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調査にあたって 

（１）当面の作業の進め方（案） 

 

不具合メカニズムの仮説設定
（可能性のあるものは全て挙げる）

不具合部位の洗い出し 
（可能性のあるものは全て残す）

ＦＴＡ作成 

解析評価 

原因の絞込み 

検証のための燃焼実験 

発生した事象、全データの把
握・整理 

設計、開発、製造データの評
価・分析 

原因確認 

対策案の洗い出し 

対策検証予備実験 

対策のまとめ 

有力な推定原因
については、デー
タ取得のための
検証実験を準備 

必要に応 
じ見直し 
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（２）調査対象の一覧 

 

 分類 調査対象 

発 生 し た 事

象、全データ

の把握・整理 

全飛行データ 

 

（１） テレメトリーデータ 

- イベントデータ 
- 機体各部状態量 
- 機体搭載カメラ画像 
- 航法データ 

（２） 光学データ 

- リフトオフ時光学映像 
製造・検査データ 

（可能性のある部位）

（１） 品質保証プログラム等計画書 

（２） 各種仕様書 

（３） 図面 

（４） 作業標準書 

（５） 検査実施要領書 

（６） 検査成績書 

（７） 品質保証用ログブック 

（８） 不具合記録 

（９） 整備作業検査記録 

（１０）記録写真 

設計、開発、

製造データの

評価・分析 

 

設計・開発データ 

（可能性のある部位）

 

（１） 設計基準 

（２） 設計計算書 

（３） 業務委託成果報告書 

（４） 開発仕様書・インタフェース仕様書 

 

 分類 検討対象 

発生した事象

の解明 

検証実験・解析 （１） 検証実験 

（２） シュミレーション解析 

 

        は今回報告範囲 （        は一部報告） 

          は報告済み範囲 

 



１．異常事象の原因検討 

１．１ 故障の木解析（ＦＴＡ） 

前項までの結果に基づき、故障の木解析（Fault Tree Analysis）を実施した。

結果を図１．１－１に示す。 

ＳＲＢ－Ａが分離しなかった１次要因である『前方ブレス切断せず』が発生し

た要因について現在の検討状況を以下に示す。 

 

１．１．１ 分離シーケンス異常（図１．１－１（１／４） Ｎｏ．４．１） 

ＳＲＢ－Ａ分離に関する信号は、機体に搭載されている第１段誘導制御計算

機（ＧＣＣ１）から『分離モータ点火信号』、『前方／後方ブレス分離信号』及び

『スラストストラット切断信号』が送出され、シーケンス分配器（ＳＤＢ１）内のリレ

ーが作動し、セーフ・アーム装置（ＳＡＤ）を起爆する。 

前方／後方ブレス分離信号は、Ｌ側、Ｒ側ともに共通の信号であり、Ｌ側が

計画通りに分離していることから、本要因が不具合の原因ではないと判断され

る。 

 

１．１．２ 分離機構異常（図１．１－１（１／４） Ｎｏ．４．２） 

 

１．１．２．１ 外部環境異常による分離機構異常 

『分離機構異常』の要因の１つである『外部環境異常による分離機構異常』

について検討した。（図１．１－１（２／４） Ｎｏ．②） 

（１）機械的環境異常 

飛行データを評価した結果、外部圧力、飛行時の荷重（飛行経路、姿勢等）

および音響・振動加速度ともに従来号機と同等であり本要因が不具合の原因

ではないと判断される。 

（２）熱的環境異常 

飛行データを評価した結果、１段エンジン、固体補助ブースタの作動は良好

であり、機体各部の加熱率センサ、温度センサデータからプルーム加熱が過

大ではなかったと判断できる。また、ＳＲＢ－Ａ分離までの飛行経路は打ち上げ

前の予測経路と良く一致していること、機体外板温度の上昇傾向が従来号機

と同等であることから空力加熱が過大ではなかったと判断できる。以上から本

要因が不具合の原因ではないと判断される。 

 

（３）その他の異常 

その他の要因として、『射点設備との干渉』、『脱落物等の衝突』および『打

上げ時/飛行時の天候による異常』について検討した。 
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地上で計測したビデオ画像、打上げ後の射点設備の現地調査及び飛行デ

ータから『射点設備との干渉』および『脱落物等の衝突』は確認されていない。

また、射場付近および上空の気象データを確認した結果、『打上げ時/飛行時

の天候による異常』はなかったと判断できる。 

以上から本要因が不具合の原因ではないと判断される。 

 

１．１．２．２ 製品異常（含、整備不良）  

『分離機構異常』の要因の１つである『製品異常（含、整備不良）』について

検討した。（図１．１－１（１／４） Ｎｏ．４．２．１．×．１） 

前方ブレス用分離火工品の製造・組立て検査記録を調査した結果、現在の

製造・検査手法における異常は認められなかった。（調査７－１－２参照） 

また、火工品は冗長系（２重）で構成されていることから、両系統同時に不良

となる可能性は低いと考えられる。 

従って、本要因が不具合の原因となる可能性はないと判断される。 

 

１．１．３ 環境異常（ＳＲＢ－Ａ（Ｒ側）内部の要因）  （図１．１－１（３／４）） 

ＳＲＢ－Ａ（Ｒ側）の前方ブレスが切断しなかった要因の一つである、『ＳＲＢ

－Ａ（Ｒ側）内部の要因』により火工品（導爆線）が異常となる事象について、

『熱的環境異常』と『機械的環境異常』に分類し、さらにその発生部位毎に分け

て検討した。 

 

１．１．３．１ 機械的環境異常（図１．１－１（３／４） Ｎｏ．１） 

後部アダプタ内の可動部分はアクチュエータおよびノズルである。 

前方ブレス用火工品は後部アダプタ構造体内面に艤装されており、可動部

分と充分離れており干渉することは無い。 

従って、本要因が不具合の原因ではないと判断される。 

 

１．１．３．２ 熱的環境異常（図１．１－１（３／４） Ｎｏ．２） 

『熱的環境異常』の要因を『熱遮蔽構造の不良』、『搭載機器発熱』、及び『燃

焼ガスの漏れ』に分類し、さらにその要因となりうる部位毎に整理した。 

 

１．１．３．２．１ 熱遮蔽構造の不良（図１．１－１（３／４） Ｎｏ．２．１） 

前方ブレス用火工品の艤装部分を熱から遮蔽している構造（カバー類、サー

マルカーテン）の破損による要因について検討した。 

以下の理由から本要因が不具合の原因ではないと判断される。 
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（１）カバー類の破損 

 カバー内に艤装されている燃焼圧力センサ配線が異常発生時点（打上げ後

約６２秒）まで正常であることから、カバー類の破損はなかったと判断できる。 

 

（２）サーマルカーテンの破損 

ＳＲＢ－Ａ、ＳＳＢ、１段エンジンからのプルーム熱が侵入した場合には、温度セ

ンサの艤装状態（注）から考えると、ノズル温度①の異常よりも先に、サーマル

カーテン温度（後部アダプタの下側に艤装）が応答すると考えられ、今回の異

常事象と整合しない。 

 

（注）サーマルカーテン温度センサはサーマルカーテン内面に直接貼付けられ

ている。一方、ノズル温度①の温度センサはシリコンゴムで覆われており、

サーマルカーテン温度センサの方が温度変化への応答が速い。（図１．１

－２参照） 

 

従って、本要因が不具合の原因ではないと判断される。 

 

１．１．３．２．２ 搭載機器発熱 （図１．１－１（３／４） Ｎｏ．２．２） 

ＳＲＢ－Ａ内に搭載されている高電圧系（アクチュエータ系機器）の機器の発

熱の可能性を検討した。 

以下の理由から、本要因が不具合の原因ではないと判断される。 

 

（１） アクチュエータ駆動用電池 

内部に熱電池を内蔵しており、熱電池の短絡故障により異常温度上昇を発

生する可能性はあるが、ＳＲＢ－Ａ（Ｒ側）異常発生時点（打上げ後約６２秒）で

は起動確認信号及び駆動電圧モニタが正常であるため、短絡故障を生じたと

は考えられない。 

（２） アクチュエータ駆動用パワートランジスタ 

アクチュエータ駆動用パワートランジスタ温度がＳＲＢ－Ａ（Ｒ側）異常発生時

点（打上げ後約６２秒）では正常である。 
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１．１．３．２．３ 燃焼ガスの漏れ（図１．１－１（３／４）Ｎｏ．２．３） 

『燃焼ガスの漏れ』の発生可能部位毎に『モータケースからの漏れ』及び『ノ

ズルからの漏れ』に分類した。 

 

（１） モータケースからの漏れ（図１．１－１Ｎｏ．２．３．２） 

 後部アダプタ内に燃焼ガスが漏れる部位として、モータケースの後部ドーム

が考えられる。 以下の理由から、ＳＲＢ－Ａ（Ｒ側）の異常事象の発生順序と

整合しないため、本要因が不具合の原因ではないと判断される。 

① 後部ドームの幾何学的形状から考えると、後部アダプタ構造部～サーマル
カーテン方向にガスが噴出し、『ノズル温度①』のセンサ側に直接噴出しな

いと考えられる。 

② 後部ドームから燃焼ガスが噴出した場合、０．１秒のオーダーで後部アダプ
タ内全域に拡がると考えられる。温度センサの艤装状態（注）から考えると、

ノズル温度①の異常よりも先に、後部アダプタの下側に艤装されたサーマ

ルカーテン温度が応答すると考えられ、今回の異常事象と整合しない。 

 

（注）サーマルカーテン温度センサはサーマルカーテン内面に直接貼付けられ

ている。一方、ノズル温度①の温度センサはシリコンゴムで覆われており、

サーマルカーテン温度センサの方が温度変化への応答が速い。（図１．１

－２参照） 
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（２） ノズルからの漏れ（図１．１－１（４／４）） 

ノズルから燃焼ガスが漏れた場合、異常事象の発生順序通りに異常が進展

する可能性が考えられる。（図１．１－３参照） 

 

 『ノズルからの漏れ』の要因としては『構造部品からの漏れ』と『結合部（Ｏリ

ング部）からの漏れ』に分類し、さらにその要因となりうる部位毎に整理した。 

ノズルの構成を図１．１－４に、『ノズルからの漏れ』に対する故障の木解析

結果を図１．１－５に示す。 

 

要因の可能性のある部位に対し、『ノズル温度①の温度上昇』に着目した場

合、 想定される事象は以下の３つに区分される。 

区 分 想定事象（図１．１-5）との対応 

（Ａ）ノズル外側からの加熱（水平方向） １．２、 １．３、 ２．１、 ２．３、 ２．５

（Ｂ）ノズル外側からの加熱（垂直方向） １．１、 ２．２ 

（Ｃ）ノズル内側からの加熱 １．４、 ２．４ 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

『ノズル外側からの加熱（Ａ）（Ｂ）』が飛行時の異常発生事象（データの挙動

及び時系列）と整合した要因となり得るか、実験および解析から検証した。 

結果を図１．１－６に示す。 

① 『ノズル温度①』センサはシリコンゴムで覆われていることなどにより、ノズ

ル外側からの加熱により温度応答に０．８秒の遅れを生じるため、燃焼ガス

漏れの開始時刻は６１．４秒（６２．２秒－０．８秒）と推定される。 

② 『サーマルカーテン温度』センサは、ガス拡散により加熱され、温度上昇を

（Ａ） 

（Ａ） 

(B)

(B)

（Ｃ）

（Ｃ）
ノズル温度① 
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示すまで０．６秒の遅れを生じるため、燃焼ガス漏れの開始時刻は、６２．４

秒（６３．０秒－０．６秒）と推定される。 

③ それぞれの温度上昇開始時刻から推定される燃焼ガス漏れ開始時刻には

１．０秒（６２．４秒－６１．４秒）の時間差があり、整合しない。 

④ 従って、『ノズル外側からの加熱』については可能性はないと判断する。 

 

『ノズル内側からの加熱』については、『ノズル温度①』センサを加熱し、その

後に後部アダプタ内に拡散し、飛行データの事象発生順と整合する可能性が

ある。 

 

・・・・・・・・・ここまで、前回（１２／２４）の報告範囲・・・・・・・・・・ 
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発生事象 直接要因 異常部分 原因現象

= = =

1次要因 ２次要因 ３次要因 4次要因 5次要因 評価理由
① １ １．１

２

３

４ ４．１

４．２ ４．２．１ ４．２．１．１

４．２．１．２ ４．２．１．２．１

４．２．１．２．２

４．２．１．３ ４．２．１．３．１

４．２．１．３．２

４．２．１．４ ４．２．１．４．１

４．２．１．４．２

４．２．１．４．３

４．２．２ ４．２．２．１ ４．２．２．１．１

４．２．２．１．２

評価

SRB－A（Ｌ側）分離が正常であったことから、分離シーケンスは正常
に始まり、導爆線分岐箱まで正しく伝達されたことを確認した。

SRB－A（Ｌ側）分離が正常であったことから、火工品のうち導爆線分
岐箱上流（分岐前）までは正常なことを確認した。

全ての製造記録・射場整備記録を再点検した結果、異常がないことを
確認した。導爆線についてはLATを行っており問題なかった上、冗長
系（２重）構成であり、両系統が同時不良となる可能性は低い。

全ての飛行データを評価した結果、機械的／熱的環境に異常がな
かったことを確認した。また打上げ時の地上設備との干渉、気象条件
等にも異常がなかったことを確認した。→【ＦＴＡ－２】

全ての製造記録・射場整備記録を再点検した結果、異常がないことを
確認した。導爆線についてはLATを行っており問題なかった上、冗長
系（２重）構成であり、両系統が同時不良となる可能性は低い。

×

全ての飛行データを評価した結果、機械的／熱的環境に異常がな
かったことを確認した。また打上げ時の地上設備との干渉、気象条件
等にも異常がなかったことを確認した。→【ＦＴＡ－２】

1段機体機体加速度にスラストストラット切断による衝撃が現れている
ことを確認した。

搭載カメラ画像にて後方ブレスが切断されていることを確認した。

全ての飛行データを評価した結果、機械的／熱的環境に異常がな
かったことを確認した。また打上げ時の地上設備との干渉、気象条件
等にも異常がなかったことを確認した。→【ＦＴＡ－２】

全ての製造記録・射場整備記録を再点検した結果、異常がないことを
確認した。前方ブレス2本同時に不良になる可能性は低い。

SRB-A（Ｒ側）分離せず
切断はされたが
分離異常 × 搭載カメラ画像より、前方ブレスが切断されていないことを確認した。引っかかり等

スラストストラット切断せ
ず

後方ブレス切断せず

×

×

前方ブレス切断せず 分離シーケンス異常

×

×

製品異常
（含　整備不良）

分離機構異常

環境異常

製品異常
（含　整備不良）

製品異常
（含　整備不良）

×

×

×

○

×

分離部異常 分離ナット異常

導爆線分岐箱
R側異常（1段機体内）

環境異常

導爆線異常
（1段機体内）

環境異常

導爆線・分岐管異常
（SRB-A(R側)内）

製品異常
（含　整備不良）

環境異常
（SRB-A(R側)内部の要因）

環境異常
（SRB-A(R側)外部の要因）

伝爆異常
セーフ・アーム装置異常

（1段機体内） ×

×

×

全ての製造記録・射場整備記録を再点検した結果、異常がないことを
確認した。

全ての製造記録・射場整備記録を再点検した結果、異常がないことを
確認した。導爆線についてはLATを行っており問題なかった上、冗長
系（２重）構成であり、両系統が同時不良となる可能性は低い。

SRBA-R後部アダプタ内センサ全てに異常が見られている。
詳細なFTAについて検討中。

　記号

　○　：　可能性高い

　△　：　可能性低い

　×　：　否定できる

図１．１－１（１／４）　ＳＲＢ－Ａ(Ｒ側）分離不良に関する故障の木解析
【ＦＴＡ－１】　全体ＦＴＡ
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5次要因 6次要因 7次要因 評価理由
② １ １．１

１．２

１．３

２ ２．１

２．２

３ ３．１

３．２

３．３

外部環境異常による
分離機構異常

機械的環境異常 × 全データにおいて異常な圧力上昇は見られなかった。外部圧力過大

その他の異常 ×
ビデオ、現地状況、パッドドリフト解析より干渉はなかったと判
断できる。

空力加熱過大 ×
ＳＲＢ－Ａ分離までの飛行経路は打上げ前予測とよく一致し
ていること、外板温度の上昇傾向は従来と同等、かつ制限内
であった。

射点設備との干渉

熱的環境異常 ×
１段エンジン、固体補助ブースタの作動は良好であった。また
加熱センサ、温度センサの状況からプルーム加熱は従来同
等。

機体飛行時荷重過大

音響・振動過大

１段エンジン、固体補助
ブースタの

プルーム加熱／異常燃焼

×

打上げ後７０秒程度までは動圧、全迎角ともに従来同等。

脱落物等の衝突

打上げ時／飛行時の天候
による異常

×

×

ビデオ点検結果より、異常な大きさの脱落物等がなかったこ
とを確認した。

打上げ時／飛行時の射場付近、上空の気象状況は良好で
あることを確認した。

評価

音響・振動加速度ともに従来同等。

×

　記号

　○　：　可能性高い

　△　：　可能性低い

　×　：　否定できる

図１．１－１（２／４）　ＳＲＢ－Ａ（Ｒ側）分離不良に関する故障の木解析
【ＦＴＡ－２】　外部環境異常ＦＴＡ
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異常環境発生源

=

5次原因 6次原因 7次原因 8次原因 評価理由
③ １ １．１

２ ２．１ ２．１．１

２．２ ２．２．１

２．３ ２．３．１

２．３．２

評価

環境による導爆線異常
（SRB-A(R側)内での異常）

×
高電圧機器の異常はノズル温度上昇後66sec以降に現れ
ており、原因ではない。

×

ノズル温度①の方向には直接噴射しないこと、モータケー
スに開口が発生した場合は後部アダプタ内温度が０．１秒
のオーダで拡がることから、応答性の高いサーマルカーテ
ン温度がノズル温度①より先に応答すると考えられ、異常
事象発生順序と整合しない。

○
62secにおいてノズル温度が上昇開始しており、多数表れ
ている異常の最初の現象である。

×
導爆線は後部アダプタ構造体内部に艤装されているが、
可動部（ノズル、アクチュエータ）からは充分離れており干
渉の可能性はない。

モータケースからの漏れ

熱的環境異常 熱遮蔽構造の不良

機械的環境異常 可動部との干渉

①ノーズコーン、前部アダプタ、前方ブレス、システムトン
ネル、結合構造部、後方ブレス、後部アダプタ、サーマル
カーテン等の製造・組立て検査記録に異常なし。
②飛行環境に異常なし→【ＦＴＡ－２】
③サーマルカーテン破損の場合は当該部温度センサが
先に応答すると考えられ、異常事象発生順序と整合しな
い。
④圧力センサラインが異常発生時点まで正常であり、要
因とは考えられない。

×

ノーズコーン、前方ブレ
ス、前部アダプタ、システ
ムトンネル、結合構造部、
後方ブレス、サーマルカー
テンの破損・脱落等

燃焼ガスの漏れ

搭載機器発熱

高電圧機器の過電流によ
る発熱（駆動用電池、ｱｸ
ﾁｭｴｰﾀ駆動用ﾊﾟﾜｰﾄﾗﾝｼﾞｽ
ﾀ、点火用電池、ハーネス）

ノズルからの漏れ
（含　モータケースとの接

合部）

　記号

　○　：　可能性高い

　△　：　可能性低い

　×　：　否定できる

図１．１－１（３／４）　ＳＲＢ－Ａ(Ｒ側）分離不良に関する故障の木解析
【ＦＴＡ－３】　環境による導爆線異常（ＳＲＢ－Ａ（R側）内部での異常）
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燃焼ガス漏れ発生 燃焼ガス漏れ部位

= =

8次原因 9次原因 10次原因 評価理由
④ １ １．１

ノズルからの漏れ

（含　モータケースとの接合部）

１．２

１．３

１．４

２ ２．１

２．２

２．３

２．４

２．５

ホルダB
～ホルダC ×

『ノズル内側からの加熱』であり、『ノズル温度①』センサを加熱し、その後に後部ア
ダプタ内に拡散し、飛行データの事象発生順と整合する可能性がある。

『ノズル外側からの加熱』であり、『ノズル温度①』より『サーマルカーテン温度』の方
が早く応答すると考えられ、飛行データと整合しない。

ホルダA
～ホルダB

1.2.2
項
参照

『ノズル外側からの加熱』であり、『ノズル温度①』より『サーマルカーテン温度』の方
が早く応答すると考えられ、飛行データと整合しない。

フレキシブルジョイント
～ホルダA ×

『ノズル外側からの加熱』であり、『ノズル温度①』より『サーマルカーテン温度』の方
が早く応答すると考えられ、飛行データと整合しない。

結合部（Ｏリング部）からの漏れ

ジョイントホルダ
～フレキシブルジョイント ×

『ノズル外側からの加熱』であり、『ノズル温度①』より『サーマルカーテン温度』の方
が早く応答すると考えられ、飛行データと整合しない。

モータケース
～ジョイントホルダ ×

ホルダB／アウタパネル

1.2.2
項
参照

『ノズル内側からの加熱』であり、『ノズル温度①』センサを加熱し、その後に後部ア
ダプタ内に拡散し、飛行データの事象発生順と整合する可能性がある。

ホルダA ×
『ノズル外側からの加熱』であり、『ノズル温度①』より『サーマルカーテン温度』の方
が早く応答すると考えられ、飛行データと整合しない。

『ノズル外側からの加熱』であり、『ノズル温度①』より『サーマルカーテン温度』の方
が早く応答すると考えられ、飛行データと整合しない。

フレキシブルジョイント ×
『ノズル外側からの加熱』であり、『ノズル温度①』より『サーマルカーテン温度』の方
が早く応答すると考えられ、飛行データと整合しない。

評価

構造部品の損傷による漏れ ジョイントホルダ ×

図１．１－１（４／４）　ＳＲＢ－Ａ(Ｒ側）分離不良に関する故障の木解析
【ＦＴＡ－４】　ノズルからの漏れ
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図１．１－２（１／３） 温度センサ計測位置 

[４]サーマルカーテン温度（位相：０°） 

[５]サーマルカーテン温度（位相：０°）

[１]ノズル温度①（１８０°） 

モータケース後部ドーム 

(Φ
1
6
7
4
) 
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図１．１－２（２／３） 温度センサ計測位置 

写真撮影方向

ホルダＡ，Ｂ 

アウタパネル

シリコンゴム

ノズル温度①センサ

ノズル内面

【断面Ａ－Ａ】
ノズル温度①センサ位置 

（シリコンゴムで覆われている） 

断 面 Ａ

約２０ｃｍ 

ノズル温度①センサ 

（シリコンゴムで覆われる前） 

ホルダＢ 

ホルダＡ／Ｂ結合ボルト

約１０ｍｍ 
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図１．１－２（３／３） サーマルカーテン温度センサ 

温度センサ 

(約 4mm×4mm)

サーマルカーテン（内面） 
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【飛行データにおける異常発生事象の流れ】

　最初の事象（位相：１８０゜）

１群　（電気配線位相：１８０゜）

駆動用電池モニタ
（機器内/配線短絡） ２群（位相：30゜～210゜）

３群（位相：90゜～240゜）

４群
（位相：270゜～360゜）

燃焼圧力ｾﾝｻ
（機器内/配線短絡）

電力分配装置系ﾃﾞｰﾀ
（機器内/配線短絡）

ノズル歪
(ゼロ出力）

ノズル温度②
（短絡）

前方ブレス
分離せず

導爆線の
伝爆異常

ｱｸﾁｭｴｰﾀ系ﾃﾞｰﾀ
(機器内/配線短絡）

ノズル温度①
（上昇→短絡）

ｻｰﾏﾙｶｰﾃﾝ温
度

（上昇→短絡）

後部アダプタ内温度上昇（環境異常）

導爆線の温度上昇
(200℃～）

導爆線の異常
ノズルからの燃
焼ガスの漏れ

図１．１－３（１／３）　飛行データにおける異常発生事象と『ノズルからの燃焼ガスの漏れ』の可能性
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0

5

10

15

20

25

30

35

40

61 61.5 62 62.5 63 63.5 64 64.5 65

打上げ後秒時（秒）

温
度
（
度
）

ノズル温度①　（180゜）
温度上昇開始点

62.2s

サーマルカーテン
温度上昇開始点

63.0s

サーマルカーテン温度挙動

ノズル温度①挙動

サーマルカーテン温度No.1（0゜）

サーマルカーテン温度No.2（0゜）

図１．１－３（２／３） ＳＲＢ－Ａ（Ｒ側） 異常事象－ノズル温度①、ｻｰﾏﾙｶｰﾃﾝ温度－ 
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[7] ノズル温度②‐３ 

（45°） 

[4]サーマルカーテン温度 No.1 
[5]サーマルカーテン温度 No.2 

[6] ノズル温度②‐１ 

（279°） 

[1] ノズル温度① 

[2]ノズル歪 No.1 

[3] ノズル歪 No.2 

：[1] 

：[2]、[3] 

：[4]、[5] 

：[6]、[7]、[8] 

ﾉｽﾞﾙ上

ｻｰﾏﾙ 

ｶｰﾃﾝ上

ＳＲＢ－Ａノズル概要 

後部アダプタ機器配置（後方より） 

サーマルカーテン 

アクチュエータ 

後部アダプタ 

モータケース スロートインサート 

0°

90°

180°

270° 

注）下図は、センサ・ケーブルの機軸方向の位置を示すために

すべてを同一位相で示したものである。 

センサ・ケーブル識別 

[7] 

[4][5] 

[8] 

[1][6] 

[2][3] 

ジョイントホルダ 

図１．１－３（３／３） ＳＲＢ－Ａ（Ｒ側）ノズル周辺センサ電気配線等艤装状況 

[8] ノズル温度②‐２ 

ジョイントホルダ上 

（270°） 

電力分配装置 

点火用電池 

駆動用電池 

ｱｸﾁｭｴｰﾀ

駆動用電源分配器 

ｺﾝﾄﾛｰﾗ 

(Φ1674) 
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スロートインサート（３Ｄ Ｃ／Ｃ） 

ライナアフトＢ２（ＣＦＲＰ） 

ライナアフトＣ２（ＳＦＲＰ）

ライナアフトＣ（ＳＦＲＰ）

ホルダＢ（6061アルミニウム合金）

ホルダＣ（SS400）
ラジエーションシールダ

（CFRP） 

フレキシブルジョイント

（4340鋼/ｴﾗｽﾄﾏ積層）

断熱フレキシブルジョイント

（CFRP/ｴﾗｽﾄﾏ積層） 

ホルダインシュレーション

（CFRP） 

アウタパネル（CFRP、ｶﾞﾗｽｸﾛｽ等）

ジョイントホルダ（4340鋼）

ホルダA（4340鋼） 

３D C/C:３次元カーボン・カーボン複合材

CFRP：炭素繊維強化プラスチック 

SFRP：シリカ繊維強化プラスチック 

ライナインサート（CFRP） 

(Φ
1
6
7
4
) 

図１．１－４  ＳＲＢ－Ａ ノズルの概要 
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燃焼ガス漏れ発生 燃焼ガス漏れ部位

= =

8次原因 9次原因 10次原因 評価
④ １ １．１

ノズルからの漏れ

（含　モータケースとの接合部）

１．２

１．３

１．４

２ ２．１

２．２

２．３

２．４

２．５

構造部品の損傷
による漏れ

ジョイントホルダ

ホルダB／アウタパネル

×

フレキシブルジョイント ×

ホルダA

1.2.2項
参照

×

結合部（Ｏリング部）
からの漏れ

ジョイントホルダ
～フレキシブルジョイント

モータケース
～ジョイントホルダ

×

×

フレキシブルジョイント
～ホルダA

×

ホルダB
～ホルダC

ホルダA
～ホルダB

×

1.2.2項
参照

：漏れ

（注）

２．１ など ：ＦＴＡ番号に対応

後部アダプタ

サーマルカーテン

ノズル温度①センサ

サーマルカーテン
温度センサ

1.1ジョイントホルダ

1.2　フレキシブルジョイント

1.3
ホルダＡ

1.4　ホルダB／アウタパネル

２．１

２．３

２．４

２．２

２．５

モータケース

図１．１－５　『ノズルからの漏れ』の発生可能部位
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ノズル温度①上昇
ｻｰﾏﾙｶｰﾃﾝ
温度上昇

▼
６２．２秒

０．８秒差 ▼
６３．０秒

▽
６１．４秒

▼
６２．２秒

▽
６２．４秒

▼
６３．０秒

試験/解析に
基づく推定

飛行データ

ｻｰﾏﾙｶｰﾃﾝ
温度上昇

０．８秒先行

０．６秒先行

燃焼ガス漏れ開始時間を推定

燃焼ガス漏れ開始時間を推定

燃焼ガス
漏れ開始

ノズル温度
①上昇

燃焼ガス
漏れ開始

ノズル温度①センサ応答遅れ
最短０．８秒（実験値）

▼　：　飛行データに基づく実時間
▽　：　試験/解析に基づく推定時間

0

5

10

15

20

25

30

35

40

61 61.5 62 62.5 63 63.5 64 64.5 65

打上げ後秒時（sec）

温
度
（
℃
）

ノズル温度①
温度上昇開始点

62.2s

サーマルカーテン
温度上昇開始点

63.0s

サーマルカーテン温度挙動
（位相：0°）

ノズル温度①挙動
（位相：180°）

No.2No.1

サーマルカーテン温度センサ応答遅れ
最長０．６秒

[０．２秒（解析値）＋０．４秒（実験値）]燃焼ガス漏れ開始時刻不整合
（最小１．０秒の時間差）

図１．１－６　『ノズル外側からの加熱』により漏れた場合の時系列
19



１．２ 想定事象の検討 

１．２．１ 想定事象（ノズル内側からの加熱）  

前項の故障の木解析から抽出した要因 『ノズル内側からの加熱』について、

可能性のある２つの要因に対し、想定される事象を検討した。 

・ 『ホルダＢ／アウタパネルの損傷による漏れ』 

・ 『ホルダＡ／ホルダＢ結合部からの漏れ』 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

想定した事象を図１．２－１に示す。 

 

１．２．１．１ 『ホルダＢ／アウタパネルの損傷による漏れ』の想定事象 

 この要因としては以下の事象を想定した。 

・ ライナアフトＢ２の断熱不良によるホルダＢ過熱 

・ 接着層への燃焼ガス流入によるホルダＢ過熱 

 

（１）ライナアフトＢ２の断熱不良によるホルダＢ過熱 

 ライナアフトＢ２の想定を超えた断熱不良が発生、表面が後退し燃焼ガスが

ホルダＢに到達し、ホルダＢの溶融・破孔に至り燃焼ガスが後部アダプタ内に

噴出する。 

 この事象として、以下の場合が考えられる。 

【C-1】 ノズル温度①直近の破孔、漏れ 

ノズル温度①直近でライナアフトＢ２の想定を超えた断熱不良が発生し、

ホルダＢが溶融・破孔し燃焼ガス噴出する。或いは、アウタパネル／ホ

ルダB間の接着層が軟化し燃焼ガスの漏れ経路が生成され、アウタパ

ネル端部から燃焼ガスが噴出する。 

【C-2】 ノズル温度①から離れた箇所での破孔、漏れ 

ノズル温度①から離れた箇所でライナアフトＢ２の想定を超えた断熱不

Ｃ

Ｃ
ノズル温度① 

ホルダＢ／アウタパネル損傷による漏れホルダＡ／ホルダＢ結合部からの漏れ
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良が発生し、ホルダＢが溶融するとともにアウタパネル／ホルダB間の

接着層が軟化し燃焼ガスの漏れ経路が生成され、アウタパネル端部か

ら燃焼ガスが噴出する。 

【C-3】 アウタパネルの破孔による漏れ 

ライナアフトＢ２の想定を超えた断熱不良が発生し、ホルダＢが溶融・破

孔し、更にアウタパネルが焼損し燃焼ガスが噴出する。 

 

（２）接着層への燃焼ガス流入によるホルダＢ過熱 【C-4】 

 ライナアフト B2 とホルダ A、B間の接着層に何らかの要因で燃焼ガスの漏れ

経路が生成され、燃焼ガスが流入する。この燃焼ガスによりホルダ B が加熱さ

れ、溶融・破孔し燃焼ガスが噴出する。  

 

１．２．１．２ 『ホルダＡ／ホルダＢ結合部からの漏れ』の想定事象 【C-5】 

 この事象は、Ｏリングの不良、製造・組立て不良等何らかの要因でライナアフ

トＢ２とホルダＡ，Ｂ間の接着層およびホルダＡ／Ｂ間の結合部に燃焼ガスの

漏れ経路が生成され、結合部のボルト孔、フランジ面から燃焼ガスが噴出する

場合を想定した。 
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１．２．２  想定事象の検証・評価 

想定した事象が飛行時の異常発生事象（データの挙動及び時系列）と整合

した要因となり得るか、ノズル温度①の温度上昇挙動等に着目し、以下の実験

および解析によるアプローチにて検証を実施した。 

検証のアプローチを図１．２－２に、評価結果概要を表１．２－１に示す。 

検証の詳細は別添参照。 

 

（１） ノズル温度①近傍でホルダＢ過熱・破孔する場合（図１．２－１のＣ－１） 

【検証方法】 

以下の小型固体モータ加熱試験により、ノズル温度①の挙動が飛行デー

タと整合するか確認する。 

（ａ）ライナアフトＢ２断熱材の無いノズル構造を模擬した供試体に燃焼ガス

を噴射し実機相当の加熱率を供給しホルダＢ過熱、溶融、破孔のプロ

セスを確認する試験 

【評価】 

上記試験結果から、ホルダＢが溶融、破孔し、ノズル温度①が飛行データ

に類似した温度上昇挙動を示していることから、この想定事象が飛行時に

発生した可能性があると考えられる。 

 

（２） ノズル温度①から離れた箇所でホルダＢが破孔する場合 

（図１．２－１のＣ－２） 

【検証方法】 

以下の試験及び解析により、ノズル温度①の挙動が飛行データと整合す

るか確認する。 

（ａ）ホルダＢおよびアウタパネルを模擬した供試体に小型固体モータの燃

焼ガスを噴射し、ホルダＢ過熱箇所からの距離と温度上昇の関係を調

査する。 

（ｂ）ホルダＢに燃焼ガスが到達し、溶融・破孔を模擬した熱伝導解析を実

施し、破孔位置とノズル温度①の温度上昇挙動を推算し、飛行データ

と整合しうる範囲を推定する。 

【評価】 

以下の理由から、飛行時のノズル温度①の上昇挙動と整合しないため、

この想定事象が飛行時に発生した可能性はないと考えられる。 

・ （ａ）の試験結果から、過熱箇所から６５ｍｍ離れた位置での温度上昇

は微小である。 

・ （ｂ）の解析結果から、ノズル温度①から約４０ｍｍ以上離れた箇所で
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ホルダＢが過熱されても、飛行データに整合する温度上昇挙動を示さ

ない。 

 

（３） アウタパネルが破孔する場合（図１．２－１のＣ－３） 

【検証方法】 

以下の小型固体モータ加熱試験により、飛行データと整合するか確認す

る。 

（ａ）ライナアフトＢ２の断熱不良およびホルダＢの溶融を模擬した供試体に

小型固体モータの燃焼ガスを噴射し、アウタパネルの破孔有無、ホル

ダＢ過熱箇所からの距離と温度上昇の関係を調査する。 

（ｂ）ホルダＢおよびアウタパネルに破孔を有した小型固体モータにて、ア

ウタパネルが破孔し燃焼ガスが噴出する事象を想定した試験を実施し、

ノズル温度①の温度上昇挙動を確認する。 

【評価】 

以下の理由から、飛行データと整合しないため、この想定事象が飛行時

に発生した可能性はないと考えられる。 

・ （ａ）の試験の結果、小型固体モータの約２秒間の燃焼ガス噴射に対し、

アウタパネルの破孔は発生しなかった。従って、仮に過熱箇所がノズ

ル温度①近傍であり、飛行データ相当の温度上昇挙動を示したとして

も、ノズル温度①の温度上昇開始からサーマルカーテン温度上昇まで

の期間（約０．８秒）はアウタパネルの破孔及び燃焼ガスの噴出は発

生しないため、本事象の可能性はないと考えられる。 

・ （ｂ）の試験の結果、仮にアウタパネルが破孔した場合、ノズル温度①

は直接燃焼ガスが当たらない為、初期の温度上昇率が高く、その後の

温度上昇率は緩やかとなり、飛行データと整合しない。 

 

（４） 接着層への燃焼ガス流入によるホルダＢ過熱の場合 

（図１．２－１のＣ－４） 

【検証方法】 

以下の試験及び解析により、ノズル温度①の挙動が飛行データと整合す

るか確認する。 

（ａ）ライナアフトＢ２断熱材の無いノズル構造を模擬した供試体に小型固

体モータの燃焼ガスを水平に噴射し、接着層へ燃焼ガスが流入し、ホ

ルダＢ過熱、溶融、破孔するプロセスを確認する試験 

（ｂ）ホルダＡ，Ｂ／ライナアフトＢ２間の接着層に燃焼ガスの流入経路が発

生した場合のノズル温度①への熱伝導解析 
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【評価】 

以下の理由から、飛行時のノズル温度①の上昇挙動と整合しないため、

この想定事象が飛行時に発生した可能性はないと考えられる。 

・ （ａ）の試験結果から、ノズル温度①の温度上昇は緩やかであり飛行デ

ータと整合しない。 

・ （ｂ）の解析結果から、燃焼ガスの流入経路上流のホルダＡの方が早く

温度上昇し融点に達し破孔する為、ノズル温度①よりサーマルカーテ

ン温度の上昇が早くなり飛行データと整合しない。 

 

（５） ホルダＡ／ホルダＢ結合部（Ｏリング）からの漏れの場合 

（図１．２－１のＣ－５） 

【検証方法】 

以下の試験及び解析により、飛行データとの整合性を確認する。 

（ａ）ホルダＡ／Ｂ間結合部のＯリングの有無、欠損及び接着層の有無によ

り結合部への漏れ経路を模擬した小型固体モータ試験により、結合部

からの燃焼ガス漏れの有無およびノズル温度①の挙動が飛行データ

と整合するか確認する。 

（ｂ）製造公差を考慮した結合部隙間および流量を推算し、サーマルカーテ

ン温度上昇に必要な流量との整合性を確認 

【評価】 

以下の理由から、飛行時のノズル温度①の上昇挙動と整合しないため、

この想定事象が飛行時に発生した可能性はないと考えられる。 

・ （ａ）の試験結果から、Ｏリングが欠損した場合でも、結合部からの燃焼

ガスの漏れは無く、ノズル温度①の温度上昇は微小であった。 

・ （ｂ）の解析結果から、Ｏリングが無く且つ結合部の製造公差最大の隙

間を想定しても燃焼ガス流量は１０ｇ/秒程度であり、サーマルカーテン

温度上昇に必要な流量（１３０ｇ/秒程度）より一桁小さい。 
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FTA-4の項目 事象の概念図 想定事象

【Ｃ－１】

【Ｃ－２】 （注）ライナアフトＢ２断熱材の表面が破線のように後退する

【Ｃ－３】

【Ｃ－４】

【Ｃ－５】

ノズル温度①直近でライナアフトＢ２の
想定を超えた断熱不良が発生し、ホル
ダＢが溶融・破孔し燃焼ガス噴出する。
或いは、アウタパネル／ホルダB間の接
着層が軟化し燃焼ガスの漏れ経路が生
成され、アウタパネル端部から燃焼ガス
が噴出する。

2.4
ホルダA/ホルダB結合
部（Ｏリング部）からの
漏れ

ボルト孔、フランジ外周
面からの漏れ

ライナアフトB2とホルダA、B間の接着層
に何らかの要因で燃焼ガスの漏れ経路
が生成され、燃焼ガスが流入する。この
燃焼ガスによりホルダBが加熱され、溶
融・破孔し燃焼ガスが噴出する。

ライナアフトB2断熱不
良によるホルダB過熱

1.4
ホルダB/アウタパネル
の損傷による漏れ

アウタパネル破孔によ
る漏れ

何らかの要因でライナアフトＢ２とホルダ
Ａ，Ｂ間の接着層およびホルダＡ／Ｂ間
の結合部に燃焼ガスの漏れ経路が生成
され、結合部のボルト孔、フランジ面か
ら燃焼ガスが噴出する

接着層への燃焼ガス流
入によるホルダB過熱

ライナアフトＢ２の想定を超えた断熱不
良が発生し、ホルダＢが溶融・破孔し、
更にアウタパネルが焼損し燃焼ガス噴
出する。

ノズル温度①から離れた箇所でライナア
フトＢ２の想定を超えた断熱不良が発生
し、ホルダＢが溶融するとともにアウタパ
ネル／ホルダB間の接着層が軟化し燃
焼ガスの漏れ経路が生成され、アウタ
パネル端部から燃焼ガスが噴出する。

ノズル温度①から離れ
た箇所での破孔、漏れ

ノズル温度①直近の破
孔、漏れ

ライナアフトＢ２

ホルダＢ

アウタパネル

スロートインサート

ライナインサート

ホルダＡ

ノズル温度①センサ
（位相：180°）

サーマルカーテン
温度センサNo.1
（位相：0°）

サーマルカーテン
温度センサNo.2
（位相：0°）

ライナアフトＢ２

ホルダＢ

アウタパネル

スロートインサート ライナインサート

ホルダＡ

ノズル温度①センサ
（位相：180°）

サーマルカーテン
温度センサNo.1
（位相：0°）

サーマルカーテン
温度センサNo.2
（位相：0°）

アウタパネル接着層

断熱不良

断熱不良

接着層

Ｏリング

アウタパネル

ホルダA

ホルダＢ

ノズル温度① ライナアフトB2

断熱不良（注）

図１．２－１　『ノズル内側からの加熱』の想定事象
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断熱不良

ホルダＢ

ホルダ A 

アウタパネル

ノズル温度①
ライナアフト B2

【Ｃ－３】 

接着層 ノズル温度① 

Ｃ 
Ｃ 

ノズル温度① 

ホルダＢ／アウ

タパネル損傷に

よる漏れ 

図１．２－２（１／２）  想定事象検証のアプローチ 

熱伝導解析にて、接着層に漏れ経路

が生じた場合の熱輸送量を推定 

－検証実験の概念図－ 

【Ｃ－４】 
ホルダＢ 

ホルダ A

推進薬 

ノズル 

アウタパネル 
ホルダＢ ノズル温度① 

アウタパネル接着層

断熱不良

ライナアフト B2
ノズル温度①

ホルダＢ

ホルダ A

【Ｃ－２】 

小型固体モータ及びシミュレーション解

析でノズル温度①から離れた箇所のホル

ダＢ過熱を模擬し、温度応答を取得 

ホルダＢ及びアウタパネル破孔

の模擬供試体に小型固体モータ

で加熱し、ノズル温度①の応答を

取得 

小型固体モータで内側からの加熱

(噴射角度 0度)にて接着層へのガス
流入を模擬し、温度応答を取得 

ホルダＢ 

アウタパネル 

ライナアフト B2 Φ20mm 温度センサ

小型固体

モータ

ホルダＡ

ホルダＢ

アウタパネル 

ノズル温度①

小型固体 
モータ 

ホルダＡ

ホルダＢ

アウタパネル 

ノズル温度①

小型固体 
モータ 

ホルダ A

ホルダＢ

ノズル温度① ライナアフト B2

断熱不良

小型固体モータでノズル温度①

近傍のホルダＢ過熱（噴射角度 20
度）を模擬し、温度応答を取得 【Ｃ－１】 
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【Ｃ－５】 

ホルダＡ／ホルダＢ結合部

からの漏れ 

Ｃ 
Ｃ 

ノズル温度① 

－検証実験の概念図－ 

Ｏリング

ホルダＢ

ホルダ A

ライナアフト B2

ノズル温度①

小型固体モータで漏れ経路

を模擬し、温度応答を取得

解析にて、隙間／漏れ量を推定

ノズル 

ホルダＢ 
ノズル温度① 

アウタパネル 

推進薬 

ホルダＡ 

図１．２－２（２／２）  想定事象検証のアプローチ
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表１．２－１（1/2）　　想定事象の可能性評価結果概要

想定事象の概念図
試験/解析による検証結果
（詳細は別添参照）

飛行データ／試験結果の温度応答比較（代表例）

注）飛行データと検証試験結果の比較は、飛行データの約73℃/秒の温度上昇を
示す2点が検証試験結果の温度上昇カーブ上に乗るように、飛行データを時間軸/
温度軸方向に水平移動させて重ね書きしたものである。

評価

○

●本事象を模擬した小型固体モータ加熱試
験（その２／その３ケース１）の結果、ホルダ
Bが溶融、破孔しノズル温度①の飛行デー
タに類似した温度上昇データを取得した。

●本事象を模擬した小型固体モータ加熱試
験（その４）の結果、アウタパネルは破孔せ
ず、接着層からの漏れも発生しなかった。ま
た破孔部から離れた位置での温度上昇率
は微小であり、ノズル温度①の飛行データ
で見られた急峻な温度上昇を再現しなかっ
た。
●ホルダB熱伝導解析の結果、ノズル温度
①から約40mm以上離れた位置でホルダB
が加熱されても、飛行データにおける初期
の温度上昇挙動を示さない。
以上より、本事象は否定できる。

×

●【Ｃ－２】の試験結果で約2秒間でアウタパ
ネルが破孔しなかったことから、飛行データ
におけるノズル温度①の温度上昇とサーマ
ルカーテン温度上昇の時間差に整合しな
い。
●仮に破孔したとしても、小型固体モータ加
熱試験（その３ケース２）の結果、アウタパネ
ル破孔時のホルダB熱伝導によるノズル温
度①相当部の初期の温度上昇挙動は飛行
データを再現しなかった。
以上より、本事象は否定できる。

×

【Ｃ－２模擬】

【Ｃ－３模擬】

0

20

40

60

80

100

120

140

0 2 4 6 8 10

時間（秒）

温
度
（
℃
）

試験結果
（破孔位置から65mm離れた計
測点）

0

20

40

60

80

100

120

140

0 0.5 1 1.5 2

時間（秒）
温
度
（
℃
）

飛行データ

試験結果

レンジオーバ

【Ｃ－１】

ノズル温度①直近の破孔・漏れ

【Ｃ－２】

ノズル温度①から離れた箇所での破孔・漏れ

【Ｃ－３】

アウタパネル破孔による漏れ

小型固体モータ加熱試験（その４）

小型固体モータ加熱試験（その３ケース２）

【Ｃ－１模擬】

0

20

40

60

80

100

120

140

-1 -0.5 0 0.5 1

時間（秒）

温
度
（
℃
）

飛行データ

試験結果

レンジオーバ

小型固体モータ加熱試験（その２）

約3℃/秒の上昇

700℃/秒以上の上昇

約75℃/秒の上昇
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表１．２－１（2/2）　　想定事象の可能性評価結果概要

想定事象の概念図
試験/解析による検証結果
（詳細は別添参照）

飛行データ／試験結果の温度応答比較（代表例）評価

注）飛行データと検証試験結果の比較は、飛行データの約73℃/秒の温度上昇を
示す2点が検証試験結果の温度上昇カーブ上に乗るように、飛行データを時間軸/
温度軸方向に水平移動させて重ね書きしたものである。

×

●小型固体モータ加熱試験（その６）の結
果、Ｏリングが一部欠損していても結合部か
らの燃焼ガスの漏れは無く、ノズル温度①
の温度上昇率は微小であり飛行データを再
現しなかった。
●燃焼ガス漏れ量推算結果より、Ｏリング
が無く、かつ公差上最大の隙間を想定した
場合でも燃焼ガスの漏れ量は微小であり、
サーマルカーテン温度の飛行データの温度
上昇に必要な漏れ量には及ばない。
以上より、本事象は否定できる。

×

●本事象を模擬した小型固体モータ加熱試
験（その５）の結果、ノズル温度①相当部の
温度上昇率は小さく、飛行データを再現しな
かった。
●接着層へ流入した燃焼ガスによるホルダ
A/B伝熱解析の結果、ホルダBの温度上昇
率は小さく、ホルダAが先に融点に達するた
めホルダAが先に破孔する。よって飛行デー
タと整合しない。
以上より、本事象は否定できる。

Ｏリング

【Ｃ－５】

【Ｃ－４模擬】

【Ｃ－５模擬】

Ｏリング部からの漏れ
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接着層への燃焼ガス流入

小型固体モータ加熱試験（その５）

小型固体モータ加熱試験（その６）
（Ｏリング一部欠損ケース）
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１．３ まとめ 

 前項までの故障の木解析および想定事象の検討の結果、 

ＳＲＢ－Ａが分離しなかった要因は、飛行データから以下の事象が発生した可

能性が高いと考えられる。 但し、今後新たな知見が得られた場合には見直す

ものとする。 

 

① 想定を超えた断熱材（ライナアフトＢ２）の板厚減少に起因する断熱不良が

発生し、燃焼ガスがホルダＢを過熱した。 

② 打上げ後約６２秒時点でノズル温度①近傍（数１０mm の範囲）でホルダＢ

が溶融したか、或いは他の位置からホルダＢ溶融面がノズル温度①近傍

に達し、破孔し燃焼ガスが後部アダプタ内に噴出した。 

③ 後部アダプタ内の温度が上昇（熱環境異常）し、ノズル温度①の温度上昇・

短絡に始まり、後部アダプタ内のセンサ及び機器データの異常が発生し

た。 

④ 後部アダプタ内に艤装されている前方ブレス分離用の導爆線の温度が上

昇し導爆線が２系統とも異常（機能喪失）に至った。 

⑤ その結果、ＳＲＢ－Ａ分離信号が送出されたものの前方ブレスが分離せず

ＳＲＢ－Ａが分離しなかった。 
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２．今後の検討の進め方 

 

前項にて絞り込んだ『ノズル温度①近傍のライナアフトＢ２（ＣＦＲＰ製断熱

材）の想定を超えた断熱不良によるホルダＢ過熱、破孔』に至るシナリオは以

下が想定される。その概要を図２．１－１に示す。 

 

【想定シナリオ】 

ライナアフトＢ２において、想定を越えた表面後退（局所エロージョン）率の増

大や板厚減少が発生し、ホルダＢに燃焼ガスが達し、溶融、破孔した。 

この要因としては、以下あるいはそれらの複合が考えられる。 

● 化学的、熱・機械的要因等の重畳による表面後退率増大 

● 層間剥離、異物混入、部品間干渉などによるライナアフトＢ２前端部付近な

どの欠け・剥離 

 

 

今後は、以下の試験・解析等により、上記想定シナリオの詳細検討及び対

策案の検討を行う。なお、高圧燃焼における表面後退の特性を把握し以降の

計画検討に資するため、１月下旬にサブサイズモータ（実機の１／５サイズ：直

径 500mm）の燃焼試験を２回実施する予定である。 

 

○ サブサイズモータ及び実機サイズモータの燃焼試験 

○ 既存ノズルの実体検査 

○ 製造・検査・組立工程の評価 

○ 部品間干渉評価 

○ 表面後退率増大要因の評価 
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◇化学的、熱・機械的要因等の重畳による場合

◇ライナアフトB2前端部付近等の欠け・剥離による場合

想定していた表面後退量

破孔

欠け・剥離等による
板厚減少

表面後退発生位置の
変化と量の増大

スロートインサート

想定していた表面後退量

表面後退率の
増大

最大位置の変化

破孔

アウタパネル

ライナアフトＢ２

ホルダＢラジエーションシールダ

ホルダＡ

ライナインサート

ノズル温度①

 図２．１－１　想定されるシナリオ
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