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観測ロケットにおける構造上の諸問題　（その1）

池 田 健

　1．はしがき
　最近の航空学は推進機構と空気力学において驚異の進

歩をなしつつある．すなわち，ジェットおよびロケヅト

エソジyの大きな推進力により超音速で超高空の飛行が

可能となり，また，空気力学は選音速および超音速の流

れを理論的に解明し，その実験のため大規模な風洞が各

国に作られている．

　これに反し，構造設計と強度解析の研究は比較的遅れ

ており，最近特に見るべき進歩はない．構造方面の急速

な進歩なくしてes　，現在の推進機構と空気力学の分野の

進歩を十分に高速飛行の性能向上に利用することはでき

ない，Vケット飛翔体は，たとえ現在は人間の乗らない

ものであっても，将来の航究機の進歩の一つの方向を示

すものである．筆者は生研で計画されている観測ロケッ

トの構造設計に当り，諸外国のロケット構造設計上の資

料の発表されているもの，およびわれわれの入手できる

もののいかに少ないかに驚き，かつ，設計の困難さを痛

感した．本稿の目的は観測ロケットの構造強度上の諸問

題を概説し，この方面の開発に対し一一一・・般の関心を促すと

共に専門家の教示と援助の機会を得たいことにある．

　2．構造重量と性能

　ロケットの上昇運動を決是するものは推進力と空気抵

抗と重力である．したがって，到達高度を高くするため

には初期全重量（Wo）に対し燃料重量（Wア）の割合を大

きくし，残りの構造重量（M7’s）と搭載重量（陀p）を小さ

くせねばならない．搭載重量（pay　load）は主として計器

類であるが，この重量は与えられたものとすれば，問題

は構造重量をできるだけ軽くすることにある．また，空

気抵抗を小さくすることは空気力学上の問題であるが，

空気力学上の要求を満足するような形状は構造の強さお

よび構造重量と関連して解決する必要がある．上昇中の

ロケットの運動方程式は次のようになる．

　　　雑一丁一暢・v2A－w…一・………（・）

　ここで確はロケヅトの全重量，Vは上昇速度，　Tは
推進力，CDは抵抗係数，ρは空気密度，　Aは胴体の最

大断面積，gは重力の加速度である．いま，　Cを燃焼ガ

スの後方への噴出速度とすれば，TはCと燃料の単位時

間当りの燃焼量との積である．もし，全燃料WpがtR

秒聞に一様に燧えつくすものとすれば

　　　T一警÷…一一………………・一・（・）

　ここでc／9一昂はSpecific　Impulseといわれる値で

大体200sec』1程度の値である．全重量「vは燃料の撚

焼と共に減少するから，時間の函数として

　　　匹耽一㌘一畷・一殊）・…・…・・（3）

となる．ここでκPは燃料重量比で，全燃料とロケット

の初期全重量と比w乃／Woを示す値である．

　いま，伽のロケヅトの性能におよぼす影響を調べるた

めに空気抵抗を無視した場合を考えてみる。Aerobeeや

われわれの計画中のKAPPA程度の大きさで到達高度

100km程度を目標とするものでは空気抵抗の性能におよ

ぼす影響は非常に大きく，到達高度におよぼす影響は数

10％にもおよぶが，Ptケットが大型になるに従い重量お

よび推進力は胴体直径の3乗に比例して大きくなるが，

空気抵抗は2乗に比例するから，空気抵抗の影響は相対

的に小さくなる．V－2　Ptケット程度になると到達高度に

対する空気抵抗の影響は10％以下になる．また到達高度

が10km以ドのロケットでは速度も小さいから空気抵抗

の影響は少ない．（1）で空気抵抗を無視して，（2）およ

び（3）を入れると

　　釜穿、一々｝聯＋一・…（4）（燃焼中）

　　農一一9－……・…・・……………（・）（燃焼後）

となる．（4）および（5）は容易に解くことができるか

ら1），これを積分して，空気抵抗を無視した場合の到達

高度Zmaxを求めると

Z…
｡〔1・・（・－kp））2

　　　　　＋c・t・・〔・＋S1・9（・－kp）〕　・（6）

となる・上式で第2項は負の値であるから，燃焼時閻功が

余り大きいと到達高度の点で不利になるが，一方燃焼時

間が余り小さいことは燃焼圧力を増し構造重量を増し性

能を悪くする結果となる．上式で噴出速度Cの大きい燃

料を選ぶことおよび伽（燃料重量比）を大きくすること

により到達高度が高くなることが判る．Cは燃料にょっ

ても異なるが，現在の段階では2000m／sec程度のものが多

い．Cをこの値に選んだ場合の伽と到達高度（真空中）

の関係を第1図に示した．図に燃料の燃焼時聞をパラメ

ータとして曲線が画かれているが，固体燃料では2～3秒

以下のものが多いのに対し，液体燃料ではその数倍以上
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って到達高度も変るが，到達高度は主として伽の憤に

よって変りこの値を大きくすることが耳ケットの性能向

上に最も有利であることが判る．

　さて，燃料重量比伽，構造重量比ks，搭載重量比々p

等を次式のように表わす．

　　　伽＝確P／pro，々β＝陛8／（IVs　＋mrF），

　　　　　kp＝＝vap／Wo・・・・・…　一・…　一…　t…　一・・・…　（7）

ここで確8は構造重量，W》は燃料重量，　Wpは搭載重

量である．したがって，Wo＝Ws十Wp十研p　このよ

うにすると各係数の聞に次の関係がある．

　　　伽＝（1－kp）（1－ks）……・・…・……………（8）

　　　　第1表　液体燃料ロケツトの重量比

ロケヅト名称

初期全重量

構造重量

燃料重量

搭載重量

構造重量比々8

燃料重量比伽

搭載重量比々P

WAC・CORPORAL＊

336kg

123kg

202kg

11kg

0．38

0．60

0．033

AEROBEE＊

484kg

134kg

282kg

68kg

0．32

0．58

0．14

V－2

12，930kg

2，　950kg

8，850kg

1，130kg

0．25

0．69

0．087

＊ブースタ（加速装置）を除いたメインロケットのみ

　について求めた．

第2表　固体燃料ロケットの重量比

Uケヅトの名称

初期全重量

構造重量

燃料重量

搭載重量

構造重量比ks

AEROBEE
のブース、タ

261kg

143kg

118kg

0．55

DEACON

81kg

32kg　（推i定）

45kg

4kg（推定）

0．42　　（推定）

　ここでん♪は観測ロケットの場合には比較的小さいも

のであるから，伽を大きくするには主としてksを小さ
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くすることに頼らねばならない．

　さて，従来の観測ロケット中の液体燃料ロケットにお

ける伽，kpおよびks等を公表されている資料2）に基

いて求めたものが第1表である．これによるとksは0・25

～O．38で大型になるほど小さい値となっている・したが

って，液体燃料vケヅトでは構造重量比は0・2程度まで

下げ得る可能性をもっている．

　次に固体燃料ロケットは地上発射の観測ロケットとし

てはノースダ（加速装置）以外には外国では余り用いられ

ていない．試みにAerobeeのブースタの例を見ると第

2表のようにlesの値は0・55となワている・また，オネ

スト・ジョソは観測ロケットではないが，固体燃料を用い

ており，その重量比は公表された確実な資料はないが，

大体初期全重量3，000kg，弾薬1，000kg，燃料750kg，

構造重量1，250kg，最大マツハ数Mma。1．5と推定さ

れるから，糖は少なくとも0．6以上と推算される．な

お，アメリカのIowa大学がOffice　of　Naval　Research

とAtomic　Energy　Commissionと協力して行っている

気i球発射のロケットDeaconは気球で約20～30kmの上

空まで持上げ，その空気密度の小さい位置から発尉して

高度90～100kmまで達している．その搭載重量Wpは

精確には判らないが，約5kgと推i定すれば第2表に示す

ようにksは約0．42である．この場合のロケットは空

気抵抗および空力的加熱を構造強度の上に考慮する必要

のないことにょり比較的軽量な構造が得られたわけであ

る．したがって，地上発射の固体燃料戸ケットでは構造

重量比ksは0．5程度をもつて現在の技術の段階では可
能の最下限を示すものであろう．

　このような固体燃料工yジyと液体燃料の場合との構

造重量比の相違は主として，エyジy内における燃焼圧

力の相違から生ずるもので，固体燃料の多くは最大燃焼

圧力は100kg／cm2以上であるのに対し，液体燃料では

20kg／cm2あるいはそれ以下とすることができるからで

ある．そのために固体燃料エソジソはその圧力に耐える

ための強さを持たせるため重くなり，一方液体燃料はそ

の構造の複雑さ（燃焼の制御装置，冷却装置及び燃料の

送り込み装置等が必要となる．）にも拘らず圧力が小さい

ため軽量に作られるものと思われる．したがって，将来

さらに高性能のPtケットを得るためには当然液体燃料工

yジソを使用すべきであろう．しかし，100kg以下の非

常に小型のPケットでは液体燃料ロケットは構造の複雑
さのため固体燃料ロケットより重くなるであろう．

　以上の議論は主として1段ロケヅトの場合であるが，

多段ロケヅトを使用すれば，ロケットの全重量は増すが，

その性能は著しく改善される．しかし，燃料が液体と固

体のエyジyの重量上の優劣は1段の場合と同様である

3．　ロケ・ソトの大きさと性能

すでに述べたようにロケットの性能向上は燃料重量比
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をできるだけ大きくし，構造重量比と空気抵抗を減らす

ことによりなされる．また，Ptケヅトが大型になるに従

い空気抵抗の重量や推進力に対する比率が小さくなるこ

ともすでに述べた通りである．すなわち，直線寸法でロ

ケットが2倍の大きさになることは空気抵抗が半分に減

ったことに相当する．

　また，大型ロケットでは外板を比較的厚くすることが

できるから，同じ上昇性能に対し空力的加熱（aerodyna－

mic　heating）による外板の温度上昇と材料の強度低下

を少なくすることができる．

　さらに，一定の擢載重量に対し全重量が大きくなると

々P（搭載重量比）が小さくなり，したがって（8）で見ら

れるように燃焼重量比kpが増加することとなり，結局

上昇性能が向上する．
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第2図　ロケットの犬きさと到達高度

　要するにロケットの大型化は空気抵抗の相対的減少，

空力的加熱の軽減，燃料重量比の増加を来す点において

有利となる．すなわち，ロケヅトの到達高度の要求が高

まるにしたがい大型化が必要となり，これに伴いロケッ

トの全重量は大きくなる．第2図は従来の観測Ptケット

の公表された資料2）に基いて，初期全重re　Woと到達高

度の関係をプロットしたものである．図でワーク・コー

ポラルとエア胃ピーは2段ロケヅトで最初の1段はブ

ースタで固体燃料であるが，メイソ・ロケットは他のも

のと同様にみな液体燃料である．ワ・…ク・コーポラルの

ブー一一ス　Stの精確な重量は不明であるが170kgと推定し

た．V－2は非常に大型にもかかわらず最大到達高度は

212kmであるが，この先端にワーク・コーポラルを付け

て2段vケットとしたものはバソ7〈・一一（Bumper）と称し

高度389kmに達している．第2図中の点線は従来の技

術で2段冒ケットとしての一定重量に対して到達し得る

高度の限界を示したもので，今後の技術の向上により変

り得るものであるが，現在の段階における・一応の限界を

示すものである．

　さて，国際地球観測年におけるロケット観測は高度

100km以上を要求されている．これに用いる地上発射の

2段戸ケットとしては常識的に見ると初期全重量500kg

以上のものを一応の目標とすべきである．しかし，われ
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われは100km以上の到達高度を持つ観測ロケットとし

て初期総重量35Qkg程度の固体燃料の3段冨ケットを糸

川教授の提案により計画中である．比較的小型でしかも

固体燃料であるという欠点を多段戸ケットの長所をもっ

て補う方針である・すなわち，固体燃料で第2図の点線以

上の性能を得る手段としては現在のところ3　ge　Ptケット

の採用以外にない．しかし，そのためには耳ケットの多段

化に伴って構造上ばかりでなく，空気力学的にも運動力

学的にも，多大の困難を伴うことは覚悟せねばならない．

4．　ロケットの材料

　ロケットが音速をはるかに超えて飛翔する場合，Ptケ

ットの外皮近くの空気層は圧縮と摩擦のためかなりの高

温になる・この外皮に近い部分の空気層，すなわち，境

界層の温度上昇については流体力学の理論により明らか

にされている3）．それはその部分の流れが乱流であるか

層流であるかによっても異なるが，その温度上昇を少し

安全側に見積ると大略次式によって与えられる．

　　　θmiuas一θee＝＝　50M2・。・・・・・・・・・・・・…　。・…　一・・・…　（9）

　ここでeminsは境界層の温度゜C，θ。。はPケットか

ら離れた外気の温度゜Cでθmins一θ。。は境界層の温度

上昇を示す．Mはマツハ数（速度と音速との比）・例え

ばM＝3の場合は境界層の温度は約450°Cとなり，

M－・　4の場合には約800°Cとなる．この境界層の温度

が外板に伝わると外板の温度上昇をきたす．この温度の

伝わり方は速度と空気密度の大きいほど早く，また，外

板が薄いほどその温度上昇が早いが，観測ロケットでは，

外板は境界層と同一の温度とならない中に急速に密度の

高い空気層を抜け出で，熱伝達の非常に少ない空気の稀

薄な上空に上がる．それでも，バイキyグでは320°Cの

温度が記録され，V－2では外板の最高温度は約250／t（こ

こでtは外板の厚さmm）であったと報告されている．

すなわち，外板の薄い場合ほど温度上昇は甚しい．（空力

的加熱の理論計算については稿を改めて報告する予定．）

　この空力的加熱の程度はロケットの性能と構造法によ

っても異なるが，ロケットの使用材料はこのような加熱

に十分耐えるものでなくてはならない．

　『また，Ptケット・エソジyの燃料の燃焼温度は約2500

°C程度であるから，エソジyの材料もこの燃焼による

加熱に耐えなければならない．液体燃料工yジyは燃料

自体による冷却方法がなされるが，固体燃料エソジソで

は燃焼時間が長くなるほど，エyジン材料の温度上昇は

甚しい・このエソジソ部の温度は500°Cを余り超えない

ことが材料の点で望ましい．

　しかし，観測Ptケットや誘導弾では普通高速ジェット

機のエyジソ部のように長時間の使用に耐える必要はな

い・これらの飛翔時間は短く，しかも1回だけの飛翔に

その構造が耐えれば十分である．したがって，材料は長
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時間のクリープ強さや疲労強さは不要で，短時間強さだ

けあれば十分である．

　さて，普通の航空機の構造に最も利用されているジュ

ラルミソ（17ST）および超ジュラルミy（24ST）は200°C

で急速に強さを減じ，650°Cで熔解する・したがって，

高性能のPケットの外部構造には軽合金は使用されな

い．炭素鋼は熔解温度が約1600°Cであるが，400°C以

上になると急速に強さを減ずる．しかし，炭素鋼は一般

に300°Cから350°C付近のblue　heatの状態で常温よ

りやや強さを増す性質があるから，加熱がこの温度以下

であることが予想される部分にはこの種の材料も使用さ

れる．これらの材料よりさらに高温度の使用に耐える材

料としてはク官ム・モリグデソ鋼やステソレス鋼等があ
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第3図　各種材料の温度と引張

強さの関係

処理による強度増大を利甲するのがよい．

場合に温度が焼鈍温度に近づくに従いその強さが急激に

減少し，初めから焼鈍した材料の強さに近づくことに注

意せねばならない．

　さらに高温特性のよい材料としてニッケル合金のイy

コネルX（73％Ni，15％Cr，7％Feおよび少量のCo，

Ti，　A1）やK一モネル（67％Ni，33％Cu）等がある．

第3図にこれらの材料の温度特性を示す．

　また，特に高温に耐える材料としてタyグステソ（熔

解温度3300°C）があるが，大量に入手できないことと

比重（19。1）が大きい欠点がある．また，チタソは熔解

温度1800°Cで比重4・．　5で，その合金は常温で100～140

kg／mm2の強さがあり高温での特性もよい・しかし，現

在のところこれを構造材料として利用するには成形，熔

接おび量産の点で研究の余地が残されている．将来の高

温材料として有望である．

　他の非常に高温に耐える材料として陶磁器材料（セラ

ミックス）がある・これはすでにロケットヱソジyのほ

かにガス・タービソの加熱面の被膜として大いに利用さ

れている．最もよい性質のものはberyllium　oxide　BeO

およびZirconium　ZrO2を主とした酸化物である・比

重は前者は3．0，後者は4・9で強さは1000°Cでそれ

ぞれ10kg／mm2および17．5kg／mm2，ヤyグ率はそれ

ぞれ17，500kg／mm2および14，000kg／mm2である．し

たがってセラミックスはいかなる金属材料より高温時の

る．これらの

材料は焼入れ

により常温お

よび余り高く

ない温度で著

しく強さを増

すから，加熱

が余り甚しく

ない場合には

このような熱

しかし，この
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強度が高い．しかしながら，セラミックスは非常にもろ

く衝撃に対して弱く構造材料として全面的に使用するこ

とはできない．ただし，エyジソ内面の被膜とし非常に

重要かつ有望な応用がある．この場合従来はその主な目

的をエyジソ内面の酸化防止においているようである・

　　　　　　　蜂の東コ7

　第4図サンドウaッチ構造
　（現在のところ高温における

　強さは十分でない）．

　　　　　　以上のほかに非
テ三ラルミソのフェース

　　　　　常に軽くて強さの

　　　　　十分な材料として

　　　　　グラス，ファイバ

　　　　　を含ませた強化ポ

　　　　　iJエステルの利用

　　　　　や軽い材料を中間

に入れて両面に薄い金属板を張ったいわゆるサyドウィ

ヅチ構造（第4図）の利用が考えられるが，これは速度

が音速を余り超えないロケヅトの胴体や翼には使用され

る．（ベビーの構造の一部には強化ポリエステルを使用し

た）．理由は高温において強度の十分なプラスチヅクス

および接着剤の生産が工業的規模になるのは将来のこと

で，現在のところ高温時の強度は十分でない4）．しかし

われわれはこの種の材料の強度の割合に軽量である点に

魅力を持つが故に，その将来の改良に対し期待をかけて

いる．　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　，tt，　t　．

　以上は主としてロケヅト構造の主要部材について述べ

たもので，加熱の影響の防がれている内部構造にはAl

合金，マグネシウム合金またはプラスチックス等軽量な

材料を適当に利用することは差支えない．

　また，ここでは材料の強さのみを論じたが，Ptケット

の計器室の外板等には挫屈強さが必要でこの場合には材

料のヤソグ率（剛性）が大きいことが望ましい．ところ

が，温度の上昇による材料のヤyグ率の低下は引張強さ

の低下より一般に甚しいことに注意せねばならない．し

かし，残念ながらこのヤyグ率の低下について発表され

ている資料はきわめて少ない．
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低速翼の場合
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5．　翼構造

　　　　　　　　　　　　　　　低速の翼と超音速の

　　　　　　　　　　　　　　翼との根本的な相異は

　　　　　　　　　　　　　　後者の翼の厚さは前者

　　　　5％　，0％　15％　20％　に比して翼型を薄くす

　　　　　　　　　　　　　　　ることを強く要求され

　　　　　　　　　　　　　　　ることである．低速翼

　　　　　　　　　　　　　　　においては翼の最小i抵

　　　　　　　　　　　　　　抗（迎角零の場合）は

　　　　　　　　　　　　　　翼型の厚さを増しても

　　　　　　　　　　　　　　余り増加しないことは
　　　　5％　10％　t5％　20％　第5図の例を見ても明

第5図　翼の抵抗係数（tmaxは　らかである．しかるに

　翼型の最大厚さ，Cは翼弦）　超音速の翼の抵抗（迎

角零の場合）は，例えば対称のダブル・ウエッジ型翼で
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超音速翼の場合
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は次式で示される係数CDと速度の自乗に比例してい
る5）．

　　　CD－（　4M2－1）％（警）2…一・…………（・・）

　ここでtmaxは翼型の最大厚さ，　Cは翼弦，　Mはマ

ツハ数（速度と音速の比）である．

　すなわち，抵速では10％厚さの翼は6％厚さの翼の抵

抗の14％だけしか増さないのに対し，超音速翼では翼の

厚さが2倍になると抵抗は4倍となる・したがって，超

音速ではできるだけ薄い翼を採用することが，低速の場

合より特に重要性を持つことになる・

　しかし，薄い翼型を用いると，翼の曲げに対する強さ

およびフラッタ（高速における翼振れ現象）防止を保証

するための外板は厚くせねばならない．そこで抵抗の減

少と重量の減少の両者を考え合わせて適当な翼型を選定

することが必要となる・

　超音速i飛翔体の翼には余り薄い外板は不適当であると

いう理由の第一は以上述べた空気抵抗の減少のために薄

い翼型を採用せねばならないこと，第2には薄い外板は

空力的加熱と外力により膨みや凹みが生じ易く，超音速

ではこれにょる空気抵抗の増大が大きいこと，第3には

空力的加熱による材料の強度およびヤyグ率の低下が薄

い外板の場合に著しいこと等である・

　非常に薄い外板を用いた構造は戦前の10年聞の航空機

に全盛を極めたが，最近の航空機はその高速化と共に厚一

い外板の構造を採用する傾向が顕著に表われつつある．

この薄い翼型で比較的厚い外板を採用することは，翼構

造のsolidity（材料の断面積と翼型の断面積との比）が

1に近づくことを示す・すでにある種のPケット（誘導

弾）の翼ではベビー・ロケットにおけるように完全な中実

翼が用いられている．KAPPAロケット程度のロケヅト

では挫屈と熱変形を防げる程度の比較的厚い外板で，内

部に適当なウェブを配置した構造で，普通の航空機より

はsolidityの大きいものとなろう・　この種の厚壁また

中実の後退翼または三角翼の強度計算法の研究は米英に

おいて盛んに行われている・

6．　胴体の構造

エソジy部を除いた胴体前部の計器室の外廓構造は円

J’一ズコーノ　　　　　　円簡部分
　　　　筒部分（平行
工ノソソ部一

　　　　　　　とノー

　　　as　6図　胴体前部の外廓

に分けられる（第6図）．円筒部は発射時の加速度による

圧縮とノーズコーyの部分の空気抵抗（Pケットでは抵

抗の大部分はこの部分による）による圧縮に耐えなけれ

ばならない．常温でこれだげの荷重を考えるならば，比

較的薄い外板で十分であるが，空力的加熱によるヤyグ
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部分）

ズ・コーy（先

端部）の部分
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率の低下による挫屈荷重の減少を考慮して，適当に板厚

を増さねばならない．

　ノーズ・コーyはロケヅトの空気抵抗の大部分を受け

る部分であるから，円筒部より厚い外板とし空力的加熱

にも十分耐えるものでなければならない．この部分の強

度計算には徳川武定教授の潜水艦の耐圧強度の輝かしい

研究業績が良い参考資料となろう．

　一般に計器室全体の構造について，外板のみで補強材

のほとんどない純張殻構造に近いものがよいか，適当な

間隔に補強材を配した半張殻構造がよいかは主として次

のような観点から決定される・

　a）計器類を計器室の中心を通る支え軸に取付ける

か，または周囲構造に取り付けるかいずれかによる・周

囲構造に計器を取り付ける場合は半張殻式の方が，その

取付部に補強材を利用することができる．

　b）Ptケットの組立後に外部からの点検や調整の必要

の有無によっても異なる．その必要のある場合は半張殻

式の方が取り外し可能の窓を設けるのに都合がよい．

　C）純張殻構造の採用は小型ロケットの場合には，組

立作業上の不便は少なく，また構造重量も軽い．

　いずれの構造様式にせよ，超音速の飛翔体の構造にお

いては空気外力は外板が主として負担するものであっ

て，低速下の構造におけるように挫屈し易い薄い外板で

鐵の発生後の外板の耐荷力を期待するような構造（1930

年代の航空機構造力学はこのような構造の研究に重点が

置かれた）は採用できないことは翼構造の項に述べたと

同様の理由による．（末完）　　　　　　（1956．2．22）
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