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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）

の打ち上げに成功し[1]、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 プログラムの一環であり、

SDS-1 の後継機として開発した 50kg 級の常時

三軸姿勢制御方式の小型実証衛星 4型（SDS-4）

について述べる。 

 

2．SDS プログラムと SDS-4 

昨今の人工衛星開発においては、確実なミッ

ションの遂行のために、実績のある枯れた技術、

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・計画されている。 

このような状況の下、JAXA では実利用衛星

や科学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・

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[2][3]。 

 SDS プログラムにおいては、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。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星へ適用することを可

能としている。 

SDS-4 は、SDS プログラムにおける SDS-1 の

後継機であるが、衛星サイズは SDS-1 の 100kg

級から 50kg 級となっており、姿勢制御方式もス

ピン制御方式から常時三軸姿勢制御方式となっ

ている。SDS-4 の衛星主要諸元を表 1 に、コン

フィグレーションを図 1 に示す。 

 

 

   

(1)打上げ時        (2)軌道上 

 

 

SDS-4 では、SDS プログラムでの衛星開発の

基本方針を踏まえつつ、将来ミッションを見据

えた SDS 標準バスの確立を目指して、様々なミッ

項目 仕様 

質量 約 50kg 

発生電力 約 120W 

サイズ 50cm×50cm×45cm 

姿勢制御 太陽指向三軸制御 

通信 Ｓバンド 

上り：4kbps 

下り：16kbps／1Mbps 

軌道 太陽同期、高度約 677km 

表 1 SDS-4 主要諸元 

図 1 衛星外観図 
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ション要求に容易に対応できる汎用性を意識し

た設計としている。 

 

3．衛星概要 

SDS-4 のシステムブロック図を図 2 に示す。

SDS-4 は、定常時 3 軸太陽指向衛星であるが、

将来の地球観測ミッションにも対応可能なよう

に、太陽指向姿勢から姿勢マヌーバを行って地

球指向も可能な衛星システム設計を行っている。 

 

 

 

SDS-4 のミッション機器は以下の 4 つである。 

（1） 衛星搭載船舶自動識別実験 

 （SPAISE: Space-based Automatic 

  Identification System Experiment) 

（2） 平板型ヒートパイプの軌道上性能評価 

 （FOX：FHP On-orbit Experiment） 

（3） THERME を用いた熱制御材実証実験 

 （IST：In-flight experiment of Space materials 

  using THERME） 

（4） 水晶発振式微小天秤 

 (QCM: Quartz Crystal microbalance) 

 

4．開発結果 

SDS-4 は 2009 年秋から概念設計を開始し、シ

ステムとしての成立性を確認して 2009 年 12 月

に計画審査会（プロジェクト移行審査相当）を

実施し、概念設計の結果と今後の開発計画の妥

当性が確認された。 

その後、SPAISE と QCM の 2 ミッションが追

加され、システム設計の見直しを行いつつ、試

作フェーズにおいて各種の開発・試験を進め、

2010 年末に、システム設計確認会（基本設計、

および詳細設計を一本化した設計フェーズでの

確認会）にて、衛星システム設計/開発試験結果

の妥当性、および FM フェーズへの移行準備の

確認を行った。 

EM フェーズでは、各搭載機器の試作及び開

発試験を実施し、フライト機器の製作、サブシ

ステム設計を行うと同時に、衛星システム試験

として、システム熱構造モデル（STM）および、

システム BBM 電気モデルを用いて、以下のシ

ステム試験を実施した[4]。 

（1） システム振動試験 

衛星構体の振動環境への耐性確認及び搭載機

器の振動環境の測定を行った。 

（2） システムアンテナパターン試験 

S-band および、GPS アンテナのアンテナパタ

ーンを電波暗室にて実測した。 

（3） システム熱平衡試験 

筑波宇宙センターの小型スペースチャンバを

用いて、軌道上での衛星の熱環境を模擬して衛

星の温度分布測定を行い、システム熱モデルの

検証、および熱設計の妥当性を評価した。 

（4） システム BBM 電気噛み合わせ試験 

搭載機器の BBM、もしくは EM を用いて電気

的に衛星システムを組み上げ、電気的噛み合わ

せ試験を実施した。OBC・PCU を中心として、

各機器間の電気的 I/F が正しいことを確認した。 

 

2011 年 1 月からは FM フェーズに移行し、衛

星フライトモデルの組立、システムインテグレ

ーション、初期電気性能試験（図 3）、RF 適合

性試験、電磁適合性試験、質量特性試験、SAP

展開試験、振動試験（図 4）、磁気試験（図 5）、

熱真空試験を進めると同時に、搭載 S/W の設計

製作・試験を進め、静的閉ループ試験（SCLT：

Static Closed Loop Test）を行った。そして、2012

年 2 月に最終電気性能試験を終え、開発完了審

査会において打上げ・運用フェーズへ移行でき

ることが確認された[5]。 

  

図 3 初期電気性能試験 

図 2 システムブロック図 
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図 4 システム PFM 振動試験 

  

図 5 システム PFM 磁気試験 

 

5．打上げおよび運用結果 

5.1 打上げ 

5 月の打上げに向けて、SDS-4 は 4 月 6 日に

筑波宇宙センターを出発し、4 月 10 日に種子島

宇宙センターに到着した。輸送後の動作確認と

バッテリ充電作業を行い、ロケットへの搭載作

業まですべての作業は順調に進められた。 

そして 5 月 18 日、定刻の午前 1 時 39 分に、

第一期水循環変動観測衛星「しずく」などとと

もにH-IIAロケット 21号機により打上げられた

(図 6)。 

 
図 6 H-IIA ロケット 21 号機の打上げ 

5.2 運用 

SDS-4 は、打上げ後約 2000 秒でロケットから

分離され、所定の軌道へ投入された。午前 3 時

4 分、北欧ノルウェーのスバルバードにある地

上局で衛星からの電波を初めて受信し、太陽電

池パネルの展開、太陽捕捉姿勢の確立など衛星

が正常に動作していることを確認した。その後、

約 2 日間にわたって衛星の生存に不可欠な最低

限度の確認を行い、5 月 20 日午前 10 時にクリ

ティカルフェーズを終了した。SDS-4 の運用フェ

ーズの概要を図 7 に示す。 

 

図 7 SDS-4 の運用フェーズ 

 

クリティカルフェーズ終了後の約 1 ヶ月間は、

初期チェックアウト運用として、衛星の各機能

が正常であることを確認する。姿勢制御系や電

源系といったバス機器ならびに 4 つのミッショ

ン機器について、それぞれ個別に機能確認を行

う。 

まず、太陽捕捉モード(スピン安定姿勢)から

太陽指向モード(三軸姿勢)への移行を行った。

次に、SPAISE の 2 本のアンテナを展開し、衛星

本来の軌道上コンフィギュレーションを確立し

た。展開時の反動による衛星姿勢への影響もはっ

きり確認できた。また、船舶からの信号受信に

も成功した。FOX については、複数の熱負荷モ

ードにおいて平板型ヒートパイプが正常に動作

することを確認した。IST と QCM についても、

それぞれ必要なデータ取得が可能なことを確認

し、ミニマムサクセスを達成した。衛星に搭載

しているカメラによる地球の撮影にも成功した

(図 8)。 

クリティカル
フェーズ

初期
フェーズ

定常
フェーズ

後期
フェーズ

打上げ

運用停止

• 衛星起動，分離，SAP展開
• 通信・姿勢・電力収支確立
• 軌道決定
• IST・QCMデータ取得開始

• 太陽指向三軸姿勢確立
• AIS-ANT展開
• 搭載機器チェックアウト
• 2-way Dopplerによる軌道決定への移行

• 実験運用（フルサクセスまで）
• トレンドデータ評価

• 実験運用（エクストラサクセスまで）
• 追加実験運用
• 衛星運用を活用したアウトリーチ活動
• トレンドデータ評価

定常フェーズ移行前確認会

後期フェーズ移行確認会

２
日
間

１
ヶ
月
間

５
ヶ
月
間

5/18

~5/20

~6/18

~11/M(予定)

クリティカルフェーズ終了確認会
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図 8 衛星搭載カメラで撮影した地球 

 

これらの確認を行った結果、定常フェーズで

の各種実験運用が実施可能と判断し、6 月 18 日

に初期チェックアウトを完了した。 

定常フェーズにおいては、1 クールを 4 週間

とし、4 つのミッションの機器のうち、SPAISE

と FOX に対して 1 週間ずつ割り当て、残り 2

週間のうち、1 週間をバス系評価、もう 1 週間

を予備週とし、定常フェーズ期間中に計 5 クー

ルの実験運用を計画した。途中、意図しない衛

星の挙動に出会い、緊急に運用を追加すること

や、挙動メカニズムの解明に苦心することがあ

ったが、概ね良好なデータ取得を行っており、

11 月にはフルサクセスを達成して定常フェー

ズを完了できる見込みである。定常フェーズ終

了後は後期フェーズとなり、エクストラサクセ

スを目指して、当面運用を継続する計画である。 
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超軽量大面積薄膜発電システムの研究 

 

月・惑星探査プログラムグループ 

田中孝治 

 

 

1．はじめに 

宇宙機の大型化、大電力化に伴い、大規模な

宇宙用発電システムが求められている。世界初

の太陽電池を搭載した人工衛星ヴァンガード 1

号は 1958 年に打ち上げられ、6 枚の 5cm 角程度

の太陽電池が衛星本体に搭載され、送信機へ

5mW の電力を供給した。それにたいして、現在

もっとも規模の大きな宇宙機である国際宇宙ス

テーション(ISS)では、100kW クラスの発電能力

を有する太陽電池アレーが搭載されている。し

かし、将来の外惑星探査では、木星近傍で 10kW

クラスの電気推進が計画されており、太陽光発

電でその実現を目指すソーラー電力セイルでは

地球近傍で 300kW 相当の太陽電池アレーシス

テムが必要となる。また、将来のエネルギーシ

ステムとして有望な太陽発電衛星では GW クラ

スの発電システムが検討されている[1]。いずれ

のシステムにおいても宇宙環境における大電力

システを極めて軽量で実現することが要求され

ている。人工衛星の太陽電池アレーは、初期の

ボディーマウント方式から電力要求の増大に伴

い、太陽指向展開パドル方式に発展した[2]。小

型化、軽量化のために、高効率の太陽電池の採

用やフレキパドルの開発等が行なわれているが、

その質量特性は 100W/kg 以下の性能にとどまっ

ている。従来の太陽電池パドルでは、宇宙用の

太陽電池としてバルク型太陽電池を採用し、そ

の厚みは数十～百 μm の厚みを有し、さらに耐

宇宙環境性のためにカバーガラスを必要とする。

リジットなハニカムパネル上に太陽電池を貼り

付け、ケーブル配線を行い、太陽電池アレーを

形成するため、質量特性は数十 W/kg 程度とな

る[3]。また、バルク型の太陽電池は、製造上、

結晶基板サイズの制約を受け、一枚の大きさは

数 cm 角となり、大規模システムでは膨大な数

の結線、集電ケーブル配線が必要となる。 

我々は、軽量で大規模化が可能な太陽電池ア

レーシステムとして、フィルム上に大面積での

製造が可能な薄膜フレキシブル太陽電池を搭載

する新しい発電システムの開発を行なっている。

このような柔構造発電システムに関して、世界

で初めての軌道上技術実証を IKAROS で行ない、

発電膜面の展開と発電に成功した[4]。本報告で

は、宇宙科学研究で組織されているソーラーセ

イルWG及平成 23年度より JAXAの重点研究と

してスタートした超軽量化を目指す大面積太陽

発電システムの開発に関して紹介する。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 1 太陽電池の種類 

 

 

 

 

 

 

 

図 2 a-Si フレキシブル薄膜太陽電池 

 

2．薄膜太陽電池の応用 

現在の商用化されている太陽電池の生産の主

流はバルク型シリコン太陽電池であるが、民生

太陽電池市場では、より低コスト化が可能と考

えられる薄膜太陽電池の市場導入が開始され、

研究開発も活発である[5]。太陽電池の種類を図

1 に示す。図 1 において我々が対象とする太陽

太陽電池

バルク型

薄膜型

単結晶シリコン

多結晶シリコン

III-V族結晶化合物

アモルファスシリコン

Cd-Te

カルコパイライト系(CIS)

多結晶シリコン
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電池は、アモルファスシリコン(a-Si)とカルコパ

イライト系(CIS)太陽電池である。a-Si 太陽電池

は光吸収係数が高いため薄膜化が可能であるが、

変換効率が 10%前後で長らく推移しており、今

後も変換効率の向上はあまり期待できない。し

かし、プラスチックフィルム上に製造が可能で

あり、軽量化という面で大変優れている。薄膜

太陽電池の中では CIS あるいは CIGS 太陽電池

がもっとも高い変換効率を有しているが、プラ

スチックフィルム上での形成には高温プロセス

条件が厳しいために開発途上である。a-Si 及び

CIGS 薄膜太陽電池の特徴は、Roll to Roll での製

造が可能であり、これにより低コスト化、大面

積化が可能となることである。図 2 にフィルム

状の a-Si 太陽電池を示す。また、太陽電池内部

でレーザースクライブにより直並列回路を構成

できるため、発電ユニットの単位を大きくする

ことが可能である。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 3 軌道上で展開した”IKAROS” 

 

小型ソーラー電力セイル実証機"IKAROS"で

は、a-Si 太陽電池を使用し、薄膜発電システム

の実証実験を実施した[4]。図 3 に軌道上で展開

した"IKAROS"の写真を示す。このような薄膜太

陽電池を使用した薄膜発電システムでは、太陽

電池間を結線する集電網も軽量で柔軟性を有し

た状態で数十m規模での薄膜状形成が必要であ

る。銅貼りポリイミドフィルムを用いたフレキ

シブル集電路や導電性インクを用いた回路パタ

ーン印刷を用いれば低コストで大面積な発電シ

ステムを構築できる可能性がある。図 4 に

"IKAROS"のソーラーアレーを示す。太陽電池 1

枚のサイズ(１モジュール)は 220×300mm で内部

に直並列化が行なわれている。太陽電池の I-V

特性を図 5 に示す。太陽電池間の結線はフレキ

シブル集電路を用いて接続を行なった。このよ

うな薄膜化において重要な課題の一つがフィル

ム太陽電池のカール対策である。また、軽量で

柔軟性を有する集電路の開発と太陽電池フィル

ムと集電路の接合技術もまた重要な課題である。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4 IKAROS 搭載太陽電池アレー 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5 IKAROS の 1 モジュールの I-V 特性 

 

3．薄膜太陽電池のカール対策技術の開発 

 薄膜太陽電池は、基板となるフィルム上に薄

膜太陽電池を形成した状態では、積層構造が対

象ではなく、また内部応力のためにカールを生

じる。内部応力には 2 種類あり、成膜時に発生

する真応力と層間の熱膨張係数(CTE)の違いに

よる熱応力がある。軽量薄膜発電システムにお
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いては、できるだけ外力を使わずに平面を維持

する必要があり、カールの発生を最小化しなけ

ればならない。"IKAROS"では、同じ薄膜太陽電

池を貼り合わせることにより、カール対策を行

なった。図 6(a)に示す[6]。しかし、この方法で

は、薄膜化を目指して製作した太陽電池を発電

以外に発電分と同面積使用する必要があり、か

つ、太陽電池膜の厚さ以上の接着層も必要とな

る。太陽電池膜の厚さは 25μｍ程度にもかかわ

らず、全体の厚さは 200μm 以上となり、課題

を残した方法である。ソーラー電力セイルでは、

膜厚を"IKAROS"の数分の一に削減し、質量特性

に関して 1kW/kg 以上を目指している。そこで、

我々はフィルム構造の最外層に大きな真応力を

発生させることによる平面維持手法の開発を行

なっている。概略図を図 6(b)に示す。最外層に

スパッタにより酸化物等を形成し、大きな圧縮

力を両面に釣り合った状態で発生させ、かつ、

熱応力よりも一桁以上強い真応力を持たせるこ

とで変形を最小化させている。また、モデリン

グによる形状推定と設計手法の開発も目指して

いる。図 7 にモデリングによる形状推定の一例

を示す。小面積での技術検証の一例として、図

8 にカール対策を行なった太陽電池を示す。図

中、下方に未処理の太陽電池を示す。未処理の

状態では強くカールしていることがわかる。さ

らに、熱真空試験を行ない、広い温度領域で平

坦度が維持されることを確認した。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6 カール対策 

(a)IKAROS、(b)真応力応用型 

 

 

 

4．薄膜集電路の開発 

 薄膜軽量発電システムの集電路として、フレ

キシブル基板の応用が考えられる。通常のフレ

キシブル基板は、接着剤を用いてポリイミドフィ

ルムと銅箔を貼り合せている。ポリイミドフィ

ルム自体は耐宇宙環境性が高い素材を選択でき

るが、接着剤には長期間に渡り宇宙環境で使用

できる材料はきわめて少ない。また、フィルム

状 の 発 電 膜 と 集 電 路 の 接 合 に 関 し て も、

"IKAROS"では接着剤を用いたが、長期間に及ぶ

宇宙ミッションに対応するには、発電膜と発電

膜あるいは発電膜と集電路の接合方法を開発す

る必要がある。木星圏探査ミッションでは 10

年程度の耐用年数が必要となる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 7 モデリングによる形状推定 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 8 カール対策を行った太陽電池 

 

我々は、熱可塑性ポリイミドを用いたフレキ

シブル基板を開発するとともに、フィルム同士

の接合技術の開発を行っている。ポリイミド材

料には、宇宙科学研究所で開発された ISAS-TPI

を使用している[7]。ISAS-TPI は、熱可塑性、加

工性、透明性、環境耐性に優れており、"IKAROS"

のベースフィルムの一部にも採用された。

ISAS-TPI は可溶性があり、ポリイミド溶液を作

ることができる。この溶液を用い、2 層 CCL の
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(b)
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製作に成功した。エッチングによる回路形成を

行い、さらに回路面上に ISAS-TPI によるカバー

レイの形成を行った。通常のフレキシブル基板

には、接着剤でカバーレイを貼り合せるが、接

着剤を使用しないカバーレイの形成方法を開発

した。ISAS-TPI を用いた集電路を発電膜間に用

いることで、熱融着による接合が可能となった。

ISAS-TPI によるフレキシブル基板を薄膜太陽

電池に熱融着を行った試作品を図 9 に示す。熱

融着に用いた連続融着機を図 10 に示す。但し、

ISAS-TPI の熱融着には 270℃～300℃と通常の

接着剤よりもかなり高温が必要であり、融着装

置には高温対応のための改良を行っている。 

 

 

 

 

 

 

図 9 ISAS-TPI を用いたフレキシブル集電路と 

太陽電池への熱融着 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 10 連続熱融着装置 

 

5．まとめ 

 我々は、外惑星探査機や太陽発電衛星のよう

な将来の大電力宇宙機のための軽量薄膜発電シ

ステムの開発を行っている。Roll to Roll あるい

は大面積製造が可能な薄膜フレキシブル太陽電

池に対して表面コーティングによるカール対策

に関して小面積試作による技術検証を行い、大

面積化に取り組んでいる。"IKAROS"に搭載した

薄膜発電システムに対して 1/4 以下への薄膜化

が可能である。また、熱融着が可能なポリイミ

ド材料を用いたフレキシブル集電路を開発し、

接着剤を用いない接合技術の開発を行っている。

本技術開発は木星圏探査のためのソーラー電力

セイル実現のためには必須の課題であり、早期

に実用化を行いたい。 
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大量高頻度宇宙輸送と水素エネルギー社会が共有する未来 
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1. はじめに 

地球周回低軌道（LEO）への輸送システムは、

地球の人類の宇宙活動にとって最も基本的なイ

ンフラの一つである。現在は使い捨てのロケッ

トによっているが、これを再使用可能なシステ

ム、特に単段で LEO に到達し、それ全部が帰還

し て 再 使 用 さ れ る シ ス テ ム （ SSTO; 

Single-Stage-to-Orbit）とすることは、宇宙輸

送のゴールである。再使用宇宙輸送システムの

メリットのひとつは輸送コストの低減にあるが、

低コストの成立は、システムを如何に高頻度に

繰り返し運行できるかに依存する。輸送機を再

使用する技術に加え、高頻度に運行する技術の

開発も重要であり、今後のより一層の成熟が必

要であるが、現時点では、そもそも高頻度運行

を要求する需要が何かに対する具体的な見通し

や方針が定まっていないために、再使用宇宙輸

送システム構築へ必要な投資が得られておらず、

結果としてそのような機運は高まっていない。 

ところで、使い捨てのロケットにおいても、

燃料として非常に大量の水素を消費してきてい

る。輸送機の燃料はそれに求められる役割によっ

て選択肢があるが、SSTO を考える場合には、そ

の推進性能の高さから水素を用いる必要がある。

このように、宇宙輸送機にとって水素は切り離

せないものになっている。 

一方、低炭素社会を実現するエネルギーシス

テムの在り方として、水素を媒体とするエネル

ギーシステムが提案され、技術開発や実証研究

が進められている。しかし、水素エネルギー社

会の構築にあたっては、インフラ整備の課題が

大きいとされ、石油や天然ガスといった使いや

すい化石燃料の枯渇が現実のものとして認識さ

れていない現在においては、その構築に向けた

動きはまだ本格的になっているとは言えない。 

このように、再使用宇宙輸送システムも、水

素エネルギー社会も、その意義や必要な投資に

対するコンセンサスが得られていない状態であ

るが、仮に、完全再使用宇宙輸送機が実現し、

これが高頻度に運行される未来の世界を想像す

ると、その世界では、燃料として非常に大量の

水素を供給する能力を有するエネルギー社会が

構築されている必要がある。すなわち、再使用

宇宙輸送システムの社会的成立は、水素エネル

ギー社会の構築を前提としているのである。宇

宙輸送の分野は、現在も他の需要に対してより

多くの水素を消費し、利用していることも併せ

て考えると、宇宙輸送の分野こそが、宇宙輸送

自身の将来のためにも、水素エネルギー社会の

構築へ向けた動きを牽引していくべきではない

かと考える。高頻度に運行される宇宙輸送機で

必要な水素の技術は、水素エネルギー社会のイ

ンフラ構築に必要な技術に直結する。特に、宇

宙輸送機では水素を液化して貯蔵する必要があ

るから、液体水素に関連する技術については、

宇宙輸送の分野が是非先行してその有効利用を

喚起していく必要がある。 

このような考えのもと、本講演では、高頻度

に運行される完全再使用宇宙輸送システムの特

徴を述べ、そこで必要となる水素の技術につい

て概観するとともに、宇宙科学研究所における

取り組みを紹介する。 

 
2. 大量高頻度宇宙輸送システム 

2.1 なぜ再使用か？ 

アメリカでは、スペースシャトル退役後の

LEO までの輸送システムは民間主導で開発さ

れており、民間の技術やしくみによってロケッ

トのコストの低減が図られている。しかしなが

ら、民間のやり方をもってしても、輸送コスト

は現在のせいぜい半分程度にしかならない。一

方、日本ロケット協会が過去に行った検討では、

宇宙旅行事業および太陽光発電衛星による電力

供給事業を経済的に成立させるためには、宇宙
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輸送コストを現在の 1/100 まで下げる必要性が

示されている。このような大幅なコスト低下は、

使い捨てロケットでは実現できない。自動車や

航空機など他の輸送機関では当然のことである

が、機体を繰り返し再使用して、1 回あたりの

輸送コストを下げる必要がある。 

2.2 なぜ高頻度か？ 

 宇宙輸送の需要とコストは、いわゆる鶏と卵

の関係であり、仮に再使用宇宙輸送機が実現さ

れたとしても、低コストを維持するためには多

くの需要が必要であり、また逆に、多くの需要

を引きつけるためには低コストが必要である。

この「多くの需要」が具体的に何であるかは極

めて重要であり、この需要が具体的にならない

限り、再使用輸送システム構築への必要な投資

は得られないことは認識すべきである。その上

で、仮に何らかの具体的な需要が生まれ、再使

用宇宙輸送システム構築への投資が得られた場

合を想像すると、飛行技術の意味で宇宙輸送機

を再使用できるだけでは不十分で、これを高頻

度に運用するための技術やしくみを整えておく

必要がある。 

 運用や整備のしくみの重要性は、退役した米

国のスペースシャトルの反省に見ることができ

る。図 1 に、スペースシャトル計画時の機体整

備の予想図(a)と実際の整備の様子(b)を比較す

る[1]。もともとスペースシャトルの飛行間隔（宇

宙から戻ってきて、再び同機体が宇宙へ行くま

での期間）は、最短 1 週間を目標にしていたよ

うであるが、最も高頻度に運用された年で約 10

回の飛行（複数機合わせて）であり、2 度の事

故のあとは、せいぜい年 4～5 回となってしまっ

た。その他の要因も含めた結果として、一回あ

たりの輸送コストは使い捨てのものよりもかえ

って高くついてしまう結果となった。 

2.3 なぜ水素か？ 

 上述したように、再使用宇宙輸送システム、

特に SSTO では、燃料に水素を用いる必要がある。

これを高頻度に運行する必要があるから、非常

に大量の水素が必要となる。 

 スペースシャトルの外部燃料タンクにはおよ

そ 106ton の液体水素が貯蔵される。これを標準

状態（0℃、1 気圧）の水素ガスに換算すると、

およそ 118 万 Nm3になる。日本ロケット協会が

行った宇宙観光用ロケット「観光丸」の検討[2] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

では、宇宙観光事業が成り立つためには、50 人

乗りのロケット 60 機を毎日運用するとされて

いる。高頻度運行としてこの規模を想定すると、

一年間に 2190 億 Nm3の水素が必要になる。現在

の国内の水素需要は、約 1.6 億 Nm3であり、燃

料電池車が 200 万台普及した場合の水素需要で

も約 25億 Nm3と見込まれている[3]にすぎないこ

とを考えると、現在の想定を大きく超える水素

供給能力が、再使用宇宙輸送の前提になってい

ることは認識されるべきである。 

 

3. 水素エネルギー社会 

 燃料電池をはじめ、水素エネルギーに関する

技術開発が国内外で盛んであるが、水素エネル

ギー社会の実現は具体的になっていないように

思える。その理由の一つは、水素を利用するた

めのインフラ設備の整備に必要な投資が大きい

ことであり、石油や天然ガスの枯渇が現実的に

なっていない現在では、その投資を得られてい

ないのである。 

 ここで、石油や天然ガスの枯渇が本当に現実

のものとなったことを想像してみる。電力の供

給については、現在の技術の延長線上にある何

らかの方法で可能であろう。また、自動車も、

電気自動車や燃料電池などいくつかの選択肢が

(a) 計画時の整備の想像図 

(b) 実際の整備の様子 

図 1 スペースシャトルの運用・整備 
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ある。では、飛行機はどうであろうか。電動飛

行機も研究されているが、単位重量あたりの出

力が性能に直結する飛行機においては、現在の

ジェット旅客機の機能を果たせるような電動飛

行機の出現は難しいだろう。石油が枯渇した後

もジェット旅客機のような移動手段を必要とす

るならば、電力という形態ではなく、燃料から

爆発的にエネルギーを取り出す必要がある。石

油もない、天然ガスもない状況では、水素が唯

一の選択肢ではないだろうか。 

 水素エネルギー社会構築にあたっては多くの

課題があり、天然ガスも含めた化石燃料と比較

してしまうと、メリットがほとんど無いのも事

実である。しかし、化石燃料はいつかは枯渇す

るという事実まで考えるならば、将来必ず水素

エネルギーが必要になるはずである。 

 宇宙輸送の分野は、古くから大量の水素を消

費してきた。水素、特に液体水素の取り扱い技

術においては、他の分野に対して一日の長があ

る。宇宙輸送自身にとって、水素エネルギー社

会の構築が必要であるからこそ、宇宙輸送の分

野が、水素エネルギー社会に向けた動きを牽引

していくべきであると考える。 

 

4. 大量高頻度宇宙輸送における水素の技術 

 これまで述べてきたように、宇宙輸送の将来

と水素エネルギー社会の構築は、大量の水素供

給能力の観点で密接に関連している。  

 大量高頻度宇宙輸送で必要な水素の技術とし

ては、例えば、 

・ 推進機関（ロケットエンジン、ジェットエ

ンジン） 

・ 軽量極低温貯蔵（タンク） 

・ 水素燃料マネジメント 

・ エネルギーシステム 

・ 安全監視（ヘルスモニタ、ヘルスマネジメ

ント） 

が挙げられるが、これらは決して宇宙輸送に特

有のものではなく、水素エネルギー社会のイン

フラに共通のものである。宇宙輸送で特徴的な

ことは、重量に対する制約が大きいこと、環境

条件が厳しいことであるが、これらの条件は、

地上インフラにとっても当然メリットである。 

 以降では、このような水素技術に関する、宇

宙科学研究所における取り組み例を紹介する。 

4.1 推進・エネルギー統合システムの研究 

 スペースシャトルでは、主推進系の燃料とし

て液体酸素／液体水素を搭載していたほか、補

助ブースターとして固体推進剤、OMS や RCS、

APU の燃料として、NTO/ヒドラジンといった

有毒な貯蔵性液体推進剤が搭載されていた。自

動車や航空機が、それぞれガソリンやジェット

燃料のみで必要なエネルギーを賄っていること

と対比して考えると、充填などの取り扱い作業

のコストが大きく、無駄に思える。特に、有毒

なヒドラジンの使用は、運用作業コストに大き

な影響を与え、また有人の観点でも影響が大き

い。 

 推進・エネルギー統合システムは、宇宙輸送

機で必要な全エネルギーを、主推進系の燃料で

ある液体酸素／液体水素のみで賄おうとするシ

ステムである。図 2 に、推進・エネルギー統合

システムの構成要素を挙げたブロック図を示す。

これらの構成要素の機能は、貯蔵、燃焼、熱交

換、昇圧、発電、蓄電、油圧、動力、極低温流

体運用というように、特別なものではなく、水

素エネルギー社会においては必須の機能である。

このように、宇宙輸送機の推進・エネルギー統

合システムは決して特別なものではなく、一般

の水素技術を組み合わせたシステムであり、水

素エネルギー社会のエネルギーマネジメントシ

ステムと多くの共通点を有する。ただし、宇宙

輸送機でこのシステムを実現する場合は、重量

リソースの問題と極限環境条件下（低温、低圧、

振動、放射線など）での運用が求められ、これ

らの点が一般の水素技術との差違である。 

 

 

 

図 2 推進・エネルギー統合システムの概念図 
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4.2 安全監視技術の研究 

 宇宙輸送機の高頻度運用を目指す上でさらな

る発展が必要であると考える技術課題のひとつ

に、機体のヘルスモニタリング技術がある。こ

れは、これまでの使い捨て型ロケットの考え方

にはなかった、飛行中のフェイルセーフやアボ

ート機能の付加、繰り返し運航におけるターン

アラウンド作業の効率化・省力化の観点から不

可欠な技術である。しかし、ロケットのような

宇宙輸送機では、その状態を正確に知るために

は膨大な計測点数が必要な一方で、宇宙機に特

徴的な制約である重量リソースの制限により、

有線センサを膨大な点数に配置しての安全監視

や計測は困難であった。その結果として、これ

までのロケットでは、飛行前の点検に膨大な時

間をかけて飛行時の不具合の発生頻度を抑え込

んでいた。このような背景を踏まえ、高頻度に

運用される宇宙輸送機のヘルスモニタリングシ

ステムとして、 

・ 無線情報エネルギー伝送技術を適用した超

小型軽量無線通信センサデバイスとそのネ

ットワークによるシステム 

・ 光ファイバセンサシステム 

の研究を行っている。ここでの主旨は、さまざ

まなセンサ項目（圧力、温度、振動、･･･）を対

象としているが、特に、水素漏洩検知にも着目

しており、超小型の水素センサや光ファイバ水

素センサの研究もあわせて行っている。 

 ワイヤレスセンサネットワークシステムは、

MEMS センサとアンテナ、バッテリなどを集積

化したセンサタグおよび小型基地局のハードウェ

アと、複数のセンサタグを識別し、適切な情報

通信と電力供給を行うソフトウェアから構成さ

れる。通信だけでなく、電力も無線で供給でき

ることが特徴であり、このシステムでは、セン

サへのケーブルを完全に排除できる。これによ

って、計測点を増やしても重量の増加を抑える

ことができる。また、現在のロケットでは、電

装ケーブルの配線、取り回し作業に多大なコス

トを要しており、このコスト低減においてもメ

リットを有する。 

 光ファイバセンサ、特に、FBG (Fiber Bragg 

Gratings) センサを用いたシステムを検討して

いる。センサに対応づける光波長を変えること

で、複数の FBG センサを直列に接続することが

可能なので、1 本のファイバで複数の計測を行

うことができる。FBG 素子は、歪みの他、圧力

や温度、振動というように、多種の物理量を検

出できるのが特徴である。これらに加え、我々

は、水素感応膜を光ファイバに塗布した水素セ

ンサとしての機能についても開発研究を行って

いる。1 本の光ファイバで、多種の対象を多点

計測するシステムの概念図を図 3 に示す。セン

サ部には電気的な接点を持たないため、水素燃

料を用いる宇宙輸送機では、防爆の観点でメリッ

トがある。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

4.3 液体水素を用いた実験技術研究 

 宇宙科学研究所では、能代ロケット実験場に

おいて、1970 年代にロケットエンジン開発研究

を開始して以来、数多くの液体水素を用いた実

験を行ってきた。今後も実験技術を引き継ぎ、

発展させていく。 

 

5. まとめ 

 本稿では、宇宙輸送の将来のあるべき姿であ

る大量高頻度宇宙輸送と水素エネルギー社会の

構築が密接に関連していることを述べ、宇宙輸

送の分野が水素エネルギー社会構築の動きを牽

引すべきであると主張した。そして、両者に共

通する水素技術の研究例を紹介した。 

 

参考文献 

[1]John Ingalls and Russell Scott, ”Ground 

Processing Affordability for Space Vehicles,” AIAA 

2011-7269. 

[2]日本ロケット協会運輸研究委員会,「宇宙旅行
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図 3 光ファイバセンシングシステムの概念図 
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「しずく」の打上げと観測の成果 

 

宇宙利用ミッション本部 GCOM プロジェクトチーム 

中川敬三 

 

 

1．はじめに 

第 一 期 水 循 環 変 動 観 測 衛 星 「 し ず く 」

（GCOM-W1）が 2012 年 5 月 18 日に種子島宇宙セ

ンターから打ち上げられた。「しずく」は宇宙航

空研究開発機構（JAXA）が進めている地球環境

変動観測ミッション（GCOM：Global Change 

Observation Mission）のさきがけとなる衛星で

ある。 

GCOM は、宇宙から 10 年以上にわたり長期

間、継続して地球の環境を観測することを目的

としている。マイクロ波を観測する水循環変動

観測衛星（GCOM-W）と近紫外から熱赤外まで

の 光 学 観 測 を 行 う 気 候 変 動 観 測 衛 星

（GCOM-C）という 2 種類の衛星を打上げ、水・

エネルギー循環、全球規模での放射・熱収支、

炭素循環などを観測する。長期間観測するため、

それぞれの衛星を 3 世代にわたって継続して運

用することとしている[1]。 

 

2．「しずく」の概要 

「しずく」は、水循環変動観測衛星の第一期

の衛星である。高性能マイクロ波放射計 2

（AMSR2）を搭載し、地上から放射される微弱

なマイクロ波を観測することによって、降水量

や海面水温など、地球の水循環にかかわる物理

量を観測する。「しずく」の主要諸元を表 1 に、

軌道上外観を図 1 に示す。 

「しずく」は、観測データが国際的にも広く

利用されることをめざし、米国 NASA が主導する

A-Train（Afternoon Constellation）に参加す

ることにした。A-Train には、現在、Aqua、

Cloudsat、CALIPSO など、「しずく」を含めて 5

つの衛星が参加しており、「しずく」は A-Train

衛星群の先頭に位置している[2]。 

 

3．「しずく」の打上げ 

「しずく」は、筑波宇宙センターでのシステ

ム試験を終え、2012 年 1 月に種子島宇宙センタ

ーに輸送された。種子島宇宙センターでは、電

気的な機能・性能試験、燃料の充填・加圧、ロ

ケットへの搭載などの作業を問題なく実施した。 

 

表 1 「しずく」の主要諸元 

項目 内 容 

観測軌道 太陽同期準回帰軌道（フロー

ズンオービット） 

軌道高度（赤道上）：699.6km 

軌道傾斜角：98.186°（ノミ

ナル） 

衛星質量 1991kg 

設計寿命  5 年 

衛星のサイズ 

 

5.1m（X)×17.6m（Y）×5.0m

（Z） 軌道上太陽電池パドル

展開時 

発生電力  3,880W（EOL） 

観測センサ  

 

高性能マイクロ波放射計 2

（AMSR2） 

観測周波数 6.925, 7.3, 10.65, 18.7, 

23.8, 36.5, 89.0 GHz. 

 

 

 

 

 

図 1 「しずく」の軌道上外観図 

 

 

太陽電池パドル 

AMSR2
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「しずく」は、5 月 18 日午前 1 時 39 分(日本

標準時)に種子島宇宙センターから H-ⅡA ロケッ

ト 21 号機により打ち上げられ、打上げ約 23 分

後の午前 2 時 2 分にロケットから分離された。

ロケットからの分離後、太陽電池パドルの展開、

AMSR2 の主反射鏡展開、AMSR2 回転部の浮上と初

期ランナップ（4rpm）等の運用を計画通り実施

し、5 月 19 日午前 2 時にクリティカル運用を終

了した。 

 バス機器の初期機能確認を順次実施するとと

もに、5 月 24 日から A-Train 軌道へ投入する運

用を開始した。合計 6 回の軌道制御を実施し、6

月29日にA-Trainの所定の軌道位置に投入した。

A-Train 軌道に投入後、AMSR2 の回転部を所定の

回転数である 40rpm にして、7 月 3 日から AMSR2

の観測を開始し、7 月 4 日に初画像を公開した

（図 2）。 

 計画どおりバス機器及び AMSR2 の軌道上での

初期機能確認を終了し、8 月 10 日に定常運用に

移行した。 

 

 

図 2 「しずく」の初画像 

2012 年 7 月 3 日午前 9 時頃から 7 月 4 日午前 9 時頃

（日本標準時）にかけての AMSR2 で観測した約 1 日間

の疑似カラー合成画像。89.0GHz 垂直・水平偏波、

23.8GHz 垂直偏波の輝度温度を使用。 

 

 

4．「しずく」の観測 

7 月 3 日以降継続して観測を実施しており、9

月 16 日には北極海の海氷面積が観測史上最小

になったことをとらえている（図 3）。 

また、「しずく」の北極海の海氷データは、9

月から 10 月にかけて実施された海洋地球研究

船「みらい」（海洋研究開発機構）の北極海の

観測・調査航海において、最適な航路や観測海

域選定の判断情報として利用された。 

現在、観測データの初期校正検証を実施して

おり、レベル 1 プロダクト（輝度温度）を 2013

年 1 月に、レベル 2 プロダクト（積算水蒸気量、

積算雲水量、降水量、海面水温、海上風速、海

氷密接度、積雪深、土壌水分の 8 つの物理量）

を 2013 年 5 月に、一般研究者に提供する計画で

ある。これらのプロダクトは、「GCOM-W1 データ

提供サービス」 https://gcom-w1.jaxa.jp か

らダウンロード可能である。「しずく」の観測デ

ータは、気候変動の予測精度向上に使用される

だけでなく、天気予報や海面水温データを使用

した漁場探索にも利用される予定である。 

 

 
図 3 9 月 16 日の AMSR2 による北極海の海氷分布 

観測史上最小だった 2007 年 9 月の 425 万 km2から日

本列島 2 つ分も小さくなり、2012 年 9 月 16 日に 349

万平方 km2を記録した。 

 

5．おわりに 

 「しずく」の観測データは、校正検証により

アルゴリズムを更新し、さらに精度を向上させ

ていく計画である。「しずく」の観測データが科

学研究や実用面で広く利用されることを期待し

ている。 

 

 

参考文献 

[1] 中川敬三：地球環境変動観測ミッション
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航空機の電動化 

 

航空プログラムグループ 環境適合機体技術チーム 

西沢 啓、岡井敬一、小林 宙、飯島朋子 

 

 

1．はじめに 

航空機は重量に対する制約が厳しいため、あ

らゆる乗り物の中でも最後まで化石燃料に依存

せざるを得ないだろうとも言われる。しかし、

最近は電気のみを動力源として飛行できる航空

機も一部で開発されつつあり、航空機の電動化

にも一定の実現性が生じている。本報告では、

航空機の電動化が可能になってきた技術的背景

及び、JAXA における電動化航空機技術の研究

について紹介し、電動化航空機の課題と将来の

可能性について述べる。 

 

2．電動化航空機の動向 

現用の航空機は原油由来の燃料を用いている

が、昨今は航空用燃料に対しても多様化が模索

されている[1][2]。そのため、化石燃料を搭載し

ないか、または、その使用量を従来に比べ著し

く減少させるような新技術を導入した脱化石燃

料航空機（図 1）[1]に対する関心が世界的にも

高まりつつある。電動化航空機(Electric aircraft)

とは、脱化石燃料航空機のうち推進器の原動機

として電動機(以後、電動モータ) を用いたもの

(熱機関と電動モータの組み合わせも含む)と定

義する。図 2 に電動化航空機のシステム構成を

示す。 

化石燃料航空機

脱化石燃料航空機

熱機関

熱機関

電動機

航空用ガソリン

ジェット燃料

合成ジェット燃料

液化石油ガス由来燃料（プロパン、ブタン・・）

バイオ燃料

アルコール燃料（メタノール、アルコール）

水素燃料

化学電池 一次電池

二次電池

燃料電池

物理電池 太陽電池

航空用代替燃料

現用の航空用燃料

電動化航空機（Electric aircraft）

※熱機関と電動機の
ハイブリッドも電動化
航空機に含める

推進系動力

動力源

出典：航空宇宙学会誌 2010年10月号 「えあろすぺーすABC 基礎・応用編 脱化石燃料航空機」 岡井・西沢

＝ 推進系が電動化された航空機

 

図 1 脱化石燃料航空機の分類 

共通技術

Cont.

Batt.

M

電動モータ 制御器

二次電池 Cont.

Batt.

M Gen.

Tank

燃料タンク

発電機

純電動推進システム ハイブリッド電動推進
システム

 

図 2 電動化航空機のシステム構成 

 

図 3に 1980年代以降の代表的な世界の電動化

航空機の規模と初飛行年を示す。また、表 1 に

電動化航空機の技術動向をまとめる。1990 年代

まではほとんど成立性が無く、電力源は太陽電

池であり、出力が小さいため、小規模な機体を

低速で飛行させるしかなかった。しかし、基幹

技術（電動モータ、電力源）の進歩により、2000

年代以降性能が飛躍的に向上した。特に、Li-Ion

電池及び永久磁石同期型モータの適用が大きく

寄与した。これらの基幹技術の市場拡大は電気

自動車の開発が促進したものであり[3]、電動化

航空機の主要な基幹技術は当面の間、電気自動

車技術に牽引されて発展していくことが予想さ

れる。 
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図 3 世界の電動化航空機の動向 
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表 1 電動化航空機の年代別技術動向 

年代 ～1990 1991 ～
2000

2001～2010 2011～

離陸質量 100kg以下 300kg以下 1000kg以下 2600kg以下

乗員 1人 1人 ～2人 ～4人

速度 ～50km/h ～100km/h ～250km/h ～250km/h

距離 ～260km ～30km ～190km(Li-Ion)
～750km(燃料電池)

～320km(Li-Ion)
2000km超(燃料電池)

モータ最大
出力

～2.5kW ～13kW ～92kW ～145kW

電動モータ DCモータ DCモータ 永久磁石型同期モータ(ネオジウ
ム磁石)

永久磁石型同期モータ(ネオジウ
ム磁石)

電力源 太陽電池 Ni-Cd電池 Li-Ion電池、燃料電池 Li-Ion電池、燃料電池、太陽電
池

代表例 Solar
Challenger(
米)

Silent AE-1
(独)

ANTARES 20E(独),
Rapid200FC（伊）
electric SkySpark(伊)

e-Genius(独),
Taurus G4(米)

 

 

3．電動化航空機の利点と課題 

電動化航空機の最も優れた利点は、電動モー

タの効率の良さに由来する燃費の良さである。

図 4 に従来のガソリンエンジン航空機を電動化

した場合における、運航コスト削減量の試算例[4]

を示す。電動化によってエネルギ費と整備費が

劇的に低下し、トータルでも 40％近いコスト削

減が期待できる。従って、航空機の電動化は環

境適合性を向上するだけでなく、経済性も向上

する効果を持つと言える。また、電動推進シス

テムの高い信頼性、低騒音性、低振動性等も重

要な利点である。 

0.3$/人/km
（24¥/人/km)

0.18$/人/km
（14.4¥/人/km)

仮定
レシプロエンジン効率：20％
電動モータ効率：90％
飛行時間： 370時間/年

航空ガソリン費用：0.22$/kWh 
電気費用：0.11$/kWh  (@USA)
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図 4 電動化による運航コストの削減[4] 

 

しかし、実際にガソリンエンジンの推進器を

電動化するには、ペイロードや航続距離を大幅

に犠牲にしなければならず、基幹技術が急速に

進歩したおかげで電動化航空機が成立するよう

になってきたとはいえ、化石燃料航空機との運

用面における得失差は依然として大きい。 

図 5 に電動化航空機の成立性予測を示す。水

素を燃料とし、固体高分子型燃料電池（PEFC）

と Li-Ion 電池を電力源とした 3 種類の規模の電

動化航空機について、従来の航空機と同様な飛

行ルートを想定した場合に、重量（ペイロード）

の成立性がどの程度確保されるのかを、搭載機

器類の性能向上も考慮して予測した例である。

検討内容の詳細は文献[5]を参照されたい。長期

的将来予測であるから誤差は大きいが、比較的

小さな規模の機体は成立性が高いのに対し、78

席クラスの規模では 2030 年時点でも成立性が

見込めない。つまり、いわゆる“旅客機”の電

動化は困難であることを示している。これは推

進システムの重量が大きすぎることと、ガスタ

ービンエンジンと異なり、電動推進システムの

場合は、規模を大きくしても単位重量当たりの

出力が増える効果が少ないことによる。従って、

電動化航空機の航続距離やペイロードが従来の

化石燃料航空機並みに確保されるためには、二

次電池や燃料電池、電動モータ等の軽量化が最

大の技術課題である。 
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図 5 電動化航空機の成立性予測[5] 

 

4．JAXA における電動化航空機の研究 

宇宙航空研究開発機構（JAXA）では、航空機

の電動化は環境適合性や経済性を飛躍的に向上

できる革新的技術の重要な候補の一つと捉え、

いくつかの研究活動に取り組んでいる。その一

例を下記に紹介する。 

4．1 エミッションフリー航空機技術の研究 

 機体の規模がある程度大きくなると、電力源

として二次電池だけを用いることはほぼ不可能

であり、エネルギー重量密度が大きい燃料と発

電機を搭載することが必要となる。その有力な

システムの一つがガスタービンと燃料電池を組

み合わせた複合サイクルの発電システム（燃料

電池‐ガスタービンハイブリッドエンジンシス

テム）である。図 6 にシステム構成を示す。燃

料電池としては、PEFC に比べて非常に高い温

度で作動する SOFC（固体酸化物型燃料電池）
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を用い、その排熱を回収してガスタービンを駆

動し、さらに発電することにより、発電効率を

高めるものである。理論的には 80％近い発電効

率が得られ、燃料電池やガスタービンを単体で

使用する場合に比べ飛躍的な効率向上が期待で

きる。SOFC は水素燃料で駆動することが可能

なだけでなく、高温作動のため内部改質もでき

るので、ジェット燃料をそのまま使用できる可

能性がある。燃料を完全に変更することは、空

港における大規模なインフラ変更を要してしま

うため、現用の燃料も使える技術は、技術の遷

移期間を支えるものとしても有効である。 

 

航空機用外周駆動電動ファン

燃料電池-ガスタービン
ハイブリッド発電機

複合材製水素燃料タンク

 
図 6 燃料電池‐ガスタービンハイブリッド 

エンジンシステム 

 

電動モータにも新しい工夫が必要である。現

在の電動モータの性能は非常に高く、単位重量

当たりの出力は既にガソリンエンジンを凌いで

いるが、旅客機に使われるようなガスタービン

エンジンに比べるとまだ 1/3 以下程度でしかな

い。一方、効率は既に 90％を超えており、今後

の伸び代はそれほど多くはない。従って、いか

に単位重量当たりの出力を増加するかがより重

要である。JAXA では大口径で効率的運用が可

能な外周駆動電動ファン[6][7]を提案している。

このモータは駆動トルクを生じるコイル部分が

ファンの外周上に配置されているため、比較的

小さな駆動力でもファンの回転に必要なトルク

を得ることが可能である。ファン外周部に 8 の

字型コイルが配され、さらにその外殻部に配さ

れた O 字型のコイルに通電することにより、駆

動力を生じる。O 字型コイルに直結されたコン

デンサには未使用の磁気エネルギーを蓄えるこ

とができ、コンデンサから O 字型コイルに大電

流をパルス的に流すことで、鉄心や磁石なしで

も損失の小さいモータを実現することができ、

重量軽減が可能となる。図 8 に外周駆動電動ファ

ンを多数配置した搭載機（エミッションフリー

航空機）のイメージを示す。 

 
図 7 外周駆動電動ファン 

 

 

図 8 JAXA エミッションフリー航空機イメージ 

 

4.2 ＦＥＡＴＨＥＲ事業 

 以上は長期的視点に立った基礎研究の例であ

るが、より短期的な視点での研究例も次に紹介

する。JAXA では 2014 年度の飛行実証を目標

に”FEATHER”（Flight-demonstration of Electric 

Aircraft Technology for Harmonized Ecological 

Revolution）という名の基、電動モータグライダ

の飛行実証に関する事業を実施する計画である[4]。

本事業では、既存の動力付滑空機（モータグラ

イダ）のエンジンを電動モータに換装して電動

化を図り、独自開発による電動推進システムの

性能及び新しい機能を飛行実証することを目的

としている。図 9 に試験機の概要を示す。航空

機は安全性に対する要求が他の乗り物に比べて

厳しく、試験飛行であっても航空法に従った手

続きは必須であり、安全性を証明するための技

術的なデータを示すことが要求される。特に、

電動化に関してはまだ明確な耐空性の基準がな

いため、各国とも行政と開発機関が協力しなが

ら手探りで進めているのが現状である。本事業

を通じて、電動化航空機開発や耐空性等、電動

化航空機を安全に飛行させる技術を習得すると
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ともに、種々の技術課題を抽出し、次のステッ

プに寄与する知見を得ることも重要と考えてい

る。 

2000ｍ級滑走路

速度：100～120km/h

高度：～300m

飛行時間：～20分

電動モータ(60kW)

航空機用Li-Ion電池

電動推進システム概要

電力源：Li-Ion電池(75Ah, 29.6V） 4直列
電動モータ型式：永久磁石型同期モータ
電動モータ最大出力：60ｋW
インバータ：IGBT
冷却：水冷式
乗員：1名

原型機概要

型式：
HK36TTC-ECO
全幅：16.33ｍ
最大離陸質量：850㎏

 
図 9 “FEATHER”試験機の概要 

 

5．電動化航空機の可能性 

航空機の電動化がもたらす変化についてはい

くつかの側面が期待できる。一つは、飛躍的な

低燃費化によって、今後 20 年間で 2.7 倍の増加

と言われる大幅な輸送需要拡大に対しても、

CO2 排出量をこれ以上増加させない技術的な解

となることである。ただし、CO2 排出量の主要

因となっている旅客機の規模は、長期的に見て

も電動化が浸透するには大きすぎることから、

まだ何段階かの技術的ブレークスルーは必要と

考えられる。もう一つの側面は、航空機製造業

の立場である。電動化により航空機の基幹技術

が装備品も含めて劇的に変わることになり、新

規参入のビジネスチャンスともなり得る。 

米国の連邦航空局（FAA）は、今後 5～10 年

以内にスポーツ機のような小型のクラスの電動

化航空機が実用化すると予測しており、現在耐

空性基準策定のための準備を進めている[8]。二

次電池のみを電力源として成立可能な小型の電

動化航空機においては、設計・製造の自由度が

格段に向上するだけでなく、維持・運用コスト

も低下することから、エアタクシーのように航

空輸送の大衆化をもたらす新しい利用形態が創

出される可能性もある。さらに、電気自動車の

運動制御技術[9]として注目されているように、

電動モータの高速応答特性を活用した制御技術

の高度化・高機能化を図ることにより、電動化

航空機は安全性や利便性においても従来の航空

機に対して優位性を持つことが期待できる。 

 

6．まとめ 

 電動化技術は航空機にとって新しい推進技術

であり、低 CO2 のみならず、低騒音、低振動、

低コスト、メンテナンスフリー等様々な利点が

ある。旅客機の推進器に適用されるまでには非

常に長期的な取り組みと何段階もの技術革新が

必要であるが、小型の電動化航空機が普及すれ

ば、適用可能な要素技術のレベルが急速に向上

する可能性もある。国内には電動化航空機技術

に必要不可欠な要素技術に関して強力な企業が

多数存在しており、高度な技術で構築された国

産の電動化航空機が実現されるポテンシャルも

高く、今後、国内においても電動化航空機に対

する取り組みが一層活性化することが望まれる。 
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風洞試験/CFD 融合システム 

「デジタル/アナログ・ハイブリッド風洞（DAHWIN）」 

～システム開発と JAXA プロジェクトへの適用～ 

 

研究開発本部 流体グループ 口石 茂 

研究開発本部 数値解析グループ 村上桂一 

研究開発本部 風洞技術開発センター 渡辺重哉 

 

 

1．はじめに 

JAXA 研究開発本部では、現状の風洞（実流

れを対象とした「アナログ風洞」）に対して CFD

（数値シミュレーションという意味での「デジ

タル風洞」）を強く連携させたコンカレントな風

洞試験（以下、「風試」という）/CFD 融合シス

テムである、「デジタル/アナログ・ハイブリッ

ド風洞」（DAHWIN : Digital/Analogue Hybrid 

WINd tunnel ）の開発を現在進めている。

DAHWIN では、風試/CFD それぞれに固有な弱

点・技術課題を相補的に解決するとともに、風

試/CFD 両データを統一的に生産・管理して対

等な比較検証が可能なプラットフォームを整備

することにより、風試/CFD 両者の有用性を向

上させ、宇宙航空機の設計時間/コスト/リスク

の低減、設計データ精度/信頼性の改善を行うこ

とを目指す。現在の開発ステータスとしては、

システムを JAXA 2m×2m 遷音速風洞（以下、「遷

音速風洞」という）における実風洞試験に適用

して課題・問題点を抽出すると共に、風試/CFD

両者の融合をより高めた機能の研究開発を進め

ているところである。本稿では DAHWIN のシス

テム概要および諸機能について説明し、遷音速

風洞における JAXA プロジェクト試験に適用し

た例について紹介する。 

 

2．DAHWIN 概要 

図 1 に DAHWIN のシステム構成を示す。シス

テム本体はハードウェアおよびソフトウェアの

集合体であり、遷音速風洞および JAXA スパコ

ン（JSS）それぞれのネットワークとのインター

フェースを形成することによって、風試/CFD

データを一元的に取得・管理することができる。

また、システムはインターネットを介して外部

に開放されており、ユーザは JAXA 内外の任意

の端末から Web ブラウザを用いてシステムに 

 

図 1 DAHWIN システム構成 

 

 

図 2 DAHWIN 利用フロー 

 

アクセスすることが可能である。 

図 2 にシステムの基本的な利用の流れを示す。

まず機体設計において風試模型形状が定義され

たのち、デジタル風洞側では試験実施に先立っ

た事前 CFD 解析を行う。結果はアナログ風洞側

に送られて試験計画や模型詳細設計、さらに各

種補正処理における基本データとして使われる。

風試中においては、計測データを事前 CFD デー

タとリアルタイミングで比較することにより、

風試データの健全性評価を可能とする。また、

主要な風試データは随時デジタル風洞側に戻さ

れ、最適な物理モデルの選択や計算格子の再配
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置等、風試データを有効に利用した高精度 CFD

解析がなされる。風試全体が終了した時点では、

完全に対等な条件での風試/CFD データおよび

両者を融合させた最も確からしい空力特性デー

タ（最尤値）がユーザに提供されると同時にデ

ータベース（DB）化され、以降の風試や CFD

解析、ついては実機の設計開発に活用される。 

 

3．DAHWIN 機能要素 

DAHWIN は風試/CFD の効率化・高精度化に

資するアプリケーションの総合プラットフォー

ムとして、多種多様な機能を実装している。こ

こではそれらの中からシステムの中核をなす機

能の概要について、紹介する。 

 

3.1 CFD 自動実行システム（デジタル風洞） 

DAHWIN においては、風試 1 シリーズに対し

て 300ケース程度の事前CFD解析を行うことを

想定している。このような大量の解析を限られ

た期間内に実施するためには、解析作業の高速

化、効率化が重要な課題となる。DAHWIN のサ

ブシステムであるデジタル風洞では「高効率か

つユーザフレンドリーな CFD 解析システムの

構築」を目標として、自動格子生成ソフト

（ HexaGrid ） お よ び 高 速 流 体 解 析 ソ フ ト

（FaSTAR）[1]による CFD 自動実行システムの

開発を進めてきた。 

 

図 3 デジタル風洞入力画面 

 

図 3 にシステム GUI 入力画面を示す。ユーザ

は画面上で風試パラメータの組み合わせを指定

しておけば、計算格子作成から CFD 解析実行、

DB 登録までの一連の処理が自動実行される。 

 

3.2 風試/CFD 統合データ入出力機能 

風試データおよび CFD データを共通フォー

マットに変換し、DB に登録する機能である。

登録されたデータは DB の検索機能で随時抽出

することができ、可視化・分析処理等で必要と

されるデータ加工が行われる。風試/CFD デー

タは共通フォーマットで同一 DB に登録されて

いるため、模型形状、気流条件等により検索処

理を実行すれば、同一条件の風試/CFD データ

を容易に抽出することができる。 

 

3.3 風試モニタリング機能 

風試中の計測結果をリアルタイムでモニタリ

ングし、事前 CFD データと比較検討することで

風試中に異常な計測値になっていないかを随時

確認できるようにする。インターネット経由で

遠隔地（ユーザの事業所等）からのモニタリン

グも可能とし、ユーザが風洞現場に直接居合わ

せなくてもデータを確認することができる。 

図 4 に風試におけるモニタリング風景を示す。

風試データは、計測が終了する毎に計測ポイン

ト単位でデータ処理がなされ、風洞計測システ

ムから DAHWIN へと転送される。転送後、デー

タは共通フォーマットに変換され、次節で述べ

る補正処理が行われた後、画面上に事前 CFD

データとあわせて表示される（図 5）。風試デー

タと比較される事前 CFD データはユーザが直

接指定するのではなく、システムが風試データ

中に含まれる気流条件を参照して、最も条件が

近い CFD データを自動検索して表示される。 

さらに、風試データと事前 CFD データとの差

分値が計算され、健全性評価結果として画面上

に表示される。ユーザが予め指定した健全性評

価指標、すなわち差分の閾値を赤線で示し、風

試と CFD の差がそれを上回った場合は異常値

として表示される。 

 

3.4 風試データ補正機能 

風洞壁・模型支持装置の存在が風試データに

及ぼす影響を数値的に評価して補正する。風洞

壁干渉補正については、JAXA が過去に整備し

たパネル法による壁干渉補正手法を採用し、今

回新たに開発した CFD による支持干渉補正手

法とあわせてシステム化を行った。支持干渉補

正については、事前 CFD の実施時に、模型支持

装置を考慮した解析についてもあわせて行い、

支持装置なしの解析結果との空力係数の差分を 
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図 4 風試モニタリング 

 

 

図 5 風試モニタリング画面（空気力データ） 

 

補正量とみなして応答曲面を作成することによ

り、風試中任意のマッハ数、迎角における補正

処理を可能としている。 

 

3.5 風試対応詳細 CFD 機能 

風試模型は通風時に掛かる空力荷重により、

翼が変形することが知られている。一方、CFD

においては模型を剛体と仮定しているため、風

試と CFD とを比較する際に形状に差異が生じ

てしまう。昨今では画像計測技術により、この

ような風試における模型の変形量を計測するこ

とも可能となっており、そのような変形計測デ

ータを使って CFD の計算格子を修正すること

により、風試における模型状態を忠実に模擬し

た CFD 解析を実現させた（図 6）。このような

試験条件に忠実な解析により、厳密な風試/CFD

の比較検討が可能になるとともに、データへの

理解がより深まると期待される。 

 

4．JAXA プロジェクトへの適用例 

ここでは JAXA プロジェクト試験における

DAHWIN の活用例として、遷音速風洞で過去に

実施された 2 件の風洞試験について紹介する。 

 

図 6 模型翼変形を考慮した CFD 解析 

 

4.1 低ソニックブーム設計概念実証（D-SEND）

プロジェクト試験 

航空プログラムグループでは現在、超音速機

の低ソニックブーム設計概念実証（D-SEND）

における試験機体の設計開発を進めている。そ

の一環として行われた第 2 フェーズ（D-SEND#2）

供試体に関する遷音速風洞試験において、

DAHWINを用いた空気力計測データのモニタリ

ングが実施された（図 7）。本試験における空気

力 6 分力データのモニタリング表示所要時間は、

データ取得後 10 秒程度であった。遷音速風洞に

おける計測時間間隔の目安は 20 秒であり、次の

計測データが取得されるまでの表示が可能とな

っており、風試データのリアルタイム確認が実

現された。また、グラフにみられるように風試

データと事前 CFD データは優れた一致を示し

ており、デジタル風洞は解析の効率性、利便性

の向上のみならず、精度についても十分実用的

であることがわかる。 

 

4.2 HTV-R カプセル形状模型試験 

次に有人宇宙環境利用ミッション本部が研究

を進めている回収機能付加型宇宙ステーション

補給機（HTV-R）に関する風洞試験について紹

介する。DAHWIN は一般的な航空機形状におけ

る試験を前提としてシステム仕様が定められて

いるが、機能の多くはそれ以外の形状に対して

も適用可能である。 

 図 8 に今回使用したカプセル形状模型を示す。

模型形状やサイズから、模型を支える支持装置

の測定への影響が大きくなることが予測される。

そこで事前 CFD において支持装置を含めた解

析を実施し、支持無しのデータとの差を補正量 

変形後

変形前 
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図 7 D-SEND#2 遷音速風洞試験 

 

とみなすことで、風試データの補正を行った。

グラフより、本手法により風試データが CFD

を用いてリーゾナブルに補正されていることが

確認できる。本試験においては、風試/CFD 間

で一致の良くないケースについて、風試中に物

理モデルを変更した後追い CFD 解析を実施す

ることにより、一致度改善を図るような試みも

行った。高速 CFD ツールおよびスパコンの活用

により風洞試験と CFD とを同時進行的に実施

することが可能となってきている。これにより、

事前 CFD データを参考にして風試データの妥

当性を検討し、さらに風試データを参考にして

CFD 解析を再実施、精度を向上させて詳細に分

析の上、以降の風試に反映させるといった、よ

りダイナミックな風試に対する CFD の援用が

今後期待される。 

 

5．まとめ 

風洞試験に対して CFD を強く連携させるこ

とにより風洞/CFD 両者の有用性を向上させ、

航空機や宇宙機の空力特性取得を多面的に改善

することを目的とする、デジタル/アナログ・ハ

イブリッド風洞（DAHWIN）について紹介した。

実験/数値シミュレーション技術の融合の先導 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 8 HTV-R 遷音速風洞試験 

 

的な例として、JAXA プロジェクトや航空宇宙

メーカが実施する風洞試験の効率化、高精度化

に貢献していきたいと考えている。 

一方、現時点におけるシステム開発の目標を

端的に述べると「風洞試験をより良くする基盤

インフラの整備」ということになり、まずは風

洞試験そのもののレベル向上を主目的としてき

たが、一方で本システムを単なる風洞試験の 1

ツールとしてではなく、航空宇宙機の設計開発

プロセスの一環として利用するべきという意見

も出ている。今後はそのような展望を考慮しな

がら、実機開発により直接的に資するシステム

としてレベルアップを図っていきたい。 
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有人宇宙船構想と研究状況 

 

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 

佐藤直樹 

 

1. はじめに 

我が国は ISS 計画を通じて有人技術と実績

を着実に積み重ねてきた。その技術的／人材的

資産を無駄にすることなく、さらなる有人宇宙

開発を通じて我が国の宇宙開発、日本社会への

貢献を図っていくべきであり、JAXA ではそのた

めの次の大きなステップとして有人輸送能力獲

得に向けて基盤的な技術研究を進めるとともに、

日本の有人輸送の全体構想の検討も行っている。

ここでは、特に有人宇宙船にフォーカスしてそ

の構想検討の概要を紹介する。 

 

2. 想定するミッション要求 

ISSは 2020年までの運用は国際的に合意され

ているが、その後の運用については未定である。

一方、中国が 2020 年までには宇宙基地を完成さ

せるとし、またロシアも地球低軌道の有人施設

は継続していくべきとの考えも打ち出している。

さらには民間企業では米国 Bigelow Aerospace

社が地球低軌道に宇宙ホテルを建設する計画も

進めている。したがって、ISS が運用を終了し

ても地球低軌道には何らかの有人施設があり、

地上とその有人施設の間の往復輸送の需要があ

ると思われ、有人宇宙船の想定ミッションとし

ては当面は地球低軌道への宇宙飛行士の往復輸

送とし、仮目的地として ISS を想定することが

妥当であると思われる。図 1 にそのミッション

概要を示す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3. 打上げから帰還のミッションシナリオ構想 

有人宇宙船のシステム検討を進めるにあたっ

ては、ミッション要求のほかに、有人ロケット

や打ち上げ場所、帰還場所とミッションシナリ

オの想定が必須である。 

 

3.1 有人ロケット 

有人ロケットとしては、開発を検討中の次期

基幹ロケットをベースに搭載電子機器の冗長化

や異常検知システムの強化によりさらに信頼性

を高めることで実現可能である（図 2）。打上げ

経路としては、いつ緊急帰還をしても宇宙飛行

士への加速度を制限値以下とするような経路と

する必要がある。図 3 に打上げ経路、図 4 に打

上げ経路ごとの最大加速度と加速度制限値の比

較を示す。能力最大の打上げ経路では加速度制

限を超過するが、打上げ経路ケース B では加速

度制限をクリアする。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2 有人ロケット構想案 

図 1 想定する有人宇宙船の ISS ミッション
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図 3 有人ロケットの飛行経路 
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3.2 帰還地 

帰還地の選定は有人輸送のアーキテキクチャ

を検討するにあたり最も大きなテーマである。

ここでは、帰還支援システムの最小化や有人宇

宙船の再使用性を高めることを考慮してノミナ

ル帰還は日本国内陸地への定点着地を前提とし

た検討内容を紹介する。定点着陸の具体的な目

標としては、X-38 で採用が検討されていたパラ

フォイルによる誘導着陸を前提とし直径 300m

以内を暫定の目標値として置いている。（パラフォ

イルによる誘導着陸の実現可能性については別

途基礎研究を実施中）ただし、着陸前の滑空侵

入飛行エリアも考慮に入れておく必要がある。

このように考えると現存の飛行場であればほぼ

対応できると考えられる。 

一方で、着陸地の立地条件として下記 2 点を

考える必要がある。 

① 着陸地手前に弾道帰還する可能性。 

② 着陸地手前にサービスモジュールを廃棄

する場所を確保すること。 

図 5 に L/D=0.3 のカプセル型宇宙船が大気圏

再突入角 1.49deg で再突入した場合の飛行経路

と落下域分散の解析例を示す。本図は帰還モジュ

ールと合わせて大気圏再突入前に分離するサー

ビスモジュール(SM)の落下分散域も示す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

上記の立地条件 2 点と図 5 に示す帰還モジュ

ールの帰還範囲や SM の落下分散域を無人海域

にとれるかどうか等を考慮した 1 次的な検討結

果を図 6 に示す。本図から北海道大樹町や伊豆

大島に帰還する場合は SM 廃棄領域を無人海域

に確保できるが、種子島の場合は南西諸島に干

渉することが分かる。 

打上げ時の緊急帰還については、図 7 のとお

りロケット飛行経路上に飛行艇を配置しておく

ことで対処する方法が考えられる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.3 運用シナリオ 

 運用シナリオについては、まずノミナル運用

におけるミッションシナリオを、状態や機能が

大きく変わるフェーズに分解して、検討を進め

た。大きくは下記の 4 フェーズであり、詳細は

ここでは省略する。 

図 4 打上げアボート時の加速度 

図 3 有人ロケットの飛行経路 

図 6 国内着陸候補地と SM 廃棄領域 
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図 7 打上げ時の緊急帰還シナリオ

図 5 有人宇宙船の再突入時飛行経路と着地分散域 
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(1)射場整備フェーズ 

(2)打上げフェーズ 

(3)軌道上フェーズ 

(4)帰還フェーズ 

この他にも故障時の一時的な安全化を図るオ

フノミナル運用、2 重故障相当時にミッション

を中断し安全化を図る安全化運用、3 重故障相

当以上の異常が発生した場合に搭乗員の安全化

を図るコンティンジェンシ運用についてもシナ

リオを設定し、それぞれについて機能要求／性

能要求を整理した。 

 

4. 安全要求 

基本的には ISS でもベースラインとしてき

た 2 重故障許容の考え方を踏襲する。ただし、

ISS でも一部取り入れられた定量的なリスクマ

ネージメントの考え方も取り入れることとする。

例えば、ロケットエンジンなどについては、定

量的なリスク評価によりそれが許容できるレベ

ルと判断できれば冗長化を不要とする考え方を

取るということである。 

また、想定しうる事故（ロケット爆発、宇宙

船火災など）に対しては、2 重故障許容相当の

対策以上にその事故から宇宙飛行士を守るため

の別の安全化対策を施す。（例えば、ロケット爆

発に対する緊急離脱装置） 

 

5. 有人宇宙船システムコンセプト 

上記のミッション要求、運用シナリオ、安全

要求などを考慮した上で、システムに必要な要

求を解析・検討した。表 1 にその代表的なシス

テム要求を示す。現在これらのシステム要求に

基づきシステム検討を進めているところである。 

有人宇宙船の外観図(現状想定図)と主な仕様

を図 8 に示す。 

 

 

 

 

6. 有翼型宇宙船の実現性検討 

 ここまでカプセル型の有人宇宙船について

述べてきたが、JAXA では宇宙輸送系の革新を目

指して再使用型輸送系を研究しており、それに

つながる有翼型有人宇宙船の実現可能性の検討

も進めている。 

カプセルでパラフォイルを利用して帰還する

場合はサービスモジュール（SM）を廃棄する必

要があり、その廃棄場所の制約から図 6 に示す

ように帰還地も大きな制約を受ける。さらに火

災やデブリ衝突による急減圧などの事故が起き

た場合の軌道上からの緊急帰還を考ると、世界

のさまざまな地点に緊急帰還地を設定しておく

必要があるが、有翼機のように大気圏再突入後

に大きなクロスレンジをとることができれば、

緊急帰還地は 5 か所程度で十分であり、また SM

の廃棄場所も考慮する必要はない。このように、

有翼型宇宙船は再使用性や帰還時の乗り心地の

他にも運用性に大きなメリットがある。 

一方、有翼型宇宙船のデメリットとしては、

システムが複雑になること以外に、翼や着陸装

置などの追加で質量が重くなること、及びモジュ

ール分割がしにくいため打上げ時の緊急離脱が

難しくなることが上げられる。この 2 つの課題

に対して検討の状況をまとめる。 

まず、検討の前提として置いたレファレンス

モデルを図 9 に示す。 

搭乗員人数 3 人 

ミッション期間 5日間(単独)＋210 日間(ISS 結合)

居住容積 5.8m3 

最大加速度 4G(瞬間値は別途定義) 

増速能力 540m/s 

主エンジン推力 32000N 以上 

再突入時位置精度 8km×200km 以内＠高度 120km 

開傘時位置精度 直径 2km 以内 

着陸時位置精度 直径 300m 以内 

キャビン空気 1 気圧、N2:80%、O2:20% 

キャビン 

温湿度範囲 

温度 18.3℃～26.7℃ 

湿度 25%～75% 

発生電力 2.2kW(軌道上)、1.7kW(帰還時) 

排熱能力 3.0kW 

通信容量 300kbps(ダウンリンク) 

表 1 有人宇宙船の主なシステム要求(暫定値) 

図 8 カプセル型有人宇宙船コンセプト図

全長： 3.7m 

直径： 3.2m 

推進薬： 940kg 

全備質量 7.2t 
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 このレファレンスモデルを種子島宇宙センタ

ーから打ち上げた場合の打上げ時のアボートシ

ナリオについて検討した。結論としては、打上

げ後 160sec までは飛行経路近辺の飛行場に着

陸することは不可能であるが、160sec 以上

550sec までは硫黄島などの飛行場に着陸する

ことができることが分かった。550sec 以上はも

ともと有人宇宙船のミッションサクセス上要求

されている増速能力以下の 500m/s の増速で軌

道へのアボートが可能である。 

 パッドアボートも含めて打上げ後 160sec ま

では種子島近辺の海上へのアボートとなってし

まうが、推定 500km 以内と考えられるため、パ

ラシュートによる着水後、飛行艇による 2 時間

以内の救助が可能であると考えられる。図 10

にここまでの打上げ時アボートシナリオをまと

めたものを示す。 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

なお、ロケット爆発からの初期回避では緊急

脱出ロケット(Launch Escape System:LES)が別

途必要である。ロケット爆発に関しては爆発圧

力波および爆発破片からの退避が重要なポイン

トであり、これまでの検討の結果から爆発の 3

秒前に離脱を開始し、8G で 3 秒間加速すれば

10psi の圧力波や破片から退避可能であること

が分かった。なお、有人宇宙船が 10psi の圧力

荷重には耐えることが前提である。このような

要求を実現する LES を概略検討した結果、その

質量は 4.6t となり、有翼宇宙船の質量を合わせ

ると 18.3t で、これは JAXA で検討している次期

基幹ロケット Heavy の打上げ能力に収まる。 

 

7. 基盤技術研究 

 ここまで述べてきたようなミッションコンセ

プトやシステムコンセプト検討とは並行して有

人宇宙船の基盤的技術の研究を進めることも重

要である。 

 ただし、限られた研究予算を効率的に活用す

るために、戦略的に優先度を付けて行う必要が

あり、JAXA では下記の観点に基づいて研究テー

マの優先度付けを行った。 

① 技術の革新性 

② リソースメリット 

③ 有人安全性向上への寄与 

④ 発展性 

その結果、軽量ヒートシールド、低毒性スラ

スタ、高精度揚力飛行技術、高性能相変化方式

排熱技術など 8 項目を抽出し、2 年前から研究

を進めている。 

 また、実際に有人宇宙船を開発する際には、

安全を担保する組織や管理プログラムの要求、

さらには具体的な安全要求を整備する必要があ

り、民間輸送や米国の有人安全要求を参考にし

つつ、日本としての安全要求についても研究を

進めている。 

 

8. まとめ 

ISS への搭乗員輸送をレファレンスミッショ

ンとした有人宇宙船のミッション解析、システ

ム要求解析、システムコンセプト検討について

JAXA での検討状況を紹介した。 

JAXA での有人宇宙船のシステム検討は数年

前から開始され、外部の状況を取り入れつつ、

検討サイクルを深めている。平成 24 年度中には、

ここに記述したカプセル型の有人宇宙船と有翼

型の有人宇宙船についての基本的なコンセプト

とその開発／運用に関するコスト／スケジュー

ル／リスクを含めたメリット／デメリットの比

較をまとめていく予定である。 

図 9 有翼型有人宇宙船レファレンスモデル 

全長： 10m 

スパン： 7m 

高さ： 2m 

全備質量 13.7t 

滑走路着陸

地球低軌道

揚力飛行

（種子島) （硫黄島、テニアン島、チューク諸島、等の既存空港)

（宇宙船エンジンと高いマ
ヌーバ能力を活用）

軌道エンジン
で増速

US-2

LES
分離

LESで脱出
&増速

LESで脱出
(爆発等の異常
状態から）

海上にパラシュートで着水

LESで脱出
(爆発等の異常
状態から）

（半径500km以内）

図 10 有翼型有人宇宙船打上げ時ｱﾎﾞｰﾄｼﾅﾘｵ 
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基幹ロケット高度化 プロジェクト計画と開発状況 

 

宇宙輸送ミッション本部 基幹ロケット高度化プロジェクトチーム 

藤田 猛 

 

 

1．はじめに 

基幹ロケット（H-ⅡA／H-ⅡB ロケット）は、

我が国が必要なときに、独自に宇宙空間にアク

セスするために不可欠な手段である。  

H-ⅡA ロケットは、2001 年の運用開始後、95%

以上（21 機打上げ中 20 機の成功）という世界

最高水準の打上げ成功率を誇り、その高い信頼

性を実証してきた。その一方で、開発完了後既

に 10 年以上が経過しており、多様な打上げ要求

への対応能力、ペイロード（衛星）搭載環境等

の性能や打上げ価格の面で海外競合ロケットと

の格差が顕在化してきている。  

商業打上げ市場においては、欧州 Ariane 5、

露 Proton が高いシェアを占めており、H-ⅡA ロ

ケットの競争力は高いとは言い難い。さらに、

欧州は中期的に競争力強化を目的とした改良開

発（Ariane 5ME）、長期的にシステムを刷新する

抜本的な研究開発（Ariane 6）を、露は新型ロ

ケットである Angara の開発を推進している。ま

た、米国民間企業 SpaceX 社は、Falcon 9 による

国際宇宙ステーションへの商業物資輸送サービ

スを着実に実施する一方、低価格を武器に商業

衛星打上げを受注してきており、今後、更なる

競争の激化が不可避の状況にある。 

さらに、H-ⅡA ロケットの運用基盤（各種試

験設備、製造設備、射場設備等）に目を向ける

と、H-Ⅱロケット開発時（1986～1994 年）以前

に整備したものも多く老朽化が著しいため、そ

の維持・更新費が年々膨大化しつつある。 

このような状況に対する対応の第 1 段階とし

て、2011 月、宇宙航空研究開発機構では、H-ⅡA

ロケットの第2段機体を主体としたブロックアッ

プグレードにより、短期かつ効率的に海外競合

ロケットとの性能格差を是正するとともに、射

場設備（飛行安全システム追尾系）の老朽化に

対する抜本的対応を目的として、「基幹ロケット

高度化プロジェクト」を立ち上げた。本稿では、

同プロジェクトの概要及び開発状況を報告する。 

 

2．基幹ロケット高度化プロジェクトの目的 

H-ⅡA ロケットの国際競争力を維持・向上す

るため、機能・性能面での世界標準との格差の

内、静止衛星打上げにおける打上対応能力、及

び、ペイロード搭載環境（衝撃環境）の是正を

目的とする。 

（1）静止衛星打上対応能力の向上 

静止衛星打上げにおいては、静止軌道上への

投入質量の最適化を図るため、ロケットによる

静止軌道への直接投入を行わず、静止軌道への

遷 移 軌 道 （ 静 止 ト ラ ン ス フ ァ ー 軌 道 ：

Geostationary Transfer Orbit: GTO）でロケット

から衛星を分離し、その後は衛星が自らの推進

系を用いて増速し静止軌道に遷移することが多

い。H-ⅡA ロケット開発時点では、この衛星が

静止軌道へ遷移するために必要な増速量（以下、

「静止化増速量」という）の標準的な値は、

1,800m/s 前後であったが、赤道上の射場ギアナ

から打ち上げる Ariane 5、上段ロケットの多数

回着火による Proton が商業打上げ市場のシェ

アを獲得して以降、1,500m/s がデファクト・ス

タンダード化されてきている。 

このような中、現行の H-ⅡA ロケットは、打

上げ射場が種子島に位置することもあって、

GTO ミッションにおける静止化増速量は

1,830m/s となっており、Ariane 5 等と比較して、

衛星側により多くの増速負担を強いることになっ

ている。 

これに対して、本プロジェクトでは、2 段エ

ンジン再着火後、最大 18,000 秒のコースト（「ロ

ングコースト」という）を行い、増速効率が良

い遠地点付近において再々着火し、効率的に静

止化増速量を 1,500m/s 以下まで低減すること

を目的としている（図 1、図 2）。 
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また、ロングコースト機能により、惑星探査

等ロンチウィンドウが極めて限定的なミッショ

ンにおいて、打上げ機会の拡大が可能となる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

（2）ペイロード搭載環境の向上 

ペイロード（衛星）設計・開発において、打

上げ時の機械的ペイロード搭載環境（振動、音

響、衝撃）は重要な制約条件となる。この内、

現行の H-ⅡA ロケットの衝撃環境は、衛星分離

時に発生する衝撃が標定となり、そのピークレ

ベルは 4,100G に達する（図 3）。これは、Ariane 

5 等の海外競合ロケットの衝撃環境（2,000G）

と比較して高いレベルであり、我が国の衛星開

発における設計自由度の制限になるばかりでな

く、海外商業衛星受注において不利な点の一つ

にもなっている。 

これに対し、本プロジェクトでは、衛星分離

機構（マルマンクランプバンド方式）のバンド

結合解除方式を従来の火工品ボルトカッタ－に

よる切断方式から、火工品を使わず機構的に緩

やかに解除する方式に変更することにより、衛

星に与える衝撃レベルを 1,000G 以下に低減す

ることを図る。 

  

 

 

 

（3）地上追尾レーダの不要化 

今後老朽化更新を迎えるレーダ局の代替とし

て機体搭載型の飛行安全用航法センサを開発し、

将来的な自律飛行安全システムの実現に繋げる

とともに、既存レーダ局の廃局による基幹ロケッ

トインフラの維持・運用費の低減に資する（図

4）。 
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図 2 静止衛星打上げ能力の向上 

   （静止化増速量⊿V=1500m/s） 

図 3 Ｈ－ⅡＡロケット及び海外ロケットの衛星搭載

衝撃環境比較／本プロジェクトで実現する衝撃レベル

 衝
撃

レ
ベ

ル
 [

G
] 

図 4 飛行安全用航法センサによる 

飛行安全システム追尾系の高度化構想 

図 1 ロングコーストによる静止化増速量の低減 

世界最高水準の
衝撃環境を実現
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3．開発内容 

前項目的を達成するために本プロジェクトで実

施する開発内容を図 5 に示す。 

 

 

 

 

 

（1）ロングコースト機能の獲得 

H-ⅡA ロケット第 2 段機体を長時間にわたり

宇宙空間を航行するロングコーストの実現のた

めには、コースト中の極低温推進薬（液体水素、

液体酸素）の消費を最小限に抑える必要がある。 

 

a. 液体水素タンク遮熱コーティングの開発 

第 2 段機体液体水素タンクシリンダ部

の断熱材表面に白色に塗装することによ

り、太陽光等からの外部入熱を低減し、

タンク内部の液体水素の蒸発量を低減す

る。 

 

b. 第 2 段エンジン予冷方式の改善 

第 2 段エンジン液体酸素系のコースト

中の予冷については、従来、一定間隔で

大流量の液体酸素を推進系配管、ポンプ

等に流すことにより予冷を実施してきた

が、微小流量を断続的に流す予冷方式を

採用することにより、コースト中の予冷

に要するトータルの液体酸素消費量を低

減する。 

 

また、エンジン着火前予冷流量の削減

等により更なる液体酸素予冷量の低減を

図る。 

 

c. 第 2 段エンジン低推力スロットリング機

能の開発 

ロングコースト後の増速の際、第 2 段

エンジンの再々着火を定格の 60%推力で

着火・燃焼させることにより、無効推進

薬量を低減するとともに衛星投入精度の

向上を図る。 

 

d. 推進薬リテンション・システムの開発 

コースト中の推進薬リテンション方法

として、従来の姿勢制御用ガスジェットス

ラスタによる方式に替え、液体水素タンク

内の蒸発水素ガスを有効活用し連続的に

ベントする方式を開発することにより、ロ

ングコーストに必要となるガスジェット

スラスタ用燃料タンクの追加搭載に伴う

打上能力ロスを回避する。 

 

（2）ペイロード搭載環境の向上 

a. 低衝撃衛星分離機構の開発 

ペイロード（衛星）と第 2 段機体衛星

分離部とを結合する衛星分離機構のバン

ド結合解除方式を従来の火工品に替え、

機構的に緩やかに解除する方式とするこ

とにより、衛星分離衝撃を 1,000G 以下に

低減する。 

 

（3）飛行安全システム追尾系の高度化 

a. 飛行安全用航法センサの開発 

飛行安全管制において、レーダ局によ

らず電波航法機器を用いて機体位置情報

を確認するための機体搭載型航法センサ

を開発する。 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5 主な開発項目 
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4．開発状況及び今後の予定 

全体スケジュールを図 6 に示す。これまで各

サブシステムの開発試験を実施してきており、

2012 年 9 月にシステム CDR を完了した。現在、

スロットリング機能等を付加した 2 段エンジン

の認定のための燃焼試験を角田宇宙センター高

空燃焼試験設備にて実施中である。以下、代表

的な開発試験結果を示す。 

 

 液体水素タンク遮熱コーティングによる蒸

発低減効果に係る飛行データ取得（図 7） 

H-ⅡAロケット 21号機打上げにおいて、

第 2 段液体水素タンクに遮熱コーティン

グを施し飛行データを取得し、良好な蒸

発率低減効果を確認。 

 

 第 2 段エンジン予冷データ取得試験 

第 2段エンジン予冷方式の改善効果を確

認するため真空チャンバ内に液体酸素ポ

ンプを設置し、フライト温度環境を模擬

した状態で予冷データを取得し、良好な

予冷量削減効果を確認。 

 

 第 2 段搭載機器部熱真空試験（図 8） 

第 2段機体の機器搭載部を模擬した実機

大供試体を筑波Φ8m 真空チャンバに設定

し、ロングコースト模擬中の各部の温度

データを取得し、熱解析モデルの精度を

確認。  

 

今後、2013 年までにすべての開発を完了した

後、H-ⅡA 打上げの機会を活用して飛行実証を

行う予定である。 

 

FY2009 FY2010 FY2011 FY2012 FY2013

     

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6 開発スケジュール 

概念設計 
基本
設計 維持設計 

＜開発試験＞ 

＜システム設計＞ 
開発移行 PQR 

各系開発試験 

詳細 
設計 

図 8 第 2 段機器搭載部熱真空試験 

図 7 H-IIA ロケット 21 号機打上げにおける第 2 段液

体水素タンク遮熱コーティング 

第 2 段液体水素
タ ン ク に 遮 熱 コ
ーティング 
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東京大学-JAXA 社会連携講座“ロケットエンジンモデリングラボラトリー” 

 

情報・計算工学センター 

谷 直樹 

 

 

1．はじめに 

数値シミュレーション技術は既に一般産業界

では広く普及し、飛行機、新幹線、自動車の空

力設計だけでなく、パソコン内部レイアウトの

冷却設計等にも活用されており、実験、理論に

並ぶ第 3 の設計開発技術として認知されつつあ

る。しかし、宇宙開発分野でのシミュレーショ

ン技術適用は比較的遅く、ロケットエンジンに

関しては 1999 年の H-II ロケット打ち上げ失敗

を契機として本格的に活用され始めたにすぎな

い。ロケットエンジン内部は極限環境であり、

我々が普段生活する気圧・温度環境とは大きく

異なることから、内部で発生している物理現象

の理解は大きく遅れている。その結果、シミュ

レーション技術も未熟なものにならざるを得ず、

エンジン開発に対して限定的な貢献しかできな

い期間が長く続いた。 

このような状況を打破すべく、東大と JAXA

が共同して、2008 年度にロケットエンジンの物

理モデル研究に特化した社会連携講座“ロケッ

トエンジンモデリングラボラトリー”が設立さ

れた。本講座は 5 年の期限付きであり、今年度

が最終年度に当たる。本講座の目的は下記 3 点

に集約される。 

1. ロケットエンジン設計解析の基盤技術力

の強化 

2. ロケットエンジンシミュレーションの物

理・数学モデルの開発 

3. 世界トップクラスのロケットエンジンシ

ミュレーション技術確立 

 

2．ロケットエンジンモデリングラボラトリー 

2.1 シミュレーションと物理モデル 

数値シミュレーションといっても対象となる

幅は広いが、ここではスーパーコンピュータに

代表される大型計算機を使用したシミュレーショ

ンを指す。図 1 にそのプロセスを示す。シミュ

レーション結果は通常カラフルな絵で示される

ことが多いが、その裏で実施されている計算は

物理事象をモデル化したものであり、シミュレ

ーションの“出来不出来”は物理モデルの正確

さから決まると言っても過言ではない。特に流

体のシミュレーションに関しては適切なモデル

化が難しく、ロケット開発にシミュレーション

技術を適用する上でネックとなっていた。 

 

図１ シミュレーションのプロセス 

 

2.2 研究テーマ 

ロケットエンジン内部では、図 2 に示す通り

-250 度の極低温から 3000 度以上の超高温状態

が同時に存在し、一方で圧力も大気圧の 100 倍

以上という極めて高圧の状況で作動している。

このような極限状態のシミュレーションを適切

に再現するために必要な物理モデルは多々ある

が、その中でも社会連携講座において重点的に

研究を実施する項目として図 3 に示す 4 テーマ

を抽出した。これらはいずれもエンジン開発に

おいて懸念事項となっており、現象理解も不足

していた課題であると同時に、そのモデル化は

学術的意義も高い内容となっている。これら 4

テーマの研究を軸として、ロケットエンジン開

発に対するブレークスルーと、研究分野でのイ

ノベーションを目指して研究がスタートした。 
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圧力：130気圧
温度：3300度

圧力：4気圧
温度：1000度
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温度：300度

 
図 2 ロケットエンジン内部の状況 
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図 3 研究テーマと対応した開発項目 

 

2.3 連携講座の特色 

本講座は“連携”講座という点に特色がある。

研究成果は最終的に設計現場にフィードバック

されてこそ成果を発揮すべきものであり、大学

-JAXA 間の 1 対 1 の共同研究では参加者が限定

され、実際の設計現場との連携を取ることが困

難である。連携講座とすることで、大学、JAXA

だけでなくメーカーの開発者も一緒に研究する

All Japan 体制を構築することができる。世界トッ

プレベルの研究を実際のロケットエンジン開発

に直接フィードバックできることから極めて効

率が良く、それが本講座の特色となっている。 

もちろん、大学の学生が直接第一線の研究者、

開発者と共同で研究を実施することにより人材

育成の面でも極めて効果が高く、ロケットエン

ジンシミュレーションの裾野を広げる意味でも

有効である。 

 

3．研究成果 

 本講座の活動を通して、4 つの研究テーマそ

れぞれに関して世界的な成果を得ることが出来

た。下記に示す様に世界初もしくは最高レベル

の物理・数学モデル構築に多数成功した(図 4)。 

 水素-酸素詳細化学反応モデル [1] 

 超臨界流体の高次精度解析手法 [2] 

 高精度 H2-O2 系分子間ポテンシャル[3]  

 ヒドラジン自己着火反応機構 [4] 

 非経験的液滴粒径推算モデル[5] 

また、その成果を活用することにより欧米に匹

敵もしくはそれを上回るシミュレーション技術

の構築も可能となり、ロケットエンジン全体の

高精度シミュレーションといった極めて高度な

技術の適用によるロケットエンジン開発の実用

目途を得ることができた。 

 

図 4 連携講座の研究成果 

 

4．これからのロケットエンジン開発 

連携講座での研究成果は JAXA によって順次

シミュレーションツール開発とそれに基づく設

計解析技術に反映されており、今後の次期ブー

スターエンジン LE-X 開発に確実に貢献するこ

とが出来る。当然この 5 年で全ての課題が 100％

理解できたわけではなく、継続した研究開発が

必要であることは認識しており、今後より一層

の高みを目指した取り組みを予定している。 
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