
B05 基幹ロケットにおける複合材料構造の適用状況と課題 

島崎裕一，田中宏明，原英統（三菱重工業） 

Yuichi Shimazaki, Hiroaki Tanaka, Hidenori Hara (Mitsubishi Heavy Industry) 

 

１．目的 

基幹ロケット（H-IIA、H-IIB）の打上

げサービス事業者・コア機体メーカとし

ての立場から、複合材構造の適用状況、

課題と認識している事項、およびMHI

での取組状況を紹介し、今後のロケット

や将来輸送系構造への複合材適用に向

けた議論の題材の一つとする。 

 

２．背景 

複合材料（CFRP）は軽量化（高比強度

/比剛性）・低コスト化（部品点数削減）

可能な材料として航空宇宙機器(ロケッ

ト、衛星等)の構造体へ適用が進められて

きた。これまでの基幹ロケットの開発に

おいても複合材料を適用してきたが、適

用範囲をさらに拡大するためには様々

な制約/課題が残っていると認識してい

る。 

将来輸送系（再使用ロケット、有翼輸

送機等）においては構造軽量化が至上命

題となると考えているため、その実現に

有力な手段である複合材構造に対する

制約/課題の解決を進める必要が有る。 

 

３．ロケットへの適用状況 

  MHI及び他国のロケットにおける複

合材料（CFRP）の適用状況を図３－１、

３－２に示す。尚、各構造部位に対する

適用状況サマリを表３－１に示す。 

  表３－１より、H-IIA/B ロケットでの

複合材料適用範囲は他国のロケットと

比較し、少ないことが分かる。他国のロ

ケットでは、軽量化／低コスト化の観点

で複合材料を多く適用している。他国ロ

ケットに対する競争力確保の観点から

も、今後の国内宇宙機における複合材料

適用を増やしていく必要があると言え

る。 

 

４．課題 

コア機体製造メーカとして認識して

いる課題を以下の通り整理した。 

４．１ 製品費の低コスト化 

  アルミセミモノコック構造を CFRPサ

ンドイッチパネル構造とした場合のコ

ストと質量の試算の一例を図４．１－１

に示す。 

  アルミ構造と比較し軽量化は約 20％

低減可能である。コストも約 20％低減可

能な見込みとなるが、さらなるコストダ

ウンを実現するためにはハンドレイア

ップにかかる人件費や組立作業を減ら

さなければならない。複合材構造の適用

に当たっては後述する様々な課題と上

記メリットのトレードオフを必要とし

ている。 

４．２ 製造設備 

 （１）コスト 

    自動車等の製品と比べて限られ

た年産機数のロケットでは初期の

設備投資(クリーンルーム、オートク

レーブ、NDI設備等)や維持費用を回

収することが難しい。 

他機種で使用可能な汎用性のある

設備を所有することや、初期の大き
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な設備投資であるオートクレーブを

必要としない材料を開発/選定する

等の方策を実施することでロケット

での複合材採用が可能となる。 

 （２）製造性 

    宇宙用として自在に使える様な

大型の製造設備（オートクレーブ

等）が社内や社外に無いため、基幹

ロケットに用いるサイズの構造体

を製造することが難しい。 

簡素な設備で製造可能なプロセス

の実用化や宇宙系の各社で使用可能

な共通設備を持つ等の大胆な取組み

が必要と考える。 

 （３）面積計画 

    複合材は多様な設備(クリーンル

ーム、オートクレーブ、マンドレル、

NDI、組立治具等)を必要とし、工場

面積を多く占有してしまう。特に専

用設備の場合は一度導入すると工

場の長期計画に影響が大きいため、

他機種との工場エリアの取合いが

発生する。 

設備の汎用性を確保するとともに、

可搬式設備（移動や撤去可能な設 

備）の実現により、取り回しの良い

設備を考えていく必要がある。 

４．３ 運用への影響 

（１）H-IIA/Bの運用 

    基幹ロケットの複合材構造では

不意の疵やモノが当たる度（工具落

下等）に非破壊検査が必要となる。

また、上記のような手間を回避する

ためにアルミ構造と比較して注意

深く作業に当たる傾向がため、実作

業工数が増加する傾向にある。 

複合材構造の取り回しを良くする

ためにも、機体の健全性を確認する

ことが容易になる様なヘルスモニタ

リング技術の導入や、疵/衝撃を問題

としない衝撃に強い材料の選択/開

発が必要である。 

（２）品質保証方法 

    機体の健全性は材料管理と成形

のプロセス管理および NDI検査に

て保証される。 

しかし、このような管理は手間を

要しており、コストアップ要因の一

つであるため、全数簡易強度試験で

の保証等の代替方法を採用していく

ことも検討を進める必要がある。 

４．４ 生産時の欠陥発生 

  運用上ある程度の欠陥（ボイド、層間

剥離）を許容するため、安全設計での構

造仕様となっており、ＣＦＲＰのポテン

シャルを十分に活用し切れていない。 

今後は、生産段階での欠陥発生と製造

パラメータの相関をより深く検証して

いく必要があると同時に開発初期の許

容欠陥基準の見極めが重要となる。 

 

４．５ 原材料への依存 

  複合材料は一般的に各メーカでのプ

ロセス設定が必要となるため、材料/プロ

セス開発（スペック開発⇒専用材料）に

よる初期投資が必要となる。さらに、ロ

ケットのような少量生産の製品で専用

材料となってしまうと中長期的に材料

が値上がる傾向にある。 

材料のコストアップを回避するため

には、市場動向の把握/先読みはもちろん

であるが、材料メーカとの協力関係構築

や各社協調購入等で事前に対策を考え

る必要がある。 
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４．６ 設計課題 

 （１）耐熱環境構造 

    H-IIA/Bロケットの段間構造は対

熱環境対策を以下のように実施し

ており、軽量化/低コスト化の効果が

薄まっている。 

    ・液体燃料（液酸/液水）タンクと

の熱変形および低温化の影響

を加味し、タンクとの接合部は

アルミ継手を採用している。 

・高温側では空力加熱によるＣＦ

ＲＰのガラス転移温度の超過を

防止するため、耐熱コーティン

グを塗布している。 

 （２）材料選択 

    ロケットの支配的荷重条件は圧

縮標定であるが、航空機と同種の材

料を使用している。 

ロケット特有の温度環境、荷重（圧

縮支配）に適した材料開発/特性改善

を（４．５項と矛盾しない範囲で）

実施していくことで、軽量化のメリ

ットをさらに拡大できる可能性が高

いと考えている。 

 

５．将来 

  将来の宇宙輸送系においては、更なる

低コスト達成のため機体の再使用化が

進むと予測されるが、再使用化に伴う装

備（着陸脚、翼）や今後のペイロード増

加を想定すると複合材料適用の必要性

は益々高まると想定される。 

  ロケット構造体への複合材料適用拡

大に向けて、MHIでも４項の課題を踏ま

えた取組みを進めていきたい。 

 

 

 

 

６．まとめ 

（１）基幹ロケットにおける複合材適用

状況を紹介した。 

（２）システム/製造メーカとして複合材

に対して認識している課題およ

び打ち手（案）を紹介した。 
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図３－１ H-IIA/Bにおける複合材適用実績 

（出典：第 26 回複合材料シンポジウム  
 H-2A ロケット複合材段間部構造の開発（その２）） 

（出典：JAXA HP） 
 

（出典：JAXA HP） 
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図３－２ 他国のロケットにおける複合材適用実績 

（出典：各ﾛｹｯﾄﾕｰｻﾞﾏﾆｭｱﾙ及びﾒｰｶ HP、文献[1]より。不明部位は不記載） 
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図４．１－２ 積層方法 

表３－１ 世界のロケットにおける複合材適用実績サマリ 

図４．１－１ コスト・質量比較（ＭＨＩ試算の一例） 

(*1) 共通隔壁を有するタンク構造のため、タンク間構造なし。 

(*2) ユーザーズマニュアル、及び、HPに記載なし。 

（出典：各ﾛｹｯﾄﾕｰｻﾞﾏﾆｭｱﾙ及びﾒｰｶ HP、文献[1]より。不明部位は不記載） 

（出典：文献[2]） 
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