
This document is provided by JAXA.



目　　次

１．高々度気球を用いた微小重力実験システムの概要.......................................... 2

２．ガスジェットスラスタの設計............................................................ 3

３．地上性能確認試験..................................................................... 12

４．飛行実験結果......................................................................... 17

５．まとめ............................................................................... 23

謝辞..................................................................................... 23

参考文献................................................................................. 24

This document is provided by JAXA.



気球利用型微小重力実験機用
コールドガスジェットスラスタの開発 *

小林 弘明 *1，澤井 秀次郎 *3，坂東 信尚 *4，坂井 真一郎 *4，石川 穀彦 *5，

稲富 裕光 *5，藤田 和央 *2，丸 祐介 *3，橋本 樹明 *4

Development of a Cold Gas Thruster for Micro Gravity Experimental 
System with High Altitude Balloon*

Hiroaki KOBAYASHI*1, Shujiro SAWAI*3, Nobutaka BANDO*4, Shin-ichiro SAKAI*4,
 Takehiko ISHIKAWA*5, Yuko INATOMI*5, Kazuhisa FUJITA*2, Yusuke MARU*3

and Tatsuaki HASHIMOTO*4

Abstract

    A novel method for micro-gravity experiments using high altitude balloon is now under development in JAXA. The 

notable feature of this system is its double-shell structure. Dropped from the high altitude balloon, the inner shell falls 

freely for 30 to 60 seconds because the outer shell is controlled not to collide with the inner shell. Sixteen number of 

cold gas thrusters are installed on the vehicle to control not only its falling attitude but also spacing between the inner 

shell and the outer shell. This paper presents design strategy and verifi cation test results of the 50 N cold gas thrusters 

developed for this micro gravity experimental system. The preliminary results of the fl ight test are also presented to 

show its feasibility.

Keywords: Microgravity, Balloon, Drag-Free, Cold gas thruster

概要

　現在 JAXA では，高々度気球からの自由落下を利用した微小重力実験装置の開発が進められている．この

装置の特徴は，独特の二重殻構造を持つ点にあり，気球からの自由落下中に，内側の実験部を機体内部で浮

遊させることで，30 秒から 60 秒の良質な微小重力環境が得られる．落下中の機体姿勢制御，および実験部

と機体内壁の隙間制御用に，合計 16 基の 50N 級コールドガスジェットスラスタが搭載されている．本稿では，

微小重力実験装置用に開発されたガスジェットスラスタの設計と，その地上性能試験結果，飛行試験による

実証結果について示す．
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１．高々度気球を用いた
微小重力実験システムの概要

　無重力実験を行うための手段としては，落下塔，

航空機，宇宙空間を利用するものが主流であるが，

その他に，高々度気球を利用するシステムが考え

られている．この方式の特長は，比較的低コスト

で良好な微小重力環境を 30 秒から 1 分間のオー

ダーで実現できることにある．気球を利用した微

小重力実験装置は従来から存在する [1,2] が，筆者

らのグループが提案する方式は，図１に示すよう

に実験装置を二重殻構造とし，落下中の機体内部

で実験部を浮遊させることによって様々な外乱の

影響を排除し，従来の方法では得られない良質な

環境を提供するという点で過去の例と異なる [3]．
　高々度気球により高度 41km 程度まで浮揚した

機体は，気球から切り離されて，自由落下に入る．

自由落下中に微小重力実験を行い，その後，パラ

シュートを開傘して減速，洋上に着水する。着水

した機体は回収船，ヘリコプターなどにより回収

され，整備の後，次の実験に再利用される．機体

は，全長 4.0m，直径 0.556m の円錐円筒形状をと

り，機体後部に空力安定のため 4 枚の尾翼を装備

する．機体主要部は CFRP 製であるが，先端部ノー

ズコーンは，コア材の発泡ウレタンの両側に GFRP

スキンを貼り合わせたサンドイッチ構造としてい

る．これは，電波透過性を確保し，その内部に通

信アンテナを配置することを意図している．また，

尾翼は，コア材を発泡ウレタン，スキン材を CFRP
とするサンドイッチ構造をとることで，重量を抑

えつつ強度を確保している．機体円筒部は，大き

く 3 つの部分に分かれており，機首寄りから，主

要機器搭載部，微小重力実験部，パラシュート部，

となっている．このうち，主要機器搭載部と微小

重力実験部は気密構造になっており，上空でもほ

ぼ大気圧を保持する一方，実験終了後，海上に着

水した際に，内部機器を海水から保護するととも

に浮力を得る．自由落下中，機体中央部にある球

形の微小重力実験部が機体に対して非接触で浮か

ぶように，機体の位置・姿勢を 16 基のガスジェッ

トスラスタで制御する．これによって微小重力実

験部の内部では高品質の微小重力環境が得られ

る．　空力設計結果より，本実験装置の空気抵抗は，

最大で 100N 程度発生すると推定された [4]．これ

を元に，デューティ 50% 程度で空気抵抗をキャン

セルできる推進系として，機体後端に 50N 級スラ

スタを 4 基配置することとした．スラスタの形式

としては，運用の容易性を重視し，高圧空気によ

るコールドガスジェットスラスタを採用した．ス

図１　微小重力実験機の概念
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ラスタのコントローラは，制御周期 8Hz でパルス

状にスラスタ弁を開閉し，デューティ比を調整す

ることで機体内壁と微小重力実験部が衝突しない

ように制御を行う．制御系は，CFD による空気抵

抗の予想値を元にしたフィードフォワード制御と、

PD 制御器によるフィードバック制御を組み合わせ

た構成とした [5]．

２．ガスジェットスラスタの設計
　表１に微小重力実験システム用に開発したコー

ルドガスジェットスラスタの主要諸元を示す．ス

ラスタの設計条件は，空気抵抗キャンセルのため

に最大推力を発生する対地高度 32 km（気球分離

してから約 40 秒後）とした．スラスタ単体の理

想推力は，要求推力 50N に対してマージンをと

り，60N とした．作動流体は高圧空気，スラスタ

チャンバ圧は 1.8MPa，空気流量は 0.084kg/s である．

スロート直径は 5mm，ノズル出口直径は 40mm で，

ノズル開口比は 64 となる．ノズル形状には製作

の容易なコニカル形状を採用した．なお，後述の

地上試験用スラスタとしては，表１に示すように，

大気圧で適正膨張となる短ノズルを使用した．

　図２に，ガスジェット系の高圧ガス供給系統図

を示す．気密室内部のガス容器２本から供給され

る高圧空気は，容器元弁，フィルタ，一次圧配管

を経由し，減圧弁で 2MPa に減圧され，二次圧配

管を通して前部ガスジェットモジュール，および

後部ガスジェットモジュールに分配される．前部

ガスジェットモジュールは，前部マニフォールド

と 4 基のスラスタより構成され，後部ガスジェッ

トモジュールは後部マニフォールドと 12 基のスラ

スタより構成される．気密隔壁を貫通する一次圧

配管，および二次圧配管の接続には Swagelok 社の

バルクヘッドユニオンを使用した．表２に，ガス

ジェット系の構成機器一覧を示す．ガス容器には，

充填圧 29.4MPa の Luxfer 社製 9 リットル複合容器

(M87M-LJ) を使用した．容器２本の合計搭載ガス

量は 6.4kg である．一次系と二次系の圧力センサ

にはミネベア社のアンプ内蔵圧力トランスデュー

サ NS-100A を使用した．減圧弁には，TESCOM
社の手動式大流量タイプ 44-1300 を使用した．一

次圧配管，および前部／後部マニフォールドには，

SUS316 チューブを使用した．また二次圧配管には，

気密隔壁における脱着作業性を考慮し，Swagelok
社のサーモプラスチックチューブを使用した．

　ガスジェット系の構成で最大の問題となったの

が，スラスタ弁の選定についてであった．本実験

装置は，機体に合計 16 基のスラスタを装備する．

表１　コールドガスジェットスラスタ諸元

項目 単位
飛行試験用スラスタ

（長ノズル）
地上試験用スラスタ

（短ノズル）
設計条件 - 高度 32km 地上
作動流体 - 乾燥空気 乾燥空気
ノズル形状 - コニカルノズル コニカルノズル
推力 N 60.3 47.9
スロート直径 mm 5.0 5.0
ノズル出口直径 mm 8.215 40.0
半頂角 deg 15 15
ノズル開口比 - 64 2.7
ガス流量 kg/s 0.084 0.084
チャンバ温度 K 288 288
チャンバ圧力 MPa 1.8 1.8
ノズル出口圧 MPa 0.00087 0.1013
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図２　ガスジェット高圧ガス系統図

表２　ガスジェットシステム構成表

(1) 前部ガスジェットモジュール

名称 メーカー／型式 数量 重量 kg

減圧弁 TESCOM / 44-1300 1 2.8

スラスタ弁 コガネイ / B5404-A-12.0 4 2.4

温度センサ Analog Device / AD590JF 2 0

テープヒーター  坂口電熱 / クレイボンテープヒーター G-16 4 0

断熱シート  ハイマウント / サバイバルシート GS 1 0

前部隔壁  スーパーレジン工業株式会社 1 4.4

スラスタノズル  ゴーチャイルド株式会社 4 2.0

配管 ・ 継手 Swagelok 等 1 5.0

(2) 気密室内部ボンべパネル

名称 メーカー／型式 数量 重量 kg

高圧ガス容器 Luxfer/ M87M-LJ 2 17.0 (*1)

温度センサ Analog Device / AD590JF 2 0

圧力センサ ミネベア / NS-100A 2 0.6

ボンべパネル  清水機械 1 5.58

配管 ・ 継手  Swagelok 等 1 2.20

*1 満充填時 

(3) 後部ガスジェットモジュール

名称 メーカー／型式 数量 重量 kg

スラスタ弁 コガネイ / B5404-A-12.0 12 7.2

温度センサ Analog Device / AD590JF 2 0

テープヒーター  坂口電熱 / クレイボンテープヒーター G-16 12 0

断熱シート  ハイマウント / サバイバルシート GS 1 0

後端パネル  スーパーレジン工業株式会社 1 2.1

スラスタノズル  ゴーチャイルド株式会社 12 6.0

配管 ・ 継手  Swagelok 等 1 2.0

合計重量 ： 59.3 kg
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実験終了後，海上に着水した機体は，洗浄され次

の実験で再利用されることになるが，スラスタ弁

は海水に対して暴露状態にあり，錆や異物混入の

影響で気密性が劣化し，再使用に耐えないことが

懸念された．実験毎の交換を前提とした場合，16
基ものスラスタ弁に航空宇宙用バルブを採用する

ことはコスト上現実的ではなく，一般工業用バル

ブの採用が不可欠であった．スラスタ弁に対する

要求仕様として，最高使用圧 2MPa 以上，CV 値 1.63
以上（バルブ上流圧 2MPa で設計流量 0.084kg/s を
流したときに下流圧 1.8MPa 以上）が求められる．

この要求をもとに，本システムではコガネイ製の

内部パイロット型２ポート弁 B5404-A-12.0（CV 値

2.33）を採用することとした．このバルブは，流

体自体の圧力を利用して作動する内部パイロット

型のため，直動型に比べると大流量向きであるが

応答性が低い．バルブの応答速度や低温特性を把

握するための地上性能試験を実施した結果，後述

のように低温環境で応答のばらつきが大きくなる

ことが判明した．このため，スラスタ弁をヒータ

によって加温するとともに，断熱シート施工を行っ

た．図３に，関連する電気系統図を示す．ヒータ

にはクレイボンテープヒータ G-16 を使用し，ヒー

タの抵抗値は，低温環境試験の結果得られた熱

損失特性をもとに，スラスタ弁１基あたり 24 Ω

（24W）とした．気球が上昇中，テレメトリデータ

でスラスタ弁温度を監視し，必要に応じてヒータ

オンコマンドを送信し，スラスタ弁温度が 0℃を下

回らないように制御した．監視用の温度センサに

は，Analog Device 社の 半導体温度センサ AD590JF
を使用し，前部ガスジェットモジュールのスラス

タ弁外壁面に２点，後部ガスジェットモジュール

のスラスタ弁外壁面に２点，および高圧ガス容器

元弁に２点を設置した．断熱シートには，ハイマ

ウント社のサバイバルシート GS を使用した．

　表３に，ガスジェット系を構成するバルブ，配

管等の諸元を示す．図４に，容器元弁（オリフィ

ス径 3mm）におけるチョーク流量，および減圧弁

供給流量（CV 値 0.8）から，同時噴射可能なスラ

スタ数を算出した結果を示す．これから，抗力キャ

ンセルのために後方スラスタ 4 基を同時噴射でき

る容器元圧は，10MPa 以上必要であることが分か

る．ガス供給能力としては，容器元弁のオリフィ

ス径がボトルネックとなっている．表４に，後方

スラスタ 4 基同時連続噴射時の配管における圧損

を示す．配管圧損の予測には，Fanning の式，平

滑管の摩擦係数として Blasius の式を使用した結果，

一次圧配管の圧力損失は 0.021MPa，二次圧配管の

圧力損失は合計で 0.124MPa と予測された．

　図５に，微小重力実験システム全体の機器搭載

図，三面図，アイソメ図を示す．図６に，気密室

内部に搭載するボンべパネルの組立図を，図７

図３　ガスジェット電気系統図
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表３　バルブ／配管／容器一覧表

(1) バルブ一覧

名称 メーカー／型式 数量 サイズ 最高使用圧 材料

ガス容器１元弁 大東バルブ 1 オリフィス径 3mm 29.4MPa SUS

ガス容器２元弁 大東バルブ 1 オリフィス径 3mm 29.4MPa SUS

減圧弁 TESCOM/44-1300 1 CV 値 0.80 29.4MPa SUS

充填弁 Swagelok/SS-3NBS4 1 CV 値 0.35 29.4MPa SUS

前部スラスタ弁 B5404-A-12.0 4 CV 値 2.33 2.0MPa 真鍮

後部スラスタ弁 B5404-A-12.0 12 CV 値 2.33 2.0MPa 真鍮

(2) 配管一覧 *1

名称 数量 長さ サイズ 最高使用圧 材料

一次圧配管 1 700 mm 外径 12.7 mm, t1.65 mm 29.4 MPa SUS316

前部マニフォールド 1 1540 mm 外径 25.4 mm, t1.65 mm 2.0 MPa SUS316

二次圧配管 2 3000 mm 呼び径 1/2 インチ 2.0 MPa ナイロン

後部マニフォールド 1 1540 mm 外径 25.4 mm, t1.65 mm 2.0 MPa SUS316

*1 二次圧配管には， Swagelok 製サーモプラスチックホース 7R シリーズを使用した． 前部隔壁／後
部隔壁での配管接続には， Swagelok 製バルクヘッドユニオン SS-810-61， およびフル ・ フロー型ク
イックコネクツ SS-QF8-S-810 を使用した． 一次圧配管系のフィルタには， Swagelok 製溶接式インラ
イン ・ フィルタ SS-4FW4-2 （エレメント 2 μ m） を使用した．

(3) 容器一覧

名称 数量 内容量 外径 全長 充填圧 耐圧 ガス

ガス容器１*1 1 9 Liter 181mm 542mm 29.4MPa 40MPa 乾燥空気

ガス容器２*1 1 9 Liter 181mm 542mm 29.4MPa 40MPa 乾燥空気

*1 Luxfer 製複合容器 M87M-LJ

図４　ガス供給能力
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表４　配管圧力損失

名称
流路面積

mm2
長さ
mm

流量
g/sec

流速
Mach

入口圧
MPa

圧損 *1

MPa

一次圧配管 69 700 336 0.041 29.4 0.021

前部マニフォールド 384 1540 336 0.12 1.8 0.013

二次圧配管 253 3000 336 0.18 1.8 0.098

後部マニフォールド 384 1540 336 0.12 1.8 0.013

*1 スラスタ４基同時噴射時の予測値

図５(1) 機器搭載図
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図５(2) 三面図

図６　ボンべパネル組立図

図５(3) アイソメ図

This document is provided by JAXA.



9気球利用型微小重力実験機用コールドガスジェットスラスタの開発

図７　ボンべパネル写真

図８　前部ガスジェット単体図

図９　前部ガスジェット組立図
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に写真を示す．高圧ガス容器は 690mm × 500mm，

肉厚 3mm のアルミプレート上に，支持金具および

締結ベルトによって固定される．ボンべパネルは，

主要機器搭載パネルの裏側に設置され，M5 ボル

ト 14 本で共締される．図８に，前部ガスジェット

の単体図を示す．前部ガスジェットは，前部隔壁

に M5 ボルト 4 本で固定される．ノズル噴射方向は，

半頂角 16 度のノーズコーン壁面から垂直方向にガ

スが噴射されるように，機体軸に対して 74 度傾斜

させている．図９に，前部ガスジェットモジュー

ルの組立図を，図１０に写真を示す．円形の前部

隔壁中央下よりからバルクヘッドユニオンを介し

て一次圧配管が立ち上がり，減圧弁，マニフォー

ルド（1 インチ管）に至る．マニフォールドから

は，４基のスラスタ弁への配管が分岐するととも

に，後部ガスジェットモジュールへの二次圧配管

が２本分岐し，前部隔壁のバルクヘッドユニオン

に接続する．前部ガスジェットモジュールは，そ

の他の構成品として，ガス充填用の手動弁，およ

び二次圧確認用のブルドン式圧力ゲージを備える．

図１１に，後部ガスジェットモジュールの組立図

を，図１２に写真を示す．前部隔壁のバルクヘッ

ドユニオンから延びる２本の二次圧配管（サーモ

プラスチックチューブ）は，後部隔壁を貫通した後，

図１０　前部ガスジェット写真

図１１　後部ガスジェット組立図

This document is provided by JAXA.
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後部ガスジェットモジュールのマニフォールド（1
インチ管）に接続される．マニフォールドからは

８本の 1/2 インチ管が分岐し，後方スラスタ弁４

基と側方スラスタ弁８基に対してガスを供給する．

後方ガスジェットモジュールは，325mm 四方の

矩形断面を持つパラシュートボックス，および全

動尾翼駆動機構と干渉しない限られたスペースに

搭載できるように，できるだけコンパクトに設計

されている．ガスジェットシステムの重量は，前

部ガスジェット 16.6kg，気密室内部ボンべパネル

25.4kg，後部ガスジェット 17.3kg の合計 59.3kg で

あり，機体全備重量 301.5kg の約 20% を占める．

　図１３に前部ガスジェットモジュールの推力ベ

クトル図を，図１４に後部ガスジェットモジュー

ルの推力ベクトル図を示す．前部ガスジェットス

ラスタ #1, #2, #3, #4 の噴射方向は，前述のように

ノーズコーン壁面に対して垂直となっており，Y，

Z 方向制御に加え，減速（-X）方向制御の役割も担っ

ている．ロール制御を行うために，後部ガスジェッ

トモジュールは同方向に 2 基の側方スラスタを，

212mm の間隔を置いて装備する．例えば，#9, #11, 
#14, #16 を噴射することで，X 軸＋方向のロール制

図１２　後部ガスジェット写真

図１３　前部ガスジェット推力ベクトル図
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御を行うことができる．また，#4, #15, #16 を噴射

することで，+Z 方向の隙間制御を行うことができ

る．

３．地上性能確認試験
　一般工業用バルブをスラスタ弁として採用する

ガスジェットスラスタの特性を取得するために，

地上性能確認試験を実施した．図１５に，地上試

験で使用したスラスタ校正試験装置を示す．図

１６に地上試験で使用したスラスタの図面を，図

１７，図１８に試験時の写真を示す．本校正装置

は，スラスタへのガス供給源として，内部に直径

100mm のピストンが挿入された全長 1.5m のエア

シリンダを使用する．エアシリンダ上流には，常

にボンべから減圧弁を介してガスが供給された状

態となっている．スラスタ弁を開閉すると，エア

シリンダ下流のガスが消費されて圧力バランスが

くずれ，ピストンが下流方向に移動する．ピスト

ンの移動距離をレーザー変位計で計測することで，

スラスタへのガス供給量を算出することができる．

パルス状に開閉するスラスタ弁の流量特性を調べ

るには，タービンフローメータ等のような瞬時値

図１４　後部ガスジェット推力ベクトル図

図１５　スラスタ校正装置図
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図１６　地上試験用スラスタ図

図１７　スラスタ校正装置写真

図１８　低温環境試験写真
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計測ではなく，積分値計測が適している．本方式は，

高精度の流量計測と一定圧力でのスラスタ弁作動

を簡易な計測系で実現している点に特長がある．

　表５(2) に，地上性能確認試験時の計測項目

を示す．データ収録，およびバルブ駆動には

National Instruments 社のマルチファンクションカー

ド DAQCard-6036E を使用し，サンプル周波数は

500Hz とした．図１９に，スラスタ弁を 8Hz でパ

ルス状に作動させた時の，ピストン上流圧と下流

圧の履歴を示す．これから，スラスタ弁が作動し

ている間，ほぼ一定圧力のガスを供給できている

ことが分かる．

　地上性能確認試験では，スラスタを恒温槽の中

にセットし，環境温度を常温から -60 度まで変化

表５　計測項目表

(1) 搭載計測項目

No. 記号 名称 センサ型式 計測レンジ

1 P1 容器内圧 ミネベア /NS-100A 35MPa 0 - 35MPa

2 P2 減圧弁下流圧 ミネベア /NS-100A 5MPa 0 - 5MPa

3 T1 ガス容器１元弁温度 Analog Device/AD590JF -60℃ - +30℃

4 T2 ガス容器２元弁温度 Analog Device/AD590JF -60℃ - +30℃

5 T3 前部スラスタ弁温度１ Analog Device/AD590JF -60℃ - +30℃

6 T4 前部スラスタ弁温度２ Analog Device/AD590JF -60℃ - +30℃

7 T5 後部スラスタ弁温度１ Analog Device/AD590JF -60℃ - +30℃

8 T6 後部スラスタ弁温度２ Analog Device/AD590JF -60℃ - +30℃

(2) 地上試験計測項目

No. 記号 名称 センサ型式 計測レンジ

1 Tc 恒温槽温度 K-type 熱電対 -60℃ - +30℃

2 Tv 弁体表面温度 K-type 熱電対 -60℃ - +30℃

3 PP-1 ピストン上流圧 ミネベア /NS-100A 5MPa 0 - 5MPa

4 PP-2 ピストン下流圧 ミネベア /NS-100A 5MPa 0 - 5MPa

5 PP-3 ノズルチャンバ圧 ミネベア /NS-100A 5MPa 0 - 5MPa

6 XP-1 ピストン位置 レーザー変位計 0 – 1500mm

7 L-1 推力 TEAC ロードセル 0 – 20kgf

図１９　スラスタ校正装置の作動状況
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させて推力，弁作動特性の取得を行った．また，

スラスタ弁およびノズルを４セット用意し，特性

の個体差を取得した．表６に，常温環境でスラス

タを噴射した時の定常推力計測値を示す．ノズル

には短ノズルを使用している．ノズル効率（大気

圧までの等エントロピ膨張を仮定した時の理想推

力と，実際にロードセルで計測した推力の比）は，

個体間やノズルチャンバ圧によって多少のばらつ

きが見られるものの，おおむね 81% という値が

得られた．図２０に，常温環境でスラスタ弁を単

発で作動させた時の，推力応答を示す．これから，

開時間遅れが 33msec，閉時間遅れが 76msec であ

ることが分かった．従って，例えば 100msec 開指

令したときの実際のバルブ開時間は 143msec と

なる．バルブ個体間のばらつきは開時間遅れが±

3msec，閉時間遅れが± 7msec となった．図２２に，

表６　大気圧条件における定常推力

温度環境 ： 常温， ノズル ： 短ノズル 

ノズル
減圧弁設定 ノズルチャンバ圧 ガス流量 推力 ノズル効率 比推力

MPa MPa g/sec kgf - sec

No1

1.00 0.71 33.3 1.321 0.780 55.9

1.50 1.11 51.7 2.325 0.823 59.6

1.75 1.30 60.9 2.768 0.814 59.1

2.00 1.50 70.1 3.296 0.827 60.3

No2

1.00 0.71 33.3 1.257 0.743 53.3

1.50 1.11 51.7 2.277 0.806 58.4

1.75 1.30 60.9 2.708 0.796 57.9

2.00 1.50 70.1 3.236 0.812 59.2

No3

1.00 0.71 33.3 1.246 0.736 52.8

1.50 1.11 51.7 2.258 0.800 57.9

1.75 1.30 60.9 2.794 0.821 59.7

2.00 1.50 70.1 3.257 0.817 59.6

No4

1.00 0.71 33.3 1.280 0.756 54.2

1.50 1.11 51.7 2.265 0.802 58.1

1.75 1.30 60.9 2.749 0.808 58.7

2.00 1.50 70.1 3.222 0.808 58.9

図２０　常温環境下の推力特性
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図２１　低温環境下の推力特性

図２２　デューティ比特性
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バルブを 8Hz で作動させ，デューティ比をパラメー

タとした時のピストン変位履歴，およびこれから

算出した噴射ガス量を示す．ピストン変位の過渡

特性に傾向の違いが見られるが，スラスタ噴射

完了後の最終的なピストン変位には再現性が確認

された．ピストン変位の過渡特性の違いは，ピス

トンに装着した気密保持用Ｙパッキンのしゅう動

抵抗のばらつきが原因と考えられる．図２２から，

デューティ比が 10%の状態では，開コマンドによっ

てバルブが開く前に閉コマンドが来るために，バ

ルブが全く開かない状態となることが分かる．一

方，デューティ比が 70% の状態では，バルブが閉

まりきる前に次の開コマンドが来るため，バルブ

が常時開となる．この結果は，スラスタ弁単発作

動時の推力計測から求めた時間遅れの傾向とも合

致する．デューティ比が 20% から 70% までの範囲

では消費推薬量とデューティ比が線形関係にあり，

この領域では良好に推力制御ができると期待され

る．

　恒温槽の環境温度を下げて同様の試験を実施し

たところ，マイナス 20℃では，バルブ閉時間のば

らつきが顕著になり，図２１に示すように 200msec
もの幅で閉時間遅れが変化した．さらに，マイナ

ス 40℃では開コマンドを送ってもバルブが開かな

くなり，マイナス 50℃以下では常時漏えいが発生

するようになった．この結果から，スラスタ弁の

保温対策が必須であるという結論が得られたため，

引き続き，スラスタ単体の熱損失データおよびリ

ボンヒーターによる温度上昇特性を取得する試験

を実施した．図２３に気球上昇中を模擬した環境

温度履歴，およびスラスタ弁の弁体表面温度履歴

を示す．また，弁体温度履歴から算出した損失熱

量の履歴を図２４に示す．保温対策を施さない場

合，弁体温度は環境温度に 10 分程度の時間遅れで

追従し，50 分後にはマイナス 50℃を下回る．一

方，人工衛星用の断熱シート Multi-Layer Insulation 
(MLI) を装着した場合は，顕著な保温効果があり，

70 分後でも弁体温度は -30℃以上を維持している．

放熱量は MLI なしの状態で最大 8W，有りの状態

では 4W に低減できている．この結果より，スラ

スタ弁には，容量 24W のテープヒーターを装着し，

断熱シートによる保温施工をすることとした．

　最後に，ガスジェット系一式を搭載形態に組み

上げた状態で，連続噴射（スラスタ弁常時開）時

の減圧弁下流圧力を評価した．完全な流動系の場

合，マニフォールドによるバッファ効果が得ら

れないため，減圧弁設定値からの圧力降下は約

500kPa となった．また，同時噴射数を 1 基増やす

毎に，100kPa の圧力降下が見られた．

４．飛行実験結果
　ガスジェットスラスタはこれまでに２回の飛行

実験で運用され，良好に動作することが確認され

た [6,7]．本稿では，第２回飛行実験時の作動状況

について報告する．微小重力実験機（名称 BOV:
Balloon-based Operation Vehicle） は，2007 年 5 月

図２３　スラスタ弁温度履歴
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図２４　スラスタ弁放熱量履歴

図２５　飛行試験写真（上：飛行前，下：飛行後）
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29 日に三陸大気球観測所より放球され，成功裏に

微小重力実験を行い，回収にも成功した．実験当

日のシーケンスを表７に示す．飛行試験前後の微

小重力実験機の写真を図２５に示す．図２６に気

球上昇中の高度履歴を，図２７に高度から ICAO
標準大気モデルを使用して求めた大気温度履歴を

示す．また，スラスタ弁の温度履歴を図２８に示す．

放球後，大気温度の低下に伴って，弁温度も下が

BOV ２号機　2007.5.29

図２６　上昇中高度履歴

図２７　上昇中大気温度履歴（ICAO 標準大気）

BOV ２号機　2007.5.29

表７　飛行実験当日のシーケンス

イベント名 機体分離相対時間 時刻
電源 ON -381min 3:19
放球 -217min 6:03
実験準備 -4.5min 9:37
機体落下 0 9:41
ドローグシュート放出 +35sec
ガスジェット投棄 (5sec) +100,+160,+220,+280sec
メインシュート開傘 +4:57 9:46
機体着水 +5:14 9:58
機体回収 +7:33 12:17
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り続けているが，テープヒータの電源をオンする

ごとに温度が上昇している．3 分間のヒータオン

で，各スラスタとも約 10℃温度上昇し，その後 25
分程度かけて温度上昇分が元に戻るような履歴と

なっている．図２９には，容器元弁の温度履歴を

示す．容器は気密室の中に搭載されており，内部

機器の発熱の効果で温度はあまり低下せず，気球

分離直前で約 10℃であった．実験開始後，急激な

断熱膨張によって -35℃付近まで温度が低下してい

る．図３０に，上昇中の容器内圧履歴を示す．容

器内圧は，-217min の放球まではほぼ一定値を保っ

ており，また，その後の変化は容器元弁の温度変

化に符合しており，有意なガス漏洩はなかったと

考えられる．

　図３１に，搭載 GPS データから算出した落下中

の機体速度履歴，および計算上の自由落下速度履

歴を示す．これから，気球分離後 33sec の時点で

自由落下軌道を離脱する，すなわち，完全には空

BOV ２号機　2007.5.29

BOV ２号機　2007.5.29

図２８　上昇中のスラスタ弁温度履歴

図２９　上昇中の容器元弁温度履歴
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気抵抗をキャンセルできなくなって加速が鈍る様

子が分かる．機体は 37sec 時点のドローグシュー

ト開傘後もしばらく速度上昇を続け，最高到達速

度は，機体分離後 40sec の 347m/sec（Mach 1.13）
であった．図３２に容器内圧履歴を，図３３にス

ラスタ弁上流圧履歴を示す．図３２より，17 秒時

点から，容器内圧が急激に減少している様子が分

かる．図３４の同時噴射バルブ数履歴から，17 秒

からの 7 秒間と，26 秒からの 3 秒間に，活発な姿

勢制御が行われていることが分かる．この間のド

ラッグフリー制御状況については，参考文献 (5) に
詳しく述べられている．その後，いったん収まる

ものの，33 秒以降は急激に増大する空気抵抗キャ

ンセルのために後方スラスタ４基を常時噴射する

状態となる．しかしながら，図３に示したように，

定格推力にて４基同時連続噴射が可能な容器元圧

は 10MPa 以上であるのに対し，33 秒時点の容器元

圧は 5MPa を割り込んでおり，このため抗力をキャ

BOV ２号機　2007.5.29

BOV ２号機　2007.5.29

図３０　上昇中の容器内圧履歴

図３１　落下中速度履歴

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発報告 JAXA-RR-08-00522

ンセルしきれなくなって自由落下軌道を離脱した

ものと思われる．図３５に，ガスジェットスラス

タの発生推力 F[N]，および発生可能推力 Fmax[N] の
履歴を示す．推力評価には，下記の式を使用した．

ここで，PS は減圧弁下流圧 [kPa]，P2 は減圧弁設

定値（=2000kPa），VTa は後方スラスタの開指令時

間 [msec]，VTf：前方スラスタの開指令時間 [msec]，
VTmax はバルブ１基の最大開指令時間（=90msec），
θはノーズコーン半頂角（=16deg）．

　F = 50 * (VTa - VTf * sin θ ) / (4*VTmax) * PS / P2

　Fmax = 50 * PS / P2

35sec 時点におけるガスジェット発生可能推力は要

求値である 100N を下回り，90N であった．実験後

半における推力低下対策としては，容器元弁や減

圧弁のサイズアップの他，側方スラスタと後方ス

ラスタのガス供給源を分離することによって，後

方スラスタ用の高圧空気を後半まで温存する方策

が考えられる．

BOV ２号機　2007.5.29

BOV ２号機　2007.5.29

図３２　落下中１次圧履歴

図３３　落下中２次圧履歴
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５．まとめ
　本稿では，高々度気球を利用した微小重力実験

装置に搭載される 50N 級コールドガスジェット

スラスタの開発結果について述べた．気球から自

由落下中に微小重力実験を実施した後，海上回収

して再利用するという本実験装置の運用上の特徴

から，スラスタ弁に安価な一般工業バルブを選定

した．このため，地上性能確認試験においてバル

ブの応答特性，低温環境特性を取得し，必要に応

じて保温対策等の措置をとった．開発されたガス

ジェットスラスタは，２度の飛行試験において良

好に作動し，30 秒以上のドラッグフリー制御が可

能であることが確認された．
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