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Abstract 
Preparation of a flight demonstration of the detonation engine in space using S-520 sounding rocket is ongoing. Its 

demonstration requires to obtain large amount experimental data including high frequent sampling data and high resolution video 
image. To satisfy its requirement, the data recovery module is an attractive option. Our research group has been studying 
application of inflatable capsule to data recovery module for sounding rocket experiment. In this research, the conceptual design 
of data recovery module based on the trajectory simulation and heating tests of inflatable structure using the ICP heater. 
Additionally, we design onboard system of date recovery module. The results of conceptual design prove the feasibly of the data 
recovery system with an inflatable aeroshell for the S-520 sounding rocket experiment. 
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1．はじめに 
将来の深宇宙探査用キックモーター及び，初段ロケ

ット等の革新的宇宙輸送システムの実現において，デ

トネーションエンジン（1）への期待が高まっている．デ

トネーションエンジンは，デトネーション波と呼ばれ

る可燃性混合気中を超音速で伝波する燃焼波をロケッ

トエンジンなどの推進機関に応用したエンジンである．

このデトネーションエンジンは，地上試験において，

高い推進性能が確認されているが，実際に用いられる

微小重力下で，作動実証試験は行われておらず，試験

が持ち望まれていた．そこで，S-520観測ロケットを用
いた微小重力下でのデトネーションエンジンの作動実

証試験（2）が計画されている．この試験において，高解

像度の映像や，高周波サンプリングデータのようなダ

ウンリンクでは取得できない大容量データの回収が要

求項目として挙がっている． 
我々の研究グループでは，展開型柔軟エアロシェル

を利用した大気圏突入機（3）の観測ロケット実験のデー

タ回収システムへの応用について研究を進めている．

これは，インフレータブルリング部と呼ばれる周りの

リングにガスを注入することで軽量大型のエアロシェ

ルを展開し，その膜面に空気を受けさせ減速してから

大気圏に突入する新しい大気圏突入システムである

（図 1）．この柔軟エアロシェルにより，大気密度の低
い高高度での減速が可能となり，大気圏突入時に経験

する空力加熱を避けることができる．また，終端速度

が下がることにより軟着陸・軟着水のためのパラシュ

ートシステムなどを削減できる．着水してからは，ガ

スを注入したインフレータブルリング部が浮き輪の機

能を持つため，海上に浮揚することができる．この大

気圏突入機にペイロードとして SSD を搭載し，観測ロ
ケット実験のデータを送り込む．その後，大気圏に突

入し，海上へ軟着水をして，浮揚している大気圏突入

機を船などで回収することで観測ロケット実験のデー

タを得る．図 2 に観測ロケット S-520-31 号機のミッシ
ョンシーケンス図を示す． 
本研究では，この大気圏突入機を設計するにあたり

エアロシェルの耐熱性能評価，軌道計算を行い，経験

する空力環境に耐えられるよう大気圏突入機を設計し

た．また，本システムの搭載機器システムについても，

機能ブロック図作成し，概念設計を実施したので，併

せて報告する． 
 

 
図 1：柔軟エアロシェル大気圏突入機の概念図 
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図 2：観測ロケットS-520-31号機，デトネーションエン
ジンの実証試験のミッションシーケンス概念図 

 
2．柔軟エアロシェル大気圏突入機の概要 
柔軟エアロシェルは，その軽量性と大面積により，

大気圏突入機の弾道係数を下げ，空力加熱を避けるこ

とができる．この章では，大気圏突入機に用いる柔軟

エアロシェルについて述べる．エアロシェルは，電気

回路やバッテリー，ペイロードなどを搭載したカプセ

ル部と，ガスを気密し，エアロシェルの構造を維持す

るインフレータブルリング部，それらを繋ぐ円錐膜面

状のフレア部によって構成されている．図 3 にエアロ
シェルの構造とインフレータブルリング部の断面図を

示す．また，表 1 にインフレータブルリング部に用い
ている材料リストを示す．インフレータブルリング部

は，基本構造として，ガス内圧の気密を保つ気密層，

破損から気密層を保護する保護層，気密層のガス内圧

に耐えることや捩れ剛性を強化するための強度層，そ

れらをフレア部と接合するためのエアロシェルカバー

によって構成される．気密層は，ポリイミドフィルム

をシリコン接着剤で接着して気室としている．ポリイ

ミドフィルムの耐熱温度は 550 deg，シリコン接着剤の
耐熱温度は 300 degであり，エアロシェルに用いている
材料の中では，インフレータブルリング部の気密層が

耐熱的にもっとも弱い（ZYLON フィラメントの耐熱温
度は 650 deg）．そのため，インフレータブルリング部
の加熱試験を行い，耐熱性能に応じて，軌道計算より

空力加熱環境に耐えられるようエアロシェルのサイズ

を決定する必要がある．また，本ミッションでは，海

上へ軟着水し，長時間の浮揚が求められるため，より

軽量なエアロシェルが必要となる． 

 

図 3：エアロシェルの構造とインフレータブルリング部
の断面図 

 

表 1：インフレータブルリング部に用いている材料 

structure material 

①   Gas tight layer Polyimide film 12.5 µm 
Silicon rubber adhesive 

②   Protect layer ZYLON filament textile 
③   Strength layer ZYLON filament textile 2 
④   Aeroshell cover ZYLON filament textile 

⑤   Thermal insulator 
Fire-resistive silicon rubber 

sheet（0.2 mm） 
 
 
3．ICP加熱器を用いた耐熱性能評価 
3-1 ICP加熱器 
エアロシェルの耐熱性能評価を行うにあたり，宇宙

科学研究所（ JAXA/ISAS）所有の 10 kW 級 ICP
（Inductively Coupled Plasma）加熱器を用いて試験を行
ってきた．ICP加熱器は，高エンタルピーかつ比較的低
い加熱率で空気プラズマ気流を生成できる．また，長

時間での加熱が可能であるという特徴がある．現在，

ICP 加熱器は加熱率を 35 kW/m2まで下げることができ

る．これは，柔軟エアロシェルによる大気圏突入時に

近い加熱環境を模擬している．本装置は，①本体部，

②ガス供給系，③真空排気系，④冷却系，以上の４点

で構成されており，図 4に装置の外観を示す． 
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大気圏突入機のMCU内部の機能についても，システ
ムブロック線図を作成したので，図 19 に示す．イリジ
ウム SBD モジュール，GPS 受信機も MCUの 1 枚の基
板に搭載し，サイズは 5 cm 9 cmである．MCUは，気
密容器に入れるが，アンテナや充電ポート，SCU など
の外部とも接続するため，気密コネクタを介して接続

する． 
 

 

図 19：MCUシステムブロック線図 

 

6．まとめ 
観測ロケット S-520-31 号機のデータ回収システムに

関して設計を行った．ICP加熱器による耐熱性能評価と
軌道計算の結果より，エアロシェル直径が 1.6 m，イン
フレータブルリング部のチューブ直径が 0.09 m と決定
した．このサイズのエアロシェルを有する大気圏突入

機の概略図を作成し，総重量は 4573 g となった．これ
をもとにインフレータブルリング部を実際に作成した．

また，内部システムに関しても検討し，全体のシステ

ムブロック線図，MCUブロック線図を作成した． 
今後は，実機サイズの構造強度評価や，着水衝撃試

験を行い設計パラメータを詳細に検討していく．また，

分離射出機構，分離配管に関して開発検討を行ってい

く予定である． 
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