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概 要

2006年 7月に固体ロケット M-V の生産を終了し、代わりに新型小型固
体ロケットを開発するとの JAXA の発表があった（資料 [1]）。M-V は
性能の割にコストが高いので、この決定自体は不自然なものではないが、
問題は代わりの新型小型固体ロケットである。具体案が報道されている
にも拘らず、技術的に整合性の無い点が多数ある。このままでは開発途
中で変更を余儀なくされ、開発費が嵩む可能性が高い。これらについて
議論する。



0.1 序論
私が当初マスコミで新型小型ロケットの報道を見た時には、コストダ
ウンのためには性能低下もやむを得ないかなと言う程度だった。しかし、
新型小型固体ロケットの構成を物理的に検討していくと、過大な加速度
と振動など、かつて 1機しか打ち上げられなかった J-1ロケット (1996年
2月打ち上げ、資料 [2]、推定コスト 54億円 (4500 万ドル))を連想させる
ような多くの問題を抱えていることが分かったので、整理してみよう。
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第1章 SRB-A 転用案

1.1 新型小型固体ロケット案の概要
マスコミに報道されている新型小型固体ロケット案の概要は以下のよ
うなものである。

1. 第 1段目には H-IIA の補助ブースター SRB-A を転用。

2. 第 2段目には M-V の第 3段目モーター M-34b を転用。

3. 基本構成での打ち上げ能力は低軌道に 500 kg （以下これを 2段案
とする）、オプションとしてキックモーター (KM-V2 クラス)をつ
けると 1.3 トン（3段案とする）。

4. 発射場は内之浦。

5. 1機あたりの打ち上げコストは 25億円、開発費用は 80 億円から
120 億円の予定。

なお、この案は JAXA の理事のインタビューの中でも有力候補であると
いわれている（資料 [3]）。

1.2 新型小型固体ロケット 2段案の問題点: M-

34b モーターの加速度
M-V はコスト高の他に過大な加速度と振動でユーザー側（衛星）に評
判が悪かった。ところで M-V で加速度が最大になるのは第 3段の M-34b

モーター燃焼終了直前である。新型小型固体ロケット案ではより厳しい
加速度となり、衛星ユーザーにとって苛酷な条件となる。
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1.2.1 新型小型固体ロケット2段案の最大加速度

M-V は大きな加速度と振動で、衛星ユーザーにとっては余計な試験と
コストを要求された。具体的には M-V 1 号機の飛行プロファイルだが、
資料 [4] によると 3 段目の燃焼終了直前に 8G もの加速度がかかってい
る。M-V 1 号機に使われたM-34 の空虚質量が 1 トンM-34 の平均推力
が 30 トン（資料 [5]）、キックステージ（キックモータ＋衛星） 2.4 トン
（資料 [6]）である。
これと比較すると M-34 + 衛星 0.5 トンでは、単純計算では 2.2 倍の
加速度、つまり 17 G の加速度がかかる。事故でもない限り、衛星打ち上
げロケットとしては世界最大ではないだろうか。この他に TVC、サイド
ジェット、 段間部、アビオニクスによる質量がある（これらは M-34 燃
焼後の衛星と合わせた質量 [7] から間接的に 0.6 - 0.7 トン程度と推測さ
れる）。M-34 はその後改良されて M-34b,M-34-3-TVC [8] となり最大推
力 36 トン、全質量 11.6 トン、推進薬 10.8 トン、空虚質量が 0.8 トンと
なっている (平行部延長して推進薬量の増大と、ノズルスロート材料をグ
ラファイトから 3D C/C に変更)。さまざまな補正を考慮しても 15 - 20

G の加速度がかかることになる。
加速度過大 (同時に振動過大)と言うことは衛星開発コストに響く。同
様なコストで、加速度と振動がより穏やかな他の衛星打ち上げロケット
があれば、衛星ユーザーはそちらを選ぶだろう。

JAXA でも光通信衛星「きらり」(OICETS) は当初 J-1 2号機での打
ち上げを計画し、M-V での打ち上げも一時検討されたが、「衛星にかか
る加速度等の打上げ環境条件が厳しいため、OICETS の打上げには適さ
ない。」として ロシア・ウクライナのドニエプルロケットで打ち上げら
れた（資料 [9]）。

1.2.2 対処策： M-34b の改良

第 2段加速度の問題の解決法の一つは、M-34b の燃焼時間を伸ばして
推力を減らすことである（負触媒やグレインの形状変更で可能）。
しかしながらこれは M-34b の改設計になるし、燃焼試験もはじめから
やり直さないといけない。その結果開発コストの増大を招き、かつ開発
時間も余計にかかる。さらに M-34b は固体燃料の体積充填率が高く、形
状もほぼ球形のため、SRB-A ほどグレインの形状変更による推力パター
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ン変更の自由度がないと思われる。結局、モーターケースから改設計す
る必要がでるのではないか？
他に考慮しなければならないのは、比推力の低下である。後述のよう
に 2段案ではペイロードのマージンが少ないので、若干の比推力の低下
が大きな性能低下に結び付く。

1.2.3 新型小型固体ロケット3段案

そこでロケットの構成自体を考慮し直そう。
SRB-A + M-34b + キックモーター (KM-V2) ＋ 1.3 トンの衛星
の場合、最大加速度と振動は現行の M-V ロケットと同程度か、やや少
ない。これでも衛星ユーザーの側からすれば改善の余地はあるだろうが、
打ち上げ能力の増強もあって、より好ましい選択となろう。

1.3 新型小型固体ロケット案の問題点： SRB-A

の加速度
次に第 1段目の加速度について考察しよう。SRB-A の最大推力 230 ト
ン (資料 [10]) 空虚質量 11 トン (資料 [11]、全質量 76.4 トン、モーター
質量 71.1 トン、推進薬質量 65.0 トン) からすると、2段目以上の質量を
13 トン (M34-b + 衛星 0.5 トン ＋ フェアリング 0.7 トン) とすると 1段
目の燃焼終了時点では約 9 G の加速度になる。なお、SRB-A の燃焼末期
の推力は減少するが SRB-A からスラストストラット 2本を除くと構造部
分は軽くなるので、以上の補正を加えても 7 - 9 G 程度にはなるだろう。
モーターケースの強度は大丈夫だが、このような高加速度下での燃料グ
レインの挙動はどうなのか？異常燃焼とか起きないか？また、TVC 他の
補機も高加速度に耐えられるように製作、実装しなければならない。

H-IIA の補助ブースターの SRB-A への最大加速度は 3G だし、M-V

の 1段目は、燃焼終了直前で最大 4Gである。小型ならともかく、大型の
固体ロケットとしては約 8G の加速度は世界でも稀であろう。
更に接合部にかかる加重が大きい。
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1.3.1 SRB-A2 採用による最大加速度の緩和

第 1段目ロケットの安全性を考慮して燃焼プロファイルを変更して、燃
焼後半での推力を落した SRB-A2 (資料 [12]) の使用も考えられる。この
場合、1段目の最大加速度がかなり緩和される他、接合部にかかる加重が
小さくなり軽量化が可能である。場合によっては M-V ロケットの 2段と
3段の段間部を利用できるかも知れない。
ただし、燃焼時間が約 15 秒程度伸びるため、重力損失で打ち上げ能力
は落ちる。新型小型固体ロケット 2段案では 400 kg 程度、3段案では 1.1

トン程度の打ち上げ能力になるだろう。

1.4 新型小型固体ロケット2段案の問題点: ペイ
ロードマージンの厳しさ

固体ロケット 2段案では他にも問題がある。最終段で加速するのは 衛
星＋最終段の空虚質量だが、最終段の空虚質量が衛星質量の 2 - 3 倍な
ので、速度増分 ∆V を増やすと大きく衛星ペイロードが減少する。例え
ば、太陽同期軌道に打ち上げようとしたり、やや高い楕円軌道とろうと
すると大幅に衛星ペイロードが減少する。また、ロケットの若干の性能
低下が衛星ペイロードのかなりな減少につながる。
簡単のためロケット最終段と衛星のみ考慮する。ツィオルコフスキー
の公式から、この段での速度増加 ∆V は

∆V = Ve ln
mf

mi

(1.1)

ここで、 Ve は有効排気速度、mi は燃焼前の推進材含むロケットと衛星
全体の質量、mf は燃焼後のロケットと衛星全体の質量である。

M-34b の場合、比推力 302 秒から Ve = 3km/s、燃焼後のロケットの
質量は 1.4 トン（M-34b の空虚質量 0.8 トンに TVC、サイドジェット、
段間部、アビオニクスなどの質量 0.6 トンの合計）である。
したがって衛星質量 500 kg の場合、∆V を 0.3 km/s 増加させるには、
衛星質量 320 kg 、∆V を 0.6 km/s 増加させるには衛星質量 155 kg 、
∆V を 0.9 km/s 増加させるためには衛星質量 8 kg まで落さなくてはな
らない。
太陽同期軌道への打ち上げに必要な速度増加分は∆V = 0.6− 0.9km/s

[13] なので、大幅にペイロード減少することになる。太陽同期軌道は天
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体観測にも地球観測にも適した軌道であるが、このようにペイロードの
減少が著しいと固体ロケット 2段は実用にならない。
また、別の側面からは、ロケットの若干の性能低下 (重力損失の増大、
比推力の低下、制御損失など）がかなりのペイロード減少になることを
意味する。
さらに、ロケット製造上のバラツキや環境条件の変化などに敏感であ
ることも意味する。これをカバーするためスラスターの燃料を増やすと
ペイロード低下に直結する。

1.5 SRB-A の制御能力増強
SRB-A を 1段目に使う場合、H-IIA の 1段目の制御量に当たることを

1/3 の時間でしなければならない。したがってピッチ、ヨー制御のための
推力方向制御（TVC）の大幅な能力増強が求められる。
特に新型固体ロケット 2段案では、最適軌道から若干でもずれると大き
くペイロードが減少するので、SRB-Aの TVC増強が必要である。3段案
ではやや条件が緩和されるので、ペイロードを犠牲にしてもSRB-A の汎
用の TVC を使うことでコストダウンをねらう選択も成り立つ。ただし、
1段目は空力的に不安定であり、これを制御系でカバーしているので、能
力の低い制御系を使うのは危険性があり、十分な検討が必要である。

SRB-A の TVC は電動式であるが、固体 1段目としてはパワー・応答
性不足なので、M-V 1段目のようにホットガス・タービン駆動の油圧式
にせざるを得ないのではないか。

SRB-A の TVC を増強する場合、開発費及び運用コスト上昇要因につ
ながる。

1.6 アビオニクス環境と共通化
コストダウンのため、H-IIA と新型固体ロケットのアビオニクスを共
通化するプランについて議論して見よう。実は 2つの系列で加速度など
環境条件が大きく違い、共通化には十分な検討が必要である。
まず、新型固体ロケット 2段案では最大加速度 15 -20 G、3段案でも 8

- 12 G であることに注意しよう。最大加速度の幅は、計画自体の不確定
要素に加え、低軌道か太陽同期軌道かなどと言う打ち上げ条件による差
も含む（ M-V でもこの程度）。
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ところで、H-IIA の最大加速度は 3G である（SRB-A 、1段目燃焼終
了直前、軌道条件による変動はほとんどない）。したがって、H-IIA のア
ビオニクスが想定加速度の数倍の加速度に耐えられるか、故障しなくて
も精度が大きく落ちないかと言う疑問がでる。
実際、H-II のアビオニクスの認定試験レベルでは、準静的加速度は機
軸方向で最大 8.1 G 、最小 -2.5 G となっている（資料 [14]）。ここで、準
静的加速度はロケットの推力飛行時に発生する静的加速度と低周波域の
トランジェント、ポゴ振動などを組み合わせたものである。
つまり、H-II のアビオニクスは新型固体ロケットの環境条件では機能
する保証がないと言うことである。あらたに新型固体ロケットの環境条
件に対応した認定試験を行ない、問題がでた機器については改修する必
要がある。これも開発、運用コストの上昇要因になる。
なお、新型固体ロケット 2段案は M-V のアビオニクスでも厳しい環境
条件である。

1.7 内之浦発射場への SRB-A 輸送問題
現在 M-V の第 1段目 M-14 は 2分割して内之浦発射場に輸送してい
る。これは法律の問題（モータの重量制限による道路交通法および火薬
類取締法）で陸上輸送する際に分割せざるを得ない。また、実際問題と
して大重量のものを陸上輸送するのに苦労している。内之浦港から内之
浦発射場までの距離は 5km 未満だが、橋などに重量制限（30トン）があ
るためである。船舶輸送にも問題があり、危険物接岸荷役許容量が火薬
類 20トン (推進薬換算で 40トン)までと法律で制限されている。
これに対し、SRB-A は CFRP 製のモーターケースを種子島まで輸送
した後固体燃料を充填することで輸送問題を避けている。

SRB-A を内之浦に持ってくるとなると、大型固体ロケットの陸上輸送
の問題を避けるため、以下のような対策のいずれかをとる必要がある。

1. SRB-A をマルチセグメント化する。

2. 充填設備及び検査設備を内之浦に作る。

3. 法律を改正し、かつ SRB-A を輸送可能な港湾設備を内之浦発射場
に整える。
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どれも結構な設備投資が要求される、数十億円で済むかどうか。特に
1 は H-IIA 用の SRB-A とは別物になり、製造設備の新設が必要になる。
2,3 の場合、内之浦発射場にそもそも土地の余裕はないので、土地の造成
からはじめる必要がある。

1.8 打ち上げ施設の種子島への集約の問題
打ち上げ施設の種子島への集約については、移転コストとスペースに
余裕があるかと言う問題以外に、日本の場合漁業共同組合との関係で打
ち上げ期間に制約があり、1箇所からの打ち上げ回数に上限があることも
考慮しなければならない。
整理すると、

1. H-IIA/B の運用が軌道に乗りつつあり、コストダウンと信頼性確立
にともない、今後打ち上げ回数の増加が見込まれる。具体的には

(a) 外国からの発注、

(b) 国内業者／官庁で外国に打ち上げ委託していたケースが戻る。

2. M-V の廃止にともない、中型・大型科学衛星の打ち上げも H-IIA

ですることになる。

3. GX など中型ロケットの完成後にはその発射場の用意と打ち上げ回
数枠の確保。

4. 今後開発する小型固体ロケットは、コストダウンと利便性の向上で、
年間数回の打ち上げが見込まれる。また、この程度利用しないと新
規開発の意味がない。

以上のロケット打ち上げ回数の増加要因から、打ち上げ地上設備も増強・
効率化が要求される。特に日本の場合、漁業共同組合との関係で打ち上
げ期間に制約があることを考慮すると、ロケットの発射場を複数維持す
る必要が高い。

GX もしくは H-II lite のような中型ロケットを開発を断念するか、今
までの M-V のように数年に 1回の小型ロケットの打ち上げなら、種子島
に集約と言う選択肢はあったが、新型小型ロケットが年間数回の打ち上
げ目標にすると、集約は難しい。
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あえて、種子島へ集約するとすれば、地元の漁業共同組合との交渉を
やり直し、発射可能期間を延長することが求められる。
なお、N ロケット、H-I ロケット、J-1 ロケットで使われた大崎射点は、
規模としては中型ロケット・新型小型固体ロケットに適しているが、長
期間整備されてないことと塩害のためボロボロになっており、大崎射点
の改修はかなりのコストがかかる。

H-II で使っている吉信射点を新型小型ロケットと共用するのは、余分
な手間がかかるし、事故の場合双方の打ち上げに影響する。

1.9 SRB-A + M-34 での新規開発要素、設備
投資

新規開発要素としては以下のものがある。

1. M-34b の改造・試験費用（M-34b に上段キックモータ追加案では
特に必要ない）。

2. SRB-A の推力方向制御（TVC）の能力増強。

TVC の大幅な能力増強が必要である。M-V 1 段目の TVC を流用
する場合でもノズルのサイズ、推力など違うため、設計変更が必要。

3. SRB-A のロール制御（現用の SRB-A にはロール制御が欠如）。対
策として、

(a) J-1 （資料 [2]）のように外部バーニアエンジンを取り付ける

(b) SRB-A ではロール制御せず、2段目でする。

制御のソフトの見直しと、シミュレーションは必要。

4. SRB-A と M-34b との接続部と分離機構。

5. アビオニクスの認定試験のやり直し、改修。

H-IIAと新型小型固体ロケットでは加速度など環境条件が違うため。

M-V のアビオニクスを使う場合は問題ない。

6. SRB-A と M-34b との配線見直し

M-V と H-IIA のアビオニクスの系列が異なるため。
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個別の項目見ると、大したことではないが、全体を限られた期間でしっ
かりこなすのは結構大変であろう。さらに 2段式固体ロケット案ではマー
ジンが少ないため、開発途上の若干の性能低下がペイロードの大きな低
下を招く。
設備投資としては以下のものがある。

1. SRB-A の燃料充填設備を内之浦に建設。

2. SRB-A のマルチセグメント化

3. SRB-A + M-34b ロケットの打ち上げ施設を種子島に移転。

これらは以上のうち一つをとれば良い。恐らく、最後の案が最も設備投
資が少なくてすむだろうが、打ち上げ枠拡大のための地元の漁業共同組
合との交渉が必要だろう。

1.10 リスク分散
また必要以上に集約させると、トラブルが起きた時にシステム全体が
麻痺するリスクが増える。つまり

1. SRB-A でのトラブルが、日本のすべての宇宙計画に支障。

過去の事例だが、J-1 2号機では、H-IIA ロケット 6号機の SRB-A

失敗対策で「きらり」(OICETS) の打ち上げに間に合わないと判断
された（資料 [9]）。

2. 発射場の種子島集約案では、事故や自然災害による支障に弱くなる。

2005 年のハリケーン「カトリーナ」ではスペースシャトル関連施
設が被害を受け、打ち上げ延期となった。

1.11 これまでのまとめ

1.11.1 ２段式固体ロケットの問題点

これまでの考察から、２段式固体ロケットには

1. （ペイロード）／（ロケットの全質量）が悪い。

10



2. 大きな加速度、

各段の質量比、推力比の選択の幅が狭いため。

3. ペイロードのマージンが厳しい。

太陽同期軌道ではペイロードが大幅に減少する。また若干でも性能
低下すると、かなりのペイロードの減少に結び付く。

となることが分かった。これは単に SRB-A + M-34b という組合せに限
らず、２段式固体ロケット一般の問題である。例えば、過大な加速度を減
少させようとして燃焼パターンの変更などすると、重力損失の増大・比
推力の低下を招くが、ペイロードのマージンが厳しいことで著しく性能
低下する。これらが世界的に衛星打ち上げ用には２段式固体ロケットが
見られない理由であろう。

1.11.2 新型小型固体ロケット：３段式

そこで 3段式固体ロケットの構成を考慮する。過大な加速度＋振動を
避けるには、

1段目 SRB-A2

2段目 M-34b

3段目 KM-V2

と言う組合せで、低軌道への衛星打ち上げ能力 1.1 トン程度のものが
妥当である。他に SRB-A の TVC を能力増強する必要がある。
また、種子島に打ち上げ施設の移転が合理的であるが、発射可能日数
を延長が可能かどうか、大崎射点の改修（もしくは新設）コスト、また
（将来の発展性も含め）スペースに余裕があるか検討が必要である。
さらに、集約化でのコスト低減だけでなく、万一の場合のリスク対策
も考慮すべきである。
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第2章 代案としての M-V lite

ところで、2001 年に M-V lite 案が旧宇宙研から提案され、IHI エアロ
スペース社で開発が検討された（資料 [15]）。M-V lite は以下のような構
成のロケット

1段目 M-25 (質量 36.4 トン、推進薬 33.0 トン)

2段目 M-34b (質量 11.6 トン、推進薬 10.8 トン)

3段目 KM-V2 （質量 1.50 トン、推進薬 1.37 トン）
（段間部、フェアリング（0.7 トン）などは省略している）である。低
軌道 (300 × 600km) に 500 kg 、太陽同期軌道に 300 kg の打ち上げ能力
をもち、開発費 40 億円（3500 万ドル）、1機当りの運用コスト 15 億円
（1300 万ドル）と見積もられている。

M-V と比較すると第 1段目の M-14 を外した他、M-34b の制御を簡略
化しスピン安定式にしたことと、アビオニクスをフェアリング上部のカ
プセルに格納して再回収を目指すと言うものである。
この案のメリット、デメリットを上げると、

1. デメリット

(a) 打ち上げ能力が低軌道で 500 kg と貧弱である。

(b) 軌道投入精度が M-V より低下。

2. メリット

(a) この構成の多くは既にM-Vで使われており、実証済みである。

したがって開発コスト、試験コストが安くすむ。

衛星ユーザーも安心できる。

(b) 余分な設備投資が不要。

(c) 旧宇宙研というユーザー側からの提案なので、固定した需要が
見込まれる。
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なので、この案は新型小型ロケットの構成案の一つとして検討すべきで
ある。
なお、個人的なコメントであるが、

1. 断熱材（コルクからマイクロバルーンへ）

M-V では空力加熱対策のため、フェアリング、その他機体の一部に
断熱材としてコルクを張っている。これは雨に弱く、接着にも手間
がかかる。これは H-IIA での断熱材として開発されたマイクロバ
ルーン＋樹脂 (資料 [16]) を使うことで、コストダウン＋運用性向
上が見込めるのではないか。

2. アビオニクスの回収

フェアリング格納のアビオニクスの再回収はどの程度コストダウン
につながるのか？H-IIA のフェアリングは、船舶の航行妨げないた
めに回収しているそうなので（資料 [17]）、可能ではあるが。

3. 加速度低減策

この案でも加速度と振動は、現在のM-Vなみである。仮に 3段目の
質量を KM-V2 の 2倍、衛星質量を 1.6 倍のようにすると、加速度
と振動の緩和と打ち上げ能力の向上の両方が可能なのではないか。

なお、このようにキックモーターを再設計する場合、後述の小型液
体ロケットの採用や、第 4段として小型液体ロケットを追加するこ
とも考えられる。

4. 振動低減策

衛星ユーザー側からは、さらなる振動の減少が求められるだろう
（加速度よりも振動の方が衛星にとって厳しい）。そこで以下の対策
が考えられる。

(a) ダンパーによる振動減衰（GX でも考慮されている）。

ダンパーは海外のロケットでは実績がある（Taurus,Minotaur）。
打ち上げ能力との兼ね合いで、オプションにするのが適切か？

(b) 段間部による振動減衰。

M-V の段間部は軽量化のため、挫屈を許容するような設計に
なっている。一歩進めると振動吸収も兼ねられるのではないか。

(c) 長期的には固体燃料ロケットの燃焼振動プロセスの解析と対策。
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第3章 小型固体ロケットの展望

最後になるが、小型固体ロケット自体の必要性、需要について考察する。

3.1 小型固体ロケットの例
地球低軌道に 0.5- 1 トン程度の打ち上げ能力のロケットにそもそも需
要があるかという点をしらべる。
アメリカの例では、

1. ペガサス (pegasus) (資料 [18])

• 低軌道打ち上げ能力 375 kg の空中発射ロケット。

• 打ち上げコストは 1100 万ドル、13 億円程度。

• 空中発射の 3段式固体ロケット、4段目に液体ロケット（ヒド
ラジン）を加えるバージョンもある。

• 1990年から、11回打ち上げ（1回失敗）。

• ガンマ線観測衛星 HETE-2 など上げている。

2. ペガサス (pegasus) XL (資料 [18])

• 低軌道打ち上げ能力 443 kg の空中発射ロケット。

• 打ち上げコストは 1200 万ドル、14.5 億円程度。

• 空中発射の 3段式固体ロケット、4段目に液体ロケット（ヒド
ラジン）を加えるバージョンもある。

• 1994年から、26回打ち上げ（3回失敗）。

• 紫外線天文衛星 GALEX、民間偵察衛星 Orbview-3、スクラム
ジェット試験機 X-43A など上げている。

3. トーラス (Taurus) (資料 [19])
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• 低軌道への打ち上げ能力 1.35 トン、極軌道への打ち上げ能力
1 トン、

• 打ち上げコストは 2000 万ドル、24億円程度。

• 4段式固体ロケット、3段目と 4段目はペガサスのロケットを
流用。

• 1994 年から 8回打ち上げ（1回失敗）。

• イオンスラスタ技術試験衛星 STEX、テザー技術試験衛星ATEX、
韓国の衛星 KOMPSAT、台湾の衛星 ROCSAT 2など

4. ミノタウル (Minotaur) (資料 [20])

• 低軌道への打ち上げ能力 550 kg、極軌道への打ち上げ能力 400

kg

• 打ち上げコストは 1250 万ドル、15億円程度。

• 4段式固体ロケット、3段目と 4段目はペガサスのロケットを
流用。

• 2000 年から 5回打ち上げ。

• Mighty sat

5. アテナ 1(Athena 1)(資料 [21])

• 低軌道への打ち上げ能力 820kg 。

• 打ち上げコストは 1700 万ドル、20億円程度。

• 3段式ロケット、1,2段固体ロケット、3段目は液体ロケット（ヒ
ドラジン）。

• 1995 年 から 4回打ち上げ（1回失敗）。

• 台湾の衛星 ROCSAT-1、

6. アテナ 2(Athena 2) (資料 [21])

• 低軌道への打ち上げ能力 2.1 トン 。

• 打ち上げコストは 2600 万ドル、30億円程度

• 4段式ロケット、1段目と 2段目は同じ固体ロケット (Castor

120)を使っている。3段目固体ロケット。4段目液体ロケット
（ヒドラジン）。
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• 1998 年 から 3回打ち上げ（1回失敗）。

• 月探査衛星 Lunar prospector、民間偵察衛星 IKONOS を上げ
ている。

こうしてみると、小型固体ロケットにもそれなりの需要があるようで
ある。コスト的には 0.5 トンで 15 億円、1トンで 25億円程度である。ま
た、ユーザーマニュアルなど整備されている。
技術・運用面で参考になるのはアテナ、ペガサスの上段の液体ロケッ
ト（ヒドラジン）である。どれも共通の MR-107 (推力 257 N、比推力
236秒)というヒドラジンスラスタを組み合わせて使っている。このスラ
スターは惑星探査機、大型ロケットの（上段の）姿勢制御などにも共通
して使われている。運用の柔軟性を向上させるとともに、コストダウン
にも配慮している。
空中発射式のペガサスは機動性に富む。また地上発射式でもミノタウ
ルは全体の質量が 40 トン以下なのでトレーラーでの移動が可能である。
また、以上に上げたロケットは、当初に NASA や国防省の後援を受け
たものもあるが、基本的に民間開発のロケットである。
なお記録を見ると開発当初や、改良型の打ち上げでは、結構失敗して
いる（これはどこの宇宙開発でも同様であろうが）。

3.2 日本での小型固体ロケットの位置付け
日本での小型固体ロケットの使用目的を議論しよう。

1. 小型の科学技術衛星の打ち上げ。

2. 民間需要の堀起こし。

3. 新規ロケット技術のテスト。

1 については当初からの目的である。技術試験衛星としては、大型アン
テナ展開試験、イオンスラスタ、ホールスラスタ、あるいは光通信実験衛
星「きらり」や SERVIS などを 1回り小型にしたものも考えられる。た
だし、「きらり」でも M-V は加速度や振動の条件が厳しいと言うことで
選択されなかったので、新型小型固体ロケットでは加速度や振動の低減
が求められる。
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2 については、コストダウンのみならず、加速度や振動の低減、ユー
ザーマニュアルの整備など必要であろう。民間からも無重力での物性実
験、生物実験などいくつか需要がある。衛星バスのコストダウン、地上
への回収サービスなどもユーザー側から望まれるだろう。

3 について説明すると、H-IIA のような基幹ロケットでかつ信頼性を追
求すると、どうしても新技術の導入が遅れ気味になる。具体的には

1. H-IIA の 2段目の構造質量の改善

H-IIA の 2段目の構造質量は必ずしも良くない。複合材料を使うと
か、Al-Li 合金の使用、超塑性変形加工などで改善の余地があるだ
ろう。当初、サブスケールモデルを小型固体ロケットの第 2段でテ
ストすることが考えられる。効果が実証された後、H-IIA に導入す
れば良い。

なお、極低温複合材タンクについてだが、試験機レベルでも機能し
たのは日本の再使用ロケット実験機 RVT-9 (資料 [22]) くらいでは
ないか。これがそのまま大型化できるかどうか分からないが、検討
する価値はあるだろう。極低温複合材タンクの問題は、

(a) 製造時の微小な欠陥による洩れ

(b) 洩れ防止用の金属ライナーが複合材との熱膨張率の差で剥離

(c) ファイバーとマトリクスの熱膨張率の差による応力からの欠陥

などが考えられる。このうち 2 はライナーとして熱膨張率の差の
小さい樹脂性のものを使うことが考えられる。3 はカーボンファイ
バーだけでなく、ケブラー、ザイロンなど他の高強度繊維をためし
てはどうか。耐熱要求はそれほど高くないはずなので。

2. 上段液体ロケットステージの開発による柔軟性向上

H-IIA はデュアルローンチできるのが長所の一つだが、日本の衛星
でもしばしば条件に合う組合せが見つからず、外国での衛星うち上
げとなる（SERVIS-1,OICETS など）。

これを解決するため、小型固体ロケットのキックモータの役割と、
H-IIA の最上段ステージを兼ねた液体スラスターを開発してはどう
か。なお、H-IIA 用は主にデュアルローンチの比較的小型の衛星の
軌道変更用としてそれほど能力を要求せず、運用の柔軟性向上に重
点をおく。
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日本開発では IHI エアロスペース社のアポジエンジンＢＴ－４（推
力 500 N、比推力 329秒、累計 10台納入、資料 [23]）があり、アメ
リカの MR-107 をはるかに上回る。他に開発中だが JAXA と三菱
によるセラミックスラスタ（推力 500 N、比推力 319秒、資料 [24]）
もある。検討してはどうか。

なお、スラスターの数や燃料タンクのサイズを変えて、柔軟に運用
できるように設計するのが良いだろう。

3. フェアリングの軽量化

これにより、（小型ロケットでも H-IIAでも）衛星打ち上げ能力が向
上する。M-V のフェアリングで CFRP 化はなされているが、空力
加熱の関係で一部にコルクを断熱材に使っており、取扱が不便（雨
に弱い）だった。（近年 JAXA で開発された）耐熱性の高い CFRP

を使うなり、マイクロバルーン応用の断熱材 [16] などの改良が考え
られる。軽量フェアリングの例としては ESA の Vega のフェアリ
ング (資料 [25] M-V よりやや小さめだが、7割弱の質量)がある。

4. スペースプレーンの飛行実証テスト

ペガサスによるスクラムジェット打ち上げ参照.

J-1 1号機の HYFLEX 打ち上げもこの例に当たる。

3.3 日本の中小型ロケットの開発体制

3.3.1 新型小型固体ロケット

新型小型固体ロケットは、基本的には SRB-A や M-V ロケットなど既
存のコンポーネントの組合せによるロケットであり、技術的に新しい開
発要因（リスク）は少ない。
したがって、民間主導の開発体制が適切と思われる。
JAXA は要求仕様を提示し、開発コストの（一部）負担と当初の数機
の（航空業界でいうところの）ローンチカスタマー、及び技術支援に徹
するのが良いのではないか。
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3.3.2 GX ロケット

中型ロケットの GX は当初の予定（2005年度打ち上げ）から 3年から
5年遅延している（もともと J-1A もしくは J-2 と呼ばれていたものの
発展）。

2段目に世界初の LNG エンジンと極低温複合材タンクを開発して使用
する予定だったが、うまくいっていないようだ。
新しい技術に挑戦すること自体は有意義で失敗も価値はあるのだが、問
題は民間主導のロケットにそのような新規開発要因を詰め込むのが適切
であったかどうかである。
中型ロケットの開発に焦点絞るなら、M-34b や LE-5B など、既存のコ
ンポーネントの利用をはかる方が適切ではないか。
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第4章 H-IIA/B ロケットへの
ユーザーの獲得のための
提言

色々資料を調べるうちに H-IIA ロケットについて気づいた点がある。

1. マニュアルの整備

2. アビオニクスの更新計画

3. 外国のユーザーが使うための空港の整備

マニュアルについて触れると、H-IIA には “HII-A User’s manual” （資
料 [26] があるが、2001 年改定版である。その後、

• LE-7A の長ノズル化による能力向上

• SRB-A の改良。SRB-A2 の系列と、SRB-A 改良型（能力押えて安
全性向上したもの）、SRB-A 再改良型（安全性維持しながら能力元
に戻したもの）

• H-IIB の開発

• LE-5B の燃焼振動低減

などがあるので、そろそろ “HII-A/B User’s manual” の改定を行ない、
外国のユーザーに便利なように努力すべきである。
アビオニクスに関しては、H-IIA/B の機体・ロケットエンジン自体は
今後長期（10数年かそれ以上）に渡って使われるだろうが、エレクトロ
ニクスの進歩はずっと早く、部品によっては入手困難なものがでてくる
（現実にスペースシャトルではそのような事態（中古部品の調達）が生じ
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ている [27]）。したがって、少なくとも 10年に 1度程度はエレクトロニク
スなどの見直しを行なわないと長期的に維持運用コストが膨らむ。
衛星が直接輸送可能な空港の整備は JAXA の管轄事項ではないが、国
全体として宇宙開発を事業化するには望まれる。
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