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背景 

基幹ロケットの位置づけ（宇宙政策委員会における審議（平成25年5月30日）より） 

基幹ロケットとは、「安全保障を中心とする政府のミッションを達成するため、国内に保持し輸送システム
の自律性を確保する上で不可欠な輸送システム」と定義し、大型衛星と小型衛星双方に対応すべく、
液体燃料ロケットと固体燃料ロケットの双方を我が国の基幹ロケットとして位置付けることとするべきであ
る。 

 

 日本の基幹ロケットにはH-IIA、H-IIB、イプシロンが位置づけられている。 
 

 

 H-IIAは、2001年の試験機打ち上げからの14年の間に28機を打ち上げ、日本の宇
宙開発・利用に貢献。運用経験を積む中で高い信頼性を築き上げ、世界トップクラ
スの打ち上げ成功率と世界一のオンタイム打ち上げ率を構築。 
 

 

 一方で14年の間には競合ロケットの台頭、人工衛星の打ち上げ需要の変化、設備
の老朽化などの課題に直面。 
 

（参考）基幹ロケット 

 

 日本の宇宙開発・利用を支える輸送システムを維持・発展させるため、課題に対応
した取り組みが必要。 
 

 この取り組みは、将来（H3やイプシロン）につながるものとする必要がある。 
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世界最高水準の信頼性 

H-II H-IIA 

日本の大型ロケットの打上げ成功率の推移 

000 

 ロケット 成功率（成功数／打上数）※1 オンタイム打上率※2 

 欧：アリアン５（ES/ECA） ９８．２％ （５５／５６） ７４．１％ 

 米：アトラス５ ９８．２％ （５５／５６） ６９．７％ 

 日：H-IIA/B ９７．０％ （３２／３３） ９３．３％ 

 米：デルタ４ ９６．７％ （２９／３０） ５０．０％ 

 米：ファルコン９ ９４．７％ （１８／１９） ２５．０％ 

 露：プロトンM ８９．１％ （８２／９２） no data 
※１：2015年9月30日時点データ。 
※２：2010年4月1日から2015年3月31日の期間の打ち上げで、あらかじめ定められた日時に打ち上げを行った割合。天候による延期を除く。 

世界の主要大型ロケットの打上げ成功率とオンタイム打ち上げ率 
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H-IIAロケットの課題 

 競合ロケットの登場・改良 

 打ち上げ市場の変化 

 設備の老朽化 

競争力低下 

打上げ能力不足 

宇宙開発予算圧迫企業撤退・  
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出典：Commercial Space Transportation Forecasts, COMSTAC 

Falcon9 v1.1 Ariane5 

ProtonM 大型衛星 

http://seradata.com/SSI/2008/03/ariane-5-es-atv-all-the-offici/
http://www.trendytron.com/trends/current/buzz/#Falcon9
http://www.isdc.unige.ch/gallery.cgi?LAUNCH


課題とプロジェクトの取り組み 

海外のロケットの台頭や、人工衛星からの打ち上げ需要の変化があり、商業
衛星打ち上げ市場での競争力が低下。 

 

信頼性の高い現行の設計を大きく変えることなく、商業衛星打ち上げ市場に
対応するロケットとすることで、国際競争力の向上を図る。 

 ロケットの機能・性能の向上 

 ロケット運用基盤の強化 

地上設備の老朽化に伴う、維持・更新コストの上昇。 
 

中長期的な設備維持・更新コストを大幅に削減。 

【課題】 

【取組】 

【課題】 

【取組】 

 課題に対し、長期的な視点に立った継続的システム開発の一環として、H-
IIAロケットの改良開発である基幹ロケット高度化を実施。 
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プロジェクトの開発項目 

（１）静止衛星打ち上げ性能の向上 

（２）衛星搭載環境の緩和 

（３）地上レーダ不要化に向けた航法センサ開発 

基幹ロケット高度化プロジェクト 

＜29号機に適用＞ 

＜30号機にてデータ取得＞ 

＜29号機にてデータ取得（その後、イプシロンロケット、 
  Ｈ２Ｂロケットでデータ取得した後、実運用の予定）＞ 

 ロケットの機能・性能の向上 

 ロケット運用基盤の強化 

 基幹ロケット高度化の開発項目は以下の３本柱。 
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H-IIA 29号機 
204型 

高度化仕様 



大型ロケット技術のステップアップ 

 基幹ロケット高度化（2015） 
・ロケットの機能・性能の向上 
・設備維持・更新コストの低減 

 H-IIロケット（1994） 
・大型液体ロケットシステム技術 

 H3ロケット 

 H-IIBロケット（2009） 
・第一段エンジンクラスタ技術 
・打ち上げ能力の向上 

 H-IIAロケット（2001） 
・ロケット運用技術・高信頼性 
・打ち上げコストの低減 

主に第１段機体の改修 

主に第２段機体の改良 
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202型 204型 

SRB-Aを4本装備し、打ち上げ能力を向上 



高度化開発の３本柱 

     （１）静止衛星打ち上げ性能の向上 
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静止衛星の打ち上げ 
 気象衛星や通信衛星などの静止衛星の打ち上げでは、ロケットは静止軌道（GSO）の手前の

静止遷移軌道（GTO）と呼ばれる楕円軌道で衛星を切り離し、そこから衛星が自身の推進系
で増速してGSOに到達する。 
 

 ロケットの性能や打ち上げ射点の位置によってGTOとしての到達軌道は異なり、衛星側の負
担する増速量（静止化増速量※）は異なる。 
 

 衛星側の負担する増速量が小さければ、GSOに到達するための衛星の推進薬搭載量を少
なくすることができ、その節約できた重量分を機器の追加・大型化や衛星寿命の向上のための
推進薬に充てることができる。 

 現行H-IIAで打ち上げた場合のＧＴＯの静止化増速量は1830m/sである。 

    静止軌道（GSO） 

   ロケット打ち上げ経路（GTOへ） 自転軸上から地球を見た場合 カメラ「  」の位置（赤道面上）
から地球を見た場合 

軌道傾斜角 

•静止軌道に遷移するための中間的な軌道で
ロケットが静止衛星を打ち上げる際に投入する
軌道 
•一般的に遠地点高度約36,000kmの楕円軌
道 
•衛星が自らの推進薬を用いて、近地点の高度
を上げ、軌道傾斜角を小さくしていくことで静止
軌道に入る。 

遠地点 

    静止遷移軌道（GTO） 
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※  ：本資料では衛星側の静止化増速量を「ΔV」と定義する 

近地点 

現行H-IIAでの静止衛星の打ち上げ 



世界の打ち上げロケット 

ファルコン9（米国）⇒ ＜静止化増速量 1800m/s以下、低価格＞ 

• スペースＸ社がNASAの補助のもと開発したロケット。 
• NASAの国際宇宙ステーションへの物資補給に使用され、低価格で民間通信衛

星の打ち上げ市場でシェア拡大。 
• 2015年6月28日に打ち上げ失敗。打ち上げ再開に向け取組中。 

（Ｃ）SpaceX 

アリアン5（欧州）⇒ ＜静止化増速量 1500m/s以下、高信頼性、多くの実績＞ 

プロトンM（ロシア）⇒ ＜静止化増速量 1500m/s以下、多くの実績＞ 

• ヨーロッパ各国が開発したロケット。多くの民間通信衛星の打ち上げ実績を持つ。 
• 大型のロケットで、一回の打ち上げで２基の衛星を打ち上げられる。 
• 1996年の初打ち上げから、4回の改良開発を行い、打ち上げ能力等を向上して

いる。 
• 2020年以降に後継のアリアン6へ移行予定。 

• ロシアが打ち上げるロケット。1960年代から改良しながら使用。 
• 2000年からも3回の改良開発を行い、打ち上げ能力等を向上している。 
• 近年打ち上げ失敗が増加。 
• 2020年以降に後継のアンガラロケットへ移行予定。 

（Ｃ）Arianespace 

（Ｃ）Roscosmos 

商業衛星打ち上げ市場でシェアを持つロケット 
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http://www.trendytron.com/trends/current/buzz/#Falcon9
http://seradata.com/SSI/2008/03/ariane-5-es-atv-all-the-offici/
http://www.isdc.unige.ch/gallery.cgi?LAUNCH


静止衛星の打ち上げ実績 

現行204 

現行202 

世界標準 

DV≦1、500m/s 

 現在の世界の商業衛星の多くは静止化増速量1500m/sを前提として設計。 
 現行H-IIAロケットは静止化増速量1830m/sのGTOを想定した仕様。 
 現行H-IIAでは商業衛星の打ち上げは困難。 

（H27年8月時点JAXA調べ） 
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静止衛星打ち上げ性能の向上（１） 
 商業衛星を打ち上げるためにはロケットの性能向上が必要 
 高度化H-IIAは、衛星側の静止化増速量を1500m/sに低減するため、現行H-IIA

のGTOに比べて近地点高度を高くして大きな楕円を描くようにするとともに、軌道傾
斜角も小さくできるようにしている。 

 

   静止軌道（GSO） 

自転軸上から地球を見た場合 

カメラ「   」の位置（赤道面上）から 
地球を見た場合 

軌道傾斜角 約30° 

遠地点 

   静止遷移軌道（GTO） 

H-IIA（現行）のGTO 

自転軸上から地球を見た場合 

H-IIA（高度化仕様）のGTO 

遠地点 

軌道傾斜角 約20° 

   静止軌道（GSO） 

   静止遷移軌道（GTO） 
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近地点 

近地点 
高度約300km 近地点 

高度約3,000km 

カメラ「   」の位置（赤道面上）から 
地球を見た場合 

（⇒軌道投入方法は次ページ以降） 



静止衛星打ち上げ性能の向上（２） 
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第２段エンジン第２回燃焼停止
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4000
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12000

サンチャゴ局

第2段ｴﾝｼﾞﾝ

第3回燃焼開始

～停止、衛星分離

追加データ取得

 エンジン新規開発などの大規模な開発ではなく、ロケットの飛ばし方の工夫によって打ち
上げ性能を向上することで、H-IIAの高い信頼性を維持したまま、衛星の負担を軽減 

【飛ばし方の工夫】 
現行H-IIAでは、近地点付近で２段エンジンの２回目の燃焼
を終えたところで衛星を分離していた。 
 

高度化H-IIAでは、さらに長時間の慣性飛行を行い、軌道変
換に効率の良い遠地点まで到達したところで３回目の第二段
エンジン燃焼を行い、より大きな楕円を描き、軌道傾斜角の
低い軌道に入ったところで衛星を分離。 
 

【そのための技術開発】 
 

長時間飛行技術の獲得 
２段エンジン再々着火技術の獲得 

0
0
0 

近地点 

遠地点 

静止軌道（GSO） 

静止遷移軌道（GTO） 

開始 
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静止衛星打ち上げ性能の向上（３） 
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ロケットの飛ばし方の工夫について 

動画を用いて解説します。 



主要開発内容 

－「静止衛星打ち上げ性能の向上」主要開発内容－ 

長時間飛行技術（ロングコースト技術） 

２段エンジン再々着火技術 

 太陽光があたることで機体が高温になり、極低温の推進薬が蒸発するとともに、エ
ンジン部の温度も上昇する。推進薬の蒸発を抑えるとともに、エンジンを適温に保
つ工夫を行うことで、長時間の飛行を可能とする。 
 

 

 長時間の飛行によって地球から約36,000kmの高度に達するため、長距離の通信
も可能とする。 
 

 規定推力の６０％の推力※で３回目のエンジン燃焼を行う機能を持たせることで、高
い軌道投入精度を実現しつつ、打ち上げ需要への対応能力を高める。 
 

これらの取り組みにより、H-IIAの高い信頼性を維持したまま、 
静止軌道に到達するための衛星の負担を軽減する。 
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※ ：静止軌道付近（遠地点）ではロケットの速度が遅く、２段エンジンをフルパワーで着火させた場合、
推進力が大きすぎて目標の軌道に精度よく投入できないため、エンジン推力を６０％に絞って作動
させる「スロットリング機能」を追加し、高精度の軌道投入を可能にした。 



長時間飛行技術の獲得 

 機器の温度上昇による故障を避けるために 
 極低温の液体燃料の蒸発を抑えるために 
 

 ⇒ 工夫① 機体システム熱制御 
 ⇒ 工夫② 液体水素タンク遮熱コーティング 

 エンジン始動に適する条件を維持するために 
 

 ⇒ 工夫③ エンジン冷却機能の改良 
 ⇒ 工夫④ 推進薬液面保持機能の改良 

 長時間運用、長距離通信を行うために 
 

 ⇒ 工夫⑤ 搭載機器改良 
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太陽光

姿勢角 θ  deg.

Ⅳ

Ⅰ,Ⅲ

Ⅱ

θ deg.

2段エンジン 

液体酸素タンク 

液体酸素タンク後方と機器搭載部の 
実機大模型にて熱真空試験を実施 
（於筑波宇宙ｾﾝﾀｰ 13mφｽﾍﾟｰｽﾁｬﾝﾊﾞ） 

① 機体システム熱制御 
－長時間飛行技術の獲得－ 

 太陽光がロケットの同じ面ばかりに当たっていると、その部分の温度が上昇
してしまい、機器の故障につながる。 
 

 長時間飛行により従来よりも太陽光に当たることになることから、ロケット各
部の温度を一定に維持するため、機体側面に太陽光が当たるように機体の
姿勢を保ち、機体をゆっくりと回転させる。 
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地上試験の結果を用いて熱解析の
検証を実施 



第2段LH2タンク 

第2段LOXタンク 

LE-5B-2エンジン 

第2段水素タンク白色遮熱コーティング 

② 液体水素タンク遮熱コーティング 
－長時間飛行技術の獲得－ 

 宇宙空間を飛行している間、ロケットは太陽光により
熱せられ、燃料タンク内の液体水素（摂氏約マイナス
250度）が蒸発していく。 
 

 タンク表面に特殊な白色の塗料を塗ることで太陽光
を反射させ、長時間慣性飛行（ロングコースト）により
増加する燃料の蒸発を約３０％少なくする。 
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③ エンジン冷却機能の改良 
－長時間飛行技術の獲得－ 

 エンジンを着火するには、ターボポンプ（エンジンの一部）をあらかじめ冷や
しておく必要があり、そのために慣性飛行中には液体酸素/液体水素を消
費している。 

 

 長時間慣性飛行（ロングコースト）をするにあたり、新たな予冷方式（『トリク
ル予冷』と呼ぶ）を開発し、液体酸素の消費量を大幅に減らし、エンジン作
動に使用できる液体酸素の量を増やす。 

BLOV 

BLV 

LCV 

BLV 

LCV 

LOX排出ポート LOX排出ポート 

LTP LTP 

バルブ駆動系統 

トリクル予冷系統 

従来の冷却系統 

BLOV：LOX（トリクル予冷系統の）ブリードバルブ 
BLV ：LOXターボポンプ予冷バルブ 
LCV ：LOX系統予冷バルブ 

追加したトリクル予冷系
統を用いて少ない流量
で効率的にターボポン
プを冷却し液体酸素消
費量を低減． 

従来の冷却系統では多
量の液体酸素が流れる
ため，慣性飛行中の断
続的な冷却は効率が悪
く液体酸素消費量が多
い． 

従来の冷却系統 

第2段エンジン 第2段エンジン 

従来 トリクル予冷系統追加 20 



LOX tank

LH2 tank

Retension

Nozzle

LE-5B-2

 

ノズル

噴射方向

希薄流解析

要素試験@JAXAあきる野

液体水素
タンク

液体酸素ﾀﾝｸ

リテンション
ノズル

LOX tank

LH2 tank

Retension

Nozzle

LE-5B-2

 

ノズル

噴射方向

希薄流解析

要素試験@JAXAあきる野

液体水素
タンク

液体酸素ﾀﾝｸ

リテンション
ノズル

LOX tank

LH2 tank

Retension

Nozzle

LE-5B-2

 

ノズル

噴射方向

希薄流解析

要素試験@JAXAあきる野

液体水素
タンク

液体酸素ﾀﾝｸ

リテンション
ノズル

後方噴射用
ノズル 

④ 推進薬液面保持機能の改良 
－長時間飛行技術の獲得－ 

 エンジン作動開始時や長時間慣性飛行（ロングコースト）中は機体に微少な加
速度を発生させ、燃料をタンク底部にとどめておく必要がある。 

 従来は姿勢制御用の燃料（ヒドラジン）を機体後方に噴射して微小な加速を与
え続けていたが、これまで捨てていた蒸発した水素ガスを機体後方に噴射し有
効活用しヒドラジンの消費を抑えた。 

Ti
m

e

液面挙動地上要素試験とフライト予測解析 21 



長距離通信用の高利得アンテナ 

大容量リチウムイオン電池 

⑤ 搭載機器改良 
－長時間飛行技術の獲得－ 

 ロングコースト中、電子機器の電源を確保するために大容量リチウムイ
オン電池を開発。 
 

 静止軌道付近でも機体の状況を確認できるよう、地上から36,000km離れ
た場所でも通信可能な高性能アンテナを搭載。 

22 



T 

LE-5B-2エンジンスロットリング作動 

スロットリング対応 
バルブを追加 

２段エンジン再々着火技術 

 ロングコーストしたのちに、衛星を増速するた
めに、２段エンジン再々着火が必要。 
 

 静止軌道付近（遠地点）ではロケットの速度が
遅く、２段エンジンをフルパワーで着火させた場
合、推進力が大きすぎて目標の軌道に精度よく
投入できないため、エンジン推力を６０％に絞っ
て作動させる「スロットリング機能」を追加し、高
精度の軌道投入を可能にした。 

再々着火 

LE-5B-2エンジン開発試験 
（於角田宇宙センター 高空燃焼試験設備） 23 



静止衛星打ち上げ実績とカバレッジの拡大 

現行204 

現行202 

世界標準 

DV≦1、500m/s 

高度化により、H-2A

のカバレッジは約
7%から約50% 
に拡大 

24 

Δ 



高度化開発の３本柱 

     （２）衛星搭載環境の緩和 

25 
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主要ロケット 衛星衝撃環境の比較

H 
I 

Ⅱ 
A 

世界最高水準の衝撃環境を
実現 

（※１）SRS値（対象物への衝撃に対して固有振動数ごとに計算した加速度応答の最大値） 

衛星搭載環境の緩和（１） 

 ロケット打上げ時には、エンジン燃焼の振動やフェアリング分離、衛星分離などの際
に衛星に衝撃を与える。そのため衛星は打ち上げ時の衝撃に耐えるように設計・製
造される。 

 現在のH-IIA ロケットの衛星衝撃環境は世界の主要ロケットと比べて厳しく、その原
因は衛星分離時の分離衝撃にあった。 

 基幹ロケット高度化の「衛星搭載環境の緩和」では、従来とは異なる衛星分離方
式を開発し、衛星衝撃環境を世界水準以上に緩和することで、国際競争力を向
上させる。 
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低衝撃分離部実機大認定試験 
（於 川崎重工業） 

ダミー衛星 

低衝撃 
分離部 



衛星搭載環境の緩和（２） 

クランプ・バンド（解放状態） 

バンドの締付力の解放 
により衛星を分離 

歪エネルギ 
解放 

衛星分離部 

クランプ・バンド 
（締付け状態） 

放出ばね 

上から見た図 

バンドの締付により 
衛星を保持 

クランプ・バンド 

歪エネルギ 

衛星 

【従来方式】 

爆薬（火工品）の威力を利用して締付ボルト
を瞬時に切断 
歪エネルギが瞬時に解放されるため、 

発生衝撃が大きい 

【新方式】 
爆薬を使わずラッチ機構をゆっくりと解放 
歪エネルギはゆっくりと解放されるため、

発生衝撃が小さい 

瞬時の高速運動 

ゆるやかな運動 

カッター 

バンド 

バンド 

ラッチ機構 

締付ボルト 

衛星 

衛星分離部（PAF） 
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高度化開発の３本柱 

  （３）地上レーダ不要化に向けた航法センサ開発 

28 



 H-IIA ロケットは、機体に搭載するレーダトランスポンダ（電波中継器）と地上レーダ局に
より位置情報を得て、飛行安全管制を行っている。 

 地上レーダ局は老朽化しており、運用を継続するためには今後、大規模な老朽化更
新・維持が必要になる。 

 地上レーダ局に代わる追尾手段として複合航法による飛行安全用航法センサ（ＲＩＮ
Ａ）を開発。 

 今後、H-IIA29号機を含めた複数の飛行機会を利用してデータ取得を行い、実用につ
なげていく。 

 簡素なシステムを構築することで、今後の老朽化更新・維持費用の削減にもつながる。 

レーダ局 

テレメータ局 

飛行安全用 
航法センサ 

種子島 小笠原等 

機体データ 

追尾 
（位置情報） 

位置情報 

種子島 小笠原等 

機体データ 

地上レーダ不要化に向けた航法センサ開発 

29 



H-IIAロケット29号機、30号機での計画 

30 



H-IIAロケット29号機、30号機での計画 

（１）静止衛星打ち上げ性能の向上 

（２）衛星搭載環境の緩和 

（３）地上レーダ不要化に向けた航法センサ開発 

基幹ロケット高度化プロジェクト 

＜H-IIA29号機に適用＞ 

＜H-IIA30号機にてデータ取得＞ 

 ロケットの機能・性能の向上 

 ロケット運用基盤の強化 

31 

＜H-IIA29号機にてデータ取得（その後、イプシロンロケット、 
  H-IIBロケットでデータ取得した後、実運用の予定）＞ 

 （１）静止衛星打ち上げ性能の向上については、商業衛星の軌
道投入に適用する。 

 （２）衛星搭載環境の緩和及び（３）航法センサ開発については、
主ミッションに影響のない方式での飛行実証を計画。 

H-IIA 29号機 
204型 

高度化仕様 



H-IIAロケット29号機での計画（１） 

 H-IIAロケット29号機では、基幹ロケット高度化の成果のひとつである「静止衛星打
ち上げ性能の向上」の開発成果を適用。 

 第2段エンジンの第2回燃焼停止後、ロングコースト（長時間慣性飛行：約14,000
秒*）を行ったうえで、第2段エンジン再々着火（第3回の燃焼）を行い、TELESAT社
の通信放送衛星を分離、所定の軌道に投入する。 

 飛行安全用航法センサを搭載し、データ取得を行う。 
（※）はやぶさ2の打上げではロングコースト技術を一部適用し、約5,000秒のロングコーストを実施 
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500

衛星フェアリング分離

第２段エンジン第２回始動

1000

第２段エンジン第１回燃焼停止

主エンジン燃焼停止

ｸﾘｽﾏｽ局

小笠原局

1800

第２段エンジン

第２回燃焼停止

4000

8000

12000

第2段ｴﾝｼﾞﾝ第3

回始動、停止、

衛星分離

サンチャゴ局

実験終了

ロングコースト※1 

第2段エンジン再々着火（第３回の燃焼）※2 

飛行安全用航法センサ 
のデータ取得 
（～L/O+約1300s） 



  シーケンス 打上後時間（秒） 高度（km） 
(1) リフトオフ 0 0 
(2) SRB-A燃焼終了 116 68 
(3) SRB-A第1ペア分離 127 79 
(4) SRB-A第2ペア分離 130 83 
(5) 衛星フェアリング分離 205 150 
(6) 第1段主エンジン燃焼停止（MECO) 400 242 
(7) 第1段／第2段分離 408 245 
(8) 第2段ｴﾝｼﾞﾝ第1回始動（SEIG1) 414 247 
(9) 第2段ｴﾝｼﾞﾝ第1回燃焼停止（SECO1) 667 262 
(10) 第2段ｴﾝｼﾞﾝ第2回始動（SEIG2) 1366 189 
(11) 第2段ｴﾝｼﾞﾝ第2回燃焼停止（SECO2) 1597 197 
(12) 第2段ｴﾝｼﾞﾝ第3回始動（SEIG3) 15765 33720 
(13) 第2段ｴﾝｼﾞﾝ第3回燃焼停止（SECO3) 15811 33754 
(14) 衛星分離 16016 33902 

固体ロケットブースタ 
第2ペア分離 

リフトオフ 

衛星フェアリング分離 

第1段主エンジン燃焼停止 

第1段・第2段分離 

衛星分離 
第2段エンジン 
第1回始動 

第2段エンジン 
第1回燃焼停止 

第2段エンジン 
第2回始動 

第2段エンジン 
第2回燃焼停止 

第2段エンジン 
第3回燃焼停止 

第2段エンジン 
第3回始動 

固体ロケットブースタ 
第1ペア分離 

H-IIAロケット29号機での計画（２） 
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H-IIAロケット29号機 ２段機体VOSの様子 
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H-IIAロケット30号機の計画 

搭載アダプタ（PSS） 

低衝撃PAF 

嵩上げ 
アダプタ 

ASTRO-H用PAF 

ダミー衛星 
フレーム 

ASTRO-H／低衝撃PAF搭載図 

構造分解図 

分離シーケンス図 

ASTRO-H分離 ダミー衛星フレーム分離
（低衝撃PAF実証）

飛翔中

PAF-1194LS構造体 

結合解放機構 

搭載カメラ 
（フライト実績あり） 

照明装置 
（フライト実績あり） 

ダミーフレーム 

端末金具 バンド 
キャッチャ 

カメラ画角 

照射範囲 

分離画像取得計画 

 ASTRO-H搭載位置をかさ上げし、内部空間に実証用の低衝撃型衛星分離部（低衝撃PAF）を
配置する。また、低衝撃PAFの分離対象は実衛星ではなくダミー衛星フレームとする（分離
後に飛び出さないように機械的なストッパーを設置）。 

 分離機構の作動状況（画像）や分離時の衝撃等に関するデータを取得・評価する。 

35 



おわりに 

基幹ロケット高度化は、信頼性の高いH-IIAロケットの設計を大き
く変えることなくニーズの変化に対応したロケットとする改良開発。 
 

ロケットの機能・性能の向上により、これまで打ち上げることができ
なかった海外の通信衛星など商業打ち上げ市場に対応する能
力を手に入れることができる。 
 

運用基盤の強化により、地上設備の簡素化を実現し、設備の
老朽化更新・維持費の縮減につながる。 
 

基幹ロケット高度化は、日本のロケット技術のステップアップであり、
その成果はH-IIAロケットの性能向上だけではなく、H3やイプシロン
につなげる。 
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（参考）  Telstar 12 VANTAGE 

37 

目的 
通信放送衛星 Telstar 12 VANTAGEは、Telesat社が運用する西経15°の通信
放送衛星 Telstar 12の後継機で、南アメリカ、大西洋、EMEA（Europe, the 
Middle East and Africa）の広範なエリアをカバーする。 

投入軌道 
近地点高度約3,131km、遠地点高度約35,586km、軌道傾斜角19.2°の静止遷
移軌道（GTO） 

予定軌道 静止軌道(西経約15度) 

質量 約4,900kg 

ミッション機器 Kuバンドトランスポンダ 最大52台 

■ テレサット社について 
 
• 本社はカナダ・オタワにあり、世界中にオフィスを所有。 
• 世界でトップ5（2014年売上高923 百万米ドル）に入る

通信衛星オペレータ* 
• 現在、14機の衛星を所有しているほか、第三者が所有

する衛星の運用サービスも実施 
 

(*)通信放送衛星を打ち上げて運用し、通信サービスを提供する会社。 

（C）Telesat 



（参考）  静止軌道 

 自転する地球表面との相対関係を常に一定に保つ軌道 
 衛星の軌道周期を地球の自転周期（23時間56分4.09秒）と一致させる 

 軌道周期は衛星の高度（軌道半径）で決まる 
 軌道長半径a：42164km（高度：約36000km）、速度：約3km/s 

 軌道面が赤道面内（軌道傾斜角i=0）、円軌道（離心率e=0） 
 

 ⇒地表から見ると空に静止しているように見える利点：衛星から常に同じ地表が見える 
 欠点：地表から遠い通信に電力が必要 
 細かい観測が出来ない 

 
 通信衛星、気象衛星に利用 
 通信：きく8号、きずな、商用通信衛星 
 気象：ひまわりシリーズ 
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