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　宇宙開発委員会技術評価部会は、Ｈ－Ⅱロケット８号機打上げ失敗の原因究明及び今

後の対策について、平成１１年１１月１５日、宇宙開発委員会から調査審議の付託を受

けた。

　以来、本部会は、１１月１６日の第１回会合を皮切りに、これまでに１２回の会合を

開催し、慎重かつ精力的に調査審議を進め、ここに報告書をとりまとめた。

　今回の原因究明にあたっては、本部会の管理のもとに、宇宙開発事業団、航空宇宙技

術研究所、金属材料技術研究所等が、協力して調査活動を実施するとともに、これまで

に１２回にわたるエンジンや材料の分野の有識者からなる専門家会合を開催し、技術的

に詳細な検討を行った。

　本部会では、打上げ失敗直後から、テレメトリデータの解析、製造・試験・検査等の

エンジンに関する製造履歴の確認等を行い、これらをもとに、昨年末、エンジン停止に

至った原因を４つに絞り込んだ。その後、本年１月、宇宙開発事業団及び海洋科学技術

センターの協力を得て、小笠原沖の深さ約３,０００メートルの海底からＬＥ－７エン

ジンを回収したことから、本部会では、回収したエンジンに関して、各部の破損状況に

関する調査、破面に関する電子顕微鏡による分析、異物の成分分析等を行った。

　さらに、回収したＬＥ－７エンジンの調査の結果として、液体水素ターボポンプのイ

ンデューサに疲労破壊による破面が発見されたことから、インデューサの水流し試験、

ＬＥ－７エンジン燃焼試験を実施し、エンジンの特性データを取得し、定量的な分析を

行い、エンジンの停止に至った原因についての結論を出すに至った。

　このため、本部会では、原因究明の活動を通して得られた知見を、疲労破壊を引き起

こすに至った直接要因に関する対策のみならず、ＬＥ－７Ａの開発に向けての対策及び

今後のロケット開発に向けての中長期的な対策としてとりまとめた。

　宇宙開発の関係者においては、今回の打上げ失敗によって得られた教訓を今後の宇宙

開発に積極的に活かし、信頼性の高い宇宙開発が進められるよう一層の努力を傾注する

ことを期待する。

　なお、今回の原因究明において、海底からエンジンを回収し、調査を行ったことは、

わが国における宇宙開発の歴史の中でも初めての試みであり、関係機関には多大なご協

力を頂いた。ここに心から感謝の意を表するものである。
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Ⅰ　ロケット及び衛星の目的と概要

１　目的

　Ｈ－Ⅱロケット８号機は、運輸多目的衛星（ＭＴＳＡＴ）を遠地点高度約３６，０

００ｋｍ、近地点高度約２５０ｋｍの静止トランスファ軌道に投入すること、及び、

Ｈ－Ⅱロケット上段の再々着火に係る基礎データを取得することを目的としている。

２　Ｈ－Ⅱロケット８号機の概要

（１）Ｈ－Ⅱロケット８号機の概要

　Ｈ－Ⅱロケットは、約４トンの衛星を静止トランスファー軌道に打ち上げる能力

をもつ２段式ロケットであり、第１段及び第２段に液体酸素（ＬＯＸ）と液体水素

（ＬＨ２）を推進薬としたエンジンを採用するとともに、第１段補助ロケットとし

て固体推進薬を使用した大型の固体ロケットブースタ（ＳＲＢ）を採用している。

　第１段エンジン（ＬＥ－７）は、Ｈ－Ⅰロケットの第２段エンジン（ＬＥ－５）

の技術を基に開発された２段燃焼サイクル式の大型エンジンである。

　Ｈ－Ⅱロケット１～６号機では、第２段エンジンとして、ＬＥ－５を高性能化、

高信頼化したＬＥ－５Ａが採用されたが、Ｈ－Ⅱロケット８号機ではＬＥ－５Ａを

改良したＬＥ－５Ｂが採用されている。ＬＥ－５Ｂは、燃焼室に冷却溝を持つ構造

を電鋳により一体成形し、部品点数の削減及び燃焼試験の効率化を行い、コストの

削減を図った高度化エンジンである。Ｈ－Ⅱロケット８号機は、ＬＥ－５Ｂの再着

火機能を利用して、衛星を静止トランスファー軌道に投入することができる。

　ＳＲＢは、Ｈ－Ⅰロケットまでの固体補助ロケット（ＳＯＢ）と異なり、姿勢制

御のための可動ノズルを持つ、大型固体ロケットである。

　衛星フェアリングは、Ｈ－Ⅱロケット１～６号機に採用されたフェアリングをベ

ースとし、コストダウンのために構造体の設計変更を行った、直径５ｍの高度化フ

ェアリングを採用した。

　Ｈ－Ⅱロケット８号機の形状及び主要諸元は、それぞれ図－１及び表－１に示す

とおりである。

　また、Ｈ－Ⅱロケット８号機の飛行経路（計画）は、図－２に示すとおりである。
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（２）第１段システムの概要

ア　第１段システムの構成

　第１段システムは、搭載機器部、液体水素タンク、液体酸素タンク、ＬＥ－７エ

ンジン等から構成される。

　第１段は、静止トランスファ軌道にペイロードを投入する場合、打上げ後約３４

６秒間燃焼し、第２段から切り離される（高度約１７３ｋｍ、慣性速度５,２８０

ｍ／ｓ）。

　第１段機体の形状及び主要構成品の機能は、それぞれ図－３及び表－２に示すと

おりである。

イ　ＬＥ－７の構造・機能

　ＬＥ－７エンジンは、液体水素ターボポンプ（注１）、液体酸素ターボポンプ

（注１）、プリバーナ、燃焼室、ノズルスカート（注２）等から構成されており、

推進薬として液体酸素と液体水素を使用し、真空中で推力（注３）約１,０７８ｋ

Ｎ、比推力（注４）４４５秒を発生する高性能エンジンである。

（注１）羽根車を回転させて燃料や酸化剤を吸い込み、圧力を上げる形式のポンプ。

（注２）燃焼室で燃焼したガスを効率よく膨張させ、推力を得るための部品。

（注３）ロケットの噴流の反作用として発生する推進力。

（注４）単位時間に消費される推進薬質量によって、どれだけの推力を発生し得る

かを示す数値（単位：秒）。

　ＬＥ－７エンジンの形状及び主要諸元は、それぞれ図－４及び表－３に示すとお

りである。

　ＬＥ－７エンジンは、液体水素のほぼ全量と液体酸素の一部をまずプリバーナで

燃焼させ、ここで発生させた水素過多の高温・高圧ガスでターボポンプを駆動し、

その後に残りの液体酸素と合わせて燃焼室で再度燃焼させて効率良く推力を得る２

段燃焼サイクルを採用している（図－５、表－４参照）。
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　ＬＥ－７エンジンは、液体水素の加圧用ガスを利用して駆動されるタービンで油

圧ポンプを回転させ、発生した油圧によりアクチュエータを駆動させてジンバリン

グ（注１）を行う。その結果、燃焼ガスの噴射方向は最大７．５度まで傾けること

ができ、機体のピッチ軸及びヨー軸まわりの姿勢制御が行われる（機体座標軸につ

いては、図－６参照）。

　機体のロール軸まわりの姿勢制御は、主エンジンから供給される低温燃焼ガスに

水素ガスを混合したガスを補助エンジンのノズルから噴射させて、推力を発生する

ことにより行われる。

（注１）エンジン取り付け部を可動にすることによりエンジンの向きを変え、機体

に掛かる力の方向を変化させること。

ウ　液体水素ターボポンプの構造

　構造断面図を図－７に示す。タンクから液体水素を吸い込み、所定圧力に昇圧す

るポンプ部と、これを駆動するために必要な動力を発生するタービン部に区分され、

両者は、シャフト（主軸）で直接結合されている。

　ポンプ部は、液体水素の通過する順に、①インデューサ、②第１段インペラ、③

第２段インペラから構成される。吸い込まれた液体水素は、第１段及び第２段のイ

ンペラ（遠心ポンプ）により、約２７．０ＭＰａ（約２７６気圧）まで昇圧される。

なお、インデューサにおいては、タンクから供給される液体水素が約２．０ＭＰａ

（約２０気圧）程度まで昇圧されている。

　一方、タービン部は１段式の構成となっており、ポンプ駆動に必要な１８．６Ｍ

Ｗ（約２５,０００馬力）を発生する。プリバーナで発生した約２０．６ＭＰａ

（約２１０気圧）の燃焼ガスは、タービン固定翼で加速され、５８枚の回転翼に衝

突して回転力となる。

　回転体全系は、ポンプ側／タービン側それぞれ２個のボールベアリングで支持さ

れている。また、回転体周りの圧力分布によって発生する軸方向の推力を打ち消す

ために、第２段インペラ外周部にバランスピストン機構が設けられている。

（３）ＬＥ－７の開発・製作
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ア　開発

　ＬＥ－７については、昭和５８年度から開発研究に着手し、昭和６１年度に本格

的な開発を開始し、平成６年度に開発を終了した。その間、合計２７６回、１４，

９９０秒の燃焼試験が実施された（ＬＥ－７の開発状況、液体水素ターボポンプの

開発状況については、それぞれ別添１及び別添２を参照）。

イ　実機製作

　Ｈ－Ⅱロケット８号機のＬＥ－７エンジンについては、平成７年１２月から製作

が開始され、平成１０年７月に組立が完了した。

　その後、平成１０年８月に４回の領収燃焼試験（注１）を実施した。領収燃焼試

験の結果は、表－５に示すとおりである。

　領収試験の１回目においては、燃焼室への水素供給圧力が設定下限値を下回った

ため、スタート後２１秒に計測コンピュータにより自動停止している。

　燃焼試験後に整備が行われた上で、平成１１年４月に機体組立工場において、第

１段機体への搭載が行われた（第１段の製作経緯については別添３を参照）。

　コンポーネントの製作時には、各工程の加工・サブ組立毎に必要な寸法検査、非

破壊検査（浸透探傷検査、Ｘ線検査、超音波検査等）、機能試験、耐圧試験、漏洩

試験等が、従来号機と同様に実施され、異常は発見されなかった。

　エンジン組立後には、漏洩試験、エンジンシーケンス点検、バルブ作動点検等の

試験・検査が、従来号機と同様に実施され、異常は発見されなかった。

　射場整備作業においては、推進系統点検（エンジンシーケンス点検、ターボポン

プ・トルク点検、漏洩点検等）、推進系最終点検（圧力トランスデューサ点検、圧

力スイッチ点検等）、エンジンシーケンス点検及び点火器スパークプラグ点検等が

従来号機と同様に行われ、結果は良好であった。

　また、Ｈ－Ⅱロケット８号機においては、１／２段極低温点検が実施され、ＬＥ

－７に関して良好な結果が得られている。

（注１）飛行用エンジンとして受け入れるため、性能確認、推力調整及び混合比調

整を行うための燃焼試験。
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３　衛星の概要

　ＭＴＳＡＴ（注１）は、次世代の航空保安システムの中核となる航空管制等の機能

（航空ミッション）と、気象衛星「ひまわり」の後継機としての気象観測等の機能

（気象ミッション）を有する衛星である。

（注１）ＭＴＳＡＴの概要については、別添４を参照。
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Ⅱ　打上げ失敗の原因

１　打上げの経過

　Ｈ－Ⅱロケット８号機は、ＭＴＳＡＴの電子機器ユニットの不具合、衛星フェアリ

ング空調ダクトの脱落、液体水素枯渇検知センサーの非作動等の不具合が発生したた

めに、打上げが延期された結果、平成１１年１１月１５日１６時２９分に打上げられ

た（注１）。

（注１）１１月１５日以前の打上げ延期については、別添５を参照。

　１１月１５日の打上げ状況は、以下のとおりである。

打 上 げ 時 刻      ：平成１１年１１月１５日　１６時２９分

打 上 げ 場 所      ：宇宙開発事業団　種子島宇宙センター

発 射 方 位 角      ：９７．５度

発射時の天候：晴れ、北北東の風７．７ｍ／ｓ、気温２２．５℃

　ＳＲＢの燃焼は正常で、リフトオフ後約９６秒にＳＲＢの切り離しが行われた。

　第１段エンジン（ＬＥ－７）も正常に燃焼を行っていたが、同約２３９秒に計画よ

り約１０７秒早く燃焼を急停止し、同時に姿勢制御不能となり、姿勢異常状態となっ

た。

　ロケットはそのまま慣性飛行を続け、同約２８８秒に衛星フェアリングの切り離し

が行われ、高度約１３０ｋｍに到達後は徐々に高度が低下した。同約３２２秒に第１

段・第２段分離が行われ、同約３２８秒に第２段エンジン（ＬＥ－５Ｂ）第１回燃焼

開始が行われたが、姿勢異常状態で高度は低下し続け、同約４３７秒にテレメトリデ

ータの受信が完全に不能に、また同約４３９秒にレーダ追尾が完全に不能となり、そ

れ以降ロケットからのデータは地上において受信不能となり、安全処置として、同約

４５９秒に指令破壊コマンドが送信された。

　Ｈ－Ⅱロケット８号機の飛行結果概要は、表－６、図－８、図－９、及び図－１０
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に示すとおりである。

２　テレメトリデータの解析

（１）テレメトリデータの解析

　種子島に設置されている中之山、増田両テレメータ局、小笠原テレメータ局で取

得されたテレメトリデータを解析し、計測系の計測時間遅れ、応答特性等の諸特性

を考慮して整理した結果は、図－１１に示すとおりである。

　打上げ後約２３８．５秒までは、テレメトリデータは正常であり、エンジンは正

常に動作していたものと推定される。

　テレメトリデータ等の解析・整理結果から、打上げ後約２３８．５秒以降に次の

異常事象が発生したと推定される（図－１２参照）。

① 加速度の微小変動

　機軸方向加速度が微小変動している（図－１３）。

　このことから、加速度の変動を起こすような何らかの異常があったものと推

定される。

② 液体水素ターボポンプが早期にストール（注１）

　液体水素インターフェース圧力が早期に上昇し、ほぼ同時に液体水素インタ

ーフェース温度が上昇している（図－１４、図－１５）。また、液体水素ター

ボポンプ回転速度が降下する前にプリバーナ燃料噴射圧力が急低下し、プリバ

ーナ燃焼圧力は緩やかに低下した後、プリバーナ燃料噴射圧力との圧力差が無

くなり急低下している（図－１６）。

　これらのことから、液体水素ターボポンプが早期にストールしたものと推定

される。

（注１） 本報告書においては、ポンプが出口圧力を発生しなくなり、ポ

ンプ下流から高圧流体が吸込み側へ逆流する現象を指す。

③ 低温流体の外部漏洩

　エンジンカバー内気温が下降している（図－１７）。
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　このことから、低温流体がエンジン外部に漏洩したものと推定される。

④ プリバーナ燃焼温度の上昇

　プリバーナ燃焼ガス温度が上昇している（図－１８）。また、プリバーナ燃

料噴射圧力が急低下し、プリバーナ燃焼圧力は緩やかに低下している（図－１

６）。

　このことから、液体水素の供給が停止して、プリバーナの酸化剤／燃料混合

比がずれたものと推定される。

⑤ 低温流体に引き続く高温流体の外部漏洩

　エンジンカバー内気温は、一度低下した後に上昇している（図－１７）。

　このことから、低温流体に引き続き、高温流体がエンジン外部に漏洩したも

のと推定される。

⑥ エンジン全系が急激にパワーダウン

　メイン燃焼圧力、各ターボポンプの出口圧力が急低下している（図－１６）。

　このことから、エンジン全系が急激にパワーダウンしたものと推定される。

⑦ 多量の液体水素が漏洩

　液体水素インターフェース圧力と液体水素タンク圧力の差圧が増大している。

また、光学データでは、ロケットから白煙が噴出されているのが確認されてい

る（図－１９、図－２０）。

　これらのことから、多量の液体水素が漏洩しているものと推定される。

⑧ 機体の回転運動

　光学データでは、ロケットから白煙が噴出されているのが確認されている

（図－１９）。また、慣性センサユニット（ＩＭＵ）姿勢角レートが変動して

いる（図－２１）。

　これらのことから、機体が回転運動しているものと推定される。

⑨ プリバーナ、主燃焼室において低圧燃焼が継続

　プリバーナ燃焼ガス温度の高温状態が継続している（図－２２）。また、油

圧系データ（図－２３）、タンク加圧系データ等（図－２４、図－２５）に異
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常が発生している。

　これらのことから、プリバーナ、主燃焼室において低圧燃焼が継続している

ものと推定される。

（２）　故障の木解析（ＦＴＡ）

　テレメトリデータの解析を基に、液体水素ターボポンプのストールによる第１段

エンジンの急停止を頂上現象とするＦＴＡを行った結果は、図－２６に示すとおり

である。

　このＦＴＡから、第１段エンジンの急停止の原因として、次の４つが考えられる。

① 液体水素ターボポンプ上流部の閉塞

② 主噴射器水素ドーム内の閉塞

③ 液体水素ターボポンプ下流配管系（再生冷却部を除く）の部分開口

④ 液体水素ターボポンプ内部での異常発生
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３　エンジンの調査解析

（１）　回収エンジンの分解調査

　宇宙開発事業団と海洋科学技術センターの共同による３回の調査航海の結果、平

成１２年１月、小笠原沖の海底からサルベージ作業によりＬＥ－７エンジンの部品

が回収された。エンジンの回収された部分は、表－７に示すとおりである。また、

回収された主要な部品は、図－２７、図－２８、図－２９、及び図－３０に示すと

おりである。

　回収されたＬＥ－７エンジンの主要部品については、外観調査が行われ、詳細調

査が必要な破損個所が抽出された後、以下の調査解析作業が実施された。

① エンジン分解

② 破面解析試料切り出し及び寸法確認等の分解点検に係る詳細調査

③ 大型走査型電子顕微鏡、高分解能走査型電子顕微鏡等による破面解析

④ 表面及び破面の成分分析

⑤ 残留物の調査・分析

⑥ 溶接部の調査・分析

（２）　エンジンの破損状況

　調査解析に基づき整理したＬＥ－７エンジンの破損状況は、図－３１に示すとお

りである。特に重要であると考えられる破損箇所とその破面観察等による原因推定

結果は、以下のとおりである。

① 液体水素メインバルブ（ＭＦＶ）上流・下流配管の破断

　上流・下流配管（ニッケル基耐熱合金）の破面には、ディンプル（注１）と

破面同志が擦れたときに生じる形状のみが観察された。

　よって、液体水素メインバルブ上流・下流配管の破断は延性破壊（注２）に

よるものであり、落下中又は着水時に破損した可能性が高いと推定できる。

② 液体水素ターボポンプの入口部ケーシングの破断（図－３２、図－３３）
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　入口部ケーシング（チタン合金、針状組織（注３））の破面の内側と外側

の一部分にはディンプル領域が形成されているが、全般的には平坦な破面が

形成されていた。液体ヘリウム温度での再現試験でも同様の破面が形成され

た。

　よって、入口部ケーシングは、液体水素温度付近で衝撃的荷重負荷により

急速に破壊したと推定できる。

③ 液体水素ターボポンプのインペラ接続部の破断

　インペラ接続部（チタン合金、等軸粒組織（注４））の破面は円周面内、

軸方向面内と４５°の角度を形成する斜め方向となっていた。また、破面の

様子は溝状模様が支配的であり一部にディンプルが形成されていた。溝状模

様は液体ヘリウム温度での再現実験でも形成された。

　よって、インペラ接続部は、液体水素温度付近でねじり荷重負荷により、

急速に破壊したと推定できる。

④ 液体水素ターボポンプのベアリング内外輪の破断

　ベアリング内外輪（ステンレス鋼）の破面は擬似脆性的（注５）であった。

一方、室温の圧縮試験で破壊した破面にはディンプルが形成されていた。

　よって、ベアリング内外輪は、液体水素温度付近で過大横方向の荷重によ

り、急速に破壊したと推定できる。

⑤ 液体水素ターボポンプのインデューサ（注６）羽根の破断（図－３４、図－

３５）

　インデューサ羽根（チタン合金、等軸粒組織）の１枚が大きく欠損してお

り、その大きな部分（ａ破面）に疲労破壊が起こった証拠であるストライエ

ーション（注７）が観察された。また、疲労破壊に続いて起こる急速破壊の

領域には、液体ヘリウム温度での再現実験で形成された溝状模様が観察され

た。

　よって、インデューサ羽根は、液体水素温度付近で繰り返し荷重により、

疲労破壊したと推定できる。

⑥ 液体水素ターボポンプ内部における異物の残留及び付着（図－３６）

　銀、銅合金、アルミニウム合金、ニッケル基耐熱合金、アルミテープ等が
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ターボポンプ内部に残留しているとともに、インデューサ表面等に付着して

いた。銀はケーシング内側ライナー、銅合金は燃焼室、アルミニウム合金は

配管のクランプ、ニッケル基耐熱合金はエンジン各部で使用されている。

　これらの異物が侵入した時期としては、整備時、タンクスクリーン（注

８）破損時、及びエンジン破損後が考えられる。

　整備時については、機体を工場から出荷する際には機体を回転させて異音

のないことを確認していること、また８号機の射場作業においては水素系配

管の一部取り外しを行ったが、十分な監視の下で異物の置忘れや微小粒子の

混入がないこと、清浄度を確保していたことを確認している（水素系配管の

一部取り外し作業については別添６を参照）。また、タンクスクリーンの強

度余裕は１５倍程度と大きく、ここが破損する可能性は低い。

　これらの理由から、異物はエンジン破損後に侵入したものと推定される。

（注１） 金属が延性破壊するときに破面に形成される球状のくぼみ。

（注２）材料に静荷重を負荷したときの、大きな変形を伴う破壊。

（注３）破壊に対する抵抗を向上させるため、針のように伸びた結晶粒が入

り込んだ組織。

（注４）伸びを向上させるため、球状の結晶粒から成る組織。

（注５）高強度鋼の低温破壊を特徴付ける破面様相。

（注６）液体水素ターボポンプの入口において、低圧の液体水素を吸い込み

やすいように設計された回転羽根。

（注７）繰り返し応力に対応した縞状の破面様相。

（注８）タンク出口において、異物が下流に流れないように取り付けられて

いる金網。

（３）インデューサ破面の解析

　液体水素ターボポンプのインデューサ羽根のａ破面に疲労破壊が起こった証拠

であるストライエーションが観察された。ａ破面の最終疲労き裂形状を図－３７

に示す。

　このストライエーションと最終疲労破壊き裂形状を基に、曲げ応力範囲と疲労

き裂発生寿命と疲労き裂進展寿命を解析した。（詳細は別添７を参照）
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　解析結果は以下のとおりである。

　曲げ応力範囲：

Δσf ＝ ６５０ＭＰａ（６６ｋｇｆ／ｍｍ2）（別添７でΔσ２に対応）

　疲労き裂発生寿命：

Ｎｉ ＝ ５．５×１０４～１．１×１０５回

　疲労き裂進展寿命：

Ｎｐ ＝ ２．２×１０４回

（４）液体水素ターボポンプに関するシミュレーション解析

　回収されたエンジンにおいて、液水メインバルブ（ＭＦＶ）上流・下流配管（燃

焼器上流配管）が破損していた。

　このため、この部分が初期に開口し、大量の液体水素が漏洩した場合の液体水素

ターボポンプの動的挙動について、シミュレーション解析を実施した。

　その結果、液体水素ターボポンプ下流部において燃焼器上流部から定常流量の６

０％程度の液体水素が漏洩したとしても、液体水素ターボポンプにストールが発生

する可能性は低いことが判明した。

（５）液体水素ターボポンプの単体技術試験

　テレメトリデータの解析・整理結果から、液体水素ターボポンプが早期にストー

ルしたと推定された。

　このため、液体水素ターボポンプの単体試験（液体窒素を使用した試験６回、液

体水素を使用した試験１０回）を行い、ストールに関連するデータの取得を行った。

　試験結果の概要は、以下のとおりである。

① 液体水素ターボポンプ下流の開口等により流量比（注１）を急速に増大させ

た場合、液体水素ターボポンプにストールは発生しない。

② 液体水素ターボポンプ上流の閉塞等により流量比を急速に低下させた場合、

液体水素ターボポンプにストールが発生するとともに、回転数が急増する。
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（注１）ポンプ流量の設計ポンプ流量に対する比。

（６）エンジン急停止の原因推定

　回収されたエンジンの破損状況の調査解析から、液体水素ターボポンプのインデ

ューサ羽根の１枚に疲労破壊による破面が観測されている。これらのことから、

「液体水素ターボポンプ内部での異常発生」に至った原因は、液体水素ターボポン

プのインデューサ羽根の一部が疲労により大きく欠損したことであると考えられる。

　２に述べたテレメトリデータの解析をもとにしたＦＴＡの結果を、３のエンジン

調査解析の結果をもとに再評価した結果は、表－８に示すとおりである。

　テレメトリデータの解析をもとにしたＦＴＡの結果の再評価から、第１段エンジ

ン急停止の原因は、液体水素ターボポンプ内に異常が発生したことが原因であると

考えられる。
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４　インデューサ羽根の疲労破壊の原因

（１） インデューサ単体試験

　液体水素ターボポンプのインデューサ羽根の破壊メカニズムを解明するために、

開発試験で使用したインデューサを用いて水流し試験を実施し、旋回キャビテーシ

ョン（注１）等による変動圧力（インデューサ近傍）、歪み（インデューサ表面）

の計測（図－３８）及び流れの可視化を行った。入口圧力は、吸込み比速度（注

２）を合わせることによって飛行相当のＮＰＳＨ（注３）となるように設定した。

具体的には、液体水素使用時の設計回転数４２,０００回転／分に対し、水流し試

験では４,０００回転／分及び９,０００回転／分付近で試験を行った。流量比は飛

行時相当値を中心として、上下に変化させた。

　疲労破壊に至る振動の原因を特定するために、①正常羽根、②欠損羽根（図－３

９）、③曲がり羽根（図－３９）、④入口整流ベーン付（図－４０）の４形態につ

いて試験を行った。

（注１） インデューサの吸い込みにより圧力の下がった液体の一部がガス化して

生じた気泡がインデューサの回転数近傍で旋回する現象。

（注２） 流入速度を回転方向速度で除した値。

（注３） Net Positive Suction Head（有効吸い込み揚程）の略称で、液体がガス

化する限界圧力に対する余裕を示す指標として用いられる。

　試験結果の概要は、以下のとおりである。

① 流れの可視化により、条件によっては逆流渦を伴う激しい旋回キャビテーシ

ョンが生じ、その影響が入口整流ベーンに達していることが判明した（図－

４１）。

② インデューサ羽根に付加される変動応力は、旋回キャビテーション発生状態

でも破面解析による推定値よりも低い。

③ 欠損羽根及び曲がり羽根においても、実験した形態ではインデューサ羽根に

付加される変動応力が増大することはない。
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④ 入口整流ベーンを装着してもインデューサ羽根に付加される変動応力が増大

することは無かったが、整流ベーンの歪み解析結果から、実機において３．

０ｋＨｚ近傍で振動が起こり得ることが判明した。

（２） ７号機用ＬＥ－７エンジン燃焼試験

　７号機用ＬＥ－７エンジンを用いて、液体水素インターフェース圧力を飛行時と

同等まで低下させた燃焼試験を実施し、従来計測されていないインデューサ近傍の

圧力、振動等のデータを取得した（図－４２）。

　試験においては、８号機飛行相当の液体水素インターフェース圧力とキャビテー

ション係数（注１）を再現した（図－４３）。

（注１）キャビテーションの発生しやすさを示す指標。

　試験結果の概要は、以下のとおりである。

① 液体水素ターボポンプにおいて、旋回キャビテーションの兆候と３．６ｋＨ

ｚ付近に１０μｍの軸方向変位のピークが計測された（図－４４）。

② 整流ベーン入口において、整流ベーンの固有振動数に近い５００Ｈｚ近傍に

変動圧力のピークが計測された（図－４５）。

③ インデューサ近傍下流において、３．２ｋＨｚを中心とする２０ｋＰａ（０．

２ｋｇｆ／ｃｍ２）の変動圧力ピークが計測された（図－４６）。

④ 液体水素ターボポンプ入口部において、３．６ｋＨｚの半径方向振動と３．

２ｋＨｚの周方向振動が計測された（図－４７）。

（３） インデューサ羽根の振動の原因

　インデューサー羽根が疲労破壊を生じた振動負荷としては、下記に示すような、

流体力に起因する振動と、機械的な力に起因する振動及びこれらの合成が考えられ

る。

① 流体力に起因する振動

・キャビテーション（逆流を含む）
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・インデューサー羽根に発生するフラッター（自励振動）

・入口エルボ整流ベーンの損傷による流体振動

・異物衝突によるインデューサー羽根の一部欠損または変形に起因する流体

振動

② 機械的な力に起因する振動

・ターボポンプ軸系の振動

・異物のかみ込みによるビビリ振動

・インデューサー羽根とケーシングとの接触による振動

・エンジン外部（固体ロケットブースタ）からの機械振動

・軸受けの異常に起因する振動

　前述の解析・試験結果を反映して、これらの振動源に関するＦＴＡを行った結果

を図－４８に示す。結論として、インデューサー羽根を疲労破壊に至らしめた要因

としては、主として次の２つの流体振動に起因する複合的な応力であると考えられ

る。

① 液体水素タンクの減圧制御（大気圧の減少に合せ、液体水素タンクを減圧

すること）によって引き起こされる旋回キャビテーションによる変動応力

② 液体水素ターボポンプ入口部の流体振動（逆流渦を伴う旋回キャビテーシ

ョンと入口整流ベーンの干渉により発生）により、インデューサー羽根が

共振して生じた変動応力

（４） 流体力によって羽根に作用した変動応力の解析

ア　疲労破壊を生じさせた変動応力の推定

　インデューサ羽根に生ずる静的な応力は、遠心力による膜応力と曲げ応力の合計

で、次の値となる。

　　σs ＝ ５８０～６３０ＭＰａ（５９～６４ｋｇｆ／ｍｍ2）

　一方、羽根の疲労破面分析から、急速破壊に移行するときの応力は次の値となる。
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　　σr ＝ ９０４ＭＰａ（９２．３ｋｇｆ／ｍｍ２）

　これらから、インデューサ羽根の破面に次の変動応力が負荷されたと推定される。

　　Δσf ＝ ５５０～６５０ＭＰａ（５７～６６ｋｇｆ／ｍｍ2）

（別添７でΔσ2 に対応）

（インデューサ破面の解析は、Δσf の上限値と下限値について行ったが、疲労破

壊の起こりやすい上限値に関する解析結果を別添７にまとめる）

イ　羽根に発生した応力の推定

① 水流し試験の結果から推定されるキャビテーションによる変動応力（注１）

　　ΔσA1 ＝ ２７０ＭＰａ　（２８ｋｇｆ／ｍｍ2）

② 入口圧力変動に伴う羽根の共振による変動応力（注２）

　　ΔσA2 ＝ １３０ＭＰａ　（１３ｋｇｆ／ｍｍ2）

　上記の２つの変動応力の合成として、インデューサー羽根に作用した変動応力は

　　ΔσA ＝ ΔσA1 ＋ΔσA2 ＝ ４００ＭＰａ　（４１ｋｇｆ／ｍｍ2）

　疲労破面の分析から推定した変動応力に対する羽根に発生した変動応力の推定値

の比αは、

　　α ＝ ΔσA／Δσf ＝ ０．６２～０．７３

となり、インデューサー羽根に作用した変動応力は破面の分析から推定した疲労破

壊の応力よりも低いが、５（１）に示す特異な現象が生じたことにより、Ｈ―Ⅱロ

ケット８号機においては、Δσf を超える応力が発生したものと考えられる。

（注１）水流し試験の測定値から液体水素運転値への換算方法は下記のとおりで

ある。

　５００Ｈｚ以下の成分は、インデューサーの圧力上昇に対する成分とし、

オーバーオール値に対して回転数の自乗に比例すると仮定した。



19

　５００～５０００Ｈｚの成分はキャビテーションの崩壊による成分とし、

オーバーオール値に対して回転数に比例すると仮定した。

（注２）エンジン燃焼試験で得られたデータ、変動圧力３９ｋＰａ（０．４ｋｇ

ｆ／ｃｍ2）（ピーク値）に基づき、羽根の変動応力を解析した。

（５） 疲労破壊に至る時間の解析

破面解析結果から、小さな応力と平均しておよそ１０回に１回の大きな応力が

認められ（別添７参照）、小さな変動応力の周波数は、羽根の固有振動数に相当

する約３,２００Ｈｚであると考えられる。

　疲労き裂の発生に至らしめたのは大きな応力が支配的であるとし、推定された

疲労き裂発生寿命を用いて疲労き裂発生に要する時間を求めると１７１～３４２

秒間と推定できる。また、疲労き裂発生後の疲労き裂進展は３,２００Ｈｚ程度の

小さな変動応力で進むとして、推定された疲労き裂進展寿命を用いて疲労進展に

要する時間を求めると６.９秒間と推定できる。

この両者を加算すると、疲労破壊に要する時間は１７８～３４９秒間となり、

打ち上げから事故に至るまでの時間２３８．５秒はこの範囲に入る。よって、打

ち上げ後から異常振動による変動荷重が生じて疲労破壊に至ったと推定すれば、

妥当な数値であると考えられる。
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５　打上げ失敗の原因に関する考察

（１） 従来エンジンとの相違点

　ＬＥ－７エンジンは、同じ設計をもとに製造されたエンジンであっても、微妙な

形状の違い等により、キャビテーション特性が大きく変わる性質を持っている。こ

のため、個体による性能のバラツキにより、インデューサに発生するキャビテーシ

ョンの激しさが異なっていると考えられる。今回の事故につながったと推測される

従来エンジンとの相違点は下記のとおりである。

① キャビテーションが通常のものに比べて激しく、飛行中に行ったタンクの減

圧制御によってポンプ入口部に逆流渦を伴う旋回キャビテーションが発生し

た。さらに、旋回キャビテーションが入口整流ベーンに達して損傷を与え、

液体水素ターボポンプ入口部の流体振動を増幅させた可能性も考えられる。

② 疲労き裂の生成については、大きな応力が発生する場所に、深さ１５μｍの

加工痕（設計基準の範囲内のもの）があったことも影響したものと推定され

る。

（２） エンジン破損の過程

　以上の検討を踏まえて推測されたエンジン破損の過程は下記のとおりである。

① 飛行中の減圧制御時に旋回キャビテーションが発生し、変動圧力によりイン

デューサ羽根に変動応力が作用した。

② 逆流渦を伴う旋回キャビテーションと入口整流ベーンの干渉により、３,２０

０Ｈｚ近傍の流体振動が発生した。

③ ３,２００Ｈｚ近傍の流体振動がインデューサ羽根の固有振動数と合致して共

振し、インデューサ羽根に大きな変動応力が作用した。

④ 深さ１５μｍの加工痕に①と③の複合した大きな応力が作用し、インデュー

サ羽根に疲労き裂が発生した。

⑤ 疲労き裂が進展し、深さ４．６ｍｍ、幅３２．５ｍｍに達した時点でインデ

ューサ羽根が不安定破壊した。
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⑥ インデューサ羽根の一部が破損したことによるアンバランスからインデュー

サ羽根がケーシングに接触し、流体がガス化して液体水素ターボポンプがス

トールした。また、過大な横方向の力がかかることでベアリングが破損して

液体水素ターボポンプが急停止した。

⑦ 並行して、破断したインデューサ羽根の衝突及びインデューサ羽根の接触に

よる温度上昇、液体水素の逆流による圧力上昇及び急激な冷却による熱衝撃

によりケーシングが破損し、液体水素が外部に漏洩した。

⑧ 液体水素漏洩により、エンジン周囲気温が下がった。

⑨ 液体水素の供給停止によりプリバーナ及び主燃焼室の酸化剤／燃料混合比が

ずれて燃焼温度が上がるとともに、液体水素による冷却効果がなくなったこ

とにより、エンジン各部が焼損した。

⑩ 焼損部からの高温ガス噴出により、エンジン周囲温度が急上昇した。

⑪ 着水時の衝撃でノズルスカート取付け部、及び配管類が破断した。

　なお、上で述べた過程のうち、⑤のインデューサ羽根の不安定破壊、⑥の水素タ

ーボポンプの急停止及び⑦のケーシングの破損から液体水素の外部漏洩までの事象

が、２００ミリ秒という短い時間に発生している。
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Ⅲ　今後の対策等

　これまでの検討の結果、今回の打上げ失敗は、旋回キャビテーション等に起因する複

合的な流体振動により、液体水素ターボポンプのインデューサ羽根に疲労破壊が生じた

ために起こったものであると推定された。本章では、この結果に基づき、液体水素ター

ボポンプのインデューサにおいてこうした異常振動を発生させないための対策をまとめ

た。

　さらに、今回の原因究明の調査を踏まえて、Ｈ－ⅡＡロケットの開発において適切な

対応がとられることを望む事項や、将来のロケットシステムの開発に向けて中長期的な

観点から対策がとられることを望む事項についても検討を行った。

１　ＬＥ－７Ａエンジンの概要

　ＬＥ－７Ａエンジンは、ＬＥ－７エンジンの高信頼化を目的として、システムの簡

素化、部品点数の削減、溶接箇所の大幅削減等が図られたエンジンである。（ＬＥ－

７Ａエンジンの詳細については、別添８を参照。）

２　異常振動低減化のための対策

（１） 試験によるキャビテーション等の確認

　ＬＥ－７Ａエンジンでは、旋回キャビテーションが発生しないように、液体水素

ターボポンプの入口配管、インデューサ等の形状が変更されており、これまでのと

ころ、減圧制御時の旋回キャビテーションは発生していない。

　しかし、今回の原因究明で実施された詳細な変動圧力や振動データの取得は未だ

実施されていないことから、

① ＬＥ－７Ａエンジン燃焼試験による実作動状態を含む広い範囲での変動圧力

データの取得

② インデューサの水流し試験による変動圧力及び歪応力データの取得

等のデータの評価を行い、基本的に旋回キャビテーション等による問題のないこと

を早期に確認する必要がある。



23

　なお、ＬＥ－７Ａエンジンにおいても、同じ設計をもとに製造されたエンジンの

中で、個体差によるキャビテーション等の特性にバラツキがあると考えられる。こ

のため、バラツキの影響についても評価の対象とするため、開発段階における試験

の中で、実際の飛行条件を含む広い範囲の条件において実施することが重要である。

　また、ＬＥ－７Ａエンジンでは、液体水素ターボポンプの入口整流ベーンは装着

されていないが、ポンプ入口上流にはジンバリング用のベローズ配管が配置されて

おり、インデューサ出口にはガイドベーン等がある。これらによる流体振動に関し

ても、インデューサ水流し試験やＬＥ－７Ａエンジン燃焼試験によって、共振問題

のないことを確認する必要がある。

（２） 加工痕等に関する設計基準の見直し

　疲労き裂の生成に関しては、大きな応力が発生する場所に存在した、深さ１５μ

ｍの加工痕（設計基準の範囲内のもの）が影響したと推定されたことから、インデ

ューサのみならず他の重要な部品に関して、新たな検査方法の導入も含めて、その

加工精度や加工痕を改善する方向で、設計基準を見直す必要がある。

（３）品質管理基準の向上

　インデューサの性能のバラツキが今回の事故に影響したと考えられることから、

重要な部品に関しては、性能のバラツキを少なくするように、品質管理基準の向上

を図る必要がある。

３　テレメトリデータ取得の充実

　今回の原因究明に時間がかかった原因の理由のひとつとして、液体水素ターボポン

プ系の計測データの計測項目と、サンプリング頻度が十分でなかったことが挙げられ

る。

　このため、液体水素ターボポンプのインデューサのみならず、Ｈ－ⅡＡロケット全

体のテレメトリデータについて、その計測項目、サンプリング頻度を充実させ、テレ

ビカメラによる画像情報の取得を含め、飛行状態を適切に把握することが必要である。

　また、これまでのＨ－Ⅱロケットにおいては、初めの２つの試験機打上げ終了後は、

テレメトリデータの量が削減されていた。しかし、打上げそのものが、ロケットの信
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頼性を向上させるための知見を得るための機会であり、こうした対応は必ずしも適切

であったとは言えない。このため、Ｈ－ⅡＡロケットでは、試験機の打上げ終了後も、

ロケットの信頼性を向上させる観点から、基礎的なデータを、引き続いて取得してい

くことが必要である。

４　Ｈ－ⅡＡロケットの開発に向けて対策を望む事項

　打上げ失敗の直接原因とはならなかったが、Ｈ－ⅡＡロケットの開発を確実に行う

ために、宇宙開発事業団が適切に対応することを望む事項についても検討を行った。

これらの検討結果を整理すると、次のとおりである。

（１） Ｈ－ⅡＡロケットの総点検の実施と評価

　Ｈ－ⅡＡロケットについては、Ｈ－Ⅱロケットの開発で得られた知見をもとに改

良が行われているが、Ｈ－ⅡＡに関する総点検を行い、Ｈ－ⅡからＨ－ⅡＡへの変

更点に限らず、Ｈ－ⅡＡ全体の要求、設計、製造、開発等に関する再点検、再評価

を実施し、それらの結果を速やかに反映させることが必要である。

　特に、ＬＥ－７Ａエンジンにおいては、ロケットの信頼性を向上させるために、

ろう付けや溶接等の特殊工程が大幅に削減されている。こうした状況下でも、特殊

工程に頼らざるを得ない箇所については、自動溶接の導入、表裏ビードの形状の適

正化や溶接部のずれの低減等によって、溶接品質の向上を図るとともに、例えば、

マイクロフォーカスＸ線検査の導入等により、ろう付け等の接合部を定量的に判定

する必要がある。

（２） 開発試験及び領収試験の充実

　個体による性能のバラツキによる影響を適切に評価するためには、広い範囲の条

件下で各種試験を実施し、必要な設計余裕を確保することが重要である。

　また、ロケットの信頼性の向上を図るためには、解析結果のみで信頼性の検証を

行うのではなく、できる限り試験で確認を行う必要がある。

　このため、Ｈ－ⅡＡロケットの開発段階において、ＬＥ－７Ａエンジン燃焼試験、

ＬＥ－５Ｂエンジン燃焼試験、固体ロケットブースタの燃焼試験等、これまで以上

の充実を図っていく必要がある。
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　さらに、開発段階のみならず、エンジン領収試験においても、エンジン性能及び

機能の健全性を確認するために、できる限り実際の飛行と同じ条件でデータを取得

する必要がある。

（３） 異物混入の防止対策の向上

　地上試験や射場の作業中に異物混入となる可能性のある場合は、今後とも一層の

注意を払うとともに、作業者の身体に付着した異物が混入しないように、作業者の

教育や、工具部品等の管理方法について再検討する必要がある。

　

（４） 情報技術の積極的な導入・活用

　宇宙開発事業団では、Ｈ－ⅡＡロケットの開発及び運用の効率化を目的として、

データ管理システムや射場システムの高度化を進めている。

　これにより、次の機能が実現されることが期待されている。

① 手順書及び検査記録等の電子化管理機能（射場整備情報管理機能）

② 解析・評価結果の半自動処理機能（ロケット系情報管理機能）

③ 射場整備作業データ及びフライトデータのデータベース管理機能

④ 不具合情報管理機能（品質保証情報管理機能）

⑤ 信頼性管理品目情報管理機能（品質保証情報管理機能）

　これらのシステムを早期に構築するとともに、開発段階で得られたデータの共有

化や、シミュレーション機能の充実を図り、その目的を達成することが必要である。

５　将来のロケット開発に向けて中長期的な観点から対策を望む事項

　今回の打上げ失敗を踏まえて、今後のロケット開発において、中長期的な観点から

充実を図るべき事項としては、次の４つが挙げられる。

（１） 材料に関する基礎的研究の充実

　Ｈ－ⅡＡロケットで用いられている主たる材料データについては、ある部分をＮ
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ＡＳＡの研究開発によって得られた成果に依存する形で、我が国の宇宙開発は進め

られてきた。

　しかし、今回の事故の原因究明を通して、我が国が十分な材料データを持たない

ことに関する問題が指摘されるとともに、大学、国立研究機関及びメーカ等が協力

して、材料に関する基礎的なデータの充実を図っていくことの重要性が強く認識さ

れた。

　このため、我が国においても、中長期的な観点から宇宙輸送システムに向けた材

料の研究が継続的に実施されることを期待する。

（２） 故障診断システムの研究開発

　将来のロケットシステムにおいては、エンジンの不具合の特徴をデータベース化

しておき、特定の箇所に不具合があった場合に、どのような現象が発生するかをシ

ミュレーションすることができる、いわゆる故障診断システムの開発が不可欠であ

る。

　今後、こうした故障診断システムの開発を目指して、故障に関するデータベース

の構築、高度シミュレーション技術の確立、検査技術の向上等、長期的な検討を行

っていく必要がある。

（３） 計測技術の向上

　ロケットエンジンの動作環境が厳しいことから、エンジンの作動状況を正確に把

握するための計測技術については、必ずしも十分なものとはいえない。

　今後は、極低温で高い周波数特性をもつ物理現象を把握する等、計測技術の向上

に関する研究開発を行っていく必要がある。

（４） 再使用型ロケットに関する研究開発

　ロケットの信頼性を向上させ打上げコストを低減化するためには、再使用型ロケ

ットに関する研究開発が不可欠である。

　再使用型ロケットは、今後の宇宙開発を支える基盤技術であり、これまでの宇宙

活動に加えて、宇宙利用に関する新たな需要を創出する可能性があることから、我

が国においても、積極的な研究開発が行われるべきである。
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Ⅳ　総合意見

　Ｈ－Ⅱロケットの第１段機体に搭載されているＬＥ－７エンジンについては、平成６

年２月の試験機の打上げ以来、これまでに６回連続して成功してきた実績を有していた。

　しかし、ＭＴＳＡＴを所定の軌道に投入することを目的として打上げられたＨ－Ⅱロ

ケット８号機については、ＬＥ－７エンジンが打上げ後約２４０秒に急停止したため、

打上げは失敗に終わった。

　今回のＬＥ－７エンジンの急停止は、液体水素ターボポンプのインデューサ羽根に疲

労破壊が生じたために起こったものである。また、この疲労破壊を引き起こした異常な

振動の主たる原因としては、

① 液体水素タンクの減圧制御（大気圧の減少に合せ、液体水素タンクを減圧するこ

と）によって引き起こされるキャビテーション（旋回キャビテーション、アタッ

チドキャビテーション等に分類される）による異常な変動応力

② 液体水素ターボポンプ入口の流体振動（逆流渦を伴うキャビテーションと入口エ

ルボの整流ベーンの干渉により発生）により、インデューサ羽根が共振して生じ

た変動応力

の２つの応力の複合によるものと考えられる。

　これまでの６回の打上げ成功にもかかわらず、今回の打上げにおいて失敗に至ったＬ

Ｅ－７エンジンは、同じ設計をもとに製造されたエンジンであっても、微妙な形状の違

い等により、キャビテーション特性が大きく変わる性質を持っている。

　Ｈ－Ⅱロケット８号機で使用されたＬＥ－７エンジンは、このキャビテーションが従

来のものに比べて激しかったものと考えられる。さらに、大きな応力が発生した場所に、

深さ１５μｍの加工痕（設計基準の範囲内のもの）があったことも、疲労き裂の生成に

影響したものと考えられる。

　ＬＥ－７エンジンは、インデューサ入口に近い位置でポンプ入口配管が直角に曲げら

れた構造になっているために、流れの状態を均一化するため、曲りの位置に整流ベーン
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が配置されている。液体水素ターボポンプ入口近傍に整流ベーンを配置することは、逆

流渦を伴うキャビテーションと整流ベーンとの干渉が生じることとなり、流体力学的な

設計に関する観点から、問題であった。

　今回の事故は、ＬＥ－７エンジンの異常なキャビテーション及びそれと入口エルボの

整流ベーンの干渉が主たる原因として、引き起こされたものであり、原因究明で得られ

た新たな知見から判断すると、ＬＥ－７エンジンの設計上の問題と評価することができ

る。

　旋回キャビテーションの発生については、開発段階において、その存在が認識され、

液体酸素ターボポンプでは対策がとられた。（その時点では、液体水素ターボポンプに

おいては、旋回キャビテーションの発生は認められなかった。）

　その後、液体水素ターボポンプの認定試験段階において、旋回キャビテーションの発

生が確認されたが、流体の密度が小さいので、旋回キャビテーションによる軸振動が小

さく、性能低下も認められなかったこと、耐久寿命の確認で問題がなかったことから、

対策がとられなかった。

　また、１９９８年に、大阪大学の辻本教授により、特定の条件下でロケットエンジン

のターボポンプ入口逆流渦が存在することが把握される等、ターボポンプで発生するキ

ャビテーションに関する知見が得られていたが、逆流渦等に係る知見に留まっており、

過大な変動応力に言及するものではなかった。

　ところが、今回の原因究明において、各種試験データの解析を通して、水素ターボポ

ンプにおいても、整流ベーンとの干渉を考慮すれば、逆流渦を伴う旋回キャビテーショ

ンの影響が想定以上に大きいことが判明した。

キャビテーション特性は、ターボポンプの開発において慎重に取り扱われるべき問題

であり、開発段階において液体水素ターボポンプのキャビテーション特性を把握するた

めの十分な試験が行われていれば、今回発生した異常なキャビテーションの現象を把握

できた可能性があった。しかし、ＬＥ－７エンジン開発当初は、液体水素ターボポンプ

に係る異常なキャビテーションのような流体現象を詳細に解明できる体制が整っていな

かった。また、これまで成功していた６回の打上げにおいても、いくつかの悪条件が重

なった場合には、こうした事故に至った可能性を否定できない。

　ＬＥ－７Ａエンジンの開発では、激しいキャビテーションが発生しないように、入口
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配管、インデューサの形状に関する設計変更が行われ、振動条件が改善されている。し

かし、今回の原因究明を通じて得られた知見を踏まえて、キャビテーション等に伴う過

大な応力が発生しないことを確認するため、インデューサ水流し試験、ＬＥ－７Ａエン

ジンの燃焼試験等を実施する必要がある。

　また、加工痕に関する設計基準の見直しや、個体による性能のバラツキを少なくする

ための品質管理基準の向上を図っていく必要がある。

　最後に、今回の原因究明にかかわった観点から、今後の教訓という意味で、次の３点

を指摘しておきたい。

　宇宙開発においては、必ずしもすべての現象に関する知見が得られた上で開発が行わ

れているわけではないことから、今後は、これまでに成功している技術であっても、新

しい科学的な知見が得られた場合は、これまでの設計を再評価する等、積極的に活用し

ようとする姿勢が必要である。

　次に、宇宙開発は、多くの技術を総合的に集大成して実現されるものであり、宇宙開

発事業団のみで、すべての分野の研究開発を行うことは現実的には困難である。このた

め、今後の宇宙開発プロジェクトにおいては、幅広い分野の研究者に積極的な参加を求

める体制の整備が必要である。

　今回の打上げ失敗においては、事故原因究明チームを組織して究明作業にあたるとと

もに、１２回にわたる専門家会合を開催し、ロケットエンジン、流体力学、構造力学、

金属材料、破壊力学等の専門家の参加を得て、様々な観点からの調査分析が行われたこ

とが、原因を絞り込む上で有益であったことを、今回の原因究明活動から得られた教訓

として挙げることができる。

　今後の宇宙開発においては、事故原因究明のみならず、研究開発の段階から、宇宙開

発事業団、開発メーカのみならず、学会、大学や関連研究機関の専門家に積極的な参加

を求め、得られた科学的な知見を、宇宙開発事業団等のプロジェクトに有機的に反映し

ていく体制の整備が必要である。

　最後に、海底から引き上げられたＬＥ－７エンジンは、ロケットの飛行に関する数多

くのデータが含まれた貴重なサンプルであり、多くの分野の研究者から関心が寄せられ

ている。本部会としては、今回の事故の原因究明にとどまらず、今後のロケット開発等
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に必要となるデータを得るため、この回収エンジンが、広く研究者の利用に供せられ、

必要な知見の取得に最大限に活用されることを期待する。


