束が得

られる評価方法であるが、試験片が小型に限ら

れること、流速があるため、損傷が熱の影響か

流れの影響か区別しにくいことなどが欠点とし

て挙げられる。 

 

 

 

 

試験方法名称 特徴 

赤外線ランプ方式 

 

利点： 

高熱流束可能

欠点： 

消費電力大 

非一様加熱が

難しい 

アーク風洞方式 

 

利点： 

高熱流束可能

欠点： 

消費電力大、

試験片が小型

レーザ加熱方式 

 

利点： 

消費電力小 

非一様加熱が

容易 

欠点： 

ミラーが必要

 

表 1 アブレーション試験方法の比較 

図 1 H-IIB の固体ロケット SRB-A 
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提案している高出力の半導体レーザを熱源と

した加熱方法は、消費電力が小さいことに加え、

レーザ光を制御することで非一様な加熱条件が

容易に実現できることが利点として挙げられる。 

 

3．レーザ加熱装置の概要 

加熱源は最大出力 5.2KW、ピーク波長 940nm

と 980nmの混合の独レーザーライン社製半導体

レーザ装置を用いている。半導体レーザから出

力されるレーザ光は焦点距離 1,000mmにおいて、

約 8mm×12mm の矩形のビーム径を有している。

焦点に近いところに試験片を置いた場合、最大

加熱率は約 100MW/m2 程度に相当することにな

り、固体モータではノズルスロート近傍、惑星

探査では木星の再突入の環境条件に近いと考え

ている。照射されたレーザ光の波長に合うよう

にコーティングされた二枚の鏡で反射させるこ

とで試験片を加熱させる。図 2 に示すように二

枚の鏡にはガルバノスキャナが取り付けられて

おり、スキャナを制御して鏡の向きを変えるこ

とが出来る。およそ 100mm×100mm 角の領域を

動かすことが可能である。この領域内のレーザ

光の動かし方により、非一様加熱を実現するこ

とが出来る。ガルバノスキャナーを制御してレ

ーザ光を動かす方法は、いくつか考えられるが

加熱試験への適用と将来の拡張性を考慮し、走

査線方式を採用した。走査線方式は、二枚の鏡

のうち、一枚をステップ状に、もう一枚を高速

でのこぎり波状に動かす方式とした。ステップ

とステップの間の戻りなどで若干の余分な加熱

がされるが、誤差は小さいとみなして特別な処

理はしていない。ガルバノスキャナーは鏡の質

量に対して、十分な性能の余裕があるものを採

用し、50Hz 程度ののこぎり波まではゲインの低

下が十分に小さいことを確認している。強いレ

ーザ照射に耐えられるコーティングされた鏡が

入手しにくいのが欠点として挙げられる。 

 

4．フェノール複合材料について 

本報告で評価したフェノール複合材料は、汎

用の炭素繊維平織りクロス材とフェノール樹脂

のプリプレグをプレス成型で製作したものであ

る。280mm×280mm×t20mm の板を、必要に応

じて切断して試験片に用いた。 

 

 

 

 

 

5．熱特性の取得 

フ ェ ノ ー ル 複 合 材 の 約 100mm×70mm× 

t20mm の試験片を用いて、温度伝導率の簡易測

定を実施した。図 3 に示すようにあらかじめ

180℃に昇温しておいたホットプレートの上に、

室温の試験片を載せ、上面の温度を熱電対で測

定した。用いたフェノール樹脂は 180℃程度ま

では軟化や炭化することはないことは別途確認

している。また赤外線サーモグラフィーで温度

分布を測定し、上面はほぼ一様に温度が変化し

ていることを確認している。上面の温度の時間

変化を図 4 に示す。時間 t=0 でホットプレート

の上に載せ、温度が上昇して、一定温度に達す

る様子が分かる。上面の到達温度は約 140℃と、

ホットプレートの温度 180℃と比較すると低い

が、周囲に逃げるなどで熱勾配が生じているも

のと考えている。初期の立ち上がりの傾きから

一次元の熱伝導の理論式にあてはめて温度伝導

率を算出したところ、得られた温度伝導率 k は、

1.9×10-7 m2/s となった。一般的なフェノール樹

脂（ベークライト）の温度伝導率は 1.1×10-7 

m2/s 程度であるので、ほぼ妥当な物性であると

ともに、熱伝導の良い炭素繊維と組み合わせる

ことで、若干温度伝導率が上がっていると推測

している。 

 

図 2 レーザ加熱装置の模式図 
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6．加熱試験その 1 

フェノール複合材の 280mm×280mm×t20mm

の試験片を用いて加熱試験を実施した。図 5 に

試験装置の配置を示す。加熱領域は、試験片中

央部の 70mm×70mm とした。レーザ出力は

3,920W とし、0.8MW/m2 に相当する。この加熱

率は固体モータノズル後方の加熱率に近いもの

である。走査線ののこぎり波の周波数を 48Hz

とし、走査線の本数を 11 本とした。加熱時間は

60 秒間としたので、照射した熱量は 235.2KJ で

ある。なお、加熱は空気中で実施している。ア

ブレーションで散逸した樹脂の重量に対して、

試験片が大きく重たいため誤差が大きいと考え、

重量の測定は実施していない。裏面の加熱面中

心にあたる位置に熱電対を貼付し温度を計測す

るとともに、放射温度計を用いて表面の加熱面

中心位置の温度を計測した。加熱中の試験片の

白熱する様子を図 6 に、加熱後の試験片の様子

を図 7 にそれぞれ示す。加熱した領域は樹脂が

消失し、強化繊維が露出しているが、繊維の破 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

断は観察されなかった。放射温度計の計測結果

によると、加熱中の加熱面中心の温度は 1,200℃

～1,400℃となっていることが分かった。温度に

範囲があるのは、レーザのスキャンによる温度
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図 3 熱特性取得試験の様子 

図 4 上面の温度の時間変化 

図 5 試験装置の配置 

図 7 加熱後の試験片の様子 

図 6 加熱中の試験片の様子 

（レーザが照射されているところが白熱している）
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変化に加え、空気中で加熱していることで生じ

た炎や煙の影響で放射温度計の測定がばらつく

ことによるものと考えている。 

裏面の温度の計測結果を図 8 に示す。板厚が

厚いので、熱伝導に時間がかかることもあり、

加熱開始から加熱終了の 60 秒くらいまではほ

とんど温度の変化が見られないが、その後温度

は徐々に上昇し、最高 90℃近くまで上昇したこ

とが分かる。フェノール樹脂のアブレーション

により断熱効果があることが確認できた。 

 

7．加熱試験その 2 

 大きい板の一部分のみを加熱した場合、周辺

の拘束により加熱領域が影響を受けやすい。そ

こで小さい試験片を用いて全面に照射できるよ

う、図 9 に示すフェノール複合材の 40mm 

×40mm×t20mm の試験片を用いて加熱試験を

実施した。加熱領域は試験片全面の 40mm 

×40mm とした。0.625MW/m2 の加熱率になるよ

うレーザ出力は 1,000W とした。加熱前後の重

量を測定した結果、重量が 2.4g（4.7%）減少し

ていた。フェノール樹脂が消失した重量と考え

ているが、与えたエネルギに対して、フェノー

ル樹脂のエンタルピー0.835KJ/g[3]から求めた

消失量の予測値の 1/10 程度であり、かならずし

もフェノール樹脂の吸熱/昇華反応のみでエネ

ルギを消費しているわけではないことが分かる。

中央部の断面を図 10 に示す。図の上側からレー

ザを照射している。試験片の上面から、強化繊

維のみが残っている層、樹脂が少し残っており

白化している層、割れが生じている層、健全な

層と分かれていることが分かり、典型的なアブ

レーション材の損傷が見られる。この試験片で

は確認できなかったが、樹脂の割れがつながり

複合材の層間に割れが生じる場合もあるため損

傷の分布も観察しているところである。 

 

8．おわりに 

アブレーション複合材の評価を実施するため、

高出力の半導体レーザを加熱源とする新しい評

価方法を提案し、フェノール複合材料に適用し

た結果を報告した。レーザ加熱による損傷は典

型的なアブレーションの損傷と同等であること、

断熱効果が適切に評価できることから、本方式

の有効性が確認できたと考えている。 

宇宙輸送ミッション本部から依頼され、複合

材料の加熱試験を既に実施しており、今後もプ

ロジェクト支援を進め、信頼性向上に役立つ基

盤研究を進めていく予定である。 
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ナノ複合材による新たなデバイス創出に関する研究 
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1．Introduction 

Carbon nanotubes (CNTs) have been 

considered for many applications because of 

their extraordinary physical, chemical, and 

mechanical properties. To extend their 

application, researchers are investigating 

the application of nanoparticles-including 

metallic, semiconducting, and insulating 

nanoparticles-onto CNT surfaces. In 

particular, noble metal NP–CNT hybrid 

nanostructures are an intriguing subject 

because of the attractive properties. Much 

research has been carried out on synthesis 

methods, process optimization, fabrication, 

and functional analysis for NP–CNT hybrid 

materials. Most of hybrid methods are based 

on the chemical functionalization of CNTs and 

surface modification of NPs, and thus involve 

complicated and multistep processes for the 

surface modification of the CNTs and the 

physicochemical assembly of organic modified 

NPs onto the CNTs. Thus, development of a 

facile fabrication method to realize 

nanostructured hybrids can enhance the 

availability of NP–CNT systems for future 

devices. 

We synthesized a high-density, uniform 

assembly of AuNPs on CVD-grown CNTs without 

any surface modification. We synthesized 

molecule-capped AuNPs by a facile one-step 

chemical process and assembled them onto the 

grown CNTs. 

 

2. Experimental 

AuNPs were synthesized as described in our 

previous work.1) The typical procedure for 

preparing aligned CNTs on substrate is 

pyrolyzing iron(II) phthalocyanine (FePc, 

FeC32N8H16) under a constant flow of H2/Ar 

mixed atmosphere. To synthesis hybrid 

structure, the Au nanocolloid solution was 

deposited on the CNT array and dried in vacuum. 

It was then placed in a tubular furnace and 

heated at 300 ℃ for 1 h with argon flow. The 

synthesized AuNP–CNT hybrid structures were 

characterized by UV–vis spectrophotometer, 

TEM, FE-SEM, FT-IR, XRD, and XPS.  

 

3. Results and discussion 

The CNTs were synthesized at different 

temperatures-700, 800, and 900 ℃-using FePc. 

The temperature dependence of the growth rate 

and the crystallinity of graphitic sheets. 

Fig. 1 shows the Raman spectra and X-Ray 

Diffraction pattern of the as-synthesized 

CNTs. All spectra show mainly two Raman bands 

at approximately 1354 and 1581 cm-1, 

characteristic of a disordered (D-band) and 

sp2-hybridized (tangential stretching mode, 

G-band) carbon material, respectively. In 

our research, the ID/IG ratio changes to 1.33, 

0.98, and 0.95 with increasing temperature, 

indicating that the crystallinity of the 

graphitic sheets progressively improves as 

the growth temperature increases. 

 Fig.1 Raman and XRD ofsynthesized CNT at different 

temperatures: (a) 700 ℃; (b) 800 ℃; (c) 900 ℃. 

 

 Another specific characteristic is that 

their Raman spectra show an additional weak 

band with a small hump at around 1617 cm-1 (D* 
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line), attributed to the disorder-induced 

features observed for aligned MWCNTs.2) In 

these results, the N atom from FePc may be 

dissolved and precipitated with C during the 

growth of CNTs, resulting in N-doping to the 

grown CNTs. We can also identify the 

crystallinity of CNTs from the (0 0 2) peak 

in the XRD pattern. 

The surface properties of the synthesized 

CNTs were investigated by FT-IR and XPS 

spectroscopy. In order to characterize N on 

the surface of CNTs, XPS analysis was carried 

(Fig.2). The surface properties of the 

synthesized CNTs were investigated by FT-IR 

and XPS spectroscopy. In order to 

characterize N on the surface of CNTs, XPS 

analysis was carried (Fig.2). Generally, N 

incorporation  into CNTs can be 

distinguished by four different XPS peaks 

of N1s: pyridinic nitrogen(NP, 398 eV), 

pyrrolic nitrogen(NPYR, 399 eV), quaternary 

nitrogen(NQ, 400 eV), and oxidized. 

Increasing synthesis temperature from 700 

to 900  ℃  decreases the N content from 

4.13% to 2.85% in the obtained CNTs. In 

addition, NP and NQ concentration decreases, 

which relates to the amount of  chemical 

functional groups. These behaviors correlate 

with the surface nature of the grown CNTs. 

 

Fig.2  XPS spectra of N1s region for the pristine 

CNTs synthesized at different temperatures: (a) 

700 ℃; (b) 800 ℃; (c) 900℃. 

 

As the CNT synthesis temperature increases 

from 700 to 800 ℃, the AuNPs tend to disperse 

more uniformly on the CNTs (Fig. 3a and b).  

When the temperature increases to 900 ℃, the 

AuNPs no longer tend to disperse 

homogeneously. The synthesis temperature of 

CNT governs the AuNP–CNT hybrid structure. 

These features are considered to correlate 

with the surface nature of the grown CNTs. The 

good dispersity of AuNPs on CNT results from 

interaction between the thiolate molecules 

capped on the AuNPs and the N atoms doped into 

the grown CNT. 

 
Fig.3 SEM images of DT-modified Au-assembled CNT 

hybrid arrays. CNTs were grown at different 

temperatures: (a) 700 ℃, (b) 800 ℃, and (c) 900 ℃. 

 

4. Conclulsions 

We synthesized a high-density and uniform 

assembly of AuNPs on CNTs by a facile method 

without any surface modification of CNTs. The 

synthesis temperature of CNT governs the 

AuNP–CNT hybrid structure and surface 

nitrogen concentration. CNTs synthesized at 

800℃ exhibit the finest particle size and 

most homogeneous dispersity of assembled 

AuNPs in comparison to hybrids whose CNTs are 

synthesized at other temperatures. 

Assembling AuNPs to CNT contributes the 

electrical conductivity enhancement of the 

CNT hybrid array. 
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バーチャルジェットエンジンによるエンジン性能同定 
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福山佳孝 

 

 

1．はじめに 

環境に対する取り組みは航空機エンジン開発

では非常に重要で、NOx 排出量や騒音[1]に加え

て CO2 排出量も今後は規制対象となる。環境適

応性の高いエンジンを目指して新しい技術開発

が進められているが、ファン、圧縮機、燃焼器、

タービンといったエンジン構成要素(モジュー

ル)に導入する個々の新技術がエンジンの運用

時にどの様な効果を発揮するかを予測する事は

重要である。なぜならば、エンジン全体を製造

し試験する事は多大なコストを要するため容易

には実施できないからである。 

新型エンジンのシステム解析や個々の新技術

の適用インパクトを知るためにバーチャルジェッ

トエンジン(以下 VJE)と呼ぶ解析ツールを開発

し運用している。解析では、新技術を適用した

エンジンシステムを容易に模擬でき、任意の運

用条件のエンジン性能を評価する事が可能であ

る。しかし、エンジンシステム解析ではかなり

多くの性能パラメータ(ターボ機械の効率、仕事

係数、通路部の全圧損失等)を使用するが、これ

ら全ての値を高精度で事前に予測する事は困難

である。もちろん設計や試験の詳細データが揃

っていればある程度の精度で性能パラメータの

予測は可能であり、従来から、試験データに基

づく圧縮機やタービンの性能マップを使用した

解析が実施されている。 

エンジン技術開発では実機エンジンの性能の

バラツキや運用による経年劣化の程度を知る事

も重要である。このような実機エンジン解析で

は、設計や試験の詳細データは手元に無く、元々

の目的が性能等の変化を知る事であるから、こ

れらを何らかの方法で解析・評価する手段が必

要である。 

一例として VJE を用い、性能パラメータ一定

の条件で既存エンジンのあるフライトを解析し

たタービン出口温度を実機計測データと比較し

たものが図 1 である。実線がフライトデータ、

○印が解析結果を示す。図から分かるように実

機エンジンの運転状態の再現精度は良くない。

この原因はもちろん性能パラメータの相違と考

えて良いだろう。 

そこで、エンジン制御で実績のあるオンライ

ン性能同定技術の一つ、一定ゲイン拡張カルマ

ン フ ィル タ (Constant Gain Extended Kalman 

Filter : CGEKF)技術を VJE に適用し、実機エン

ジン運転状態の再現性向上を試みた。以下、そ

の結果の概要を報告する。 

 

 

2．解析ツール・技術とその概要 

2.1 バーチャルジェットエンジン 

VJE は航空エンジンやガスタービンの簡易設

計・シミュレーションツールである[2]。図 2 の

様に、VJE は基本的にモジュール単位でエンジ

ンの構成要素を定義し、これらを結合してエン

ジン全体を表現する。図は 2 軸ターボファンエ

ンジンの一例であるが、非常に簡易なモデル化

を行った。VJE はこれら多数のモジュールから

成るエンジンシステム全体の質量・エネルギと

一部のモジュールで運動量バランスを取る計算

を実行する。気体は燃焼ガスを構成する主要 5

成分(N2、O2、Ar、H2O、CO2)の半完全混合気体

として扱っている。 

実機エンジンの模擬解析では前記したように

設計の詳細や性能データは公開されていないの

図 1 性能固定解析結果と実機計測値の比較 
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で、ここでは、実機エンジンのテストセル計測

データからエンジンの設計点仕様と性能パラメ

ータを標準的な値として想定し、エンジン各部

の概略寸法等を決定した。前記図 1 の解析はこ

の標準エンジンの解析と実機計測値の比較を示

したものである。 

設計計算で形状を決めたエンジンを別の条件

で動かす場合を性能(運用)解析と呼ぶ。航空機

エンジンの運用条件は地上から高空まで大きく

変化し、且つ、離陸重量もフライト毎に変化す

る。さらに、エンジン個々の性能にもバラツキ

が存在し、運用に伴い性能は変化(劣化)するか

ら性能パラメータ等は標準エンジンとは異なる。 

2.2 一定ゲイン拡張カルマンフィルタ 

CGEKF とは、エンジン制御で実績のあるオン

ライン性能同定技術の一つである。その概要を

図 3 に示す。エンジンモデルと実機エンジンの

温度や圧力計測値から、性能パラメータやエン

ジン推力等の計測ができない量を推定し、これ

により実機エンジンの経年変化や異物混入等に

よる性能変化、もともと持っている製造上の性

能差等にかかわらず常時適切な制御を行う事が

可能な技術である[3]。しかし、制御技術である

からエンジン設計機能は持っていない。 

エンジンモデルは VJE と同等であるが、構成

要素間に容積要素を考慮した非定常エンジン挙

動を解析する事を目的として作られている。ま

た、エンジン要素のマップ(特性線図)を内蔵し

性能変化を考慮した非設計点解析が可能である。 

CGEKF は図 3 のように構成された非線形シ

ミュレーション(エンジンモデル)とカルマンフィ

ルタゲインから構成されている。実機計測値と

エンジンモデル計算結果の差と、予め導出して

あるカルマンゲイン(一定ゲイン)を掛け合わせ、

チューニング状態変数を取得し、エンジン構成

要素マップをチューニングし、前記差を無くす

ようにモデルを改訂する。 

2.3 性能同定技術適用型 VJE 

ターボ機械(ファン、圧縮機、タービン)の性

能パラメータとしてポリトロープ効率、仕事係

数を使用する。実機エンジンでは運転状態によっ

て、これらは時々刻々と変化している。そこで、

CGEKF を用いてファン、圧縮機のポリトロープ

効率と仕事係数の推定値を得て、その値を使い

VJE で運用解析を行う事を考えた。 

運用中のある時点で温度・圧力・回転数等の

入手可能な計測値から圧縮機系のポリトロープ

効率と仕事係数を CGEKF で推定し、VJE の性

能計算に適用する。ここで、ポリトロープ効率

は式(1)により定義される空力性能パラメータ

である。 

 
dw

dwi
c            (1) 

仕事係数は式(2)により定義され、エンジン回

転数と圧縮仕事の関係を決定するパラメータで

ある。 
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3 標準エンジンモデル 

解析対象は 2 軸ターボファンエンジンである

PW4000 である。エンジンテストセルでは入口

大気条件、軸回転数(N1、N2)、燃料流量(WF)、

低圧圧縮機出口全圧全温(P25、T25)、高圧圧縮

機出口全圧全温(P3、T3)、低圧タービン出口全

圧全温(P49、T49)、スラスト(FN)が計測されて

いる。これらの値と公開情報[4]等を用いて、地

上静止運転状態で、ファン・圧縮機圧力比、燃

焼器出口温度、タービン冷却空気量、ポリトロ

ープ効率や仕事係数を設定する。今回は、3 台

分のテストセルデータに基づき標準エンジンモ

図 2 VJE エンジンモデルの概要 
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図 3 CGEKF の概要 
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デルを構築した。図 4 にスラスト比(定格推力に

対する試験推力の値)を横軸に取り、解析と計測

値の比又は差を示す。概ね平均的な標準エンジ

ンモデルとなっている。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

4．フライトシミュレーション 

4.1 解析方法 

標準エンジンモデルを使い、ある国際線フラ

イトを模擬して実施した性能固定解析と性能同

定技術適用解析の解析結果を比較する。フライ

トでは気圧高度(ALT)、補正対気速度(CAS)、軸

回転数(N1、N2)、燃料流量(WF)、低圧圧縮機出

口全圧全温(P25、T25)、高圧圧縮機出口全圧全

温(P3、T3)、低圧タービン出口全圧全温(P49、

T49)が計測・記録されており、これらに基づき、

ファン、低圧圧縮機、高圧圧縮機の性能パラメ

ータを推定、変更した。 

4.2 解析結果と考察 

図 5 に解析の運行状況を、図 6 と図 7 に高圧

圧縮機のポリトロープ効率と仕事係数の変化を

示す。実線は気圧高度、△、○は解析結果であ

る。なお、運用解析は図 5 の N1 を一致させる

様にエンジン内部バランスを取った。 

エンジン運用中にポリトロープ効率及び仕事

係数がかなり変化していることが分かる。 

ポリトロープ効率はこのエンジンのクルーズ

状態(比較的安定した運転状態に相当する)では

標準エンジンに比較して 1pt 程度低いが、仕事

係数はほぼ一致していることが分かる。 

高空上昇時のエンジン運転状態変化に伴い性

能パラメータも変動している。エンジン運用状

態の過渡的な変化に対して性能パラメータの変

化が推定されているが、この辺りの詳細と推定

されている性能変化の精度に関してはもう少し

分析と評価が必要であろう。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4 テストセルデータと解析結果との比較 

図 5 運行状況変化 

図 6 ポリトロープ効率の変化 

図 7 仕事係数の変化 
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図 8 に性能固定解析結果、図 9 に性能同定技

術適用解析結果を示す。(A)が高圧軸回転数 N2、

(B)がエンジン出口温度 EGT(T49)、(C)が燃料消

費量 WF を比較したもので実線が計測値、○印

が解析結果を示す。 

図 8 に示す性能固定解析でも N2、WF を比較

的良好に再現できている。しかし、EGT は運航

時間 0～0.2h の離陸上昇や高空上昇時等の高負

荷運転状態では計測値と比較的良く一致するが、

エンジンが比較的低負荷運転となるクルーズで

は計測値より数 10℃高く予測している。これは、

標準モデルをエンジン負荷の高い条件で構築し

た事も原因の一つと考えられる。 

一方、図 9 に示す性能同定技術適用解析では、

フライトの全領域で EGT も含めて計測値を良

く再現できている。よって、性能同定技術を導

入し、エンジンの運転状態に合わせて性能パラ

メータを推定する技術を運用解析に導入する有

効性が確認されたと考えている。計測不能量(飛

行中の推力等)の推定精度向上も期待できる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

5．まとめ 

 VJE に性能同定技術を適用し、実機エンジン

運用中の性能パラメータ変化を予測する事が可

能となった。解析結果から、簡易なエンジンモ

デルでも、実機エンジン内部状態を良好に再現

していると考えられる。本技術は一般のエンジ

ン試験の性能解析にも適用が可能である。 

 

参考文献 

[1]Rolls-Royce plc: The Jet Engine，(社)日本航空

技術協会，第 1 版 (2011) pp.54-69. 

[2]福山佳孝，松下政裕，横川忠晴，原田広史: バ

ーチャルジェットエンジンの開発, 第 33 回 

ガスタービン定期講演会講演論文集  (2005) 

pp.131-136. 

[3]田頭剛，水野拓哉，髙將治，杉山七契: 1 軸

ターボジェットエンジンのオンライン性能推定

試験 (2008). 

[4]Bill Gunston: Jane’s AERO-ENGINES, Jane’s 

Information Group Ltd., Issue Three (1998). 

図 8 性能固定解析結果 図 9 性能同定技術適用解析結果 
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本格運用を開始した実験用航空機「飛翔」について 

 

研究開発本部 飛行技術研究センター 

冨田博史、増位和也、穂積弘毅、成岡 優 

 

 

1. はじめに 

宇宙航空研究開発機構(JAXA)は、我が国に欠

けていた高空・高速に対応した航空技術の飛行

実証能力を獲得するため、ジェット飛行実験機

(ジェット FTB：Flying Test Bed）を導入するこ

ととし、平成 21 年度から導入を開始した。一般

公募によって「飛翔」と命名された機体（図 1）

は、計測機器の搭載のための改造を行った後、

平成 24 年 2 月に JAXA に納入され、同年 7 月か

ら実験運用を開始した。 

「飛翔」の導入によって、図 2 に示すように、

ヘリコプタ、プロペラ機、ジェット機の 3 機種

で広い高度、速度域を効率的にカバーできる体

制が整った。 

本報告では、「飛翔」の機体及び計測システム

の概要と、これまでに実施した飛行実験につい

て示す。 

 

 

図 1 実験用航空機「飛翔」 

 

高度[km] 

 

図 2 JAXA 実験用航空機の高度速度範囲 

2. 機体の概要 

「飛翔」は、米国セスナ社製の中型ビジネス

ジェット機であるモデル 680、商品名サイテー

ション・ソブリン[1]を改造母機としている。表

1 に同機の基本仕様を示す。一般的なジェット旅

客機に適用できる技術を実証するために、ジェッ

ト旅客機に近い速度と高度で飛行できることを

要求し、これを満足する機体を選定した。 

図 3 に実験用航空機とするための改造箇所を

示す。センサやアンテナの追加、実験用電源、

機内通話装置、データを収集、記録、表示する

計測システムの装備が主な改造内容である。図

4 に機内の計測員席の様子を示す。 

なお、ノーズブームについては、安全性の検

討を進めているところで、現在は準備工事のみ

の状態である。また、将来的に計測機器を収め

たポッドを主翼に吊り下げることを考慮して、 

 

表 1 母機（セスナ式 680 型）の基本仕様 

項目 諸元 

乗員 2 名 

最大客席数 12 （「飛翔」は 4 席） 

最大離陸重量 13,744kg 

寸法 全長 19.35m、全幅 19.30m 

全高  6.20m 

最大巡航速度 マッハ 0.80 

最大運用高度 14,326m (47,000ft) 

エンジン PW306C ターボファン×2 

 

図 3 実験機としての改造箇所 

116



 

図 4 機内の計測員席（前方を見る） 

 

主翼構造の補強と、パイロンの装備を行ってい

る。 

改造工事は、主に機体構造に関わる部分は米

国の航空機改造会社で行い、計測用の電子機器

類は、今後の維持や更新を考慮して、日本に輸

入した後に装備した。改造後は国土交通省航空

局の修理改造検査を受検し、飛行機輸送 T の耐

空証明を受けて航空機として登録された。 

 

3. 計測システム 

「飛翔」の計測システムの構成を図 5 に示す。

舵角センサ、アビオニクス、計測用 GPS/INS 航

法装置等からの飛行諸元データを信号調整器で

受信し、モニタ用 PC で表示するとともに、ネッ

トワークレコーダの半導体メモリに記録する。 

本システムは、飛行計測用としては最新のネッ

トワークベースのシステムであり、国内で初め

て導入したものである。機器間は LAN で接続さ

れ、伝送データ及び記録データは、 IRIG- 

106/Chapter10[2]の規格に準拠してパケット化

されている。パケット化により、センサすなわ

ち信号調整器や、テレメータ送信機の追加等の

拡張が柔軟かつ容易にできる特長を有している。 

飛行計測にはデータの時刻付けが重要である。

ネットワークの中心であるネットワークスイッ

チには GPS 受信機が内蔵されて高精度な時刻

データを取得している。信号調整器は、

IEEE1588 の時刻同期プロトコルを用いてネッ

トワークスイッチと時刻同期を行い、受信した

センサデータに高精度の時刻を付加して、伝送、

記録することができる。 

GPSアンテナ（時刻取得） モニタ用PC（2台）信号調整器
（パケット化）

ネットワークスイッチ

舵角センサ→

アナログ用

ARINC429用

アビオニクス→

計測用ADC，
GPS/INS

→

RS422用
ネットワークレコーダ

 

図 5 計測システムの構成 

 

4. 実験運用状況 

納入後の「飛翔」は、県営名古屋空港の隣接

地に愛知県が整備した「名古屋空港飛行研究拠

点」に配備された。パイロットの訓練や機能確

認のための飛行を実施した後、7 月から本格的

な実験運用を開始し、10 月末までに以下の 4 項

目で計 26 フライトの飛行実験を実施した。 

1) 飛行試験計測機器飛行実証（テレメータ等） 

2) 低緯度域における GPSデータ観測飛行実験 

3) 光学的主翼変形計測飛行実験 

4) D-SEND#2 用 GPS/INS 航法装置飛行試験 

1)3)は国産旅客機高性能化に係る飛行実証、

2)は航空交通システムに関する研究、4)は JAXA

内プロジェクト協力の位置付けである。実験結

果については、解析、評価を実施中である。 

上記の実験では、それぞれの実験内容に応じ

て追加の機器を搭載しており、飛行前に強度や

電力等の解析を行って安全性を確認し、国土交

通省航空局の飛行許可を受けて飛行した。 

 

5. おわりに 

飛行実験には様々な準備が必要で、計画から

実現までに半年から数年の時間を要する。今後

の飛行実験の計画のために、宇宙分野を含めた

複数の研究者と今後の実験の検討を進めている

ところで、今後も「飛翔」を有効に活用してい

きたいと考えている。 

 

参考文献 

[1]http://textron.vo.llnwd.net/o25/CES/cessna_a
ircraft_docs/citation/sovereign/sovereign_s&d.
pdf 

[2]Telemetry Standards, IRIG Standard 106-11 
(Part 1), Chapter 10, Digital Recording 
standard, June 2011. 
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HTV-R 回収カプセルの空力設計課題解決への取り組み 

 

研究開発本部、宇宙輸送ミッション本部、有人宇宙環境利用ミッション本部 

HTV-R 空力設計評価チーム、藤井啓介 

 

 

1．はじめに 

将来の有人宇宙活動のための技術獲得及び国

際宇宙ステーション ISS からの物資回収を目標

とし、回収機能付加型 HTV(以下 HTV-R)の開発

がすすめられている。そこでは、大気圏への突

入時の加速度制限、落下地点分散、室内環境確

保などに関する制限のためこれまで日本におい

て経験のない重心オフセットによる揚力再突入

を行う計画となっている。そのための空力特性

の確保・予測及び制御など、HTV-R 空力設計に

おける空力課題の解決は一層重要性が高くなっ

ている。それら課題のうち特に概念設計・予備

設計をスタートするために必要でさらに実験的

検証が不可欠なもの、また試験・予測技術とし

て早期に着手する必要のある課題を優先的に進

める必要がある。世界的にみてもこのような大

型の再突入機の開発においては、風洞試験をは

じめとした実験や理論・経験式のみでの設計で

はなく、CFD を設計に取り入れ、迅速化・効率

化また、予測値の精度向上を進める必要がある。

そのためには、JAXA 内のさまざまなリソース

を有効に活用し、それぞれ協力しながら空力課

題をむらなく解決していくべきである。そのた

めに、有人本部 HTV-R 室の他、研究開発本部

風洞技術開発センター、流体グループ、数値解

析グループや宇宙輸送ミッション本部先進技術

研究グループから「HTV-R 空力設計評価チーム」

を組織し、風洞試験をはじめとした地上試験、

数値解析による課題解決を横断的に進めること

とした。 

 

2. HTV-R の空力課題 

喫緊の課題として、概念設計・予備設計を進

めるため、経路設計における基礎となる空力デ

ータベースを風洞試験結果をベースとし実機特

性推定誤差を含め提供することがあげられる。

そのため、基本空力特性データベースを全速度

域に亘る風洞試験結果をベースに構築するとと

もに、支持干渉効果、高 Reynolds 数効果、高温

実在気体効果、粘性干渉効果など地上試験では

再現の困難な効果の推定に CFD 解析結果を融

合し補正・誤差推定の整理を行った。 

また、試験・予測技術として研究開発要素が

大きく、早期に着手する必要のある課題として、

遷超音速領域における動不安定性予測技術、極

超音速 RCS ジェット干渉場計測技術、低速パラ

シュート特性評価技術を対象とし、一連の風洞

試験及び数値解析を実施した。ここではそれぞ

れの目的・結果の概要について報告を行う。 

2.1 基本空力特性予測 

HTV-R においては重心オフセットによる揚

力飛行をバンク角制御するとしているが、制御

系機能不全などの非常の際には平均として揚力

が得られないことが想定されるため、弾道突入

の経路における評価も同時にする必要が考えら

れる。そのため、広範囲に亘る飛行経路におい

て空力特性予測を想定した。空力特性は M<10

では Re 数の他、Mach 数に強く依存することが

知られているため、JAXA 2m x 2m 遷音速風洞

（ 0.4<=M<=1.4 ）、 1m x 1m 超 音 速 風 洞

（1.5<=M<=3）、φ1.27m 極超音速風洞（M=10）

による風洞試験を行った（図 1）[1][2]。しかし遷

音速・超音速領域においては模型支持があるこ

とにより HTV-R 模型底面部における圧力変化

が発生するため、実機における空力特性予測に

おいてその影響の補正が予測精度に直接的に影

響を与える。この影響は通常の航空機と比べ極

端な鈍頭形状をした回収カプセル形態において

特異となる可能性が考えられたため、JAXA 独

自に開発してきた感圧塗料法による底面部圧力

分布計測のほか、CFD 解析を行い（図 2）[3]、

支持部の影響評価を実施、その補正及び予測推

定誤差評価を得ることができた。 
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一方、極超音速領域においては上記風洞で実

現することのできない粘性干渉効果及び、高温

実在気体効果を推定・評価する必要がある。そ

こで、風洞試験において得られる粘性干渉効果

の外挿精度の検証の目的で非反応性極超 CFD

解析を、また高温による解離・反応の効果の推

定の目的で、反応性 CFD 解析（図 3）、高温衝

撃風洞HIESTにおける実在気体効果風洞試験を

あわせて実施し[4]、連続流極超音速領域におけ

る HTV-R 基本空力特性データベースを構築し

た。しかしながら高温実在気体効果の推定に関

しては現状では誤差幅として評価するのにとど

まっており、引き続き反応モデルの検証などを

実験データ等により行い、予測の高精度化が要

求されている。 

 

2.2 動特性評価技術の開発 

HTV-R 回収カプセルの形態は、遷音速域にお

いて動的な不安定性が発生することが知られて

おり設計上重要な課題であるものの、決定論的

設計手法は世界的に見ても確立されていない[5]。 

 

 

そこで JAXA の持っているリソースを有効に

活用することで、バリスティックレンジによる

自由飛行試験技術、風洞における自由回転試験

技術、非定常 CFD による動特性評価技術を並行

して開発、それぞれの結果を統合し、実機特性

予測として実用化していくこととした（図 4）。

風洞における自由回転試験技術に関しては、

HTV-R を想定しトリム角における揚力飛行状

態まわりでの自由回転試験の開発を行い、これ

までにピッチまたはヨー軸の一軸周りの動特性

の取得に成功した（図 5）[6]。 

 
更に、高温衝撃風洞 HEK の衝撃波管部を改造

しバリスティックレンジ射出間を取付けた

JAXA HEK-G バリスティックレンジを整備、ま

たプロジェクタイル内に搭載可能な高速データ

ロガーを独自開発、オンボード加速度計測によ

り HTV-R 自由飛行におけるピッチ振動運動の

減衰を確認した[7]。 

図 5 試験条件によるピッチ角の振動幅変化 
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実線はトリム角、破線は振動範囲を示す。

P0 = 50 または 150 kPa

P0 = 50 または 120 kPa

図 4 動安定特性予測 3 手法の比較 

 

図 3 非平衡数値解析結果（=20deg） 

 

図 2 支持スティング付 CFD 結果(M=2.0 =20deg) 

 

図 1 基本空力特性超音速風洞試験（M=2.0） 
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これら地上試験及び実機条件におけるシュミ

レーション技術として、非定常 CFD を用いた動

特性評価を行っている。動不安定性の発生機構

への理解・予測にむけ、今後実験結果との比較・

評価を行っていく計画である。更に CFD に内在

するモデルなどの検証のため、また不安定現象

の直接的理解のため、高速応答を実現した感圧

塗料法（非定常 PSP）、非定常流れ場を高速で取

得する時系列 PIV による実験的チャレンジも上

記自由回転試験技術とともに適用していく計画

である。 

 

2.3 RCS 干渉場評価技術 

HTV-R は重心オフセットによる揚力飛行で

あるが、バンク角制御による誘導を行うため、

RCS による姿勢制御が必要であり、噴射位置周

辺における一様流との干渉による局所的な加熱

率の上昇や、圧力の上昇に起因する全機空力特

性への影響が無視できない場合がある（図 8）。

効果的でありながら干渉の少ないスラスタの大

きさ・配置が設計において求められるものの、

感覚的に言えばこの RCS ジェットの勢いと一

様流の勢いは地球帰還の経路中で大きく変化し、

すべての無次元パラメータを地上試験において

再現することは実質不可能でありそのため、

CFD による設計支援が必須となる。しかしなが

ら HTV-R のように大部分が剥離領域のなかで

更に異種気体が噴出する状況での CFD 解析に

は形状に適した実験的検証が必要である。その

ようなニーズにこたえる候補技術として極超領

域への適用がごく限られている PSP による圧力

場計測およびシュリーレン画像の CT 処理によ

る定性的密度場計測が有用であると考えられた。 

 
そこで RCS 干渉に特化した CFD 解析を進め

るとともに極超音速風洞において PSP による圧

力場のほか、加熱率分布、シュリーレンによる

定性的密度場の計測技術開発をすすめ、これま

でに図 9 に示される様に SN が悪いながらも表

面圧力・空間密度場の計測を実現した[2]。 

 
 

2.4 低速パラシュート特性評価技術 

HTV-R の緩降下系サブシステムとしてパラ

シュート艤装が想定されているが、日本の宇宙

開発には回収カプセルに使えるような直径 30m

以上の大型パラシュートをクラスター化する技

術がない。そのため少なくともその技術評価を

行う能力を有しておくことは今後の宇宙開発の

自律性を確保する上でも重要な要素である。そ

の道筋としては、パラシュートの発生する抗力、

形状、振動周波数及び振幅の予測を解析を通し

て行い、最終的な評価は実物大落下試験により

 

図 9  PSP による圧力分布計測結果 

 

図 8 Apollo6 の帰還後の RCS スラスタ周り 

 

図 7 非定常 CFD による流れ場の解析 

 

図 6 遷音速バリスティックレンジ HEK-G 
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行うことが考えられる。しかしそのような解析

ツールの検証として落下試験結果が存分にある

わけではなく、スケールモデルによる検証デー

タを取得していく必要が考えられた。そのため

に風洞試験においてどこまで模擬することがで

きるか、どのような計測が可能かといった試験

技術について開発を進めることとした。これま

ではその予備的試験と位置づけ、JAXA 6.5m x 

5.5m 低速風洞において、ノミナル直径1m のリ

ングセイル傘 3 体をクラスタしたものの空気力

計測、開傘特性、空隙率効果、リーフィング効

果に関する一連の試験を行った（図 10）。その

結果、定常状態での抗力計測のほか、開傘衝撃

など動的な抗力計測が十分可能であること、更

に大型のパラシュートの試験まで可能性がある

ことが分かった[8]。 

 

 

3．まとめ 

HTV-R における空力課題解決に向け、JAXA

内のさまざまなリソースを有効に活用し、それ

ぞれ協力して活動するために、研究開発本部風

洞技術開発センター、流体グループ、数値解析

グループや宇宙輸送ミッション本部先進技術研

究グループから「HTV-R 空力設計評価チーム」

を組織し、風洞試験をはじめとした地上試験、

数値解析により空力課題解決を横断的に進めて

いる。HTV-R の概念設計開始に必要な基本空力

特性データベース作成においては風洞試験のみ

ならず CFD 解析を利用することで各種効果の

補正、誤差評価を実施し、また実用化までに時

間のかかることが予想される動特性評価技術、

RCS 干渉場評価、パラシュート特性評価技術を

先行的に開始し、それぞれにおいて確実な成果

を得ることができた。 
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図 10 1m のリングセイル傘特性評価風洞試験 
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ハイブリッドロケットの研究 

 

宇宙科学研究所 

ハイブリッドロケット研究ワーキンググループ 

 

 

1．はじめに 

通常、ハイブリッドロケットエンジンとは、酸

化剤が液体で、燃料が固体である化学ロケットエ

ンジンを指す。図 1 にその構成図を示す。ハイブ

リッドロケットの長所として、高比推力、高安全

性、環境への優しさ、燃焼中断／再着火／推力制

御などの機能性、低コスト性などが挙げられる。 

これらの観点から、ハイブリッドロケット推進

は将来の安全な有人宇宙輸送系に適する推進系

として有望視されている。また、昨今では、スペ

ースデブリの能動的回収（Active Debris Removal）

のための軌道変換用推進系の用途に最適な化学

エンジンとして各国で注目され始めている。 

一方、図 2 に示すように、ハイブリッドロケッ

トは燃焼形態が境界層燃焼という特徴的な形態

を持ち、複雑な燃焼過程を持つがゆえに、推進

系に適用する際の独特な課題が存在する。代表

的な課題を挙げると、燃料後退速度の向上、燃

焼効率の向上、境界層燃焼の現象理解、システ

ム設計技術の向上等である。 

これらの課題に対して、全国の大学と JAXA

宇宙科学技術研究所の研究者でハイブリッドロ

ケット研究ワーキンググループ(HRrWG)を結成

し、ハイブリッドロケット推進技術の向上・実

用化を目指した研究開発に取り組んでいる。 

      

2．ハイブリッドロケットの研究開発の成果 

2.1 新燃料の研究開発 

 ハイブリッドロケットの最大の問題点である

低燃料後退速度に対して、燃料後退速度の高い燃

料の研究開発を行っている。新燃料の候補として、

ワックス[1]、GAP(グリシジル・アジド・ポリマ

ー)+PEG（ポリエチレングリコール）[2]、低融点

熱可塑性樹脂[3]が挙げられる。それらの燃料を用

いた燃焼実験を実施した結果、従来のハイブリッ

ドロケット用の燃料である HTPB（末端水酸基ポリ

ブタジエン）と比較して高い燃料後退速度が得ら

れた。特にワックスは、低い温度で液化するとい

う性質に起因して高い燃料後退速度が得られる

ことが分かった。それらの成果を図 3 に示す。 
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図 1 ハイブリッドロケットエンジンの構成 

図 3 燃料後退速度の比較（赤線：HRrWG の成果）

図 2 燃焼形態の模式図 
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また、その燃焼現象の解明を目的として、ワッ

クス燃料の燃焼状態の可視化に世界で初めて成

功した[1]。図 4 に示すように、液化した WAX の

液滴が主流に巻き込まれる様子が捉えられてい

る。 

 

2.2 燃料後退速度向上技術の研究開発 

燃料後退速度を向上するためには、燃料表面

上に形成される火炎をできるだけ燃料表面に近

づけることが重要である。そのために、酸化剤

に旋回を与えて、遠心力の効果で火炎を燃料表

面に近づける方法の研究開発を行っている。単

一[4]および多断面[5]の酸化剤流旋回方式での燃

焼実験を行った結果を図 3 に示す。旋回流がな

い場合より数倍高い燃料後退速度が得られた。

ワックス燃料と多断面旋回方式を組み合わせた

場合は、従来の燃料と燃焼方式の場合より、約

35 倍と非常に高い燃料後退速度を達成した。ま

た、旋回流方式での燃焼現象を解明するために、

PMMA（アクリル）および PP（ポリプロピレン）

を用いた燃焼実験を行い、旋回流による燃焼の

様子を可視化することに成功した[4]。図 5 に示

すように、旋回流によって火炎が燃料表面近傍

に形成されている様子が捉えられている。 

 

  

 

2.3 C*効率向上技術の研究開発 

 ハイブリッドロケットエンジン内の流れは混

合が進み難く、燃焼の効率を示す指標の C*効率

が低くなる傾向がある。特に、ワックス燃料は

液滴が形成するために気化・混合し難いため、

C*効率が低い。その対策として、液滴の微粒化

を促進するバッフル板の研究開発を行っている。

バッフル板を用いたエンジンの模式図を図 6 に

示す。燃焼実験を実施した結果を図 7 に示す。

従来 80%程度であった C*効率を 95％以上に向上

させることに成功した[6]。 

 

 

 

 
 

 

2.4 数値シミュレーションツールの研究開発 

 ハイブリッドロケットを開発する上では、ま

た、燃焼現象を解明するためには、ハイブリッ

ドロケットエンジン内の複雑な燃焼流れ場を数

値計算によりシミュレーションすることが非常

に有効である。これまでに、旋回流の非燃焼場[7][8]

および燃焼場[9]のシミュレーションツールを構

築している。非燃焼場での旋回流れの様子をシ

ミュレーションした結果を図 8 に示す。旋回流

中での燃焼場の圧力分布をシミュレーションし

た結果を図 9 に示す。現在、数値計算の精度を

さらに高めるための研究を進めている。 

後部燃焼器

微粒化促進
バッフル板 

WAX 燃料

WAX 溶融層
WAX 液滴 インジェクタ

図 4 WAX 燃料の燃焼の様子[1] 

図 5 酸化剤流旋回方式における燃焼の可視化[4] 

図 6 バッフル板を用いたエンジンの模式図 

図 7 C*効率の向上の成果[6] 
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図 13 3 段式ハイブリッドロケットの最適設計概略図[14]

(1 段目) (2 段目) (3 段目) 

 

 

 

 

 

 

 

2.5 要素技術の研究開発 

 ハイブリッドロケットの機能性、信頼性を向

上するために様々な要素技術の研究を行ってい

る。これまで、GAP を用いた燃焼実験によって、

図 10、11 に示すように、消炎・再着火・推力制

御が可能であることを実証した[10]。また、再着

火可能な点火器として、触媒を用いた点火方式

の研究開発を行っている[11]。さらに、燃焼時に

振動燃焼が発生する可能性があるため、数値計

算 [12]および理論解析 [13]による振動燃焼予測技

術の研究を進めている。 

 

2.6 3 段式ハイブリッドロケットの最適設計 

 複数の超小型衛星（重量 50kg 程度）を高度

800km の太陽同期軌道へ打ち上げることが可能

な 3 段式のハイブリッドロケットについて、遺

伝的アルゴリズムを用いた最適設計手法を構築

し、概念設計を実施した[14]。その結果、ハイブ

リッドロケットによる超小型衛星打ち上げが理

論上可能であることが分かった。また、図 12

に示すように全備重量に対してペイロード重量

比が大きくなる非劣解が得られた。図の黒丸の

設計点での概略設計図を図 13 に示す。  

 

 

 

 

 

 

 

 

3．おわりに 

 ハイブリッドロケットは、安全・安心、環境・ 

エコ、高比推力、高機能などの長所を持ち、将

来の有人宇宙輸送や低コスト物資輸送の社会ニ

ーズに応えられる新たなロケットである。

HRrWG では、鍵となる境界層燃焼の理解を進め

図 8 非燃焼場旋回流の流線[8] 

図 9 旋回流中の燃焼場の圧力分布[9] 

図 10 推力制御燃焼実験の結果[10] 

図 11 消炎・再着火実験の結果[10] 

図 12 遺伝的アルゴリズムを用いた最適設計結果[14]
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るとともに、実際のロケットに必要な技術の獲

得・向上に取り組んでいる。これまでの基礎的

な研究開発によって、多くのハイブリッド推進

技術を得ており、それらを実証する段階に達し

ている。現在、その第一歩として推力 5 kN 級の

技術実証用試験設備とエンジン（HTE-5-1）を

製作中であり、今後、得られたハイブリッド推

進技術の実証を進めていく予定である。 
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熱圏観測用リチウムガス噴射装置（LES）／宇宙花火 

 

宇宙科学研究所 宇宙飛翔工学研究系 

羽生宏人 

 

 

1．はじめに 

 高度 100km から 300 km の範囲は、衛星などを

使ったその場観測が困難な領域とされている。こ

のような高高度の大気観測実験は、古くから観測

ロケットを用いて物理化学的作用による発光現

象を利用して光学的に観測する手法が一般に用

いられる。代表的な化学物質は、トリメチルアル

ミニウム（TMA）やリチウム（Li）、ナトリウム（Na）

などであり、これらをトレーサとして所定高度に

ガス状で放出、地上からは発光雲として光学的に

捕らえ、拡散の様子を観測する。 

 

図 1 リチウム発光雲 

 

わが国では、2007 年と 2011 年の 2 回の観測ロ

ケット実験（S-520-23 号機、26 号機）を通じて

高度 250 km 付近の熱圏大気観測実験を行った。

このロケット実験では、宇宙科学研究所が独自に

開発したリチウム噴射装置（Lithium Ejection 

System：LES）を採用している。実験は、高度差

を付けて合計 3回の噴射を実施、リチウムによる

赤色人工発光雲の生成を行うものである。近年、

わが国のみならず諸外国でも類似の実験に対す

るニーズは高いが、LES のような実用装置および

関連技術が保有されていないのが実情である。 

 

2．リチウムガス噴射装置  

LES は、熱圏観測用観測ロケット搭載機器であ

り、宇宙科学研究所が独自開発して S-520-23 号

機で技術実証している。LES の主な機能は、高高

度でのリチウムガス噴射である。装置に充填した

テルミット剤を火工品で点火し、当該反応によっ

て得た高温熱源を使って固体リチウムをガス化、

狙った高度で噴射する。23 号機計画では、ロケッ

ト飛翔中、頂点高度通過後の機体落下中に高度

250km 付近から所定の高度（時刻）において作動

することが要求された。  

 

 

LES は、点火タイマによってロケット用火工品

CTG-8RK を発火させ、導火用テルミット剤の反応

 

図 2 LES 本体の設計イメージ 

ノズル 

キャニスタ

SAD 

126



 

   

が開始されることにより起動する。そして、導火

テルミットから筐体（キャニスタ）内に充填され

ている主テルミット剤に伝火し、熱源である液体

の鉄を生成させる。この高温生成物は、キャニス

タ内のリチウムケース部を溶解してリチウムブ

ロックに接触する。沸点約 1600K のリチウム単体

は、この高温鉄溶湯と接触すると直ちにガス化し

てノズル部から外部に噴射される。LES の安全機

構として採用した差圧式 SAD(Safe and Arm 

Device) は当該装置専用設計となっており、雰囲

気圧力と装置内の空気溜めとの差圧を動力源と

して作動する。したがって、当該装置は地上組み

立て整備オペレーション中に常時 SAFE 状態を維

持し、ロケット発射後上空で雰囲気圧力が低下す

ると共に Arming に切り替わる仕組みとなってい

る。 

【LES の基本諸元】 

１) キャニスタ（筐体） 

材料：SGP（鋳鉄） 

重量：12.0 kg（筐体部） 

寸法：φ160mm（外径），板厚 5mm 

２) 充填テルミット剤 

組成：テルミット剤（酸化鉄／アルミニウム粉

末：専用配合比） 

充填量：3.0 kg 

３）トレーサ元素 

組成：固体金属リチウム 

重量：0.12 kg（φ10×100ｍｍ，約 32 本） 

４）SAD 部 

材質：アルミニウム材 

重量：0.40 kg 

４）ノズル部 

材料：カーボン／カーボン複合材 

重量：0.60 kg 

 

3．充填テルミット剤 

 テルミット剤は、リチウム金属をガス化させる

熱源として充填されている。テルミット剤は、金

属酸化物と単体金属の混合物であり、これらが酸

化還元反応を起こすことによって高温溶融生成

物が生成する。テルミット剤は、反応生成物の温

度特性から取り扱いには注意を要するが、分類上

は非火薬である。一般に、テルミット剤は酸化剤

に金属酸化物、還元剤として単体金属（通常はア

ルミニウム）の混合物である。酸化鉄とアルミニ

ウムのテルミット剤の場合、化学反応は Fe2O3 ＋ 

2Al → Al2O3 ＋ 2Fe のように示される。固

相反応のため、反応熱は固相あるいは液相生成物

に保持された状態になるため、生成物の温度が高

くなる。一般に生成物温度は 2600℃以上に達する。

鉄などの金属は、幅広い液体領域（融点 1535℃、

沸点 2800℃）を持つため、テルミット反応によっ

て高温液体を生成させるのに都合がよい物質で

ある。LES に開発されたテルミット剤は、組成や

配合比を工夫して燃焼反応が制御されており、線

燃焼速度が当該システムに最適化されている。 

 

 

図 3 リチウムガスの噴射 
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旅客機の機体騒音低減に向けて 

 

航空プログラムグループ 環境適合機体技術チーム 

山本一臣、村山光宏、横川 譲、伊藤 靖 

 

 

1．はじめに 

航空機の騒音は現在でも空港周辺の地域社会

に対して最も明示的な影響を与えている環境問

題であり、その結果として、ICAO の型式証明

に対する騒音規制とともに、空港離発着に対す

る独自規制や制限、騒音ペナルティ、空港周辺

地域社会の騒音被害に対する補償などが行われ

ている。これまでエンジン騒音の低減とともに、

旅客機の騒音レベルは 1960 年代から比べれば

ICAOの騒音規制測定点での平均で 10dB以上の

低減が為されている。しかし、今後、航空輸送

の増大に伴う離発着回数の増加が予想されるた

め、その騒音被害を上回る低騒音化がさらに必

要となっている。 

これまでエンジンのバイパス比向上を中心と

して為されてきたジェットやファンの低騒音化

により、それらの陰に隠れていたエンジンのタ

ービン騒音や機体から発生する空力騒音が卓越

した騒音源として現れてきている。特に機体騒

音は、主翼の高揚力装置や降着装置周囲の乱流

から発生する空力騒音が主な騒音源であるが、

旅客機が空港に着陸するためにアプローチして

いる時には、新型の低騒音エンジンを搭載して

いる機体では、機体騒音の方が顕著な騒音源と

なってしまっている。当初はエンジンの最新技

術を導入しやすい大型の機体で問題とされたが、

現在、開発が進められている国産リージョナル

ジェット機でも最新の Geared Turbofan を搭載

するようになり、大型機同様に、進入時の機体

騒音低減が重要な課題となりはじめている。 

機体騒音は、図 1 に示すような、高揚力装置

（主翼の前縁スラットや後縁フラップ）、あるい

は降着装置（前脚や主脚）周囲の流れが剥離し

て発生する、乱流せん断層の複雑な乱流渦が物

体と干渉することによって音が誘起されるため

に生じる。特徴的なピーク音を生じる事もある

が、大小様々な乱流渦により広い周波数範囲に

わたる広帯域騒音が発生する。騒音源になる剥

離流を抑制・制御することで原理的には低騒音

化は可能であるが、実際には構造、作動機構、

重量、空力性能、冷却とのトレードオフになり

やすく、実用化は容易ではない。そのため、研

究が先行している欧米でも、飛行試験による技

術実証まで行われているものの、実用化され、

運用まで進んだ低騒音化技術は存在しない。 

このような背景から、今後の国内航空機産業

における環境技術の競争力向上のための研究活

動として、JAXA 航空プログラムグループ環境

適合機体技術チーム（旧国産旅客機チーム）で

は、2004 年から機体騒音の予測技術と低減技術

の研究を進め、基本となる技術を開発し、今後、

技術の実用化に向けて飛行試験による技術実証

などを計画している。本発表ではその概要につ

いて紹介する。 
 

 

 

Cuspからのせん断層

Cusp

剥離の再付着

逆流（剥離）域

音波

音波

 

(a)スラット内部の剥離流

れ 

 

 
 (b)フラップ端の

渦流れ 

Side brace

Lock link

Unlock actuator

Uplock pin

Door rod

Tire

Wheel cap with 
cooling holes

Brake caliper

Torque-link

Wire and electric tubes

Doors

Shock strut

(c)車軸周辺の剥

離流れ 

図 1 騒音源となる乱流せん断層 

 

2．JAXA における機体騒音の研究 

航空機の高揚力形態における空気力学の研究

とともに、高揚力装置から発生する騒音に注目

して、実機の主翼を簡略化した矩形の三翼素モ

デルを用い、スラットおよびフラップ騒音の基

本特性の把握、風洞における騒音計測技術の研

究、数値解析技術の研究を進めた。さらに、ス

ラットに関しては大幅に低減するためのコブフィ

ラーの形状設計、フラップに関しては、発生メ
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主脚車間部の低
騒音化
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端騒音低減法の開発を行った（図 2）。それらに

引き続き、脚に関しては、実機の主脚を模擬し

たモデルによる、基本的な騒音特性の把握と低

騒音化技術の研究を行った（図 3）。さらに、こ

の数年は、簡略化した高揚力翼模型では不明な

後退角効果や高揚力装置の支持機構など、実機

形状による騒音特性の変化とそのメカニズムの

研究に着手するとともに、将来、実機の機体騒

音を詳細に調べる目的や実機の飛行試験による

騒音低減技術の実証の目的のために、飛行試験

における音源計測技術の開発を進めている（図

4）。 

このような低騒音化技術の研究の中で、基盤

技術の開発も進めてきた。複雑な乱流現象が絡

む騒音発生を理解するために、 Large Eddy 

Simulation を利用した騒音源の非定常流れの解

析と、その解析データを利用して、Ffowcs 

Williams – Hawkings の方法による遠方場騒音の

解析技術を構築してきている。また実験技術と

しては、残念ながら JAXA には大型の低騒音風

洞が無いため、低速風洞における音源計測によ

り定性的な音源の特性を把握する技術を構築し

た。並行して鉄道総研米原大型低騒音風洞を用

いた定量的な遠方場騒音データの取得のための 
 

U=50m/s, 
AoA=14deg

200 Hz to 5 kHz

 
 

(a)コブフィラーによるスラ

ット騒音の低減 
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図 2 高揚力装置騒音の低減技術の例 

 

 

 

図 3 主脚騒音の低減技術の例 

試験法を構築し、現状の CFD 技術では難しい、

迎角や風速への依存性などの騒音基本特性の把

握、形状や低騒音化技術のパラメトリックスタ

ディ、高周波帯域の特性の把握など行い、総合

的に高揚力装置と主脚の騒音について現象の理

解を進め、それらを元に効果的な低騒音化手法

の研究を行っている。 

また飛行試験における騒音源計測では、マイ

クロフォンデータの処理技術の構築とともに、

マイクロフォンの地上設置方法、航空機の誘導

方法と位置、速度、姿勢の計測、気象データの

取得など総合的な試験技術の確立を狙って技術

開発を進めてきている。 

これらの技術開発は国内企業、国内外の大学、

海外研究機関との協力関係を結びながら、推進

している。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
図 4 ビジネスジェット機の音源計測（直径 50m, マイ

ク本数 198 本のフェーズドアレイによる計測） 

 

3．今後の計画 

航空分野の次期中期計画では、重点課題の一

つして環境技術が挙げられているが、その一環

として機体騒音低減技術の技術実証を目的とし

たプロジェクトを計画している。 

これまでの技術開発を基盤として、国内企業

との共同研究の中で開発してきた低騒音化技術

のさらなる改良とともに、構造、空力、熱等の

問題を解決し、実用技術として成熟させること

を目的としている。そこでは、風洞実験で低騒

音効果が確認された技術を、現在開発が進んで

いる MRJ や JAXA のジェット実験機「飛翔」な

どに適用し、飛行試験による技術の実証を行う

ことを計画している。 

Slat cove filler 

Base line 
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クリーンなジェットエンジンを目指して 

～NOx 低減技術の研究開発～ 

 

航空プログラムグループ 環境適合エンジン技術チーム 

山本 武、松浦一哲、山田秀志、黒澤要治、牧田光正 

研究開発本部 ジェットエンジン技術研究センター 

下平一雄、立花 繁、吉田征二 

 

 

1．はじめに 

航空機から排出された窒素酸化物（NOx）は

空港周辺の大気汚染の原因となる他、航空機が

巡航する対流圏上層では、温室効果を持つオゾ

ンの濃度を増加させ、気候に影響を及ぼすとさ

れている[1]。また、燃料消費量の削減や温室効

果ガスである二酸化炭素（CO2）の削減のため

にエンジンの高圧力比化が進んでおり、これが

NOx の排出量を増加させる傾向にあること、航

空輸送量が今後も増加することが予想されるこ

とから、NOx 排出を大幅に低減する技術が必要

となっている。JAXA では「クリーンエンジン

技術の研究開発（TechCLEAN）」でジェットエ

ンジンが排出する NOx を大幅に低減する技術

の研究開発を行っている。本展示ではこの研究

開発で得た最新の成果について発表する。 

 

2．ジェットエンジンの NOx 排出基準 

NOx の排出基準は、国際民間航空機関（ICAO: 

International Civil Aviation Organization）が設置した

航空環境保全委員会（CAEP: Committee on Aviation 

Environmental Protection)により定められている。

個々のエンジンの NOx 基準はそのエンジンの型式

が最初に製造される日によって決まる。図 1 は圧

力比 30、推力 89kN 以上のエンジンに対する基準を

CAEP/4 基準を 1 として示したものである。階段状

の赤線が NOx 基準の推移を示している。2014 年に

は、基準を現在の CAEP/6 からさらに 15%（圧力比

30 のエンジンに対して）引き下げること（CAEP/8）

が決まっている。また、中期目標（2016年にCAEP/6

の 55±2.5%）および長期目標（2026 年に CAEP/6

の 40±5%）が設定されている。 

NOx の基準は、空港周辺の大気環境保全を目的

として設定されたため、航空機が離着陸において

排出する総量を対象としている。ただし、航空機

の排気を飛行しながら計測することは現実的でな

いので、エンジンの地上静止運転による計測によ

り排出量の評価が行われている。航空機の離着陸

（LTO: Landing and Take-off）サイクルを、図 2 に

示した 4 モードに分け、それぞれのモードを表 1

に示す地上運転時の 4 推力条件で代表するものと

している。各推力条件で計測した濃度から求めた

総排出量 Dp を最大離陸推力 Foo で割った値

Dp/Foo(g/kN)に対して基準値が定められている。 

 
 

 

 

3000ft 

Taxi-in: 7%MTO 

Climb-Out: 85%MTO 

Take-Off: 100%MTO 

Taxi-Out: 7%MTO

Final Approach: 30%MTO 

図 1 ICAO の NOx 排出基準の推移 

（点は文献[2]より引用した実機データ） 

図 2 ICAO LTO サイクル 
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NOx の基準値は CAEP/2 までは最大離陸推力

時の圧力比を用いた式、CAEP/4 以降は圧力比

と最大離陸推力を含む式で定められている。図

3 に最大離陸推力 89kN 以上の中・大型エンジン

に対する各基準を横軸に圧力比を取って示す。

CAEP/4、CAEP/6 では推力が小さい程基準値は

大きくなり、推力 26.7kNのエンジンではCAEP/2

と等しくなる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3．NOx 低減技術の研究開発 

JAXA における NOx 低減技術の研究開発の目

標は、独自の技術を適用した燃焼器で CAEP/4

基準の 20%以下を実証することである。従来型

の燃焼方式では大幅な NOx 低減の実現は困難

であるため、希薄予混合燃焼を用いた燃焼器を

試作し、想定する小型のターボファンエンジン

（圧力比 25.8、推力 40kN）の離着陸サイクル条

件での燃焼試験で改良を繰り返すことにより、

燃焼器開発を進めて来た。 

図 4 は開発した希薄予混合燃料ノズルの断面

である。パイロットミキサが中心に、その周り

にメインミキサが配置されている。エンジンの

低出力時はパイロットミキサのみに燃料を供給

するため、メインミキサ空気によるパイロット

火炎の部分的な消炎が起こりやすく、燃焼効率

の確保が課題となる。高出力時には NOx 発生抑

制のための燃料の微粒化、空気との均一混合が

鍵となる。本燃料ノズルの燃焼性能を評価する

ため、図 5 に示すシングルセクタ燃焼器（SC1）

で燃焼試験を実施した[3]。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

表 2 の SC1 に、本燃焼器の試験結果から求め

たガス状排出物の LTO サイクル排出量 Dp/Foo、

着陸進入モード（推力 30%）で最大となったスモ

ークナンバの ICAO 基準値に対する割合を示す。

NOx は CAEP/4 基準の 22.9%であり、従来型燃焼

器と比べ格段に低くなっているが目標には届い

ていない。HC は低く基準に対して余裕があるが、

85%推力条件における CO、スモークが基準値に

近く、改善が必要であることが分かった。 

点火栓 
希釈空気孔 

燃料ノズル

表 1 LTO サイクルの飛行モード 

モード 時間（分） 推力（%） 

滑走 26.0  7 

着陸進入 4.0 30 

上昇 2.2 85 

離陸 0.7 100 

図 3 圧力比と NOx 排出基準の関係 

図 4 希薄予混合燃料ノズル 

図 5 予混合シングルセクタ燃焼器（SC1） 
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更なる NOx、スモークの低減のため、希釈空

気孔を無くし、新たにエミッション制御燃料ノ

ズル（ECF: Emission Control Fuel nozzle）を付

加した燃焼器を開発した（図 6）[4]。図 7 に燃

料のスケジューリングを示す。SC1 では、推力

30%において全ての燃料がパイロットに供給さ

れるため、パイロット火炎の当量比が高くなり、

スモークが多く生成された。SC2 では、燃料の

一部を ECF に振り分けることによってパイロッ

トの当量比を下げ、スモークの生成を抑える。

推力 100%においては、SC1 ではメイン予混合気

の当量比が高くなり、燃焼温度が高くなるため

NOx が多く生成された。SC2 ではメインの燃料

を減らし、当量比を最適に保ち、その分を ECF

から噴射することで NOx 排出を低く抑える。表

2 の SC2 の結果を見ると、全ての排出物が低減

され、NOx が目標を達成していることが分かる。

CO 排出が減ったのは、SC1 において推力 85%

条件で生じた希釈空気によるメイン火炎の消炎

が、希釈空気孔を無くしたことにより解消され

たためである。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 8 は SC2 を基に開発したマルチセクタ燃焼

器（MC）である。図 9 は実機データと SC2 お

よびマルチセクタ燃焼器の試験結果を比較した

ものである。マルチセクタ燃焼器では CO が

SC2 より増えたが、基準以下である。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

4．予混合 2 段燃焼器内光学計測 

予混合 2 段燃焼器では、30% 推力条件で他の

条件と比べて CO が多く排出される。CO 低減

のためには燃焼器内現象の把握が必要であり、

上面、両側面を窓に替えた燃焼器（図 10）を用

いて、光学計測を実施した[5]。図 11～14 は圧力

800kPa、空気温度 609K の燃焼条件において、

側方から捉えた可視光画像、OH*自発光画像、

中心断面上の粒子画像、PIV 計測による速度場

表 2 試験結果の ICAO 基準に対する割合（%） 

燃焼器 NOx HC CO スモーク 

SC1 22.9 21.5 81.3 85.6（30%推力）

SC2 17.8 15.6 55.9 10 以下  

MC 17.8 36.1 76.3 10 以下 

図 6 予混合 2 段シングルセクタ燃焼器（SC2） 

図 7 燃料スケジューリング 

図 8 予混合 2 段マルチセクタ燃焼器 

図 9 予混合 2 段燃焼器の NOx、CO 計測結果 
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である。計測結果より、ECF 混合気噴流の広が

りが小さく、対向壁まで高速で貫通すること、

燃料の蒸発が遅いことが分かった。このため、

パイロットの高温ガスとの接触と混合が不足し、

燃焼の進行が緩慢となり、燃焼器出口までに

CO の酸化が完了していないものと考えられる。 

 

5．まとめ 

 ジェットエンジン排出中の NOx を大幅に低

減するため、予混合 2 段燃焼器を開発し、目標

の CAEP/4 NOx 基準の 20%をマルチセクタ燃焼

器で達成した。今後は、CO 排出の低減、作動

範囲の拡大等の性能向上に努め、実用化を目指

す。 
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図 10 光学計測用燃焼器 

  

図 11 可視光画像 

 

図 12 OH*自発光画像（露出時間 67ms） 

  
図 13 噴霧画像 

 
図 14 PIV 計測による速度場 
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ソニックブーム計測実験 

 

航空プログラムグループ 超音速機チーム／D-SEND プロジェクトチーム 

中 右介、牧野好和、本田雅久 

 

 

1．はじめに 

航空機による移動の大きな利点である高速性

の更なる向上は、今後の航空機の発展の方向性

の一つと言える。更なる高速性を追求すると、

飛行速度は現在運航されている旅客機の亜音速

（音の伝搬速度（地上では時速約 1200km）より

も遅い速度）から、超音速（音速よりも速い速

度）の領域となる。超音速飛行時には、亜音速

飛行時には発生しないソニックブームと呼ばれ

る衝撃性の騒音が発生し、2003 年に運航を終了

した第 1 世代の超音速旅客機であるコンコルド

のソニックブームは近くに雷が落ちたような大

きな音であった。従って、次世代の超音速旅客

機の研究開発においては、ソニックブームの低

減が最重要課題の一つである。 

JAXA 航空プログラムグループでは、ソニッ

クブームを低減する機体設計技術の研究開発と、

その設計概念実証のための落下試験を行ってい

る。本稿では、その一環として実施しているソ

ニックブーム計測実験について紹介する。 

 

2．ABBA テスト 

JAXA が開発した空中ソニックブーム計測シ

ステム（ABBA システム（図 1））の検証を主目

的として、実機の超音速飛行中に発生するソニッ

クブームを計測する一連の試験（ABBA テスト）

を 2009年から 2011年にかけて 3 回実施した[1][2]

（図 2）。試験場所はスウェーデン北部であり、

使用した超音速機は JAS39（Gripen）である。

ABBA システムは、比較的大気状態の安定した

上空でソニックブームを計測するシステムであ

り、係留気球を用いてマイクを上空約 1km まで

上昇させる。 

 

3．D-SEND 試験 

D-SEND は JAXA 独自のソニックブーム低減

設計概念の実証プロジェクトであり、無推力

の供試体を高層気球を用いて高度約 30km か

ら落下させることで超音速を実現し、その際

に発生するソニックブームを計測する（図 3）。

第 1 フェーズとして、2011 年に 2 種類の軸対

称供試体を用いた D-SEND#1 落下試験を実施

した[3]。ソニックブーム計測波形例を図 4 に示

す。低ソニックブーム設計概念を適用した供

試体（LBM）から発生したソニックブームは、

同概念を適用していない供試体（NWM）のそ

れよりも特に波形前半の音圧上昇量が大きく

低減しており、設計通りの効果が確認された。

2013 年には第 2 フェーズとして、翼と胴体を

持つ実際の航空機に近い形状の供試体から発

生するソニックブームを計測する D-SEND#2

を実施して、低ソニックブーム設計概念を実

証する予定である。 

 

 
図 1 ABBA システム 

 
図 2 ABBA テスト 
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4．NASA 飛行試験 

ソニックブーム計測実験は国外でも実施され

ている。特に米国では NASA を中心として、超

音速機の飛行条件とソニックブームとの関連性

や、ソニックブームの建物周辺や内部への伝搬

挙動などの把握を目的として、実機を用いた飛

行試験を活発に行っている。JAXA と NASA は

ソニックブームに関する研究における協力関係

を築いており、NASA の飛行実験に JAXA も参

加してソニックブーム計測を行っている（図 5）[4]。

2012 年にも NASAの試験に参加して計測を行っ

た。 

 

5．音響-構造フィールド試験 

屋内では静かな音環境が期待されることや、

窓ががたつくなどの副次的な騒音が発生するこ

とにより、ソニックブームの影響は室内でも大

きい。ソニックブームの室内への透過や家屋周

辺の伝搬挙動の把握を目的とした実験を、富士

山の裾野の試験場で行っている。この実験では

超音速飛行をする物体から発生する実際のソニッ 

 

 
図 3 D-SEND 試験概要 

 

 

図 4 D-SEND#1 ソニックブーム計測波形例 

クブームを計測するのではなく、ソニックブー

ムと類似した性質の音を発生させる音源を開発

して使用している。実験の様子を図 6 に示す。 
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図 5 NASA 飛行試験 

 

 
図 6 音響-構造試験 
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ヘリコプタ騒音低減化技術の研究 

 

航空プログラムグループ 運航・安全技術チーム 

田辺安忠、小曳 昇、杉浦正彦、青山剛史 

 

 

1．はじめに 

ヘリコプタは垂直離着陸やホバリングなど独

特な飛行特性を持ち、ドクター・ヘリのような

救急活動以外にも消防や農薬散布、報道、警察、

山岳部における物資輸送など活躍の幅が広い。

しかし、ヘリコプタの騒音はヘリポート近隣の

住民にとっては環境問題の一つとなっており、

救災現場でも妨げになる場合がある。そのため、

運航に制限がかかる場合もあり、低騒音化に対

する要求が高まっている。ヘリコプタの騒音の

中 で も 顕 著 な の が 、 BVI (Blade-Vortex 

Interaction) 騒音である。BVI 騒音とは、先行す

るブレードから放出される翼端渦と後続のブレ

ードとが干渉する際に起こる急激な圧力変動に

よって起こる騒音で、緩降下飛行とマヌーバ飛

行時に発生しやすい。 

BVI 騒音を低減する技術は様々なものが提案

されており、中でもアクティブ・デバイスを利

用した能動的な制御による騒音低減化手法が注

目されている。図 1 に示すように、種々のアク

ティブ・デバイスと制御手法が提案されてきて

おり、欧米を中心に盛んに研究されている。 

 
図 1 種々のアクティブ・デバイス例 

 

JAXA では、実大ロータに内蔵できるアクティ

ブ・フラップの駆動機構の開発とブレードの設

計について検討を進め[1]、（1）アクティブ・デ

バイスを用いた騒音低減制御則の構築、（2）ヘ

リコプタ用統合解析ツールの開発、（3）次世代

アクティブ・デバイスの検討の 3 つの技術課題

に絞って、BVI 騒音を 6dB 低減させる技術の開

発を目標に、これまでに航空プログラム事業と

して研究開発を進めてきた。これまでの研究状

況と得られた成果について紹介する。 

 

2．研究の技術課題 

2.1 アクティブ・デバイスを用いた騒音低減制

御則 

 アクティブ制御方式の基本はロータの回転に

同期して、ロータが一回転する間に、複数回ア

クティブ・デバイスを動かすことにあり、動か

し方については、いろいろな工夫が可能である

が、ベースとなるのが 2～6 回までの調和関数波

形の駆動で、位相を変化させると、図 2 に示す

ように BVI 騒音が低くなる範囲が得られる。最

大騒音低減能力はアクティブ・デバイスの駆動

振幅とブレード自体の構造特性に大きく依存す

るが、自動的に騒音が最小となるよう駆動する

位相を調整する制御則の構築が重要な課題であ

る。今回はブレードの先端付近の圧力変動と

BVI 騒音の大きさとの相関関係に注目し、

On-board で騒音制御が可能なシステムの構築

を目指している。 

 
図 2 BVI 騒音低減能力と制御パラメータ 

 

2.2 ヘリコプタ用統合解析ツール 

BVI 騒音の発生状況を正確に把握し、アクティ

ブ・デバイスの駆動による騒音低減量を正確に

予測することは低騒音ブレードを設計する上で

不可欠であるが、在来の渦モデルをベースとし

た解析手法ではその予測精度に大きな問題があっ
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た。CFD 解析技術によって、翼端渦を捉え、か

つロータ回転面付近の流れ場を高精度で計算す

る必要がある。そのためには、高精度の数値ス

キームを採用し、かつ効率的にロータ回転面付

近に計算格子を集中させる工夫が必要である。

JAXA では、図 3 に示すような移動重合格子法

を採用し、回転するブレード周りの計算格子を

ロータ面をカバーする内部背景直交格子内で移

動させながら、格子間の情報を補間することに

より、ブレード周りの空力解析と空間における

翼端渦の効率的な捕捉を実現した[2]。また、実

機のヘリコプタは胴体の形状が複雑な場合が多

く、胴体周りを非構造格子で分解したほうが効

率的である。そのため、東北大学で開発された

TAS-Code を胴体周りの非構造格子のソルバー

に採用し、JAXA 独自で開発してきた重合構造

格子ソルバーの rFlow3D と組み合わせて、

JANUS コードを構築した[3]。構造格子と非構造

格子とのハイブリッド化により、高い汎用性と

種々の形態の回転翼機に対応できる柔軟性を有

する計算手法を実現した。図 4 に JANUS コード

用の格子の一例を示す。また、図 5 に実機形状

全機周りの流れ場の計算例を示す。 

さらに、アクティブ制御によって、ブレード

の弾性変形を引き起こし、空力効果を増幅させ

る設計思想があり、ブレードの弾性変形も CFD

解析と連成して計算していく必要がある。飛行

時の揚力などの条件を満たすため、舵角も同時

に調整していく必要がある。これらの多分野連

成統合解析ができるように、JAXA では図 6 に

示す rMode、rFlow3D/JANUS、rNoise の 3 段階

の解析ツールを開発し、トリムや弾性変形も考

慮してロータから発生する騒音を計算できるよ

うにした[4]。 

 

図 3 移動重合格子系 

 

図 4 胴体周りを非構造格子で捉える JANUS コード用

の移動重合格子系 

 

図 5 複雑なヘリコプタ全機周りの流れ場計算例 

 

図 6 統合解析ツールの構成 

 

2.3 次世代アクティブ・デバイス 

図 1 に示す種々のアクティブ・デバイスの内、

アクティブ・フラップは多くの研究例で採用さ

れ、実飛行試験例もあるが、高速で振動させる

際は空力抵抗に打ち勝つ必要が有るため、高い

駆動パワーを要する。また、アクティブ・ツイ

ストはブレード全面に圧電素子を貼り付ける必

要があり、駆動技術が未熟である。アクティブ・

タブは JAXA と国内メーカと共同で特許を有す

る方式で、タブの出し入れに際しては、空気力

と垂直方向になるため、タブ自体の慣性力に打

ち勝つだけでよいというメリットがある。また、

ブレード面積を増やせる効果がホバリング性能

の向上に役立つことができる。BVI 騒音を 6dB

低減させる技術として、図 7 に示すアクティ

ブ・タブを次世代のアクティブ・デバイスとし
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て開発を進めている。目標性能は作動周波数

2/rev で 12mm 変位の達成である。 

 

図 7 アクティブ・タブ駆動機構の設計例 

 

3．主な成果 

3.1 騒音低減実証風洞試験 

 JAXA が保有する 6.5m×5.5m の大型低速風洞

にてヘリコプタの着陸時の飛行状態を模擬して

ロータ騒音を計測する風洞試験を実施した。図

8 に風洞試験時の様子を示す。第 1 段階の試験

では、ロータの基本性能と騒音特性を把握した[5]。

図 9 に BVI 騒音が最大となる条件を探すために

実施したロータ模型の迎え角変化による騒音波

形とレベルの変化を示す。今年度中にアクティ

ブ・フラップを最大 100Hz 以上高速に駆動し、

ロータ騒音の低減量確認と制御則の実証を行う

予定である。 

 
図 8 アクティブ・フラップ内蔵ロータ・ブレードの風

洞試験の様子 

 

図 9 ロータ軸の角度変化による騒音波形（左）と騒音

レベル（右）の変化 

3.2 回転翼航空機統合解析事例 

アクティブ・デバイスによる騒音低減効果を

精度よく評価するためには、騒音の相対予測精

度を 2dB 未満に抑える必要がある。連成解析と

騒音解析の精度検証は、HART-II プロジェクト

で公開されているデータベース[6]を用いて、高

調波制御のない場合（BL)と振動が最小となる位

相（MV)と騒音が最小となる位相（MN)の 3 ケー

スについて、ブレード弾性変形（図 10）と騒音

（図 11）の予測を行い、図 12（右）に示すよう

に、実験値と比較して目標の相対値 2dB 未満の

高精度な予測が可能な事を示した。 

 

 

 
図 10 ブレードの翼端の弾性変形量の比較 

 

 
図 11 騒音分布の実験値と計算値の比較 

 
図 12 最大予測騒音値の絶対値（左）と相対値（右） 
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3.3 アクティブ・タブ駆動機構の開発 

 図 13 に試作したアクティブ・タブの駆動機構

部の写真を示す。ピエゾ・アクチュエータが発

生する変位は 2 つのレバーから成る変位拡大機

構で増幅されるとともに、ピボット周りの回転

往復運動に変換されることでアクティブ・タブ

の進退運動を発生する。 

 

図 13 試作したアクティブ・タブの駆動機構 

 

 前述の目標性能に対する達成度合いを評価す

るため、アクティブ・タブ駆動機構の動特性試

験を行った結果を図 14 に示す。 

 

図 14 アクティブ・タブ駆動機構の動特性 

 

 2/rev で 14mm のアクティブ・タブ変位を達

成し、目標性能を満たすことができた。目標の

ロータ・ブレードに搭載し、最大 6dB 低減でき

ることを今後風洞試験や統合解析ツールを用い

て、確認を行っていく予定である。 

 

4．まとめ 

 ヘリコプタの低騒音化技術の研究において、

アクティブ制御技術に注目し、オン・ボードの

騒音低減制御則の実現、アクティブ・デバイス

の作動による騒音低減効果を精度よく評価でき

る回転翼機用統合解析ツールの開発と検証、次

世代アクティブ・デバイスとしてアクティブ・

タブの駆動機構の開発試作などを実施し、所定

の研究目標を達成するために各技術課題の研究

開発を進めてきた。今後は実用化に向けて技術

の高度化と製造メーカへの技術移転をさらに図

っていきたい。 
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小型無人機の衝突安全解析 

 

航空プログラムグループ 無人航空機利用技術チーム 

平林大輔、石川和敏 

 

 

1．はじめに 

JAXA では災害救助活動に有効な上空からの

画像情報などを提供する災害監視無人機システ

ムの検討を進めている[1][2]。2012 年 11 月には大

樹町歴舟川上流での災害監視実証実験として、

JAXA 初の非高密度有人地域(人口密度の少ない

有人地帯)での飛行を行う予定である。ここでは

実験場内(立ち入り制限区域)での飛行とは異な

り、より高い信頼性と安全性が求められる。小

型無人飛行機において 2 故障許容(2 つの不具合

が起きても重大な事故にならないこと)といっ

た安全性を厳密に守ることは質量や寸法の制約

が大きく難しい。災害監視無人機では 2 故障許

容相当とするため、パラシュートを運動エネル

ギー軽減装置として搭載している。 

さらに万一墜落や衝突に至っても被害を最小

化する技術として衝突安全構造の研究を行って

いる。これは機体自体を衝突安全化する事でパ

ラシュートのように作動の際のアクチュエータ

や電源が不要な、機体システムから完全に独立

した対地安全性を提供するものである。 

 

2．これまでの成果～半球状供試体での衝突実験～ 

小型無人飛行機のモデルとして半球状の供試

体を、自動車の衝突試験等で用いられる人体ダ

ミーに衝突させる実験を行った[3]。人体ダミー

の外観および主要諸元を図 1 に示す。 

衝突時の安全指標として自動車などで用い

られている以下の指標を用いた  [4-7]。 

○基準／指標 

①頭部障害基準（[6]） HIC ＜1000 

（HIC：Head Injury Criterion） 

 

 

 

 

 

②頭部加速度 ＜200×9.8（m/s２） 

(または 250×9.8（m/s２）） 

供試体はバンジー・カタパルト方式の射出装

置を用いて人体ダミーに衝突させた。衝突実験

装置の構成を図 2 に示す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

供試体材料は東レ（株）殿が開発した衝撃エ

ネルギー吸収材料(SQ133)を用いた。安全防護

具など装着者への衝撃軽減用として応用され

ているものである。供試体の概要を図 3 に示す。 

 

Hybrid Ⅲ 50th Percentile Male 

Pedestrian test dummy 

（ Denton ATD （ 現 Humanetics 

Innovative Solutions）社製） 

 

身長：約 170cm 

体重：約 80kg 

頭部に 3 軸加速度センサを搭載 

図 1 人体ダミー外観および主要諸元 

図 2 衝突実験装置の構成 

図 3 供試体の概要 
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衝突実験の結果、4.7kg の機体で 10m/s 程度

の衝突であれば安全指標を十分満足すること

が分かった (図 4、図 5)。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3．実験結果の評価～人体ダミーへの衝突位置～ 

HIC は実験結果のばらつきが大きく、FEM と

の比較が容易ではなかったことから、実験時に

取得した高速度カメラの画像データより実験結

果のばらつきを評価した。 

実験データの元となる人体ダミー頭部セン

サの位置と供試体衝突位置の衝突方向に対す

る高さずれを“測定点距離”(図 6)として横軸

にとり、衝突速度ごとにまとめた。更に実験と

同じ測定点距離となるように FEM モデルの人

体ダミー姿勢を修正して計算を行い、結果を比

較した (図 7、図 8)。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

測定点距離を用いて実験結果をまとめること

で、実験結果のばらつきは小さくなり、FEM に

よる計算結果も実験値と整合性がある事が分か

った。 

 

4．実機衝突解析 

4.1 実機モデルの衝突解析 

これまでの検討を実機に適用するため、FEM

モデルを半球状のものから実機形状に変更した。

初めに現状の GFRP/バルササンドイッチ構造

を主体とする機体のモデル化を行った (図 9)。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4 HIC 値(SQ133) 

図 5 頭部加速度(SQ133) 
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図 6 測定点距離 

図 7 HIC 値(SQ133、衝突速度 7m/s) 

図 8 HIC 値(SQ133、衝突速度 10m/s) 

図 9 FEM モデル 
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現状の実機ではノーズ先端は薄い GFRP のみ

で構成されており、衝突初期の頭部加速度のピ

ークを抑えるように考慮されている。衝突の際

に機体先端が潰れてしまった後の内部機器との

衝突も考慮し、FEM モデルには FCC、AHRS、

バッテリーなども含めた。機体の質量は実機の

最新の状態をもとに、これまでの 4.7kg から 5kg

に修正した。 

低速時は内部機器の衝突は起きず構造破壊の

中で衝撃吸収できるため、衝突速度の増加に伴

い緩やかに HIC は上昇していく。衝突速度が上

がり内部機器との衝突が起こると、衝撃吸収性

能の低い、より硬い物体の衝突となるため HIC

は急上昇する (図 10、図 11)。 

現状の GFRP/バルサ機体構造の衝突安全指

標を満たす衝突速度は 20m/s 前後になるという

計算結果を得た。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

4.2 衝撃吸収構造を持った機体の衝突解析 

現状の機体モデルのノーズ先端から 150mm

を 2mm 厚の衝撃エネルギー吸収材料(SQ133)と

した場合の衝突解析を行った。衝突速度ごとの

衝撃吸収構造の変形モードを図 12 に示す。 

低速時の衝突では衝撃吸収構造の先端が潰

れることで衝撃を吸収するが、10m/s 以上では

衝撃吸収構造の座屈により衝撃を吸収してい

る。20m/s では衝撃吸収構造がほぼ潰れきって

いる(図 13)。25m/s 以上では衝撃吸収構造が潰

れきり、反対向きに反った剛性の高い形状とな

るため頭部加速度が上昇しているものと考え

る。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 10 内部機器の衝突(15m/s) 

図 11 HIC 値(GFRP/バルサ構造) 

図 12 衝撃吸収構造の変形モード 

図 14 頭部加速度の推移(25m/s) 

図 15 頭部加速度の推移(30m/s) 

図 13 頭部加速度の推移(20m/s) 

内部機器との衝突に

よる急激な HIC 上昇
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衝撃吸収構造の取付け部となる機体構造側

が破壊する時には、反力が無くなり頭部加速度

が低い値になる。この状態では機体の減速も行

われず、衝撃吸収構造の取付け部が破壊した時

の速度を保ったまま、内部機器との衝突が起き

るという現象を確認した (図 14)。 

内部機器との衝突は 25m/s での衝突で発生

しているが衝突安全の指標の範囲内に収まっ

ており、30m/s では HIC、頭部加速度ともに急

上昇して衝突安全指標の範囲を超えている(図

15)。 

衝撃吸収構造を用いた機体モデルでの HIC

の推移を図 16 に示す。図 11 と比較して HIC

が下がる事が分かる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

5．FEM 計算結果からの考察 

5.1 内部機器衝突の評価 

現状の GFRP/バルサ構造であっても衝撃吸

収構造(t=2mm)であっても内部機器との衝突が

起きるまでは衝突安全指標の範囲を超える頭部

加速度は発生していない。しかし内部機器との

衝突が起きる場合、その衝突速度の僅かな上昇

でも HIC、頭部加速度の急上昇につながる事が

分かった。これは衝突安全性を評価する上で衝

突安全指標の範囲内であっても、内部機器との

衝突が起きる場合は FEM のモデル化されてい

る内容や実験値をもとに慎重な評価を行うべき

であることと考える。 

5.2 衝撃吸収構造取付部の評価 

衝撃吸収構造の取付け部は、FEM モデルでは

連続した要素のまま材料定義を変えるのみとし

た。しかしこの部位が破壊すると衝撃吸収がで

きなくなり、破壊時の速度を保ったまま内部機

器との衝突になってしまうため、実際に衝撃吸

収構造を取り付ける際には十分な強度を持たせ

る必要がある。衝撃吸収構造取付部設計は重要

な要素と言える。 

 

6．まとめと今後の展開 

現状の GFRP/バルサ構造での衝突安全指数

を満たす衝突速度は 20m/s 前後、衝撃吸収構造

での衝突速度は 25m/s 前後となる見込みを得た。 

これらについては現在供試体を製作中であり、

後日衝突試験によって実験値と FEM の整合性

を評価する計画である。 

実際の衝突安全速度を決定する際には、内部

機器衝突と衝撃吸収構造取付部設計に対して注

意が必要であると考える。 

今後衝突安全技術を適用できる機体規模の検

討や衝突位置による衝突安全性の違い、衝撃吸

収構造の設計手法などの研究を推進し、小型無

人飛行機の利用拡大につながるような安全基準

にしていきたいと考える。 
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図 16 HIC 値(SQ133) 
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デューティ保証ヒータコントロール装置の研究 

 

月・惑星探査プログラムグループ 

森 治、白澤洋次 

 

 

1．はじめに 

限られた共通の資源を使用する複数の構成要

素からなる大型の系では、資源の不足を避ける

ため、各要素への資源の分配方法を管理するこ

とが重要である。複数の点をヒータで温度調整

する宇宙機もこのような系の一例である。ヒー

タ制御に単純なサーモスタットを用いた場合、

各箇所のスイッチが同時に入って急激に消費電

力が増える現象が起こりうる。供給電力が厳し

く制限される宇宙機においては、このような消

費電力の増加に対応するために余裕を持って供

給電力を確保することは難しい。 

JAXA の小惑星探査機「はやぶさ」や小型ソ

ーラー電力セイル実証機「IKAROS」においては、

ヒータに使用できる電力が非常に厳しく制限さ

れていたため、消費電力のピークが指定値以下

に保たれるように各要素のヒータスイッチの

ON/OFF 制御を管理する装置 (HCE, Heater 

Control Electronics)を搭載していた。この装置は、

各要素に対する電力の割り当てをデューティ制

御方式により管理しヒータの消費電力を平均化

してピークを抑えることに成功した[1][2]。 

「IKAROS」においては、高度な制御が行えな

いためにデューティテーブル設定を固定し厳密

に電力を平滑化する方式を採用していた。この

方式においては、事前に設定するデューティテ

ーブル策定において制御対象要素の熱数学モデ

ルに誤差がある場合には規定の温度を下回る要

素が生じる危険性があった。また熱環境が変化

する場合への適応性が低く、頻繁にデューティ

テーブルを書き換える必要があった。「IKAROS」

はスピン探査機であったため熱環境が比較的良

好であったが、熱条件が厳しい 3 軸制御衛星な

どにおいては適応性のない固定デューティ制御

方式を採用するリスクは高い。 

「はやぶさ」においては、各機器の温度状態

に応じて優先度を設定し、固定デューティテー

ブル設定をもとに規定電力を超えない範囲で優

先度の高い順にヒータを ON にする機器を決定

する、という方式を採用していた。これにより

消費電力を平滑化するとともに熱環境の変化に

対する適応性を持たせることにも成功した。し

かし、デューティテーブル設定は固定されてい

るため制御対象要素の熱数学モデルに誤差があ

る場合には平衡状態においても温度が振動的に

なるという問題があった。このため、より狭い

温度範囲に制御すべき機器に対しては規定の温

度を下回る危険性があった。 

著者らはこのような問題を解決するため、厳

密に電力の平滑化を行いながら、熱環境変化へ

適応するようデューティテーブルを更新する適

応型デューティ更新制御方式を採用したヒータ

制御システムを提案している[3][4]。 

また、「はやぶさ」のような中央制御装置を用

いたヒータ電力管理方式では、制御装置と各要

素の間に信号ライン及び電源ラインを必要とす

るためサーモスタットを用いる方法に比して配

線が複雑になる。このため設計・開発段階にお

いて制御対象機器の配置・計装に制約が多くな

り、設計変更時や別の宇宙機への応用において

柔軟性に欠く。さらに単一の制御装置で管轄す

る場合、この装置の故障がヒータシステム全体

の損失につながる危険性がある。この問題も解

決するため、著者らはヒータ制御を分散制御シ

ステムにより行うことを提案している。これは、

各温度制御点に対応して制御装置を配し、それ

ぞれが協調して電力を消費する権限を授受しあ

うことで指定値以下の消費電力でヒータ制御を

実現するものである（図 1）。このように各制御

点における制御装置に汎用性を持たせる事でバ

ス構成に高い自由度を与えることも可能となり、

また単一故障でヒータシステム全体の損失につ

ながることがない。 

このような分散制御システムは、カードゲー
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ム方式により電力消費権の授受を行うことで実

現する。この方式では、温度制御対象となる各

要素のうちひとつがホストとなり残りがクライ

アントとなる。ホストは一定時間電力消費する

権限すなわちヒータを ON にする権限を持つ。

これにより限られた電力資源を各要素に分配す

る。その後、ホストはクライアントからその温

度情報と電力消費権の待ち時間の情報を収集し

次に電力消費権を渡す要素を決定する。電力消

費権を受け取った要素は次のタイムステップで

ホストとなる。これにより、厳密に電力の平滑

化を行いながら熱環境の変化に対応させる。 

本研究では、特に小型衛星用ヒータ制御シス

テムとして適用可能な分散化 HCE を新たに開

発し、制御則の有効性を数値シミュレーション

および地上実験によって検証した。本論文では

この結果について議論する。 

本方式は宇宙機の熱制御だけでなく、地上の

大規模システムにおける電力制御にも応用可能

である。特に近年スマートグリッドの普及によ

り注目されるデマンドレスポンス[5]の研究の主

要な目的である需要電力ピークの平準化問題に

対してリソース制約を考慮した本方式の適用が

期待できる。 

 

図 1 分散制御システム 

 

2．制御手法 

2.1 固定デューティ制御 

制御対象の要素の数を݉とし、݅(݅ ൌ 1,⋯ ,݉) 

番目の要素の温度を ௜ܶ、目標温度を ௜ܶ
∗、入力熱

量をݍ௜とする。簡単のため各要素間の熱伝導が

なく各要素の温度は独立に振舞うと仮定すると

熱平衡方程式は次式で表される。 

  ሶܶ௜ ൌ ௜ߙ ௜ܶ ൅  ௜    (1)ݍ

ここで、ߙ௜の見積もり値をߙ෤௜として 

௜ݍ   ൌ ෤௜ߙ ௜ܶ
∗    (2) 

で熱入力を与える場合を考える。このとき必要

となる総消費電力ܬは 

ܬ   ൌ ∑ ෤௜ߙ ௜ܶ
∗௠

௜ୀଵ     (3) 

で表され、一定値である。平衡状態における݅番

目の要素の温度 തܶ௜は次式で与えられる。 

  തܶ௜ ൌ
ఈ෥೔
ఈ೔ ௜ܶ

∗    (4) 

この式より、熱の散逸項の見積もりが正しけ

れば式(2)の熱入力を与えることで目標温度に

収束させられることがわかる。しかし、熱の散

逸項の見積もりが不正確であると、その要素の

温度が目標温度と大きく異なる値に収束してし

まう可能性がある。 

2.2 適用型デューティ更新制御 

この問題を解決するために、適応的に熱の散

逸項の見積もり値を修正していく方法を提案す

る。各要素の温度に上限値と下限値を設定し、

下限値を下回った要素は電力を優先的に分配し

てもらい、上限値を上回った要素は電力を受け

る権利を持ってもヒータのスイッチを入れない

ようにすることで、ある一定の範囲内に温度を

維持する手法をとる。この例外処置を加えるこ

とで固定デューティの更新を促進する。デュー

ティの更新は予測値と実績値を勘案して行う。 

さらに、ߙ௜の見積もり値ߙ෤௜を以下の漸化式に

したがって適応的に修正していく手法を提案す

る。 

෤௜,௞ାଵߙ   ൌ ෤௜,௞ߙ െ ෤௜,௞ߙ൫ߚ െ  ෤௜,௔௖௧௨௔௟൯ߙ

       ൌ ሺ1 െ ෤௜,௞ߙሻߚ െ  ෤௜,௔௖௧௨௔௟  (5)ߙߚ

ここでߚは 0 から 1 の間の値をとる重みパラ

メータである。ߙ෤௜,௔௖௧௨௔௟は実際の電力分配の履歴

から計算されるߙ௜の「実績値」に相当する。 

2.3 カードゲーム方式 

電力分配を簡素なシステムで実現するため、

各要素は一定の供給電力を時分割方式で共有す

る。ある時間ステップごとにホストを決定し、

そのステップの間ひとつの要素(ホスト)がヒー

タを ON にする権限を持ち、他の要素(クライア

ント)はヒータを OFF にし待機する。 

݅番目の要素への電力分配のデューティ比݊௜
は次式で与える。 

  ݊௜ ൌ
௃

௤೔
ൌ

௃

ఈ෥೔ ೔்
∗    (6) 

これは、݅番目の要素݊௜回に 1 回の割合でヒータ

を ON にすれば平均すると式(2)で与えられる熱

入力を得ることができるという指標である。 

各時間ステップにおけるホストをカードゲー

HCE_A

PCU

Heater

DHU

HCE_B

Heater

switch switch

Demountable
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ム方式によって決定するために、各要素にエー

ジェントソフトウェアを持たせる。 

ホストは全てのクライアントからカードを集

め、その情報に従い次回のホストを決定する。

カードには‘On カード’、‘Coast カード’、‘Skip

カード’の 3 種類がある。クライアントは、そ

の要素の温度が下限値を下回っていれば‘On カ

ード’、上限値を上回っていれば‘Skip カード’、

どちらでもなければ‘Coast カード’を提示す

る。‘On カード’には、下限値に対する相対温

度情報が付加され、これが最も大きいクライア

ントが次のホストに選ばれる。‘Coast カード’

には、݊௜െ݊௜௡௧௩௟がカード値として付加され、‘On

カード’が出されていない場合には、このカー

ド値が最も小さいクライアントがホストとなる。

ここで݊௜௡௧௩௟は最後にホストになってからクラ

イアントとして待機したステップ数を表す。

‘Skip カード’にはカード値はなく、‘On カー

ド’と‘Coast カード’が出されていない場合

以外にホストとなることはない。 

 

3．実験装置 

提案した制御則について検証するために実験

を行った。図 2 は実験に用いた制御回路、ヒー

タ、温度計を示す。この制御回路がひとつの HCE 

に相当し、搭載する CPU にカードゲーム方式の

制御ロジックを実装している。デューティ制御

については、計算負荷を減らすためにデューティ

値は2 ൑ ݊௜ ൑ 31の範囲に制限しており、演算結

果がこの範囲を超える場合は上限値、下限値に

飽和するようにしている。基板のサイズは

27mm×41mm×6.3mm で、宇宙用の部品で構成さ

れた回路は小型衛星においても搭載可能な仕様

になっている。ヒータの抵抗は 5Ω で、ヒータ

電源の電圧は 5V となっている。すなわちヒータ

にスイッチが入れば 5W の電力が消費される。温

度計は温度にほぼ比例する抵抗値を持ち、分解

能は 0.25℃である。 

図 3 に実験装置の概観図を、図 4 に通信ネッ

トワークの概念図を示す。各 HCE はカードゲー

ム方式の制御を実現するために LIN 通信(Local 

Interconnect Network)で連結されており、制御

周期が 1 秒となるように情報交換を行う。これ

らの通信状況をモニタするために、LIN 通信に

は RS232C 変換を介して PC が接続されている。

こ れ は 実 際 の 宇 宙 機 に お け る DHU (Data 

Handring Unit)に相当する。PC からは各チャン

ネルの制御パラメータである、初期デューティ、

上限・下限温度、初期ホストチャンネル、およ

び制御モードを設定する。制御周期は 1 秒で、

各チャンネルが提示するカード値およびデュー

ティの値は整数値としている。式(6)の演算結果

がこれを外れる場合は値が飽和するようにして

いる。 

各ヒータ、温度計は温度制御対象としてアル

ミ板に貼り付ける。プレートのサイズはチャン

ネルごとに変えており、また熱伝導の影響もみ

るために一部のチャンネル間を別のアルミプレ

ートで接続できるようにしている。 

 
図 2 制御回路基板 

 
図 3 実験装置概観図 

 

図 4 エージェント間のネットワーク 

 

4．実験結果 

実験結果を以下に示す。図 5 はߚ ൌ 0.0すなわ

ち固定 Duty 制御の結果である。デューティテー

ブルは ሺ݊ଵ, ݊ଶ, ݊ଷ, ݊ସ, ݊ହሻ ൌ ሺ5, 5, 5, 5, 5ሻとしてい

る。縦軸は On カード提示状態となる基準温度に

対する相対温度をとっている。この実験では、

基準温度より低い温度から熱制御をはじめ、実

HCE_01

HCE_02
HCE_03

HCE_04
HCE_05

DHU_IF

DHU(PC)

RS232C

LINCMD
&

TLM
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験開始後約 1500 秒で各要素は基準温度に達し

ており、基準温度設定に対して電力リソースが

十分にある状態となっている。 

一方、図 6 は同じߚ ൌ 0.0すなわち固定デュー

ティ制御の結果を示しているが、基準温度を

1℃高く設定しており、リソースに十分な余裕が

ない状態を模擬している。基準温度より低い温

度から熱制御をはじめ、実験開始後約 1500 秒で

各要素は基準温度に達している。しかしその後、

いくつかの要素については、一定の期間 Host

となれず基準温度を下回り On カードを提示す

る状態に陥っている。これはモデル化誤差の影

響で適切なデューティの値をとっていないため

であるといえる。 

図 7は同じ初期デューティテーブルでߚ ൌ 0.1

の適応型デューティ更新制御を行った場合の結

果である。約 2500 秒まではߚ ൌ 0.0の場合と同

様に On カードを提示する状態が続くが、1500

秒から 2500 秒の間にデューティの値が更新さ

れ、その後はいずれのチャンネルも基準温度を

上回る温度で収束している。最終的にデューティ

テーブルは ሺ݊ଵ, ݊ଶ, ݊ଷ, ݊ସ, ݊ହሻ ൌ ሺ4, 4, 6, 7, 4ሻに収

束している。これより、デューティの更新がう

まく機能して、温度を適切な状態に保てること

が確認できた。 

 

 
図 5 固定デューティ制御結果 1 

 

図 6 固定デューティ制御結果 2 

 

図 7 適用型デューティ更新制御結果 

 

5．まとめ 

本論文では、分散化ヒータ制御システムを開

発し、制御則の有効性を地上実験によって検証

した。このシステムでは、各熱制御対象に配置

したエージェントが互いに通信しあい、カード

ゲーム方式により制約電力の分配方法を決定す

る制御方式を採用しており、柔軟なシステム構

成が可能となる。また各制御対象の温度が適切

に収束するように、電力分配決定時に適応的に

熱容量モデルを更新する制御則も採用した。こ

の熱制御システムの有効性を検証するため、宇

宙用部品を使用し、小型衛星への搭載も想定し

小型に設計されたエージェントの評価基板を開

発し、実験を行った。実験の結果、熱容量モデ

ルに誤差があっても適応的に修正され、制御則

が適切に機能することが確認された。 
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ワイヤ投擲型プローブシステムの研究 

 

月・惑星探査プログラムグループ 

大槻真嗣 

 

 

1．はじめに 

月惑星表面探査（有人、無人問わず）ミッショ

ンにおいて、サンプル採取やカメラ観測等の作

業は必須である。ローバでは遠距離・多地点で

作業可能だが、非常に長い移動時間を要し、耐

故障性も低い。一方、着陸機に取り付けられた

マニピュレータは短時間で作業可能だが最大到

達距離が数 m に限られる。また、ローバや宇宙

飛行士では、竪穴や中央丘上部など地形が厳し

く危険な場所へ到達することは困難である。以

上より、到達距離がある程度長く、短時間で作

業を実施でき、探査の空白域を埋めるためのミ

ッションツールの開発は急務であり、世界的に

も未だ有効手段がないため、日本主導でこの開

発を進める意義は大きい。 

本研究では、ワイヤ投擲型プローブ（以下、

WCP と略）と呼ばれるワイヤの先端に観測装置

やサンプル採取装置などのミッション機器を取

り付け、機器の回転投擲・回収により着陸地点

から数百mの範囲で繰り返し機器の配置を行え

るシステムの研究開発を進めている。本稿では

その状況について報告する。 

 

2. ワイヤ投擲型プローブ 

月惑星表面におけるミッションを補助するツ

ールの役割は、主に、観測機器の任意の位置へ

の配置、把持・研削等の観測補助である。本研

究では、前者の役割に焦点を当てている。 

一般的にミッションプローブとして、ローバ、

マニピュレータ、飛行機が考えられる。新たに

本研究で扱う WCP を加えて、観測機器の位置

決めという観点から、位置決め距離と運用時間

でそれぞれ適したものを現状の性能で分類する

と表 1 のようになる。日本のミッションで現状

求められているのは、迅速かつ広い範囲の探査

であり、本提案のようなプローブが適切である。  

 

 

 

そこで、WCP が実現可能か、図 1 のように開

発された実験装置を用いて、その投擲精度の改

善や繰り返し投擲の方法、宇宙仕様化について

検討を進めている。WCP は回転投擲用のアーム、

投擲物、カウンターウェイトとそれらを支える

土台とアクチュエータにより構成される。カウ

ンターウェイトは、遠心力による偏心作用を軽

減するための調整装置であるが、完全に偏心を

なくすことは難しい。また、固定および回転フ

リーのプーリ 2 つとベルトにより構成される姿

勢維持機構により、投擲物の姿勢を常に絶対空

間で一定になるように設計され、投擲後の姿勢

を任意に設定できるよう工夫されている。 

 

 
 

 

図 1 WCP の回転投擲装置の実験装置図と概要図 

表 1 ミッションプローブの分類（運用距離と時間）
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3. ワイヤ投擲型プローブの研究課題 

3.1 投擲精度の向上 

 WCP の大きな課題のひとつとして、投擲精度

つまり位置決め精度の向上が考えられる。WCP

の投擲精度を悪化させる主な原因は投擲時の目

標姿勢に対する誤差、投擲物のリリース時間の

遅れ／進み[1]となる。後者の問題については文

献[1]にて解決済である。 

図 2 に示すように、投擲視線方向への誤差は

WCP システムのロールとヨー方向の姿勢誤差

が大きく影響し、投擲垂直方向へはロールの姿

勢誤差が大きく影響する。 

 

 
このような姿勢誤差を発生させる主な動的要

因は、投擲時の回転アームによる振動である。

その面外振動はアーム構造の柔軟性と面外方向

への偏心により発生する。一方、面内振動はア

ームの面内方向の偏心により発生する。これら

は実験的に確認されている。 

 アームの剛性を上げることで面外振動を低減

することはできるが、偏心を完全に取り除くこ

とは難しいため、面内振動に対しては能動的に

抑制する装置が必要となる。ここで、ヨー方向

ならびにロール方向の姿勢誤差に対しては、振

動抑制のためのアクチュエータを用い、ピッチ

方向の誤差はアームの回転角度制御により抑制

する。 

 

3.2 繰り返し投擲の実現 

 WCP の役割として、迅速に半径数百 m 円内の

任意の多点へ観測機器を配置することにある。

そこで、一度だけでなく、繰り返し投擲を実現

することもひとつの課題となる。繰り返し投擲

のためには、観測後に機器を回収する必要があ

る。その際、一般的にはワイヤで引っ張り回収

する機能が必要となる。使用するワイヤはザイ

ロン等スーパ繊維が候補となり得るが、繰り返

しの回収によるレゴリス付着、巻き込みが問題

となる。真空環境下でのレゴリス付着は静電誘

導によるものが主となるが、その場合、付着後

に取り除くことは非常に困難である。したがっ

て、ワイヤとレゴリスとの電位差をなくし、限

りなく付着を防ぎ、また、浮遊レゴリスの付着

を中和器等で軽減することも考えられる。 

 最後にワイヤの繰り出しと巻き戻しの際に、

ワイヤがからまないようにするための機構の開

発も今後の課題と想定している。 

 

4. まとめ 

 将来の月惑星探査のために新たなミッション

プローブとして、ワイヤ投擲型プローブを紹介

した。ローバやマニピュレータ、飛行機等それ

ぞれプローブとして優れた機能を持つが、ワイ

ヤ投擲型プローブは比較的短時間に最大半径

300m 程度円内の任意位置へ観測機器を設置す

ることが可能と見積もられている。そのメリッ

トを活かして、人やローバが行けない、中央丘

中腹や縦穴底等へも容易に観測機器を設置する

ことが可能と考えている。 

ワイヤ投擲型プローブの今後の課題として、

投擲精度の向上、繰り返し投擲の実現が考えら

れている。本稿では，投擲精度の向上には回転

アームの剛性を上げるだけでなく、能動的に振

動を抑制するアクチュエータが必要なことを述

べた。また、繰り返し投擲実現のために必要な

課題も明らかにした。 

今後、地上にて 50m 程度の投擲実験を実施す

る予定である。また、振動抑制策の実験的確認、

宇宙仕様化の検討、繰り返し投擲のための巻

取・繰出機構の開発を予定している。 

 

参考文献 

[1]H. Arisumi, M. Otsuki, S. Nishida, Launching 

Penetrator By Casting Manipulator System, 

Proceedings of 2012 IEEE/RSJ International 

Conference on Intelligent Robots and Systems, 

2012. 

図 2 各姿勢誤差と投擲誤差の関係 
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リアルタイム OS の開発・実証 

 

情報・計算工学センター 

石濱直樹 

 

 

1. はじめに 

宇宙航空研究開発機構(JAXA)では、宇宙機搭

載用計算機システム全体の信頼性に寄与する

『 機 能 』 を も つ 高 信 頼 性 リ ア ル タ イ ム

OS(TOPPERS/HRP カーネル、Safety カーネル)

を開発した。 

本リアルタイム OS は、H-IIB ロケット 3 号機

の第 1 段、第 2 段誘導制御計算機(GCC)および

慣性センサ(IMU)に初搭載された。 

本稿では、高信頼性リアルタイム OS の概

要・特長、実証結果、今後を述べる。 

 

2. 高信頼性リアルタイム OS 

 高 信 頼 性 リ ア ル タ イ ム OS( 以 下 、 RTOS) は 、

TOPPERS/HRP カーネルと Safety カーネルから構

成されている。 

 本 RTOS は、高い信頼性を要求される宇宙機

(ロケット・衛星等)に搭載されることを前提に

開発された RTOS で以下の特長を持っている。 

 

 計算機システム全体の信頼性に寄与する

『機能』を保持した RTOS(図 1) 

 RTOS に特化した高信頼性検証要求「リア

ルタイム OS 高信頼化ハンドブック」を適

用し『検証』された RTOS 

 

 TOPPERS/HRP カーネルは、RTOS の主体をなす。

Safety カーネルは、TOPPERS/HRP カーネルとアプ

リケーションの状態を監視し、HRP カーネルに異常

が生じた場合には、TOPPERS/HRP カーネルに代

わって、アプリケーションの実行を制御する。 

 

2.1 TOPPERS/HRP カーネルの特徴－機能 

 TOPPERS/HRP カーネルは、オープンソースの

μITRON4.0 準拠の RTOS をベースに JAXA 情

報・計算工学センターと名古屋大学が、共同開

発した RTOS である。 

 機能としては、一般的な機能(μITRON4.0 仕

様スタンダードプロファイル)に加え、高信頼性

機能として、以下の機能を有する(図 1)。 

・ メモリプロテクション(メモリの破壊及び

誤アクセスの防止) 

・ ミューテックス(プライオリティインバー

ジョンの防止) 

・ アラームハンドラ(デッドロックの防止) 

・ オーバーランハンドラ(タスクの暴走の防

止) 

 

2.2 Safety カーネルの特長－機能 

 TOPPERS/HRP カ ー ネ ル 上 、 又 は

TOPPERS/HRP カーネル自身に復旧不可能な異

常が生じ、全てのソフトウェアが動作しない状況下

に陥った場合、メモリがいかなる状態でも(仮に壊れ

ていたとしても)、予め設定したイベント処理を行い、

計算機システムの安全性を確保することができる。

イベント処理の動作ログを記憶し、復旧後に読み出

すことができる(図 1)。 

 

図 1 TOPPERS/HRP カーネルと Safety カーネル 

 

2.3 高信頼性 RTOS の特徴－検証 

 市販 RTOS の検証は、アプリケーションサー

アプリケーション

ハードウェア

RTOS

タスク管理系機能

同期通信機能

メモリプール管理機能

時間管理機能

システム状態管理機能

割込み管理機能

システム構成管理機能

メモリプロテクション

ミューテックス

アラームハンドラー

オーバーランハンドラー

＋

TOPPERS/HRPカーネル

高信頼性機能

一般的機能（μITRON4.0
スタンダードプロファイル）

高信頼性機能

Safetyカーネル

レポート機能

モニター機能

異常処理サポート機能

イニシャライズサポート機能
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ビスインタフェース(API)の確認にとどまって

おり、アプリケーションと比べて不十分であっ

た。そこで、JAXA は、検証のプロセスだけで

はなく、リアルタイム OS に絞った検証の具体

的な観点・やり方を「高信頼化ハンドブック」

として規定し、TOPPERS/HRP カーネルに適用

し検証を実施し、信頼性を確保している。 

 本ハンドブックでは、観点・やり方の部分に

ついて、検証作業者が、検証要求の意図を正し

く理解したうえで、テストを円滑かつ確実に進

めることができるように、目的設定、分析、設

計の方法についてまとめている(図 2)。 

 

図 2 ハンドブックにおけるテストの進め方 

 

3. 高信頼性リアルタイム OS のフライト実証 

本 RTOS は、2012 年 7 月 21 日に打ち上げら

れた H-IIB ロケット 3 号機の第 1 段、第 2 段誘

導制御計算機(GCC)および慣性センサ(IMU)に

搭載され、フライト実証された。 

また、2.3 項であげた検証ガイドラインを適

用して開発した本 RTOS は、ユーザに対しリリ

ースした以降、1 件のバグも出すことなく、検

証ガイドラインの有効性もあわせて実証された

と考える。 

更に、本フライトを成功させるために、通常

のユーザサポートに追加して、搭載ソフトウェ

アがリアルタイム OS を間違った使い方をして

いないかの独立検証を実施し、搭載ソフトウェ

ア開発を支援した。 

 
 

図 3  H-IIB ロケット 3 号機の打ち上げ 

 

4. まとめ 

本稿では、高信頼性 RTOS の概要・特徴と実

証結果を述べた。 

本 RTOS は、今後打ち上げられる H-IIB、H-IIA

ロケットに搭載されるだけではなく、イプシロ

ンロケットの誘導計算機、慣性センサー、ALOS2

などの人工衛星にも搭載される計画になってい

る。今後は、これらのユーザに対してユーザサ

ポートを実施していく。 

また、本 RTOS は、宇宙機だけではなく信頼

性が要求される産業分野でも利用することが可

能と考えられるため、今後は、宇宙だけでなく、

他の業界でも使用されるように普及活動が必要

だと考える。 

 

参考文献 

[1] http://stage.tksc.jaxa.jp/jedi/topics/201106

07.html 

[2] 佐藤伸子：宇宙機搭載用リアルタイム OS

に適用した高信頼化技術のハンドブック化、 

組込みシステムシンポジウム 2011、 2011 

 

・ 5つの観点(機能，構造，データ，信頼性，

性能)に基づいて，テストの目的(範囲およ

び基準)を設定する．

・ テスト対象（単体テストでは詳細設計書，

結合テストでは基本設計書，システムテ

ストでは機能仕様書）を，観点毎に分析

する．

・ テスト対象の分析結果に基づいて，テスト

ケースを設計する．

・ 有効なテスト技法を用いて効率的にテスト

ケースを設計し，試験設計書を作成する．

・ 設計したテストケースを用いて，テストを実

施する．

・ テスト結果を報告書としてまとめる．

テストの目的設定

テスト対象の分析

テストケースの設計

テストの実施

テスト結果のまとめ
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ソフトウェアプロセス改善と標準化 

 

情報･計算工学センター 

金子達哉、宮本祐子、片平真史 

 

 

1．はじめに 

宇宙航空研究開発機構（JAXA）では、高い信

頼性が要求される輸送機、人工衛星、地上シス

テムの開発を行っている。それらの一部である

ソフトウェアも同様に高い信頼性が要求される。

また、ソフトウェアに求められる機能が増えて

おり、そのため、ソフトウェアの重要性、複雑

度が年々高まっている。 

JAXA では、ソフトウェアの品質を確保するた

めには、作成した製品の確認だけでなく、ソフ

トウェアの開発プロセスにおいて品質を作りこ

む事が重要と考えている。そのため、ソフトウ

ェア開発標準[1]を定義し、ソフトウェア開発に

適用している。また、ソフトウェア開発プロセ

スの継続的改善を行い、製品の品質を高めて行

く事が重要と考えている。 

ソフトウェア開発標準が正しく適用されてい

る事、またソフトウェア開発プロセスの改善す

べき課題を識別するために、JAXA ではソフトウェ

アプロセスアセスメントを行っている。ソフト

ウェア開発プロセスを確認するにあたり、宇宙

機ソフトウェア開発に適した確認の観点を用意

する必要がある。JAXA では、その観点をまとめた

JAXA プロセスアセスメントモデル（JAXA-PAM）[2]

を開発した。 

本稿では、JAXA が開発した JAXA-PAM の特徴

と JAXA-PAM の標準化について述べる。 

 

2．JAXA-PAM の開発 

2.1 JAXA-PAM 開発の背景 

JAXA では、過去に ISO/IEC15504 の参考資料

である、一般的なソフトウェア開発向けのプロ

セスアセスメントモデル Part5[3]を用いて、ソ

フトウェアプロセスアセスメントを行った。そ

の際に以下の課題が識別された。 

JAXA が適用しているソフトウェア開発標準

に適合していないため、その適用状況の確認に

は使用しにくい（課題 1）。 

ベースプラクティス（BP）の粒度にばらつき

が多く、評価しにくい。BP 間の関係、流れがわ

かりにくい（課題 2）。 

能力レベルの 2 と 3 で似通っている個所があ

り、時間がかかる（課題 3）。 

標準化が昔から進んでいる宇宙機ソフトウェ

ア開発では、能力レベルの考え方が適していな

い（課題 4）。 

統計的アプローチが量産品ではない宇宙機開

発には用いにくい（課題 5）。 

プロセスアセスメントモデルが理解しにくく、

何を確認するかの判断に時間がかかる（課題 6）。 

上記の課題を含む、プロセスアセスメントモ

デルによるソフトウェアプロセスアセスメント

では、効果的、効率的なソフトウェアプロセス

アセスメントの実施ができない。そのため、上

記課題を解決した、宇宙機ソフトウェア開発プ

ロセスを改善するための、JAXA-PAM を開発する

事となった。 

 

2.2 JAXA-PAM の特徴 

ISO/IEC15504 を用いたソフトウェアプロセ

スアセスメントで識別された課題を解決するた

めに、JAXA-PAM の持つ主な特徴を以下に挙げる。 

（課題 1 への対応）ソフトウェア開発標準に

適合するために、ソフトウェア開発標準の中で

定義されているプロセスの範囲を基にエンジニ

アリングプロセス、組織プロセス、支援プロセ

スを定義している（図 1）。 
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図 1 JAXA-PAM プロセス一覧 

 

（課題 2 への対応）アクティビティの流れが

同じようなプロセスでは、同じ構造のカテゴリ

を定義し、BP を定義している。例えば、ソフト

ウェア要求分析、ソフトウェア設計などは、実

施し、確認し、伝達するという流れである。そ

のため、実施カテゴリ、確認カテゴリ、伝達カ

テゴリを用意し、ベースプラクティスを定義し

た。プロセスの BP の流れを考慮し定義し、理解

しやすくするようにしている。BP の粒度のばら

つきをできるだけ抑え、ある特定の BP の結果が、

プロセス全体の評価に大きな影響を与えないよ

うにし、各 BP の評価結果からプロセスの評価を

算出しやすくしている（図 2）。 

 

 
図 2 BP 関連図 

 

（課題 3、4、5 への対応）JAXA-PAM は、横軸

をプロセス、縦軸を 3 段階の能力次元とした 2

次元構造を持ち、プロセスを改善するための方

向性を定めている。能力次元は、ISO/IEC15504

を参考に、宇宙機ソフトウェア開発の状況を考

慮し、設定している。J-レベル 1 は必要最低限

の実施、J-レベル 2 はプロセス改善のベースと

なるための標準を確立し、維持、J-レベル 3 は

継続的な改善としている（図 3）。J-レベル 2 で

は、ISO/IEC15504 のレベル 2 と 3 の似通ってい

る個所を統合し、スリム化した。J-レベル 3 で

は、ISO/IEC15504 のレベル 4 と 5 を統合し、統

計的アプローチに依存しない、改善に関するレ

ベルとした。 

 

 

図 3 JAXA-PAM の 2 次元構造 

 

（課題 6 への対応）JAXA-PAM では、アセッサ

の理解を高めるための情報の提供している。BP

の流れ、BP の関係を図示した BP 関連図を提供

している（図 2）。また、これまでのアセスメン

トの経験知をアセスメントガイドとして蓄積、

提供し、ソフトウェアプロセスアセスメント時

に確認するとよい情報として提供している（図

3）。 

 

 
図 4 アセスメントガイドの例 

 

また、JAXA-PAM がまったく独自なものではな

く、ISO/IEC15504 Part2[4]への適合を維持する

ために、ISO/IEC15504 Part2 で定義された PAM

への要求事項（PRM の領域の宣言、プロセスの

目的、成果の記述、指標の記述など）を満たし

ている。 
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2.3 利用者による JAXA-PAM の評価結果 

JAXA-PAM をソフトウェアプロセスアセスメ

ントで利用し、利用者からフィードバックを収

集し、改善を行っており、利用者からは、以下

の評価結果を得た。 

ISO/IEC15504 と比較し、理解しやすくなった

ため、確認ポイントを理解するための工数を大

きく減らす事ができた。 

プロセスを確認するポイントがより明確にな

り、確認しやすくなった。 

JAXA-PAM が、ソフトウェア開発標準の要求事

項に合った範囲となったため、ソフトウェア開

発プロセスがソフトウェア開発標準に適合して

いるか確認しやすくなった。 

アセスメントガイドは、JAXA-PAM の理解する

事を助け、プロセスを確認する時に、どのよう

な点を確認すると良いかの助けとなっている。 

上記の評価結果より、JAXA-PAM は、ソフトウェ

アプロセスアセスメントをより効果的、効率的

にする事に貢献していると言える。 

 

3．JAXA-PAM の標準化 

3.1 JAXA-PAM の標準化の目的 

JAXA では、開発した JAXA-PAM を JAXA 内だけ

でなく、JAXA 外にも認められたものとするため

に、標準化を行っている。標準化の主な目的は

以下である。 

客観的な JAXA-PAM の ISO/IEC15504 への適合

性の評価を得る。JAXA 外の国際組織が JAXA-PAM

を評価する事で、客観的に適合性を示す事がで

きる。 

JAXA の成果を他業界に対するフィードバッ

クを行う。JAXA-PAM を標準化し、公開する事で、

他業界でも利用可能となり、プロセス改善のた

めに JAXA-PAM を利用する事が可能となる。 

JAXA-PAM を改善するために、他業界からのフィ

ードバックを得る。JAXA-PAM が利用される事で、

利用者からフィードバックを得る事が可能とな

る。 

JAXA における国際間プロジェクトにおいて、

JAXA が実施しているアセスメントの正当性を

示しやすくなる。 

日本から世界へ標準の発信を行う。 

 

 

3.2 JAXA-PAM の標準化のための評価 

国際組織が JAXA-PAM の評価を行っており、以

下が、主な標準化の評価ポイントである。 

（1）ISO/IEC15504 との適合性評価 

ISO/IEC15504 の各要求事項を満たしている

事を評価する。そのため、JAXA では、JAXA-PAM

が ISO/IEC15504 に準拠状況を確認し、予め足り

ない事項の対応を行った。最終的には、国際組

織自身による評価が必要である。 

ISO/IEC15504 で 定 義 さ れ た 能 力 次 元 と

JAXA-PAM の能力次元と JAXA-PAM の能力次元と

の対応関係の明確化、評価結果の変換可能性を

評価する。そのため、JAXA では、ISO/IEC15504

と JAXA-PAM の能力次元の対応関係を示す表を

JAXA-PAM に含め、また評価結果の変換する仕組

みを JAXA-PAM に含めた。以下に ISO/IEC15504

と JAXA-PAM の能力次元の関係を示す（図 5）。 

 

 

図 5 ISO/IEC15504 と JAXA-PAM の能力次元の関係 

 

（2）コミュニティへの展開状況の評価 

標準化を行うためには、JAXA-PAM が JAXA 内

で閉じられて合意されているのではなく、関係

者による合意を得ている事が重要な要素となる。

以下の日本国内、海外のコミュニティ、学会に

おいて JAXA-PAM について発表、説明を行い、展

開を行っている。 

日本国内 

・国内宇宙機開発メーカ 

・宇宙科学技術連合講演会[5] 

・NSPICE ネットワーク[6] 

・クリティカルソフトウェアワークショップ[7] 

・SPI JAPAN[8] 

・SEA-SPIN など 

海外 

・SPICE Days[9] 
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・EuroSPI2[10][11] 

・iNTACS ワークショップなど 

 

3.3 標準化への状況 

現在、国際組織により標準化のための

JAXA-PAM の評価が完了し、2012 年度内には、公

開する予定である。 

 

4．まとめ 

本稿では、JAXA が開発した JAXA-PAM の特徴

と利用者による JAXA-PAM の利用結果、および標

準化に向けた ISO/IEC15504 に対する評価につ

いて述べた。JAXA-PAM をソフトウェアプロセス

アセスメントで利用し、JAXA-PAM が理解しやす

くなり、効果的、効率的なアセスメントに貢献

しているという評価結果を得た。また、国際組

織により標準化のための JAXA-PAM の評価が完

了し、公開する予定である。 

2012 年度においても、開発した JAXA-PAM に

よるアセスメントを実施しており、JAXA-PAM を

用いたソフトウェアプロセスアセスメントをく

り返し実施する事で、JAXA-PAM のさらなる有効

性の評価と改善を行う予定である。また、アセ

スメントガイドの充実を図り、利用者にとって

使いやすいものへと改善を図って行く予定であ

る。 

より効果的なソフトウェアプロセスアセスメ

ントを実施するために、JAXA-PAM の改善だけで

はなく、JAXA-PAM とプロセスアセスメント手法

の両方に対するトレーニングの整備と実施を検

討する。 

標準化が完了した際には、社外に対して公開

し、JAXA の成果を他業界へのフィードバックを

行うとともに、他業界にも利用され、評価され

る事で JAXA-PAM に対するフィードバックを得

て、改善を行って行く予定である。 
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