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1. はじめに 

1.1 研究背景・目的 
本研究は，千葉工業大学が取り組む宇宙微粒子回収プロジェ

クトが開発する成層圏到達用ロケットのボディ並びに尾翼部

の新規設計を実施した．本ロケットはマッハ 1.8 の超音速飛翔

をすることを予定しており，超音速域下におけるフィンのフ

ラッタ現象やボディーダイバージェンス等を考慮して設計，

製作を行う必要がある．そこで，軽量かつ高剛性を達成するた

めに，フィンにはハニカムサンドイッチ構造を採用した．アル

ミハニカムコアと 3D プリンタにて出力した高耐熱樹脂材パ

ーツを炭素繊維プリプレグを用いて一体成型する手法の確立

を目的とした． 
1.2 宇宙微粒子回収プロジェクト 
千葉工業大学惑星探査研究センターでは，ロケットを用いて

定期的に宇宙微粒子回収装置を上空に輸送し微粒子を回収，

分析を行う宇宙微粒子回収プロジェクトを推進している． 最
終目標は宇宙由来の微粒子の定期的な回収であるが，現在は

先行研究として成層圏微粒子の回収を目標に高度30 [km]に到

達可能な小型観測ロケットの設計・開発を行っている． 
1.3 成層圏到達用ロケット 
宇宙微粒子回収プロジェクトにて使用される成層圏到達用

ロケットは，大学が主体的に運用，定期的な打ち上げを実施す

ることを前提することから，大学でも開発運用が比較的容易

なハイブリットロケットモータを搭載する．本ロケットは約 5 
[kg]の宇宙塵回収装置を搭載し飛翔する．ロケットの機体概要

を図 1 と表 1 に記載する． 
 

 

 

2. フィン構造 

2.1 設計 
フィンは薄膜構造物のため，超音速域におけるフラッタ現

象による破壊が起こる可能性がある．そこで，高強度かつ構造

効率の向上のためにアルミハニカムコアを用いたサンドイッ

チ構造を採用した．さらに空気抵抗を減らすためにフィン端

面に耐熱性の高い Markforged 製 Onyx(1)を用いて 3D プリンタ

で作成した前縁部品と後縁部品を取り付ける．その後，接着強

度を増やすためにハニカムサンドイッチ構造と端面部品にプ

リプレグを用いて一体成型を行う．図 2 と表 2 にて一体成型

フィンの構造及び製作手順を記す．図 3 は秋田産業技術セン

ター保有のオートクレープにて焼成を行っている際の写真で

ある． 
アルミハニカムコ

Onyx 部品①(赤) Onyx 部品

 

外装プリプレグ（青） 

CFRP 板材（黒） 

 

全長 6610 mm 
機体重量 102.5 kg 

推進システム ハイブリットロケット 
推進剤重量 N2O 120  kg， LT 燃料 13 kg 
最高マッハ数 1.8 

直径 334 mm 

 

表 1 小型観測ロケットの緒言 

図 1 機体概要図 

図 2 フィン構造概要 
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表 2 フィン製作手順 

製作手順 内容 

1 
アルミハニカム材と CFRP 板(2mm)をエポキシ接

着剤にて接着 

2 
サンドイッチ構造に Onyx 部品をエポキシ接着剤

にて接着 

3 プリプレグ(平織 0.24mm)を 5 層積層 

4 
表面性状向上のためのカウルプレートを使用しオ

ートクレープにて一体成型 
5 バリを除去，研磨を行い完成 

 

 

 フィンの強度評価として参考文献より高度剛性係数(2)を指標

として用いる．高度剛性係数は式(1)で求められる． 

高度剛性係数 =
𝒃𝒃𝒓𝒓𝝎𝝎𝜶𝜶

𝒂𝒂 �𝝁𝝁𝒆𝒆 (𝟏𝟏) 

ここで𝑏𝑏𝑟𝑟は翼弦長[m]，𝜔𝜔𝛼𝛼はフィンの固有振動数[Hz]，𝑎𝑎は音

速[m/s]，𝜇𝜇𝑒𝑒は空気比密度である． 
図 4 は縦軸に高度剛性係数，横軸にマッハ数を取りフラッタ現

象が起きる領域を表している．参考文献で実験によってマッハ

数に対してフラッタが起きる高度剛性係数をプロットし．フラ

ッタ現象が起こると予想される領域を示している．境界線に対

して上側が安定,下側が不安定となり，不安定領域ではフラッタ

現象が発生する． 
予想最高マッハ数は 1.8 であり先行研究の実験値からフラッタ

現象が起こる高度剛性係数は約 1.44 と予想される(2)．そこに安

全係数 1.25 を掛けて設計で用いる最低高度剛性係数を 1.8 とす

る． 
 

高度剛性係数の設計ではフィンを片持ち梁とみなして固有振

動数𝜔𝜔𝛼𝛼を式(2)，アルミハニカムコアの剛性を式(5)(3)より計算す

る． 

𝜔𝜔𝛼𝛼 = �
𝐺𝐺𝛼𝛼
𝐼𝐼𝛼𝛼

(2) 

𝐺𝐺𝛼𝛼 = 𝐼𝐼𝑝𝑝 × 𝐺𝐺 (3) 

𝐺𝐺 = 𝐸𝐸 ×
1
2 × (1 + 𝜇𝜇) (4) 

𝐸𝐸𝐼𝐼 =
𝐸𝐸𝑓𝑓𝐿𝐿𝐿𝐿𝑓𝑓𝐿𝐿𝑐𝑐2

2
(5) 

 ここで𝐺𝐺𝛼𝛼はフィンのねじれ剛性，𝐼𝐼𝛼𝛼は慣性モーメント

[kg/mm2], 𝐼𝐼𝑝𝑝は断面二次極モーメント[mm4]，𝐺𝐺は横弾性係数

[N/mm2]，𝐿𝐿はフィンの幅[mm]，𝑤𝑤は材料密度[kg/m3]，𝐴𝐴𝑠𝑠はフィ

ンの断面積[m2]，𝐸𝐸𝑓𝑓は CFRP 材のヤング率[GPa]，𝐿𝐿𝑓𝑓は CFRP の

片側の厚さ[mm]，𝐿𝐿𝑐𝑐はハニカムサンドイッチ構造の厚さ[mm]，
𝐸𝐸はヤング率[GPa]，𝐼𝐼は断面二次モーメント[mm4]である． 
 表 3 に完成品寸法及び設計高度剛性係数をまとめる． 
本研究のロケットでは機体全体の重量から安定飛行可能な重

心位置とフィンの断面積を計算し，フィン一枚当たりの重量を

2 [kg]に設定した．その上でなるべく高い高度剛性係数での設

計を行った．その結果，高度剛性係数が 27.4 となった． 
表 3 フィン緒言 

全長 735 mm 
幅 250 mm 
重量 2.1 kg 

CFRP 厚さ 2 mm 
アルミハニカム厚さ 14 mm 
設計高度剛性係数 27.4 

 

 
図 5 フィン完成写真 

2.2 強度試験 
 フィンを固定部品によりボディチューブに取り付け，油圧ジ

ャッキにより荷重を与えて破壊試験を行った．固定したフィン

の下から油圧ジャッキを用いて上方向に飛行中に予想される最

図 4 フラッタ現象のマッハ数と高度剛性係数の関係 

図 3 オートクレープ内焼成の様子 

This document is provided by JAXA.

和田　豊
参考文献番号要確認

山川　元栄
修正しました．



 
大揚力約 2000 [N]を掛け，ひずみを計測した．ひずみゲージ

①はフィン固定部品から 25 [mm]の位置ひずみゲージ②は 100 
[mm]の位置に張り付けた．図 6 に試験時の写真を示す． 

 
図 6 試験時写真 

2.3 試験結果 
油圧ジャッキで力を加えて始めてから 20 秒~30 秒の間で 1000N
でのひずみを測定，50 秒~130 秒の間で 2000 [N]でのひずみを

測定した．時間とひずみのグラフを図 7 に記す．なお，ひずみ

ゲージ 2 の戻り値がゼロではないためフィンもしくは，固定具

の内部破損が存在すると考えられる． 

試験結果のひずみより高度剛性係数を以下の過程にて算出

し，設計理論値との比較を行った． 
 式（4）におけるヤング率𝐸𝐸 [GPa]箇所に試験で得られた結果

を用いて以下の式を代入して実際のヤング率にて高度剛性係数

を算出した． 

𝐸𝐸 =
𝜀𝜀𝜀𝜀𝐿𝐿
𝑍𝑍                    (6) 

ここで𝜀𝜀は試験によって得られたひずみ，𝜀𝜀𝐿𝐿は曲げモーメント

[N・m]，𝑍𝑍は断面係数[m3]である． 

 
荷重 1000 N 荷重 2000 N 

設計ひずみ

2000N 
ひずみゲージ① 22.9 𝜇𝜇𝜀𝜀 97.2 𝜇𝜇𝜀𝜀 101.4 𝜇𝜇𝜀𝜀 
ひずみゲージ② 177.3 𝜇𝜇𝜀𝜀 295.2 𝜇𝜇𝜀𝜀 314.1 𝜇𝜇𝜀𝜀 

 
その結果，固定部品に近いひずみゲージ①箇所では 40.9 [%]，
ひずみゲージ②箇所では 18.3 [%]の高度剛性係数の向上が確認

された．これは，フィン固定部品の CFRP 肉厚が 5 [mm]であ

り，固定部品によって高度剛性係数を向上させていると考えら

れる． 

3. ボディチューブ 

 成層圏到達に向けて機体重量を軽量化する必要がある．そこ

で外装のボディチューブを軽量かつ高い強度を有する CFRP チ

ューブにて設計した．一部，電波の透過性に優れた GFRP チュ

ーブも使用した．ボディチューブは千葉工大で製作した物を使

用した．チューブに用いた炭素繊維プリプレグを同積層繊維方

向，同焼成時間で作製した試験片 No.1~No.5 を準備し，引張試

験を実施した．引張試験では縦弾性係数引張強さを測定した．

試験結果を表 5 と図 8 に記す． 

 

試験結果より得た CFRP 強度と製作した試験片の密度を用い

て Inventer 2019 の有限要素法解析を用いて強度評価を行った．

最大応力箇所であるチューブねじ穴箇所に開傘衝撃で加わると

予想される 6553 [N]を掛けた．表 6 に解析条件を記載する． 

 図 9 では解析時の固定箇所と荷重箇所（黄色矢印は方向）

を図 10 ではパラシュートがもたらす荷重とロケットの自重

がもたらす荷重，それに伴う破断予想箇所を図示してい

る． 

ノード数 288005 
要素数 144777 
平均要素サイズ 0.1 
最小要素サイズ 0.02（𝜙𝜙4.5 穴 32 箇所周辺） 

収束条件 フォンミーゼス応力，変位ともに 3％以下 

縦弾性係数 96.23 GPa 
引張強さ 585.78 MPa 

油圧ジャッキに 

よる押し上げ 

-50

0

50

100

150

200

250

300

350

400

450

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 150 160 170 180 190 200 210 220 230 240

ひ
ず

み
[µ
ε]

時間[ s]

ひずみゲージ1 ひずみゲージ2

表 4 試験で得られたひずみ値 

表 6 Inventer2019 構造解析の条件 

表 5 CFRP 引張試験結果 
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図 7 強度試験結果 

図 8 CFRP 引張試験結果 
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解析の結果最小安全率が 5.83 以上であり飛行中のボディチュ

ーブの破壊は生じないと考えられる． 

開傘衝撃の計算は以下の手順で設定した． 

参考文献（4）から以下の式でパラシュートの開傘時間を推定す

ることが出来る． 

𝐿𝐿0 =
9𝐷𝐷𝐷𝐷
𝑣𝑣𝑠𝑠0.9𝐷𝐷0

                       (7) 

ここでは𝐿𝐿0は開傘時間 [s],𝐷𝐷はパラシュートの直径[m],𝑣𝑣𝑠𝑠は速

度[m/s],𝐷𝐷は高度 30 [km],付近の空気密度 0.23 [kg/m3]である． 
 頂点で即座に開傘しなかった場合を考慮し，ここでは頂点到

達後 60 秒間自由落下した際の機体速度 588 [m/s]を使用し開傘

時間を使用した． 
図 11 に開傘時間と落下速度のグラフを示す． 

 

 

 分離後のノーズコーン等を抜いた重量 87.36 [kg]の物体が自由

落下から 60 秒後に 0.4 秒間でパラシュートの設計降下速度であ

る 25 [m/s]に減速するという仮定で計算した結果，開傘衝撃は

5241.6 [N]となった．ここに安全係数 1.25 を掛けてここでの開

傘衝撃は 6553 [N]とした． 
 ここでの安全率は参考文献(5)より一般的な小型観測ロケットに

使用されている安全率を参考に設定した． 

4. おわりに 

 本研究では超音速ロケットのフィン及びボディチューブの基

礎設計を行った．ロケットの最高速度においてフラッタを生じ

ない高度剛性係数を算出し，フィンの設計と製作を行った．ま

た，作成したフィンの強度試験を行い理論設計値以上であるこ

とを確認した．これにより，炭素繊維プリプレグを用いたアルミ

ハニカムコア材を用いた軽量かつ高剛性なフィンの製造手法を

確立することができたと考えている． 

ボディチューブにおいてもCFRP試験片を作成し引張試験を行

い，破断強度を測定した．測定した結果を用いて有限要素法解析

にて予想される最大応力に対して破壊されないことを確認した．

また，千葉工大での𝜙𝜙330CFRP チューブの製造方法の確立を行

った．これにより定期的かつ安価な打上が可能になると考えら

れる． 
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図 9 荷重箇所，固定箇所図 

固定箇所 

𝜙𝜙4.5mm 穴

32 か所 荷重箇所 パイプ端面 6553 [N] 

パラシュートによる開傘荷重 ロケット自重 
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