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宇宙開発委員会技術部会

　　報　　告

（昭和46年8～9月期ロケット打上げ実験の評価について）

昭和46年12月17日
　　　‘

宇宙開発委員会技術部会
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ま え が き

　　　宇宙開発委員会技術部会は第一分科会に語いて，東京大学宇宙航空研究所が

　　行なった昭和46年度第1次観測ロケ．ット実験の結果（科学観測の結果を除く。）

●
　　および宇宙開発事業団が行なった第4回ロケット打上げ実験の結果を評価する

　　ために必要な技術的事項について調査審議を行なった。　　　．　　　＼

　　　今回の調査審議の対象は，東京大学宇宙航空研究所関係としてはかN－4s

　　・一5・号機於よびMロケットの開発に密接な関係を持つL－4SC’一’1号機の打

　　上げ実験の結果と，宇宙開発事業団関係としては，脳ロケットの開発に密接な

　　関係を持つ：LS－C－5号機およびJCRご6号機の打上げ実鹸の結果どし．

　　昭和46年11月50日以来数回にあたって慎重な調査審議を重ねてきたが，

　　ごのたびその結果をとりま’とめたので報告する。「



　　　昭和4岬79脚ケット．打上げ職の評価

　　　に：ついて

　　　　　　　　　　　　　　1　●・　昭和46年9即『日

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　宇宙開発季員会

昭和4岬～9月期r勿r上げ爽験の結果を評価する熾次陶

調査繍を行聯のζす鯨

t　東京大学宇宙航空研究所が行ならた昭和46髭度第1次観測戸ク：ット実験

の結果（穂翻鷹果を除く．滴よび縮開発騨団が行な？た第廻

　ロケット打上げ実験の結果を評価するたあに必要な技術的事項咋？“て調査

　審議を行なう。

2　tの調査審議は，．技術部会に語いて行ない，昭和46年12月末までに終

えることを目途とする。
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1・東京大学宇宙航空研究所関係の打上げ実験

1．　M－4S一・5号機の打上げ実験

（1｝実験の概要

　（イ）　実験の目的

　　　　M－4S－5号機の打上げ実験は，　M－4S－2号機於よび試験衛

　　星（MS－T1）「たんせい」の打上げ成果に基づい・と，第1号科学衛星

　　　の第2番目のフライトモデルMs一：F2を打ち上げ，短波帯太陽電波，

　　宇宙線於よび電離層プラズマの観測ならびに衛星環境に関する：土学的

　　測定を行なうことを目的としだものである。

　（ロ）M・一4S－5号機の概要

　　　M一・4S型自ケットは，科学衛星打上げの之めに計画されだ4段式

　　固体ロケットであり，M－4S－5号機の形状は，図1に，また，主

　　要な諸元に表1に示すと凄りである。

　　　．M－4‘S－3号機については，M－4S二2号機と比較して次のよ

　　　う友改良を加えている。

　　①従来，第2段ロケットの6個のスピンモータを機体中心軸に対し

　　　て直角の方向に向けていたが，そのうち4個のスピンモータを1Z5

　　　度後方に傾けた。これは，第1段ロケットの切離し後，第1段ロケ

　　　　ットの残留推力による上段との衝突を防止するため，上段の速度を

　　　増すことを目的としたものである。

　　②飛出しフレヤの作動について，開傘終了の確認に加え，開傘用ピ

　　　ストンの起動の確認も可能にした。

　　　このロケットに搭載された衛星は，第1号科学衛星MS一：F2であ

　　　　　　　　　　　　　　一1」
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リ，第4段ロケットとMS一：F2のノーズコーン内あ配置は，図2’に：回すと

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　．．’：i　：おりである。
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表1　M－4S－5一号機の諸元

第　1　段 第　2　段 第5段 第　4　段

全　長　（m） 2556串
　　＃10，606

5，871 1，859

直　　径　（m） 1，410 t41b 0，860 0．78’6

各．段点火時

d　　　　量

@（κ9）

　　5
T黛68区
S，089：SB

　5｝0
P3，1をケ

　ノ
T．29鼠

436
@6U鼠：SA
@ろT0’暇4577そ

推進薬重量

@鈎）

20，562

Q，715：SB ス140 1，991 365

25，277

平均推力

@（t）

75．1＊

V7：6：SB
291 ：15．1 2．6

燃燐時間
@’（s）

61

嘯V：s早
66 42 59

叱

　SB：補助ブースタ（直径0．51m、長さ．5βm、2コ組×4）

　SA：衛星
＊発射時推力二塁197t、＃ノーズーンを含まず。

　ζの表における各段の全長と点火時重量は・その段より上の段をふく

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　冒、んだ数値である。’t2．‘段個別の長さと重量は次のとおりである。

　　段長さ（m）．重量⑳　　備　　考

f－26555．塑多士聯ま絃〆
　　2　　　　　4．855　　　　　91859

　　5　　　　　4．01　2　　　　　　2，789
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、

の　科学衛星MS－F2の概要

　　M－4S－5号機に搭載された衛星は，第1号科学衛星の第2番目

　のフライトモデルである。

　①構．　造

　　　MS－F2は直径75㎝，の球に内接する26面体で，重量は66・

　　kgである。構体はマグネシューム合金で，外板は厚さ8ππのアルミ

　　ニュームハネカム板であり，24面のハネカム板には，太陽電池が

　　取り付けられている。その外形は，図3に示すと鉛りである。

　②　搭載機器

　　　MS－F2の搭載機器は，表2に示すと澄りである。
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表2　MS－F2の搭載機器

名　　　　　称 用　　　　　　　　　　途

短波帯太陽電波観測器

iRN）

太陽電波の異常放射（バースト）の際の5MHz

氓謔ﾑ8MHzに訟ける観測

宇宙線観測器（GR）
　　　　　　　　　　　　　　　　　　置痺Gネルギー電子と宇宙線バックグラウンドの

ｷ期観測

電離層ブラズ・マ観測器

iID）

電離層中の電子密度，イオン密度於よぴ電子温

xの直接澗定　　　　　　’

地磁気姿勢計（GAS）
2個の磁力計翁よび太陽センサによる衛星の姿　　　　　　　　o

ｨの決定

内部環境計測器（耳K） 電源電圧，電流鉛よび衛星内部温度の測定（測

闕?ﾚ52項目）

テレメータ送信機

@　　　（TM－SA）

計測データの遂信

コマンド受信機

@　　　（GM－SA）

地上よシの＝・マンド符号の受信および解読

電　　　　源　（PS） 衛星電源（太陽電池，二次冠池および附属機器）

衛星タイマ（MT－SA） 第4段ロケット切離し，レトロモータ点火，アン

eナの仲展，プローブの展開およびニューテー

Vョン・グンパの起動のタイマ

　　　　　　　　　甲jューテーション・タ

塔p（ND）

衛星，のスピン軸周塑首ふ臓熱置

←｝実験の経過於よび結果

　　発射時刻・昭和46年朔28日13時00分

　　打上り場所：　東票大学鹿児島宇宙空間観測所

　　発射角：　上下角　75度　　　方位角　95度

　　　　　　　　　　　　　一8一

6：h●

　天　　候：　晴
・’

C　　温：　23℃

　地上風：西北西0．8箭／おec

発射後・第1段から第鍛姪る各吻陵よびﾋ㌃桝柾
常に燃焼し・また・これらの切離し・ノーズコーンの開頭・ぞ9他の

動作も予定ど翻り行なわれた。第3段』ケット切離し後2秒でデスピ

ンモー汐が点火し，デスピンを行弱った後に姿勢制御が開始された。

姿勢制御灘は正常に作興ピッチ轍びヨー轍つ吟で1嗣。

秒間，ロール靴については約2秒間で，ジャイロ設定角に対し0．5度

以内の精度をもって機体軸を制御し，第4段ロケット誇よび衛星は水

平に向けられた。

　姿勢制御開始後61秒（発射後4分49秒）後に計画ど澄b制御モ

ー’ hが変更されて，ロール制御ジェットによって約0 ﾅ4秒間に0，＆ps

のスピンが与えられ，次いで，リスピンモータの作動によhスピンは

2．8rpsに上げられた。発射後5分2秒に遮断弁が閉じられ，． p勢制

御が完了したが，これらの一連の姿勢制御が極めて順調に行なわれた

ため，過酸過本丁の消費量は，搭載していた64を大幅に下回る0．7

遍多にとと・まった。

　第5段までのロケットの飛しょう門下は，発射上下角78．8度相当で

あわ，第4段戸ケット点火のための』マンド電波は，発射後9分49

秒過地上から送信された。これによわ第4段ロケットは，高摩約879

㎞において，発射後11分29秒から約9 S0秒間燃焼し，衛星MS－

F2齢よび第4段ロケットが衛星軌道に打ち出された。

一9一
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　最初のMS－F2からの電波は，東ゑ大学鹿児島宇寧空間観測所

（内之浦），宇宙開発事業団勝浦電波追跡所，同沖縄電波追跡所澄よ

ぴ郵政省電波研究所鹿島支所に鉛いて受信され，その後，米航空宇宙

局（NASA）のサンチャゴ，キトー澄よびヨハネスブルグの各局で順

次受信された。

　内之浦に澄ける第1周の受信は，同日14時58分18秒（日本

標準時間）から15時15分52秒（同）の間に行なわれ，MS一：F2

が軌道にのったことが確認されるとともに，第4段ロケットの切離し，

電離層プラズマプローブの展開，太陽電波アンテナの伸展誇よびニュ

ーテーションダンでくの作動が確認された。

　MS一：F2は「しんせい」と命名され，その国際標識は，1、971－

080Aとされた。

　衛星に搭載した機器等は，電子温度プローブが開頭直後から異常を

示したことを除き，すべて正常に作動し，軌道上に齢ける観測を開始

した。

　老の後，　「しんせい」は順調に周回を続けて青り，第40周頃から

宇宙線観測器のガイガー計数管の一つに不調をきたしたが，打上げ後

満60日を経た11月27日21時（日本標準時間）ρ観測では，こ

の1個のガイガー計数管と打上げ時に故障した平面プローブを除き，

その他の搭轍翻ぴ畿融正常に作病また，衛轟環

境も極めて安定した状態晦る・

　なま㍉宇宙開発事業団が行なつ斥同衛星の軌道追跡による定常飛し

ょう段階（人工衛星打上げ時から7日間を経過した後をいう。）の軌

道要素は，表5のと澄りである。

　　　　　　　　　　　－10一
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表5　定常飛しょう段階の軌道要素

基　　準　　時

軌道長半径（km）

離　　　　心　　　率

軌道傾斜角（度）

昇交点赤飯（度）

近地点引数（度）

近地点平均離角（度）

周　　　　　期（分）

近地点高度（km）．

遠地点高度（km）

刻1照禾・46年1明1・日・・時・．・分1

7750．355

　0，06435

　　32・Q57

　　62．994・

　195．’026

　191．567

　115．172

　873．607

1．870．775

（2）実験結果の分析齢よび今後の対策　　　　．　　一

　　M－4S－5号機の打上げ実験はゴ第1号科学衛星Ms－F2の打上

　げという所期の目的を達成した。「しんせい⊥の搭載機器については，

　観測器の一部に故障があったが，他の機器は正常で，衛星内の環境も正

　常な状態に保たれている5

　　しかし，細部にわたって検討すると次のような問題点が考えられる・

　ω　M－4S－3号機については，’

　　①。ケットモータの燃焼は正常で，その特性は計画値とほぼ一致し

　　　ている。しかし，上空の西風が強かったため，ランチャ上下角を予

　　　定の上下角775度から犠ろ5度下げるという大きな修正が必要であっ

　　、
　　　た。しかし，これ程低い角度で発射した場合には，風の変化によっ

　　　　　　　　　　　　　　一11一

－「



　　　　ては，飛しょう経路がかなり低くなることが予想されたため，ラン

　　　　チ苧上下角75度が選ばれ1これにより，実際の飛しょう経路は，

　　　　予定経路より高めの78．8度発射相当のものとなった。その結県，

　　　　衛星の軌道は，計画値（近地点高度：708㎞，遠地点高度：3」50

　　　　㎞）からずれたものとなった。

　　　　　今後風と発射角設定との問題をさらに検討する必要があり，また，現在

　　　　開発をすすめている二次流体噴射推力方向制御装置へ期侍するところが

　　　　大きい6

　　　②　第2段ロケットの6枚の飛出しフレヤのうち2枚目フレヤの開傘

　　　　終了信号が得られていない。ただし，この点については，開傘ピス

　　　　トンの起ゆ々：全7レヤについて確認され・また・第2段の飛しょう

　　　　経路にも異常が認められていない。したがって，今後，信号系統を

　　　含め，同信号が得られなかった原因を検討する必要がある。

　（ロ）第1号科学衛星「しんせい」については，

　　①打上げ時の電子プローブの損傷は，空力加熱によるものと推定さ

　　　　れ，空力加熱について，十分対策を講ずる必要がある・

　　．②宇宙線観測器のガイガー計数管の不調は，高電圧回路に障害が起

　　　　きたためであると推定される。このため，高真空下に長時間おいた

　　　　場合の高電圧回路の特性をタリ詳細に検討し，障害防止の方途を明

　　’　らかにする必要がある。

2．L－4SG－1号機の打上げ実験

（D　実験の概要

　ω　実験の目的

　　　　L＿4SC＿1号機の打上げ実験は，Mロケットに二次流体噴射推

　　　力方向制御’（以下，SITVCと略称する・）装置を適用して衛星軌道

　　　　　　　　　　　　　　　一12一

1∫℃

■

　の精度向上を図乙観点から，同装置の機能実験を行な6たものである。

　　今回の実験の巨的は，第1た，前回のK－10一ろ号機による実験

　をさらに一歩進め，ピッチプログラムに従ったSITVG装置の制御特

　1生を試験し，第2に，SITVO装置によるロケットの燃焼申に蝕ける

　飛しょう安定の効果を調査することであった。な鉛，SITVC装置に

　一よる制御は第2段ロケットで行なわれた。

（ロ）：L－4SG－1号機の概要

　’L－4SC－1号機はL－4S型ロケットをもとに・したもので，

　SITVC装lll亡の機能実験を行なうための試験ρケットであり，その形

　状は図4に，また，主要な諸元は表4に示すとおりである・

　　L－4SG－1号機は，1⊃一4S型ロケットと比較し一ご∫次のよう．

儲点が蜘ている・

　①第1段・ケットの補助ゾースタを装潰していない。

　②第1段ロケットの切離しには，SITVG装置の損傷を防止するた

　　め，従来の成形火薬により焼き切る方法に代えて，セパレーション

　　ナットによる方法を用いている。

　③　第2段ロケットのノズル周辺部と尾翼筒との間の空間にSITVG

　　装置を装着している。

　④’第1段ロケット切離し後スピンを与えないこととしたため，第2

　　段ロケットに装着してあった1対のスピンモータを取り除き，また，

　　スピンの減衰を防ぐための第2段ロケット尾翼の傾角も省いている。

一15一
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　　⑤第2段ロケット燥焼中にロール制御を行なうため，過酸化水素ガ

　　　スジェットを第2段ロケット上部に装着している。

　　⑥　第5段ロケ層ットは，L－4S型・ケットと同じ重量と形状を有す

　　　る中空のダミーであって，第2段ロケットと一体になっている。

　　⑦第2・3段（1体）・ケッ離し後・第2．段ロケット吸離f●

　　　力による衝突防止を図るため，姿勢制御装置下端に小型ロケット

　　　（キックモータ）を装着し丁いる・

　　⑧第5段ロケットには，デスピンモータを．装着していな．い。

　　⑨　第4段ロケットはL－4S型ロケットの球形モータと同じもので

　　　あるが，推進薬を約60％に減らレている。

　な誇，本実験の主目的であるSITVG装置の主要諸元は，：表5に示すと

壽りである。
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表4　L－4SC－1号機諸元

全　　　　長㈲

直　　　　径㈲

点火時重量㈲

推進薬重量㈲

燃焼時間⑧

i第 、1段．第　2段陣　4段
Z130 8，720 1，108

0，755 0，755 0，485

8，573 3，674 120

5，892 1，810 55

28 45 22

が●

の　実験の経過於よび結果

　　発射時刻：昭和46年8月20日14時10分

　　打上げ場所：東京大学鹿児島宇宙空間観測所

　　発射角：上下角　75度　　　　 一

　　　　　　方位角　142度

　　天　　候：　晴・

　　気　　温：　23℃

　　地上風：　0　η／sed

表5　SITVC装置諸元

噴9 @射　　　液 フレオン114B2（4弗化臭

@タンク個数

@初期フレオン容積

@初期フレオン重量

加　　圧　　ガ　　ス 窒　素（N2）

@タンク個数

@充損圧力．

@初期N2容積
噴　　　射　　　弁 ON－OF：F型電磁弁，1象限当

初二二射流量

初　期横　推力 ’220kg（

有効作動時間 1

一一 P6一

　8個

5Z54
82．5㎏

　　　　　　8個

　　　　　　58kg／cη乏

　　　　　　1Z56

　　　　　　2個

　　　　　　　1．5㎏／怠ec

22・㎏

○

　第1段ロケットは正常な燃焼澄よび飛しょうを続け，発射後33秒ご

にその切離しが行なわれたδ

　発射後42秒に第2段ロク’ヅトに装着したSITVC装置およびロー

ルジェット装置が作動を開始し，同45秒に第2段ロケットが点火し

た。

　SITVC装置澄よびロ｝ルジェット装置の作動により機体軸の方向

を変える運動が開始されたが，ピヅチ方向制御が不能であったため，

発射後’54秒から機体軸は，予定の姿勢より次第に頭を下げる方向に

傾け与れ・この結果｝ロケットは予定よ・り低い軌道を飛しょうした。

　第2●3段（一体）ロケットの切離しは，発射後96秒に行なわれ，

キックモータは正常に点火し，同98秒から姿勢制御が三三された。

　しかし，第2段ロケット串ITVC装置の作動時と同様に姿勢制御時

に鉛いても，ピッチ方向制御が不能であり，機体軸を所定の方向に向

けることができなかった。

　発射後171秒に姿勢制御モード変更：が行なわれ，ロールジェジト．

　　　　　　　　　　　　一17一
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により機体に約3rps・のス．ピンが与えられたが，機体の姿勢は，大き

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　つ
嫉動を示し，ジャィ・がジン・・ル・ックを翫た可能性が認め拠

たので，255秒に精測レーダを通じてコマンドを送信し，、第4段P

ケットの点火を停止した。　　　　　　　　　　．　　　　　　　。

　第4段ロケット：守よび第2・3段（一体）口ーケヅトは，約150㎞

の高度に達した後，発射後7分10秒に内之浦南東約600㎞の水域

に看水した。

⑫　実験結果の分析魯よび今後の対策

　　．HSG－1号機の打上げ実験殿って，　SITVC装置の動作雛紘

，砲ツチプログ堺よる雛の一音βは得られたが・上記のよ蛎期の

　目的を＋分に達成することはできなかった。その問題点は，以下のと澄り

　であるっ

　　（イ）　SITVG装置作動時誇よび姿勢制御時に澄けるピンチ方向制御の不

　　　具合の原因は，それぞれ発射時の衝撃によるピッチダウンエンジン制

　　’御回路およびプログラム値変更リレー回路の故障と推定され：る。

　　　　この原因としては，①部品の故障②回路の断線が考えられるが，得

　　　られたデータの内容，部品の追跡調査の結果および構造上の観点から

　　　みて，電気部骨体間の紀辱め断線によるものと推定される。このため，

　　　発射前作業における取扱い，’または，発射時の衝撃により起ζりうる

　　　配線の引張り，捻れ等を十分考慮して設計を改善する必要がある。

　　回　第2段ロケット点火時から数秒間，ロール制御エンジンの作動に伴

　　　って大きな外乱トルクが発生し，機体を回転させたが，・これは，宇宙

　　　開発事業団が実弾を行なつブごしS－G型ロケット翁よびJGR型ロケ

　　　　　　　　　　　　　　　一18一

隔
●

〈
㌧

ットの打上げ実験で起殊外乱トルクの鞭類似するもρ静

　り，第2段ロケットのロールエンジンジェットと尾翼との空力的干渉

　により生じたものと推定される。このため，LS－C型ロケット寿よ

　びJGR型ロケット打上げ実験で得られたデータとあわせて，この解

　明を行なうとともに，このロールエンジンジェットを翼面ジェットと

　する等の借置を講ずろ必婁がある。

マう第4段ロケットメイγテレメータの受信ヒペルが低い値を示したが，これ

　は，テレメータ送信櫟からアンテナに至る闘の伝送回路中，2つのアン

　テナへの分岐点以降のどち、らかのコネクタの断線または接触不良によ

　るものと推定される。この点については，これら部品の選定に十分注

　意するとともに，事前のチェック．・アウト澄よび打上げまでの保守に

　細心の注意を払う必要がある。

一19一



∬　宇宙開発事業団関係の打上げ実験

1．　LS一：G一・5号機の打上げ実験・・．

（D　実験の概要・

　（イ）実験の目的

　　　　1、SrC－5号機の打上げ実験は，液体ロケットの乖しょう性能を

　　確認するとともにジンバル制御装置，ジャくロ機器およびガスジェッ

　　　ト制御装置を用いて第2・段ロケット燃焼中に5軸姿勢制御試験を行な

　　　い，あわせて，第1段ロケット燃焼中にガスジェットを噴射させるこ

　　　とにより，外乱トルクの測定を行なうこζを目的≒したものである。

　　（ロ）LS－C－5号機の概要

　　　　LS＿G型ロケットは，人工衛星打上げ用ロケットに使用する液体

　　　ロケットの基礎技術の開発を目的としたもので，第1段固体ロケット，

　　・第2段液体rケットの2段式ロケットであり，LS－G－5号機の形

　　　状澄よび諸元は，それぞれ図5および表6に示すと誇りである。

　　　　LS－G－5号機に6いては，　LS－G－4号機と比較して，以下の改

　　　修を加えている。

　　　①　機体のジンパル制御特性を向上させるため，第2段ロケット尾翼

　　　　スパンを短縮し，空力安定マージンを滅少させた。

　　　②　第1段切離しの信頼性を向上させるため，接手方法をセパレー・シ

　　　　ョンナットと爆発ボルトとの組合せ方法に変更した。

　　　③ジャイロ信号によ．リジンバル制御を行左うため・信号演算部を追

　　　　加したQ

　　　④ジンバル制御を行なうため，それぞれ3軸のレートジャイロ澄よ

　　　　　　　　　　　　　　一20一

●う

ー
ー
●

　び秋分ジャイロを搭載し，また，ピッチ軸変更のためρプログラマ

　を搭：i戒した。

⑤　第1段ロケット飛しょう時の外乱測定澄よび第2段ロケットのロ

　ール制御を行な翁ためのガ．スジェットを，それぞれ50㎏澄よび10

　kgガスジェットとした。
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表6　：LS－C－5号機の諸元

　　　　　　　　　　円　　・

?@　　　　　　　目

諸　　　　　　　・　　’元

第　　1　　段 第二　2　　段

長　　さ　　　　（悌） 3．20 793

全　　長　　　　（糀） 11．15

寸　　慶 胴　　径　　　　（伽） 0．57 0：60

翼　　幅　　　　（糀） 2．00 1，40’

翼弦長（付根部）（7π）

　
　
　
　
0
．
9
0
q 1．35

各段重量（全備）（伽） 1．05　　　r　　　I 1．52

重　　量：

全重量（全備）　（伽） 2．55

形　　　　　　　式
管構造硝酸再生冷却式液体@　　　　　　　　　　内面燃焼式固体ロケットロケット

推　　　進　　　薬 ボリブタジェン系コンポジット ・　硝酸／UDMH：

推進薬重量　　　（伽） 約0．7．0・

エンジン 総推力　　　（伽一・㏄） 約147 約134

燃焼時間　　　　（s㏄） 約8．5 約40

平均有効推力　　（伽） 約1ス8 約3．4

燃焼圧力　　（㌦） 約33
　　　　　　φ　　’
�P5

比推力　　　　　（sec） 約別2 約200　　　　、・

方　　　　　　　式 爆発ボルトおよ0「爆発ナット（3個）
分離装置　　　　’

時間　設　定 タイマ

電　子　機　器　　　　　‘

トランスポンダ装置
eレメータ送信装置
梛}停止受侮装置

搭載機器

　　　ち　．　　　　　　！一　　　　　　●

Wャイロ機器
@　　　　、

　　　，　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　　　　　　　　　　　　　　　　　9

ﾏ分シャイ．ロバゥケーシ
|レ＝トヅヤイロパッケージ　　　　　　　．

^イマ
@プログラマ
@インバータ

ガスジェット制御装置
ガスジェット装置

D制御電子機器装置

ジンバル制御装置

制御電子機器装置　　　　「」マ

箞ｳサーボ装置

一23」
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　　ω実験の経転義よ9び結巣

　　　　　　発射時刻：昭和46年9月10日15時47分

　　　　　　打上け場所＝宇宙開発事業団種子島宇宙センター

　　　　　　発射恥上下角75度

　　　　　　　　　　：方位角99度　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●1今

　　　，．。天　　候：曇

　　　　　　気’温＝29℃

　　　　　　地上風：南西6m／sec

　　　　第1段ロケッ．トは畢常な燃焼澄よび飛しょうを続け，発射後11秒にそ

　　　の切離しが行なわれた。第2段ロケットは，発射後15秒で点火のあと，

　　・正常に燃焼を紙け，莞産後51秒に燃焼を終了した。その後，高度約55

ゼ㎞燵セた後・水噸離細5層・㎞の水脚漏した・第1即スジーット装

　　置は，タイマからの熔融で，発射後7秒澄よび9秒に予定どおり噴射し，

　　　第1段でのガスジェット噴射による外乱トルクの測宛を行たった。’

　　　　第2段ガスジェット装置は，発射後21秒から38秒までロール制

　　　御を行なったが，ロールを止めるに至らなかった。また，発射後38

　　　秒で．全ガスジェットが開放状態になり，発射肇42秒に過酸化水素

　　　が全部消費されてしまったρ
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ダイ9マ
　　　　第2段ロケットのジンパル’制御装置は，一に従6て発射後

　　　42秒からピッチ軸よぴヨウ騨1御を開始し・発射肇44秒から

　　　はピリチ軸のプログラム制御を行なった。

　（2）実験結果の分析於よび今後の対策

　　　今回の：LS－C－5号機の打上げ実験においては，液体ロケットの飛し

　　よう性能の確認澄よびジャイロ機器を連動させたジンバル制御装置の作

　　　　　　　　　　　　　　一24一

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ロゴろ　ご　　ニサ動の安定惟の確鵠を行ない，あわせて第」段ロケット黙焼時の外乱トパ

クの測定を行なうことができた。

しかし・ジン ﾃル制御特脚いてゆ．ロ沸が保持獅緑

ため・予定された正常鰍態でのジ 諱H1　晶群の温血なか。

た。ロールを止めることができなかった原因は，外乱トルクの影響とガ

スジェット装置の故障である。外乱トルクゐ影響については，專雨に予

想し，ロール制御開始を発射後21秒とし，ジンパル制御開始を発射後

42秒まで遅らせることとしていた。

　しかし，発射後38秒ですべてのジェリトが開放してしまったことも

あり，発射後42秒までの商にロールが停止しなからた。すべてのガス

ジェット装置が開放状態になつ虎のは，ガスジェット制御電子機器内の

リレーが電気的故障で，誤作動したためと推定される。
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　；
　このほか，ロケット搭載トランスポンダからの信号強度が循下し，．発

轍128秒から21” S脚間・地上からの追尾が不能とな、替号合を

生じた。

　これらに：ついては，部品の追跡調査，各種試験結果等の再調査を行な

い，原因を解明するとともに，’・これに基づいて適切な措置を講ずる必要

がある。

　なお，今回の：LS－G－5号機iには，フリージャイロを搭載していなか

ったが・LS－C－6号機については・これを搭載する等・実験機の姿勢

を検出しうるよう措置する必要がある。
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2・JORr6号機の打上げ実験

（1）実験の概要　　の

　　ω　実験の目的

　　　　J’GR－6号機の打上げ実験は，第二段・ケット慣準飛しょう中にガス

　　　ジェットによる5軸制御実験を行左い，ガスジェット制御装置の機能，制御

　　　特性等を確認するとどもに，飛しょう中に澄ける外乱に関する測定を

　　　行なうごとを目的としたものである。

　　回JG良一6号機の概要

　　　　JCR型ロケットは，人工衛星打上げ用ロケットに使用するガスジ

　　　ェット制御技術を含む誘導制御技術等の開発を目的とする2段式固体

　　　ロク：ットであり，JCR一一6号機の形状および諸元は，それぞれ図6

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　；重・ド　『
　　　および表7に号すとお・りである6

　　　　JGR－6号機がJck」5号機と比較して異なる点は・吾イ・．

　　　機器にb一ル軸フリージ》イロ’を加えたこと，第1・2段ロケット間

　　　の切離し部の直径を大ぎぐしたヒど等で’ある。’

一26一
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表7　JCR－6号機め諸元

諸　　　　　　　元
項　　　　　　　　目

第　　1　　段 第　　2　　段

長　　さ　　　　　（肌） 5，463 4，877

全　　長　　　　　（糀） ．10．34

寸　　度 胴　　径　　　　　（m） 0，506 0．42

翼　　巾　　　　　（肌） 1，884 1．24

翼弦長（付根部）　（肌） 0．7 ，　　　0．46

重　　量
各段重量（全備）（伽） 1，445 0，784

全重量：（全備）（伽） 2，229

型　　式 内面燃焼式固体ロケット

推進薬 ポリブタジェン系コンポジット

推進薬重量　　　　（伽） 0，937 0，521

推進薬長　　　　　（肌） ’5，965 1．7

エンジン
総推力　　　（吻一sec） 214 75．2

平均推力　　　　　（伽） 1・1．4 4．8

燃焼時間　　　　　（s㏄） ’●●

P8．8 ●畿．15．4τ

比推力　　（S．：L）（s㏄） 229 228

分離装置
方’@　　　　　適

栫@簡　設　定
爆発ボルト（4本）》分離スプリング

^イマ

電　　子　　機　　器

レーダトランスポンダ装置

eレメータ送信装置

Rマンド受信装置

v測装置，電源，速度計

搭載機器

ジヤ　ィ　ロ．機器

積分ジャイロ

tリージャイロ
^イマ’プ・グラマ

Cンパニタ

制　　御　　機　　器
ガスジェジト装置

ｧ御電子機器装置

ガスジェット装置

ｧ御電子機器装置

※　燃焼時間はゴ平均推力の10％までとした。

一28一

●L今
　　
　
：

　
i
　
l
　I

・◎

の　突験の経過および結果

　　　　発射時刻：昭和46年9丹17：日15時40分

　　　打上げ場所；宇宙開発事業団種子島宇宙セン・ター

　　　　発肘角：上下角755度　　　　　　㌧　　　　　1

　　　　　　　　　方位角975度

　　　　天　　倹：曇

　　　　気　　温326℃

　　　　地」二風：北西5m／sec

　　第1段ロケットは，正常な燃焼知よび飛しょうを続け，発射後58

　秒にその切離しが行なわれた。

　　笛2段ロ．ケットは・発射肇40秒で点火の後，発射後578i秒で水

平距離約350㎞の水域に着水した。・

　　低高度飛しょう中のロール制御特性（外乱トルクを含む。）を調べる

　ことを目的とする発射後5秒，16秒知よび25秒に澄ける各1秒間の

第1段ガスジェットの噴射は，正常に作動したことが確認された。発

　射瑛27秒から，フリージャイロ齢よびレートジャイロを用いて，発

　射時に定めたロール軸を基準とする制御を開始し，機体の回転を止め

　る方向にガスジェットを噴射し続けたが，第1段ロケット切離し時の発

射後58秒までには，機体の回転を停止できなかった。

　　節2段ガスジ三ット制御装置は，第1段ロケット切離しと同時に作

動を開始し，発射緩51秒でスピンを停止させ，定値制御に移行した。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　し　さらに。発射後64秒で，ζッチおよびヨウ積分ジャイロをアンケ

　ージすると同時に，その時の積分ジャイロ基準を姿勢基準とする3軸

制御を開始し，発射後67秒から85秒まで，ピッチプログラムによ

　　　　　　　　　　　　一29一
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　　る姿勢変更を実施した。

　　　そ磯発射後1ス8秒から着水する直晦で・キt・度の精度で

　　定値制御を継続した。

（2）実験結果の分析澄よび今後の対棄

　　相明CR順6号機の打上げ実騨帥ては・慣性飛しょう中のガ

スジェット制御装置の機能沸聯特性等が確認さ郷とともに，外乱ト

ルクの潰！定が行なわれ・所期の目的をほぼ達成し郎の拷える。
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皿　総　合　意　見

t　東京大学宇宙航空研究所が打ち上げたM－4S－5号機は，風の影響め

問題を除けば，人工衛星打上げ用ロケットとして完全にその使命を果だし，

わが国初の本格的科学衛星「しんせい」を軌道にのせることに成功した。

　　L－4SG－1．号機については，ピ．ッチ方向制御の不具合等を生じたた

め，所期の目的を十分に達成することはできな．かった。

　　この：L－4SC型ロケットによるSITVC装置の制御特性試験はプM

　ロケットにSITVC装置を適用する前の重要左ステップであるので，今

後，今回の実学にみられた問題点について十分な検討を行ない，その結果

　を踏まえて；再度この実験を行なう必要がある。

2．』宇宙開発事業団が打ち上げた：LS－C－5号機については ガスジェッ

　ト装置の電気的不具合もあり，所期の目的を十分に達成することはできな

かった。このため，今回完遂することができなかったジンパル機構による

　制御技術の実験については，電気的誤作動の対策を講じた後，LS－C－

　6号機を使用して再度実験を行なうことが望ましい。

　　JCR－6号機については，所期の目的をほぼ達成することができた。

　左齢，JCR型ロケットおよびLS「C型ロケットの打上げ実験には・共

　通にロール制御に伴なう外乱トルクの影響の問題があるが，今回の実験に

　よって，この外乱トルクの実態は，おおむね把握することができたと思わ

　れる。また，この外乱トルゴは，Nロケットの打上げの際に直接影響を与

　える問題ではないと考えられるので，今後の実験計画においては，できる

　限り外乱トルクの影響を受けることのない実験項目に重点を潜く必要があ

　　　　　　　　　　　　　　　一31一



る。

5　今回の打上げ実験に澄いては∴M』4S－5号機が第1号科学衛星「し

　んせい」を軌道にのせることに成功’し／さらに，その後，　「しんせい」が

一部の故障を除き，総じて順謁な観測を続けていることは，わが国．の宇宙

開発にとって極めて意義深いことである。

　　その他の実験については，従来比較的問題の少なかった電気系統の故障

が生じていること’が注目される6・したがって，今後とも・信頼性の確保に

っ硲て　幅広くかつ適確な措置を’とることができるよう一層努める必要が
　　　9
　ある6
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