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1. はじめに 
近年，観測ロケット実験において，ペイロードの回収要望がますます増加している．また一
方では，惑星探査，例えばサンプルリターンミッションなど，において，EDL&R（Entry, Descent, 
Landing & Recovery）技術の成熟・発展が必要とされている．その中で，観測ロケットを用いた
実験は，EDL&R技術の好適な実践の場とも言える．このような背景を踏まえ，著者らは，小型
ロケットの高機能化研究の一環として，観測ロケット（S-520）を想定した，ペイロード回収シ
ステムの検討に 2020年度より着手した．本研究活動では，観測ロケットペイロードの回収シス
テムの概念設計を進めるとともに，特に必要な要素技術については，BBMの試作とそれを用い
た小規模な飛行実験による検証を行う．当面のゴールは，観測ロケット実験による回収システ
ムのトータルな飛行実証に置いている．将来的に，定期的に観測ロケット実験でのペイロード
回収が行われ，継続的に技術向上が促進されることにより，サンプルリターンミッションにお
ける回収技術の維持や発展に貢献することに繋がると考える． 
本稿では，観測ロケットのペイロード回収システムの概念設計の検討状況を報告する．第一
に，過去の S-520実験で実施された回収実験の調査研究について述べる．特に，発生した不具合
の処置状況を調べ，今回の設計に反映できる知見を抽出した．第二に，頭胴部回収用パラシュ
ート傘体の試設計結果を述べる．試設計には，過去実験の調査で得られた知見を反映している．
第三に，パラシュートの放出機構の概念検討について紹介する．パラシュートの放出機構は，
パラシュート傘体設計と並ぶ重要な要素である．本稿では，ロケット実験に限らず，カプセル
なども含めた放出機構の過去事例の調査結果と，本システムにおける放出機構への要求事項に
ついて述べる． 

2. 過去の S-520回収実験の調査 
宇宙研では，1980年頃から，S-520観測ロケットを対象に，回収システムの開発に挑戦してい
た．表１に，回収システム実験の実績を示す．1998年の S-520-22号機を最後に回収システム実
験は行われていない． 

 
表１ S-520観測ロケットの回収システム実験の実績． 

号機 打ち上げ年月 回収成否 備考 
S-520-4号機 S56(1981)年 9月 成功   
S-520-6号機 S58(1983)年 8月 成功 メインシュート：ソリッドクロスタイプ 

収納袋使用 
S-520-10号機 H1(1989)年 9月 失敗 パイロットシュートの損傷 1) 

メインシュートをリーフィングつき付きリングスロットに
変更 

S-520-11号機 H2(1990)年 2月 成功 ヘリによる回収を開始 
切頭円錘内面部に空力加熱による損傷有 

S-520-13号機 H3(1991)年 2月 成功   
S-520-15号機 H4(1992)年 2月 失敗 空力加熱によるハーネスの損傷で開傘指令未達 2) 
S-520-17号機 H7(1995)年 1月 成功   
S-520-19号機 H7(1995)年 1月 失敗 ロケットが分離せず 3) 
S-520-22号機 H10(1998)年 1月 失敗 探索時間不足のため未回収 3) 

 
S-520-22 号機の実験概要図を図２に，パラシュート構成図を図３に示す．回収部の総重量は

200kg弱である．耐熱，断熱システムは，金属二重構造にコルク材を貼ったものである．パラシ
ュートはドローグシュートとメインシュートの二段式であり，メインシュートはリーフィング
を行っている（３段階減速）．着水位置の特定には，ビーコン，アルゴスを用いていた．回収作
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業は船ではなく，軽飛行機で探索，ヘリコプターでの回収を行っていた． 
図２に示すように，ドローグシュートの放出は，回収部がフラットスピンしている状態で行
われていた．ドローグシュートの放出は，気密容器内を予め加圧（1.6気圧程度）しておき，加
圧された空気の力でドローグシュートのキャップ（フタ）を射出することで行われた．1.3kgの
キャップを約 22m/sの速度で射出していた． 

 

 
図２ S-520-22号機の実験概要図． 
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図３ パラシュート構成図（S-520-11号機）4) 

 
ここでは，S-520-10 号機で発生した不具合事象の調査と，その調査結果の S-520-11 号機への
反映について述べる． 

S-520-10号機での発生事象は，以下の通りである； 
l 回収部の重量は 200kg．機体の CDSは 0.2～0.3 [m2]程度． 
l 高度 10km，0.4Hzでスピン中，機軸が垂直から 90°のときにドローグシュートを放出（す

なわち，フラットスピン中に放出） 
l 放出後，150m/sで落下．ドローグシュートの発生抗力が小さい． 
l ドロ－グ放出から 25秒後，高度 8kmでメインシュート放出．10G発生（何らか放出はさ

れている）．ただし，抗力はメインシュートの計画値より小さい． 
l メイン放出から 15秒後，ディスリーフィング時に衝撃加速度が観測されなかった（ディ

スリーフィングが正常に機能していない） 
以上のような事象発生を受けて，S-520-10 号機実験後に，表２に示すような原因究明活動お

よび試験が行われた．  
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表２ S-520-10号機実験後に実施された回収系不具合に関する主な原因究明活動． 
 原因究明活動・試験 目的・観点 結果・考察 

1 ドローグシュート
の静的展張試験  

展張方向によるドローグ
シュートの破損の可能性 

機軸から 90度方向に展張する場合，パラシュートや吊索各
部が擦れる可能性あり→対応すべきリスク 

2 ドローグシュート
ケース固定での動
的放出試験  

ドローグシュートの展開
挙動確認 

水平方向への打ち出し試験を実施．問題なし 
収納袋無しのため，キャノピーがライザーより先に展開する
状態となる→対応すべきリスク 

3 メインシュートの
落下放出試験  

メインシュートの展開挙
動確認 

垂直落下による引出試験を実施．問題なし． 

4 ドローグシュート
の変圧風洞試験  

捻れによる抗力特性への
影響 
傘体破損時の抗力確認 

捻れがあっても，徐々に捻れが直り，抗力は回復する 
フライト結果から推定される抗力は，吊索４本切断状態のも
のに近い 

5 スリーブの変圧風
洞試験  

捻れによる抗力特性への
影響 
状態による抗力確認 

捻れがあっても回復する 
フライト結果から推定される抗力は，メインシュートがスリ
ーブから抜け出ていない抗力に近い 

6 メインシュートの
変圧風洞試験  

捻れによる抗力特性への
影響 
空げき率の影響 

捻れがあっても回復する 
空げき率により，安定性への影響は確認されず 

 
表２に示した試験結果などから，発生事象および要因の考察を行った． 

(1) ドローグシュートの降下状態 
高度 10kmから 6.5kmまで約 23秒で降下している．これはドローグシュートの抗力が計画よ
り小さかったと推定される．推定される抵抗値から，ドローグシュートの吊索の一部が切断さ
れた可能性がある．（表２ No.4） 
(2) メインシュートの降下状態 
高度 6.5kmから 4kmまで約 23秒で降下していることから，メインシュートの抗力が計画より
小さいことがわかる．スリーブに吊索などが絡み，傘体が抜けなかった，または，ポケットを
持つスリーブ形状に近い状態まで傘体が破損していた，と推定される． 
また，観測された放出時衝撃が 10G であったこと，および風洞実験の結果から，スリーブ先

端とケースの早期分離がおき，スリーブ下から傘縁が（1～2ｍほど）出て膨らみ，破損し，ス
リーブに絡んでそのまま傘体が抜けることなく降下したと想定される． 
この要因の考察を受け，S-520-10号機後にとられた対策は以下の通りである； 

(1) ドローグシュート：吊索等のケースによる切断の防止 
(ア) 連接帯全長に渡って 10号綿帆布によるカバーの取付 
(イ) キャップ出口部の突起遮蔽のために、フェルトとテフロンシートによる全面カバー 
(ウ) 3本のワイヤ間が開かないようビニールテープによる処理 

(2) メインシュート：スリーブまわりの変更，ライザーの処置 
(ア) スリーブ材料の変更 
(イ) メインシュートケースの形状変更（図４）及びケース内側側面にテフロンシートの貼

り付け（図５） 
(ウ) メインシュートケース連結ワイヤとスリーブ及びスリーブ連結索に引っ掛かりが生じ

ないようビニールテープで処理（図５） 
これらの対策を施した S-520-11号機では回収に成功している（表１）．一方で，今回の調査か
ら，さらに対策を施すべき事項を抽出した； 
l ドローグシュートの耐熱性向上のため，傘体・吊索・連接帯をナイロン材からアラミド材

に変更する 
l 開傘方式をキャノピーファーストからラインファーストに変える．そのために収納袋に入

れる． 
l メインシュートケース分離および展張時に，ケース金属端と直接接触しないよう全体を収

納袋に入れて展張させる． 

This document is provided by JAXA.



 

 

l 収納に余裕があれば，安定性向上のため，ドローグシュート連接帯長を延ばし，前方物体
から傘縁までの距離を，振れ回り角を考慮しても十分に確保する 

l 収納ケース，取付ワイヤ配置，ライナーについては，展張時にケースと干渉しないような
ケース形状又は分離方式とする 

 

 
図４ メインシュートコンテナ形状の変更． 

 

 
図５ メインシュートの収納状況． 

3. パラシュート傘体の検討 
過去の S-520回収実験で用いられたものをベースとして，パラシュート傘体の検討を行った．
検討条件を表３に示す．検討においては，これらの条件のうち，収納容積を最優先とし，収納
容積を最小化することを念頭において検討を行った．パラシュートシステム構成としては，過
去の回収実験のものをベースに考え，ドローグシュートとメインシュートの２段構成とした．
放出機構については，詳細は未検討であるが，ドローグシュートについては，モルタルなど別
途検討する射出機構により打ち出すものとし，メインシュートについては，ドローグシュート
による引き出しを想定した． 
海上回収の場合は，過去実験のものと条件が同一のため，傘体設計としては大きく変わらな
い結果となった．地上回収の場合も，ドローグシュート，メインシュートリーフィング，メイ
ンシュートディスリーフィングの三段階減速の方針は変更しない．メインシュートの傘体は，
降下速度 7m/s程度での抵抗係数が大きく，かつ開傘衝撃係数の小さい傘体として，リングセー
ル傘を選択した．ドローグシュートの傘体については，高速・細長物体の減速安定化のため，
抵抗係数は小さいものの，開傘衝撃が小さい，安定性が良い，引っかかりがない形状，といっ
た特徴を持つ，リブレスガイドサーフェス（RGS）傘を選択した．RGS 傘は，過去の S-520 回
収実験でも用いられていたが，今回の地上回収の試設計においては，CDSの増加に伴い，ゴア数
を８から１２に増やした．また，メインシュート傘体の代替案として，抵抗係数がリングセー
ルに比べて少し落ちるが，開傘衝撃・安定性・製造性・軽量性の面でメリットのある十字傘に
ついても検討を行った．検討結果を表４に示す．海上回収の場合，このほかに海上浮遊のため

テフロンシート 

ビニルテープによる保護 
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のデバイスが必要になる． 
 
 

表３ パラシュートシステム検討条件． 
 項目 条件・値 
1 吊り下げ重量 250kg 
2 降下速度 12.6m/s（海上落下を想定） 

7.0m/s（陸上落下を想定） 
3 初段パラシュート放出時の動圧 6kPa 
4 収納容積 40L以下 
5 開傘衝撃 10G以下 

 
表４ 傘体検討結果のまとめ． 

区分 終端速度 12.6m/s（海上） 7m/s（陸上） 
ドローグ
シュート 

形式 リブレス・ガイド・サーフェス（8ゴア） RGS（12ゴア） 
CDS [m2] 1 1.5 

開傘衝撃 [G] 4-5(実績) 5.2 
重量 [kg] 1.2 1.6 2.7 
収納容積 [L] 3 4 6 

メイン 
シュート 

形式 Ring Slot Ring Sail 十字傘 
CDS [m2] 

リーフ／ディスリーフ 
5/25 11/82 16.4/82 

開傘衝撃 [G] 
リーフ／ディスリーフ 

6-5/5(実績) 5/7 5/7 

重量 [kg] 8.7(従来 14.9) 12.6 8.7 
収納容積 [L] 19.5 28.1 19.5 

 

4. パラシュート放出機構の検討 
確実な放出は，パラシュートシステムにおいて最重要な機能のひとつである．これは，ロケ
ット用に限らず，いわゆる EDL&Rを行う全てのシステムで共通である．ただし，最適な放出機
構は，そのシステムに依存する．例えば，上述した過去の S-520回収実験では，収納部を気密容
器とし，与圧の圧力差でキャップを飛ばす方法がとられていた（図６）．はやぶさ／はやぶさ２
カプセルでは，火工品のプッシャーでバックヒートシールドを飛ばし，バックヒートシールド
の空気力でパラシュートを引き出すことが行われていた． 
我々が取り組む観測ロケットの頭胴部回収では，フラットスピン中のパラシュート放出とな
るため，不確定な姿勢からの確実な放出が求められる．確実な放出方法としては，モルタルな
ど火薬による放出方法がある．そこで，モルタル方式による放出機構の概念検討を行った． 
火薬を用いた放出機構としては，Drogue-Gun Deployment, Parachute Mortar Deployment, 

Deployment by Rocket Extraction等がある．このうち，Mortar方式は，100lbs(45.36kg)を越えるド
ローグシュートおよびメインシュートを，Spinning Tumbling している機体から安定した気流中
に放出できるとされている 5,6)．例えば，NASA Orion parachute systemでは，ドローグ，メインと
も独立したモルタルで放出しており，その理由として，Orionの大きな後流域を脱出させるため，
とされている 7,8)．そのほか，モルタル方式の特徴としては以下が挙げられる 6-14)； 
l パラシュートパックを 30.5～45.2m/sの高速で放出できる 
l パラシュートを収納袋からラインファーストで展張できる 
l アメリカのすべての火星突入ミッションで使用された 
l 単純で信頼性が高く，品質が担保できる 
l 開傘環境に左右されない 
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l 放出時の反動力が大きい 
l パラシュートを高密度に収納する必要がある(パック率：1.56~1.39cc/g)  
l モルタルチューブはパラシュートパックを加速するのに十分なストロークが必要（直径の

1.5倍程度） 
l スナッチ衝撃が発生する 
l 閉鎖型（ピストンでパラシュートを打ち出し，燃焼ガスがモルタル内に残る）と開放型（Sabot

がパラシュートを打ち出し，燃焼ガスが空間に排出される） 
過去の知見調査を踏まえ，放出機構への要求・留意点を下記のようにまとめた； 
① sabot内に有害な燃焼ガスや発火しなかった薬剤を入れないこと 
② sabot及びキャニスター内面の温度は 60℃以内とすること 
③ キャニスター内面は平滑で摩擦係数が低い状態であること 
④ キャップ及びキャニスター出口は十分な R加工がなされていること 
⑤ 放出速度を得るためのキャニスター内の圧力が適正であること（パラシュート側でもどれ

くらいまでの圧力で損傷が起きるかを調べる必要がある） 
⑥ バッグを放出する際に，開傘時の荷重を受けて機体が揺動して吊下物や傘体に異常を発生

しないよう，放出機構の位置に留意すること． 
 

 
図６ S-520-13の回収部の概略図 1)． 

 

5. まとめ 
l 観測ロケットにおける回収機能の付加に必要な減速回収システム（パラシュートシステム）

の検討に着手した． 
l 過去の S-520回収実験の状況や不具合について調査を行った． 
l 調査の知見を考慮しつつ，パラシュート傘体システムの概念設計を実施した． 
l より確実な放出機構として，モルタル方式に着目し，国内外の例を調査した． 
l 来年度は，設計したパラシュート傘体を放出するシステムを，S-520の寸法的な制約を考慮

しつつ，設計検討を実施する計画である． 
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