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はじめに 

 

近年、日本においても宇宙利用が飛躍的に拡大し社会生活に深く浸透し、その利便性の

向上等にとって必要不可欠なインフラとなりつつある。我が国の宇宙産業は、ロケット・

衛星・地上設備等の製造を行う「宇宙機器産業」、衛星通信・放送等の宇宙インフラを利用

してサービスを提供する「宇宙利用サービス産業」、GPS を利用したカーナビや衛星携帯電

話等の民生機器を製造する産業である「宇宙関連民生機器産業」、そして宇宙利用サービス

産業から各種サービスを、また宇宙関連民生機器産業から機器を購入し利用して事業を行

う「ユーザー産業群」の 4産業から構成される。 

「宇宙利用サービス産業」、「宇宙関連民生機器産業」、そして「ユーザー産業群」の 3つ

の産業の合計は、「宇宙機器産業」の 20 倍以上に及ぶ市場を形成しており、宇宙機器産業

活性化のためには、これら 3つの産業拡大が必要である。 

「宇宙利用サービス産業」においては、ビジネス成立性を考慮すると、世界の商業衛星

サービス情報や、打上げロケットの打上げ成功率などの信頼性データ、価格情報などが必

要不可欠である。また、「宇宙機器産業」においても、産業としての国際競争力を強化して

世界市場に参入するためには、世界の衛星やロケットなどの宇宙インフラの情報を入手し

てデータベースの維持、改訂が必須である。 

 

このような観点から、平成 11 年度より世界の衛星やロケットなどの宇宙インフラの調査

を行い、収集したデータを基に項目を再編成して「世界の宇宙インフラデータブック」と

してとりまとめ、データを更新し、世界の宇宙インフラの情報を提供するものである。 

 

本「平成 23 年 世界の宇宙インフラデータブック」は、①ロケット編、②衛星編、③惑

星探査・宇宙船編の３分冊から構成されている。 

本編は、ロケット編である。本編には、主に現在世界で使用されているロケットを対象

とし、打上実績、打上能力・価格、開発情報等のロケットデータに加え、世界の射場情報

を掲載している。 

 

本調査は、社団法人日本航空宇宙工業会が、財団法人ＪＫＡから機械工業振興事業に関

する補助金の交付を得て「宇宙産業における国際競争力強化に関する調査研究事業」の一

環として調査検討の成果を纏めたものである。本報告書の成果が、我が国の企業・政府・

宇宙研究開発機関等の宇宙開発利用の企画・立案に際し、参考になることを願っている。 

 

平成 23 年 3 月 

社団法人 日本航空宇宙工業会 



改訂履歴 
 

①初版 ：2005 年 3 月 

ロケットと衛星データを「宇宙インフラデータブック」として発行。 

②第 2 版：2006 年 3 月 

データを更新し「平成 18 年 世界の宇宙インフラデータブック」として発行。 

③第 3 版：2007 年 3 月 

データを更新し「平成 19 年 世界の宇宙インフラデータブック」として発行。 

④第 4 版：2008 年 3 月 

データ量の増大のため、ロケットと衛星を分冊とし、ロケットのデータを「平成 20 年 世

界の衛星データブック」として発行。 

⑤第 5 版：2009 年 3 月 

データを更新し「平成 21年 世界の宇宙インフラデータブック ロケット編」として発行。 

⑥第 6 版：2010 年 3 月 

データを更新し「平成 22年 世界の宇宙インフラデータブック ロケット編」として発行。 

⑦第 7 版：2011 年 3 月 

データを更新し「平成 23 年 世界の宇宙インフラデータブック ロケット編」として発

行。 

 

○平成 22 年版からの主な変更点 

・ 2010 年のロケット開発・運用の動向を追加。 

・ 実運用されているロケットについては、平成 22 年 1 月 1 日から平成 23 年 3 月の間に

行われた打上げを、本文中の【打上実績】に反映。 

・ 開発中のロケットについては、諸元の変更及び初号機打上げ時期などについて更新。 

・ 平成 22 年版から削除したロケットは以下の通り。（GX, K-1） 

・ 平成 22 年版から追加したロケットは以下の通り。（イプシロン、トーラスⅡ、長征 5、

Safir） 

・ 打上実績に基づき、ロケット打上げ成功率データ（2011 年 3 月現在）を更新。 

・ 打上実績に基づき、日本のロケット打上げ実績（2011 年 3 月現在）を追加。 

・ スペースシャトルの打上げ実績と予定を追加。 

・ 世界の主な打上げサービス提供企業一覧を追加。 

・ 世界の主な射場についての情報を更新。 

 

利用上の留意点 
 

○本データは 2011 年 3 月時点のデータである。 
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2010 年のロケットの動向サマリ 

 

2010 年には全世界で計 74 回の打上げ（スペースシャトルを含む、サブオービタルを除く）

が実施され、その内訳は、ロシアが 31 回、米国と中国が各 15 回、欧州が 6 回、インドが

3 回、日本が 2 回、イスラエルと韓国が各 1 回である。商用打上げはロシアが も多く 13

回、次いで欧州が 6 回、米国が 4 回となっている。打上げ失敗は計 4 回で、何れも非商業

打上げであった。その内訳は、インドの GSLV 及び GSLV Mark II、韓国の KSLV 1、そ

してロシアのプロトン M である。インドの GSLV は 2 回連続失敗となり原因の究明及び改

善が急務とされている。 

 

2010 年の新型ロケット打上げとしては、米国の Space-X の Falcon-9 が 2010 年に 2 回打上

げに成功している他は、インドの GSLV Mark II が初号機打上げ失敗、韓国の KSLV-1 の

2 号機が 2009 年の初号機に続き打上げ失敗に終わった。 

 

開発中の打上げロケットの動向を次に示す。日本では、M-V の後継機であるイプシロンは

2013 年度の初打上げを目指して開発が進められている。米国では、NASA の次世代有人機

オリオンの打上げロケットとして開発が進められてきた Ares-I は、2010 年 2 月に発表され

たオバマ政権の新宇宙政策によって計画中止となった。主に ISS への物資輸送サービスに

用いるトーラス II は 2011 年に初打上げの予定である。欧州開発されている中型ロケット・

ベガも 2011 年に初打上げを計画している。 

 

一方、ロシアでは、プロトンを代替すると伝えられているロシアの次世代大型ロケットア

ンガラの開発が遅延しており、初号機打上げが 2011 年から 2012 年に延期されている。ソ

ユーズロケットの欧州ギアナ宇宙センターからの初打上げが 2011 年に予定されている。ま

た、ウクライナのツアイクロン 4 の初打上げをブラジルのアルカンタラ射場から 2011 年 8

月以降に行うと報じられている。中国は大型ロケット長征 5 シリーズの開発を進めており、

2014 年の初号機打上げを目指している。 

 

後に、主に宇宙観光旅行を目的とするサブオービタル往還機の開発状況について示す。

ヴァージンギャラクティックのスペースシップ 2 は母機であるホワイトナイト 2 と組み合

せた飛行試験を 2011 年初めから開始しており、2012 年の実運用を目指して今後も試験飛

行を行う予定である。XCOR のリンクスは 2012 年の試験飛行を目指して開発されている。 
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ロケット名：N-I 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://jda.jaxa.jp/   (P-019-06629)（画像左） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

N-I 7(7) 1(1) 85.7% 

 

３．打上能力 

機種 GTO 

N-I 360 kg 

射場 種子島宇宙センター（TSC） 

緯度・経度 北緯 30.23 度、東経 130.58 度 

射座 大崎射場 大崎射点 

追跡・管制施設 増田宇宙通信所（種子島） 

小笠原追跡所（小笠原） 

沖縄宇宙通信所（沖縄県国頭郡） 

クリスマスダウンレンジ局（クリスマス島） 

提供 JAXA 
提供 JAXA 

N-I
種子島宇宙センター 

大崎射点 
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４．主要諸元 

N-I 

 補助 

ロケット 
第一段 第二段 第三段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 7.3m 21.4m 5.4 m 1.4m 5.7m 

外径 0.8 m 2.4m 1.6 m 0.9m 1.7m 

モータ／ 

エンジン 

TX-354-3 

(3 基) 
RS-27 LE-3 Star 37E 

 

製造者 
ATK Thiokol IHI MHI ATK Thiokol 

McDonnell 

Douglas 

推進剤 HTPB LOX/Kerosene Nitric 

acid/UDMH

HTPB  

平均推力 258.915kN/基 1,030kN 53.340 kN 68kN  

比推力 262 秒 296 秒 285 秒 284 秒  

燃焼時間 37 秒 222 秒 250 秒 42 秒  

 

５．開発情報等 

主契約者 宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
三菱重工業 

打上サービス 

提供者 
宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

開発主体 宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

開発期間 1970 年～ 

開発費 TBD 

ターンアラウ

ンド 

TBD 

ターゲット市

場 

100kg 級静止衛星、LEO 

政府支援状況 N-I は政府が開発していたロケットであり、開発資金は全額政府が支出した。

一段目、三段目はアメリカのデルタロケットを流用していた。液体ロケット技

術の国産化の戦略として、まずはパーツを輸入してノックダウン生産を行った。

ただし、二段目には、蓄積した国産技術に米国の技術を合わせた LE-3 エンジン

を採用。 
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ロケット名：N-II 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://jda.jaxa.jp/   (P-019-06437)（画像左） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

N-II 1(1) 0(0) 100% 

N-II Star-37E 7(7) 0(0) 100% 

 

射場 種子島宇宙センター（TSC） 

緯度・経度 北緯 30.23 度、東経 130.58 度 

射座 大崎射場 大崎射点 

追跡・管制施設 増田宇宙通信所（種子島） 

小笠原追跡所（小笠原） 

沖縄宇宙通信所（沖縄県国頭郡） 

クリスマスダウンレンジ局（クリスマス島） 

提供 JAXA 

種子島宇宙センター 

大崎射点 

提供 JAXA 提供 JAXA 

N-II 

提供 JAXA 
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３．打上能力 

N-II では 3 段目の Star-37E を取り付けることによって異なったペイロード需要に対応するようにな

っていた。 

 

機種 GTO 

N-II  

545 kg N-II Star-37E 

 

４．主要諸元 

N-II 

 補助 

ロケット 
第一段 第二段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 7.3m 22.4m 6.28 m 7.4m 

外径 0.8 m 2.4m 2.40 m 2.4m 

モータ／ 

エンジン 

TX-354-3 

（9 基） 
MB-3-3 AJ10-118F 

 

製造者 
ATK Thiokol IHI Aerojet 

McDonnell 

Douglas 

推進剤 HTPB LOX/Kerosene Nitric 

acid/UDMH 

 

平均推力 258.915kN/基 866.710kN 41.364 kN  

比推力 262 秒 290 秒 280 秒  

燃焼時間 37 秒 270 秒 335 秒  

 

N-II Star-37E 

 補助 

ロケット 
第一段 第二段 第三段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 7.3m 22.4m 6.28 m 2.1m 7.4m 

外径 0.8 m 2.4m 2.40 m 1.0m 2.4m 

モータ／ 

エンジン 
TX-354-3 MB-3-3 AJ10-118F Star 37E 

 

製造者 
ATK Thiokol IHI Aerojet 

ATK Thiokol McDonnell 

Douglas 

推進剤 HTPB LOX/Kerosene Nitric acid/UDMH HTPB  

推力 258.915kN 866.710kN 41.364 kN 68kN  

比推力 262 秒 290 秒 280 秒 284 秒  

燃焼時間 37 秒 270 秒 335 秒 42 秒  
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５．開発情報等 

主契約者 宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
三菱重工業 

打上サービス 

提供者 
宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

開発主体 宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

開発期間 1972 年～ 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 350kg 級静止衛星、LEO 

政府支援状況 N-II は政府が開発したロケットであり、開発資金は全額政府が支出した。一段

目はアメリカのデルタロケットを流用し使用した。液体ロケット技術の国産化

の戦略的な観点から、まずはパーツを輸入してノックダウン生産を行った。ま

た、二段目には、 AJ10-118FJ (SSPS)（推進剤は四酸化二窒素／エアロジン-50）

を採用。エンジンは石川島播磨重工業の技術者立ち合いのもと、エアロジェッ

ト社が開発したものを使用した。 
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ロケット名：H-I 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://jda.jaxa.jp/   (P-019-06122)（画像左） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

H-I (9 SO) 3(3) 0(0) 100% 

H-I UM-129A (6 SO) 1(1) 0(0) 100% 

H-I UM-129A (9 SO) 5(5) 0(0) 100% 

注：SO は補助ロケットを示す。「9 SO」は補助ロケット 9 基、「6 SO」は補助ロケット 6 基。 

 

射場 種子島宇宙センター（TSC） 

緯度・経度 北緯 30.23 度、東経 130.58 度 

射座 大崎射場 大崎射点 

追跡・管制施設 増田宇宙通信所（種子島） 

小笠原追跡所（小笠原） 

沖縄宇宙通信所（沖縄県国頭郡） 

クリスマスダウンレンジ局（クリスマス島） 

H-I 

提供 JAXA 

提供 JAXA 
種子島宇宙センター 

大崎射点  提供 JAXA 
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３．打上能力 

H-I では補助ロケット(SO）を取り付けることによって異なったペイロード需要に対応するようになっ

ていた。また、3段目エンジン UM-129A を取り付けた H-IUM129A モデルが存在した。 

 

機種 GTO 

H-I (9 SO)  

1,100 kg 

 

H-I UM-129A (6 SO) 

H-I UM-129A (9 SO) 

 

４．主要諸元 

H-I 

 
補助 

ロケット 
第一段 第二段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

（５S型） 

全長 6.04m 22m 10.32m 7.91m 

外径 0.79 m 2.44m 2.49m 2.44m 

モータ／ 

エンジン 

TX-354-3 

（9 基） 
MB-3-3 LE-5 

 

製造者 
日産自動車（現 IHI

エアロスペース） 
IHI MHI 

McDonnell 

Douglas 

推進剤 HTPB LOX/Kerosene LOX/LH2  

平均推力 258.915kN/基 866.710kN 121.5kN  

比推力 262 秒 290 秒 452 秒  

燃焼時間 37 秒 270 秒 600 秒  

 

H-I UM-129A 

 補助 

ロケット 
第一段 第二段 第三段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 6.04m 22m 10.32m 2.34m 7.91m 

外径 0.79 m 2.44m 2.49m 1.34m 2.44m 

モータ／ 

エンジン 

TX-354-3 

(6 基又は 9基) 
MB-3-3 LE-5 UM-129A 

 

製造者 日産自動車（現 IHI

エアロスペース） 
IHI MHI 

日産自動車（現 IHI

エアロスペース） 

McDonnell 

Douglas 

推進剤 HTPB LOX/Kerosene LOX/LH2 HTPB  

平均推力 258.915kN/基 866.710kN 121.5kN 77.4kN  

比推力 262 秒 290 秒 452 秒 291 秒  

燃焼時間 37 秒 270 秒 600 秒 68 秒  
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５．開発情報等 

主契約者 宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
三菱重工業㈱ 

打上サービス 

提供者 
宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

開発主体 宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

開発期間 1975 年～ 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 800kg 級静止衛星、LEO 

政府支援状況 H-I は政府が開発したロケットであり、開発資金は全額政府が支出した。一段

目はアメリカのデルタロケットを流用していた。液体ロケット技術の国産化の

戦略として、まずはハードルの低い 2段目のエンジンの国産化を行った。 
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ロケット名：H-Ⅱ 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

          

 

出所：http://www.jaxa.jp/countdown/f15/tane_guide/img/tane_20090108_1.jpg（画像左） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

H-Ⅱ(2SRB) 5(5) 1(1) 80% 

H-Ⅱ(2SRB,2SSB) 1(1) 0(0) 100% 

H-ⅡS (2SRB) 1(1) 1(1) 0% 

注：2SRB は 2 基の SRB を、2SSB は 2 基の SSB を装備。 

 

 

射場 種子島宇宙センター（TSC） 

緯度・経度 北緯 30.24 度、東経 130.58 度 

射座 大崎射場 吉信射点 

追跡・管制施設 増田宇宙通信所（種子島） 

小笠原追跡所（小笠原） 

沖縄宇宙通信所（沖縄県国頭郡） 

クリスマスダウンレンジ局（クリスマス島） 

提供 JAXA 提供 JAXA 

種子島宇宙センター 

吉信射点 
H-Ⅱ 
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３．打上能力 

H-Ⅱでは固体ロケットブースタ（SRB）に加え、固体補助ロケット（SSB）を取り付けることによって

異なったペイロード需要に対応するようになっていた。また、2 段目エンジンを LE5-B に強化した H-

ⅡS モデルが存在した。 

 

機種 GTO 

H-Ⅱ(2SRB) 3,800 kg 

～ 

3,930 kg 

H-Ⅱ(2SRB,2SSB) 

H-ⅡS (2SRB) 

 

４．主要諸元 

H-II 

 固体ロケット 

ブースター 

補助 

ロケット 
第一段 第二段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 23m 14.9m 28m 10.6m 12m 

外径 4.0m 1.02m 4.0m 4.0m 4.1m 

モータ／ 

エンジン 

SRB 

（2 基） 
Castor 4XL LE-7 LE-5A 

 

製造者 日産自動車（現 IHI

エアロスペース） 
ATK Thiokol MHI MHI KHI 

推進剤 HTPB HTPB LOX/LH2 LOX/LH2  

平均推力 1,765kN/基 745kN 1,078kN 121.5kN  

比推力 273 秒 283 秒 446 秒 452 秒  

燃焼時間 93 秒 60 秒 346 秒 600 秒  

 

H-II S 

 固体ロケット 

ブースター 

補助 

ロケット 
第一段 第二段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 23m 14.9m 28m 10.6m 12m 

外径 4.0m 1.02m 4.0m 4.0m 4.1m 

モータ／ 

エンジン 

SRB 

(2 基) 
Castor 4XL LE-7 LE-5B 

 

製造者 日産自動車（現 IHI

エアロスペース） 
ATK Thiokol MHI MHI KHI 

推進剤 HTPB HTPB LOX/LH2 LOX/LH2  

平均推力 1,765kN/基 745kN 1,078kN 137kN  

比推力 273 秒 283 秒 446 秒 447 秒  

燃焼時間 93 秒 60 秒 346 秒 534 秒  
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５．開発情報等 

主契約者 宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
三菱重工業 

打上サービス 

提供者 
宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時)/ロケットシステム（RSC） 

開発主体 宇宙開発事業団(NASDA)（日本）(当時) 

開発期間 1984 年～ 

開発費 $ 2,300million 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 大型静止衛星、LEO コンステレーション展開 

政府支援状況 H-Ⅱは政府が開発したロケットであり、開発資金は全額政府が支出した。政府

は H-Ⅱ事業の打ち上げ請負会社としてロケットシステムを設立し、同社は 3

号機打ち上げ時から営業を開始した。 

今後の開発 

 

1996 年度から低コスト化を目指して H-ⅡA の開発が開始された。 
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ロケット名：H-ⅡA 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.jaxa.jp/projects/rockets/h2a/zoom1_j.html（画像左） 

http://www.jaxa.jp/about/centers/tnsc/index_j.html（画像右） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

H-ⅡA 202 7(7) 0(0) 100% 

H-ⅡA 2022 3(3) 0(0) 100% 

H-ⅡA 2024 7(7) 1(1) 85.7% 

H-ⅡA 204 1(1) 0(0) 100% 

射場 種子島宇宙センター（TSC） 

緯度・経度 北緯 30.24 度、東経 130.58 度 

射座 大崎射場 吉信射点 

追跡・管制施設 増田宇宙通信所（種子島） 

小笠原追跡所（小笠原） 

沖縄宇宙通信所（沖縄県国頭郡） 

クリスマスダウンレンジ局（クリスマス島） 

提供 JAXA 

種子島宇宙センター 

吉信射点 

提供 JAXA 提供 JAXA 

H-ⅡA 2024 
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３．打上能力及び価格 

H-ⅡA では H-ⅡA202 を基本とし、固体ロケットブースタ（SRB-A）、固体補助ロケット（SSB）或いは

液体ロケットブースタ（LRB）を取り付けることによって異なったペイロード需要に対応するようにな

っている。 

なお、H2A の後ろに付く 4 桁の数字は、H2Aabcd 型として a:段数、b:LRB 数、c:SRB 数、d:SSB 数で 0

は省略する。  

 

機種 SRB-A SSB LE-7A 

H-ⅡA202 2 基 0 基 0 基 

H-ⅡA2022 2 基 2 基 0 基 

H-ⅡA2024 2 基 4 基 0 基 

H-ⅡA212 2 基 0 基 1 基 

H-ⅡA222 2 基 0 基 2 基 

H-ⅡA204 4 基 0 基 0 基 

 

機種 GTO 価格 

H-ⅡA202 4.1t N/A 

H-ⅡA2022 4.5t - 

H-ⅡA2024 5.0t - 

H-ⅡA212 7.5t - 

H-ⅡA222 9.5t - 

H-ⅡA204 6.0t - 

 

 

４．主要諸元 

 固体 

ロケット 

ブースター

補助 

ロケット 

液体 

ロケット 

ブースター

第一段 第二段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

（５S型）

全長 15.1m 14.9m 36.7m 37.2m 9.2m 12m 

外径 2.5m 1.0m 4.0m 4.0m 4.0m 4.07m 

モータ／ 

エンジン 
SRB-A SSB LE-7A LE-7A LE-5B 

 

製造者 IHIエアロス

ペース 
ATK Thiokol MHI MHI MHI KHI 

推進剤 HTPB HTPB LOX/LH2 LOX/LH2 LOX/LH2  

平均推力 2,245kN/基 745kN/基 1,097kN/基 1,098kN 137,062N  

比推力 281 秒 282 秒 440 秒 442 秒 448 秒  

燃焼時間 120 秒 59.8 秒 202 秒 390 秒 530 秒  
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５．開発情報等 

主契約者 宇宙航空研究開発機構(JAXA)（日本） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
三菱重工業 

打上サービス 

提供者 
2007 年度より三菱重工業 

開発主体 宇宙航空研究開発機構(JAXA) 

開発期間 1996 年～ 

開発費 TBD 

ターンアラウン

ド 

TBD 

ターゲット市場 大型静止衛星、ISS ミッション、LEO コンステレーション展開 

政府支援状況 H-ⅡA は政府が開発しているロケットであり、開発資金は全額政府が支出してい

る。政府は H-ⅡA 事業の民間移管を決め、生産や受注、打上げを三菱重工に集約

されている。 

今後の開発 

 

2007 年度から、打上げに係る安全管理を除く H-ⅡA ロケット打ち上げ関連業務す

べてが民間企業である三菱重工業に全面移管された。ロケットの開発も含めて移

管 される。三菱重工業は今後打ち上げる H-ⅡA ロケットの構成を H-ⅡA202 と H-

ⅡA 204 の二つの形式に絞ると発表している。打上げ費用を 70～80 億円に抑えて

商用衛星打上げ市場で受注を獲得するため、射場の点検費および修繕費として 20

～30 億円／回の公的負担を求めている。 

製造企業詳細 構成品 製造業者 

衛星フェリング KHI 

衛星アダプタ KHI 

＜第２段＞   

・２段 LE-5B エンジン MHI 

・２段 LE-5B ターボポンプ IHI 

・第２段液体酸素タンク （米）Boeing 

・第２段液体水素タンク MHI 

・第２段姿勢制御（ガスジェット）装置 IA 

＜第１段＞   

・１段 LE-7A エンジン MHI 

・第１段 LE-7A ターボポンプ IHI 

・第１段タンクドーム (独）MTA 

＜主要な電子機器＞   

・制御電子パッケージ MPC 

・レートジャイロパッケージ MPC 

・誘導制御計算機 NEC 
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・テレメータ送信機 NTS 

・指令破壊システム NTS 

・レーダトランスポンダ NTS 

・慣性センサユニット JAE 

・横加速度計測装置 JAE 

＜搭載ソフトウエア＞   

・航法・誘導系ソフトウエア MSS 

・制御系ソフトウエア MHI 

火工品 IA 

火工品イグナイタ NOF 

固体ロケットブースタ（SRB-A) IA 

固体推進薬 NOF 

補助ロケット（SSB) （米）ATK Thiokol 

＜その他 機器・部品＞   

・LE-5B、LE-7A ターボポンプベアリング NTN 

・エンジンチュービング 櫻護膜 

・サーボアクチュエータ SINFONIA 

 

MHI：三菱重工  

KHI：川崎重工 

NEC：日本電気 

NTS：NEC 東芝スペース 

MSS：三菱スペース・ソフトウエア 

JAE：日本航空電子 

MTA：MT Aerospace 

MPC：三菱プレシジョン 

IA：IHI エアロスペース 

NOF：日油  

NTN：NTN 

SINFONIA：シンフォニアテクノロジー 
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ロケット名：H-ⅡB 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所: http://jda.jaxa.jp/   (P-042-12057) (画像左) 

 http://jda.jaxa.jp/   (P-042-17173) (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

H-ⅡB 2(2) 0(0) 100% 

 

 

射場 種子島宇宙センター（TSC） 

緯度・経度 北緯 30.24 度、東経 130.58 度 

射座 大崎射場 吉信第 2射点 

追跡・管制施設 増田宇宙通信所（種子島） 

小笠原追跡所（小笠原） 

沖縄宇宙通信所（沖縄県国頭郡） 

クリスマスダウンレンジ局（クリスマス島） 

種子島宇宙センター 

吉信第 2 射点 

提供 JAXA 提供 JAXA 

H-ⅡB
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３．打上能力 

機種 GTO 

H-ⅡB 8.0t 

 

４．主要諸元 

 固体 

ロケット 

ブースター 

第一段 第二段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

（５S型） 

全長 15.2m 38.2m 10.7m 16m/15m(HTV) 

外径 2.5m 5.2m 4.0m 4.0m/5.1m(HTV) 

モータ／ 

エンジン 
SRB-A 改良型×2 LE-7A ×2 LE-5B 

 

製造者 IHI エアロスペー

ス 
MHI MHI KHI 

推進剤 HTPB LOX/LH2 LOX/LH2  

平均推力 2285kN/基 1,098kN/基 137,062N  

比推力 281 秒 440 秒 447 秒  

燃焼時間 120 秒 345 秒 530 秒  

 

５．開発情報等 

主契約者 三菱重工業㈱/宇宙航空研究開発機構(JAXA)（日本） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
宇宙航空研究開発機構(JAXA) 

打上サービス 

提供者 
JAXA 

開発主体 宇宙航空研究開発機構(JAXA) 

開発期間 2003 年～ 

開発費 200 億円＋118 億円（試験 1号機費用） 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 大型静止衛星、ISS ミッション（HTV 打上げ用） 

政府支援状況 H-ⅡB は三菱重工業に主体を持たせる形で官民共同にて開発しているロケッ

トであり、開発資金は 150 億円を政府が、50 億円を三菱重工業が支出してい

る。 

今後の開発 

 

第一段実機型タンクステージ燃焼試験、地上総合試験、特別点検を経て 2009

年から 2015 年にかけて少なくとも HTV を毎年 1機ずつ打上げる予定がある。

開発体制 JAXA と MHI の合同チームにより開発計画・システム仕様の策定を行う。 

JAXA と MHI の作業分担は以下の通り。 

＜JAXA＞ 
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・システム仕様の設定 

・リスクの高い開発試験（エンジン 2基同時燃焼試験、試験機打上げ） 

・打上げ関連設備などの基盤整備 

＜MHI＞ 

・詳細設計以降の開発取りまとめ 

・製造設備等の整備 

 

構成品の製造企業詳細は以下の通り。 

構成品 製造業者 

・衛星フェリング KHI 

・LE-7A ターボポンプ IHI 

・LE-5B ターボポンプ IHI 

・固体ロケットブースタ IA 

・火工品 IA 

・ガスジェット装置 IA 

＜主要な電子機器＞   

・制御電子パッケージ MPC 

・レートジャイロパッケージ MPC 

・誘導制御計算機 NEC 

・テレメータ送信機 NEC 

・指令破壊受信機 NEC 

・レーダトランスポンダ NEC 

・慣性センサユニット JAE 

＜搭載ソフトウエア＞   

・誘導プログラム MS 

  

KHI：川崎重工 

IHI：IHI 

IA：IHI エアロスペース 

MPC：三菱プレシジョン 

NEC：日本電気 

JAE：日本航空電子 

MSS：三菱スペース・ソフトウエア 
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ロケット名：L-4S 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://jda.jaxa.jp/   (P-021-01429) (画像左) 

http://www.isas.jaxa.jp/j/topics/topics/2007/image/0813/S520_5.jpg（画像右） 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

L-4S 5(5) 4(4) 20% 

 

射場 鹿児島宇宙空間観測所（JKSC） 

緯度・経度 北緯 31.25 度、東経 131.08 度 

射座 KS センター（鹿児島県内之浦） 

追跡・管制施設 内之浦追跡局（内之浦） 

グアムをはじめとした世界中の追跡局が協力した 

提供 JAXA 

鹿児島宇宙空間観測所 KS センター 
提供 JAXA 

L-4S-5 
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３．打ち上げ能力 

 

機種 LEO 

L-4S 26kg 

 

４．主要諸元 

L-4S 

 補助 

ロケット 
第一段 第二段 第三段 ｷｯｸﾓｰﾀ 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 5.80 m 16.522 m 8.141 m 4.067 m 1.104 m 2.008m 

外径 0.31 m 0.735 m 0.735 m 0.504m 0.48m 0.504m 

モータ SB-310 L-735 L-735(1/3) L-500 L-480S  

製造者 日産自動車

（現 IHI エ

アロスペー

ス） 

日産自動車

（現 IHIエア

ロスペース） 

日産自動車

（現 IHI エア

ロスペース）

日産自動車

（現 IHI エ

アロスペー

ス） 

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース） 

日産自動車

（現 IHI エ

アロスペー

ス） 

推進剤 HTPB HTPB HTPB HTPB HTPB  

平均推力 95kN/基 410kN 118kN 69kN 7.8kN  

比推力 220 秒 215 秒 242.9 秒 249.3 秒 254 秒  

燃焼時間 7.4 秒 29 秒 38 秒 27 秒 32 秒  

 

５．開発情報等 

主契約者 東京大学宇宙航空研究所（日本）（当時） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
日産自動車（現 ㈱IHI エアロスペース） 

打上サービス 

提供者 
東京大学宇宙航空研究所（日本）（当時） 

開発主体 東京大学宇宙航空研究所（日本）（当時） 

開発期間 1964 年～ 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 商業市場の参入はない。 

政府支援状況 L-4S は東京大学が開発したロケットであり、開発資金は全額政府が支出してい

る。 
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ロケット名：M-3／4 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

  

 

出所: http://www.isas.jaxa.jp/j/enterp/rockets/vehicles/mu/m3s.shtml(画像左上) 

 http://www.isas.jaxa.jp/j/enterp/rockets/vehicles/mu/m4s.shtml(画像左下) 

http://jda.jaxa.jp/   (P-021-01345) (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

 

射場 鹿児島宇宙空間観測所（JKSC） 

緯度・経度 北緯 31.25 度、東経 131.08 度 

射座 ミュー台地（鹿児島県内之浦） 

追跡・管制施設 内之浦追跡局（内之浦） 

宮崎追跡局（宮崎大学工学部の構内） 

勝浦追跡局（千葉県勝浦市） 

小笠原追跡局（東京都小笠原） 

クリスマスダウンレンジ局（クリスマス島） 

提供 JAXA 

鹿児島宇宙空間観測所 

M-3S／M-4S 

提供 JAXA 

提供 JAXA 

提供 JAXA 
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機種 打上数 失敗数 成功率 

M-4S 4(4) 1(1) 75% 

M-3C 4(4) 1(1) 75% 

M-3H 3(3) 0(0) 100% 

M-3S 4(4) 0(0) 100% 

M-3SⅡ 8(8) 1(1) 87.5% 

 

３．打上能力 

機種 LEO 

M-4S 180kg 

M-3C 195kg 

M-3H 290kg 

M-3S 290kg 

M-3SⅡ 770kg 

 

４．主要諸元 

M-4S 

 補助 

ロケット 
第一段 第二段 第三段 ｷｯｸﾓｰﾀ 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 5.80 m 23.557 m 4.70 m 4.0m 1.8m 3.022m 

外径 0.31 m 1.41 m 1.41m 0.86m 0.79m 0.86m 

モータ SB-310 

(8 基) 
M-10 M-20 M-30 M-40  

製造者 日産自動車

（現 IHI エ

アロスペー

ス） 

日産自動車

（現 IHI エア

ロスペース） 

日産自動車

（現 IHIエア

ロスペース）

日産自動車

（現 IHI エ

アロスペー

ス） 

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース） 

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース）

推進剤 HTPB HTPB HTPB HTPB HTPB  

平均推力 95kN/基 737kN 285kN 128kN 26.5kN  

比推力 219 秒 219 秒 261 秒 265 秒 270 秒  

燃焼時間 7.4 秒 61 秒 66 秒 42 秒 40 秒  

M-3C 

 補助 

ロケット 
第一段 第二段 第三段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 5.80 m 20.241 m 8.395 m 2.326m 不明 

外径 0.31 m 1.41 m 1.41m 1.144m 1.41m 

モータ SB-310 

(8 基) 
M-10 M-22 M-3A  
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製造者 日産自動車

（現IHIエア

ロスペース） 

日産自動車

（現 IHI エア

ロスペース）

日産自動車

（現 IHI エア

ロスペース）

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース）

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース） 

推進剤 HTPB HTPB HTPB HTPB  

推力 95kN/1 本 737kN 285kN 61kN  

比推力 219 秒 219 秒 273 秒 283 秒  

燃焼時間 7.4 秒 70 秒 72 秒 53 秒  

M-3H 

 補助 

ロケット 
第一段 第二段 第三段 ｷｯｸﾓｰﾀ 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 5.80 m 23.80 m 8.895 m 3.059m 1.408m 不明 

外径 0.31 m 1.41 m 1.41m 1.136m 0.932m 1.41m 

モータ SB-310 

(8 基) 
M-13 M-22 M-3A KM-A/B  

製造者 
日産自動車

（現IHIエア

ロスペース） 

日産自動車

（現 IHI エア

ロスペース）

日産自動車

（現 IHI エア

ロスペース）

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース）

日産自動車

（現 IHI エ

アロスペー

ス） 

日産自動車

（現 IHI エ

アロスペー

ス） 

推進剤 HTPB HTPB HTPB HTPB HTPB  

平均推力 95kN/基 1,262.419kN 285kN 61kN 7kN/22.6kN  

比推力 219 秒 239 秒 277 秒 284 秒 283 秒  

燃焼時間 7.4 秒 70 秒 72 秒 53 秒 18 秒/30 秒  

M-3S 

 補助 

ロケット 
第一段 第二段 第三段 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 5.80 m 23.801 m 8.895 m 2.501m 不明 

外径 0.31 m 1.41 m 1.41m 1.135m 1.41m 

モータ SB-310 

(8 基) 
M-13TVC M-22 M-3A  

製造者 日産自動車

（現IHIエア

ロスペース） 

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース）

日産自動車

（現 IHI エア

ロスペース）

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース）

日産自動車

（現 IHI エア

ロスペース） 

推進剤 HTPB HTPB HTPB HTPB  

平均推力 95kN/基 1,020kN 285kN 66.9kN/63

.3kN 

 

比推力 219 秒 266 秒 277 秒 284秒/289秒  

燃焼時間 7.4 秒 66 秒 72 秒 45 秒/52 秒  
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M-3SⅡ 

 補助 

ロケット 
第一段 第二段 第三段 ｷｯｸﾓｰﾀ 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ

全長 9.140m 27.785 m 13.1235m 4.6661m 1.98m 不明 

外径 0.735m 1.650 m 1.650m 1.495m 0.79m/0.63m

/0.79m 

1.65m 

モータ SB-735 

(2 基) 
M-13 M-23 M-3B KM-P/D/M  

製造者 

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース）

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース）

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース）

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース）

日産自動車

（現IHIエア

ロスペース） 

日産自動

車（現

IHI エア

ロスペー

ス） 

推進剤 HTPB HTPB HTPB HTPB HTPB  

平均推力 327.83kN/基 1,262.419kN 523.998kN 132.115kN 32.2kN/17.6

kN/32.3kN 

 

比推力 263 秒 263 秒 282 秒 293.1 秒 287秒/294秒

/293 秒 

 

燃焼時間 38 秒 70 秒 70 秒 87 秒 36.3 秒  

 

５．開発情報等 

主契約者 宇宙科学研究所(ISAS)（日本）（当時） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
日産自動車（現 IHI エアロスペース） 

打上サービス 

提供者 
宇宙科学研究所(ISAS)（日本）（当時） 

開発主体 宇宙科学研究所(ISAS)（日本）（当時） 

開発期間 1966 年～ 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 商業市場の参入はない。 

政府支援状況 M-3,4 は ISAS が開発したロケットであり、開発資金は全額政府が支出してい

る。 
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ロケット名：M-V 

 

１．ロケットと射場の外観 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.jaxa.jp/projects/rockets/m_v/index_j.html(画像左) 

http://jda.jaxa.jp/   (P-021-01345) (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

M-V 7(7) 1(1) 85.7% 

 

 

 

射場 鹿児島宇宙空間観測所（JKSC） 

緯度・経度 北緯 31.25 度、東経 131.08 度 

射座 ミュー台地（鹿児島県内之浦） 

追跡・管制施設 内之浦追跡局（内之浦） 

宮崎追跡局（宮崎大学工学部の構内） 

勝浦追跡局（千葉県勝浦市） 

小笠原追跡局（東京都小笠原） 

クリスマスダウンレンジ局（クリスマス島） 

提供 JAXA 

提供 JAXA 

鹿児島宇宙空間観測所 M-V 
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３．打上能力及び価格 

 

機種 LEO 価格 

M-V 1.8t 50 億円 

 

４．主要諸元 

 
第一段 第二段 第三段 ｷｯｸﾓｰﾀ 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

全長 13.73m 6.61m 3.61m 1.5m 9.19m 

外径 2.5m 2.5m 2.2m 1.2m 2.5m 

モータ M-14 M-25 M-34 KM-V-1  

製造者 IHI エアロスペ

ース 

IHI エアロスペ

ース 

IHI エアロスペ

ース 

IHI エアロスペ

ース 

IHI エアロスペ

ース 

推進剤 HTPB HTPB HTPB HTPB  

平均推力 3,760kN 1,320kN 337kN 52kN  

比推力 274 秒 292 秒 301 秒 298 秒  

燃焼時間 51 秒 62 秒 94 秒 73 秒  

 

５．開発情報等 

主契約者 宇宙航空研究開発機構(JAXA)（日本） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
IHI エアロスペース 

打上サービス 

提供者 
宇宙航空研究開発機構(JAXA) 

開発主体 宇宙航空研究開発機構(JAXA) 

開発期間 1990 年～ 

開発費 150 億円 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 商業市場の参入は今のところない。 

政府支援状況 M-V は JAXA が開発したロケットであり、開発資金は全額政府が支出している。

今後の開発 2006 年 7 月、M-V ロケットの廃止が決定された。小型衛星向けの新型固体ロケ

ットの研究が 2007 年度から開始されており、初号機打上げは 2013 年度を目指

している。詳細な諸元は未だ固まっていない。 
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ロケット名：イプシロンロケット 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

出所：http://jda.jaxa.jp/   (P-079-18797) （画像左） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

- 0(0) 0(0) 0% 

 

３．打上能力及び価格 

代表的軌道 基本形態固体３段式 オプション形態 

固体３段式＋小型液体推進系

地球周回低軌道（LEO） 1200kg（近地点 250km x 遠地点 500km） 700kg（500km 円軌道） 

太陽同期軌道（SSO） ― 450kg（500km 円軌道） 

射場 内之浦宇宙空間観測所ミューセンター 

予定 

緯度・経度 北緯 31.25 度、東経 131.08 度 

射座 ミュー台地（鹿児島県内之浦） 

追跡・管制施設 内之浦追跡局（内之浦） 

宮崎追跡局（宮崎大学工学部の構内） 

勝浦追跡局（千葉県勝浦市） 

小笠原追跡局（東京都小笠原） 

クリスマスダウンレンジ局（クリスマス島） 

提供 JAXA 

TBD 

イプシロンロケット 
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４．主要諸元 

 

第一段 第二段 第三段 

 

小型液体ステ

ージ 

衛星 

ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

（５S型）

全長 15.1m 3.61m 1.5m N/A N/A 

外径 2.5m 2.2m 1.2m N/A N/A 

質量(推進剤質量) 約 74.7ton 

(約66.0ton) 

約 11.6ton 

(約 10.8ton)

約 3.0ton 

(約 2.5ton) 

/オプション：

約 3.2ton 

約 0.3ton 

(約 0.1ton) 

約 0.6ton

モータ／ 

エンジン 
SRB-A M-34c KM-V2b (TBD) 

 

製造者 IHIエアロス

ペース 

IHI エアロス

ペース 

IHI エアロス

ペース 

IHI エアロス

ペース 

IHI エアロ

スペース 

推進剤 HTPB HTPB HTPN N/A  

平均推力 1580kN(真空

中) 

377.2kN(真空

中) 

81.3kN(真空

中) 

N/A  

比推力 283.6s(真

空中) 

299.9s(真空

中) 

301.7s(真空

中) 
202s(連続) 

 

燃焼時間 約 120s 約 104.7s 91.1s N/A  

マスレシオ 0.911 0.923 0.917 N/A  

 

５．開発情報等 

主契約者 宇宙航空研究開発機構(JAXA)（日本） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
IHI エアロスペース 

打上サービス 

提供者 
IHI エアロスペース 

開発主体 宇宙航空研究開発機構(JAXA) 

開発期間 2010 年～ 

開発費 約１１０億円(オプション開発含む),設備約４２億円、試験機約５３億円 

ターンアラウン

ド 

受注から打上げまでの期間 ：１年 

１段射座据付から打上げ翌日まで７日を満足すること 

ターゲット市場 小型衛星 

政府支援状況 イプシロンロケットは JAXA が開発するロケットであり、開発資金は全額政府が

支出している。 

今後の開発 

 

2013 年度に１号機打ち上げ予定。 
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ロケット名：デルタ 2 (Delta 2) 

 

1. ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.ulalaunch.com/site/docs/product_cards/DII_product_card.pdf (画像左) 

 http://www.patrick.af.mil/shared/media/photodb/photos/091002-F-9111B-001.JPG (画像右) 

 

射場名 
東海岸：ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS） 

西海岸：バンデンバーグ空軍基地（VAFB） 

緯度・経度 
CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

VAFB:北緯 34.24 度、西経 120.21 度 

射座 
CCAS：SLC-17A/B 

VAFB：SLC-2 

追跡・管制施設 

CCAS 及び VAFB から打ち上げられるデルタ 2 の追跡・管制は空軍が有

する以下の施設を用いて実施される。 

CCAS 

・ CCAS レンジ運用管制センター（フロリダ） 

・ パトリック空軍基地（フロリダ） 

・ JDMTA/FTSS（フロリダ） 

・ 追跡・管制施設（ワロップス島／ﾆｭｰﾌｧﾝﾄﾞﾗﾝﾄﾞ島／バミューダ諸

島／アンチグア島／アセンション島（英）） 

・ ARIA（航空機） 

VAFB 

・ VAFB（カリフォルニア） 

・ 追跡・管制施設（ピラーポイント（加州）／ポイント・ムーグー

（加州）／サンニコラス島／ハワイ島） 

・ ARIA（航空機） 

・ P3A（航空機） 

 

Patrick AFB Credit:United launch Alliance 

CCAS SLC-17B Delta 2 
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２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

Delta 2 132(91) 2(1) 98.5% 

 

 

３．打上能力及び価格 

デルタ 2は 732X、742X、792X の 3 機種が提供されている。Xは Star 48 を使用した第三段の有無を表

しており、第三段を使用する機種には「5」が、使用しない機種には「0」が与えられている。各機種

は、GEM と称する固体ロケットモータ(SRM)を何本使用するかで名称が異なっている。732X は GEM を 3

本、742X は 4 本、792X は 9 本使用している。 

2種類のフェアリングに対応した各デルタ2の打上能力を以下に示した。LEOでは第三段であるStar 48

は使用されない。 

 

使用フェアリ

ング 

直径 2.90m 直径 3.05m 

機種 7320 7420 7920 7320 7420 7920 

LEO (185km)       

CCAS(28.7 度) 2.7t 3.1t 5t 2.9t 3.2t 5.1t 

VAFB(90 度) 2.0t 2.3t 3.8t 2.1t 2.4t 3.9t 

機種 7325 7425 7925 7325 7425 7925 

GTO   

CCAS(28.7 度) 952kg 1.1t 1.8t 1.0t 1.1t 1.9t 

CCAS: Cape Canaveral Air Station, VAFB: Vandenberg Air Force Base 

 

機種 価格 

7320 
6500 万ドル ※ 

7920 

※米 FAA 発行の Commercial Space Transportation: 2009 Year In Review による 
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４．主要諸元 

デルタ 2 はどの機種でも、第一段、第二段、第三段、及び SRM を共通で使用するようになっている。

打上能力は、第三段の有無及び SRM の本数の違いによって異なる。 

 

GEM（1 本当たり） 

全備重量 13.1t 

推進剤重量 11.8t 

推進剤 HTPB 

エンジン型式 固体 

平均推力 446.0kN（海面）、499.2kN（真空） 

比推力 245.4 秒（海面）、274.0 秒（真空） 

全長 13.0m 

直径 1.0m 

燃焼時間 63.3 秒 

 

 第一段 第二段 第三段 

全備重量 101.8t 7t 2.2t 

推進剤重量 96.1t 6.0t 2.0t 

推進剤 LOX/RP-1 N2O4/Aerozine-50 固体 

エンジン型式 RS-27A AJ10-118K Star 48B 

製造者 Rocketdyne Aerojet ATK-Thiokol 

平均推力 889.6kN（海面）、

1085.8kN（真空） 
43.6kN（真空） 66.4kN（真空） 

比推力 254.2 秒（海面）、 

301.7 秒（真空） 
319.2 秒（真空） 292.2 秒（真空） 

全長 26.1m 6.0m 2.0m 

直径 2.4m 2.4m 1.2m 

燃焼時間 260.5 秒 431.6 秒 87.1 秒 
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５．開発情報等 

主契約者 Boeing Integrated Defense System（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Boeing Integrated Defense System（米国） 

打上サービス 

提供者 
Boeing Integrated Defense System（米国） 

開発主体 DoD/Boeing 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド デルタ 2のターンアラウドは当初は 42 日であったが、 短で 23 日と報じられ

ている。一般的には 30 日がデルタ 2のターンアラウンドとされている。 

ターゲット市場 デルタ 2は広範な政府及び商業ミッションに用いられている打上げ機である。

近年のデルタ 2のマーケティングは、増大する商業通信衛星市場へと焦点が当

てられてきた。同機はヒューズの HS-376 級の衛星の打上げに適しているもの

の、これが能力的限界となっているため、主流となりつつある大型バスを用い

た静止衛星ミッションを獲得することはできない。そのためボーイングはデル

タ 2のマーケティングポジションを、商業市場では静止通信衛星市場から低軌

道衛星市場（イリジウム等、1 回のミッションで複数機の小型衛星を打上げる

ミッション）へと移行させ、政府市場では NASA の科学ミッション、米空軍の

GPS ミッションへと合わせている。 

政府支援状況 デルタ 2の開発資金は米空軍がそのほとんどを拠出している。現在同ロケット

の開発は終了しているため、政府支援は無い。 

今後の開発 デルタ 2の後継機としてのロケット開発の計画はない。 
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ロケット名：デルタ 3 (Delta 3) 

 

１． ロケットと射場の外観  

 

ロケット外観：下記 URL 参照     射場外観：下記 URL 参照 

 

出所：http://spaceflightnow.com/delta/d280/images/000822pathfdr.jpg (画像左) 

http://www.robsv.com/cape/c17.htmlhttp://www.robsv.com/cape/c17.html(画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

Delta 3 3(1) 2(0) 33.3% 

 

 

 

３．打上能力 

デルタ 3 の打上能力を、現在のコンフィギュレーションである二段式デルタ 3 を基準として次に示し

た。 

 

LEO (185km) 

 CCAS（28.7 度） 8.3t 

 VAFB（90 度） 6.8t 

極軌道(705km) 

 VAFB（98.2 度） 6.1t 

GTO  

 CCAS（28.7 度） 3.8t 

射場名 
東海岸：ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS） 

西海岸：バンデンバーグ空軍基地（VAFB） 

緯度・経度 
CCAS：北緯 28.44 度、西経 80.56 度 

VAFB:北緯 34.799 度、西経 120.63 度 

射座 
CCAS：SLC-17A/B 

VAFB：SLC-2 

追跡・管制施設 CCAS 及び VAFB からの打上げ共デルタ 2参照 CCAS SLC-17B 
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４．主要諸元 

デルタ 3は計 9本の SRM を使用している。この SRM は GEM LDXL と呼ばれ、デルタ 2で使用されていた

GEM を大型化し、25 %の推力増強を図ったものである。また、9本の内 3本にはスラスト・ベクター・

コントロール(TVC)が装備されており、機全体の機動性及び制御の向上に貢献している。 

 

第一段はデルタ 2と同じ RS-27A が採用されているが、第二段には 30 年以上の実績がある RL10 エンジ

ンの改良型である RL10B-2 を使用している。RL10B-2 は液体酸素・液体水素を燃料としており、デル

タ 2 の AJ10-118K の 2 倍以上の推力を得ている。また、RL10B-2 は再着火可能なエンジンであり、2

回以上の再着火が要求される場合には、タンクを再与圧するためにヘリウムガスが封入されたボトル

が追加装備される。 

 

GEM LDXL（1 本当たり） 

全備重量 19t(TVC なし)、19.3t（TVC あり） 

推進剤重量 17t 

推進剤 HTPB 

エンジン型式 固体 

製造者 ATK-Thiokol 

平均推力 606kN（真空） 

比推力 273.8 秒 

全長 15.2m 

直径 1.168m 

燃焼時間 75-79 秒 

 

 

 第一段 第二段 参考（第三段） 

全備重量 104.4t 19.3t 1.9t 

推進剤重量 97.5t 16.8t 1.7t 

推進剤 LOX/RP-1 LOX/LH2 固体 

エンジン型式 RS-27A RL-10B-2 Star 48B 

製造者 Rocketdyne P&W ATK-Thiokol 

平均推力 889.6kN（海面）、

1085.8kN（真空） 

11.2kN（真空） 64.1kN（真空） 

比推力 254.2 秒（海面）、301.7

秒（真空） 

462.4 秒（真空） 292.2 秒（真空） 

全長 20.0m 8.8m 14.7m 

直径 2.4m 2.4m 1.2m 

燃焼時間 320.0 秒 700 秒 75.0 秒 
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５．開発情報等 

主契約者 Boeing Integrated Defense System（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Boeing Integrated Defense System（米国） 

打上サービス 

提供者 
Boeing Integrated Defense System（米国） 

開発主体 Boeing Integrated Defense System（米国） 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウン

ド 

デルタ 3 のターンアラウドは、射座での準備に 28 日、打上げ前活動に 3 日を合

計した 31 日である。 

ターゲット市場 デルタ 3 は HS-601HP クラスの大型静止通信衛星の打上げに対応するために開発

された打上げ機である。従って現在の打上げ市場では、アトラス 2AS、アリアン

44LP、プロトン、長征 3と競合している。ボーイングはデルタ 3の将来ミッショ

ンを米政府からも獲得する考えでいる。 

政府支援状況 デルタ3はボーイング社からの資金と衛星通信顧客数社からの打上げ確約により

資金調達がなされている。 

今後の開発 デルタ 3の運用はデルタ 4の市場投入により徐々にフェーズアウトされる予定。
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ロケット名： デルタ 4／EELV (Delta 4/EELV) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所： http://www.ulalaunch.com/site/docs/product_cards/DIV_product_card.pdf (画像左) 

http://www.ulalaunch.com/site/pages/News.shtml#/61/ (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

Delta 4M 11(10) 0(0) 100% 

Delta 4H 5(5) 1(1) 80% 

射場名 東海岸：ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS）

西海岸：バンデンバーグ空軍基地（VAFB） 

緯度・経度 CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

VAFB:北緯 34.24 度、西経 120.21 度 

射座 CCAS：SLC-37 

VAFB：SLC6 

追跡・管制施設 CCAS 及び VAFB からの打上げ共デルタ 2参照 

Credit:United launch Alliance 

Credit:United launch Alliance 

Space Launch Complex 37, CCAFS Delta 4 Hevy 
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３．打上能力及び価格 

※1 米 FAA 発行の Commercial Space Transportation: 2009 Year In Review による 

※2米 FAA 発行の Quarterly Launch Reports による 

 

４．主要諸元 

デルタ 4 は各機種で可能な限り共通のエンジン／ステージを使用し、コストを低く抑えるよう設計さ

れている。何れの機種も第一段には共通ブースターコア(CBC)を使用している。Medium-plus は当初の

EELV 計画には含まれていなかったが、商業打上げ市場の要求に細かく対応するため設けられた機種で

ある。第二段にはデルタ 2やデルタ 3の上段が使用される。 

 

 SRB 第一段 第二段 フェアリング 

デルタ 4M 0 CBC デルタ 3上段 ﾃﾞﾙﾀ 3 ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ  

デルタ 4M+4.2  2 基 CBC デルタ 3上段 ﾃﾞﾙﾀ 3 ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

デルタ 4M+5.2  2 基 CBC デルタ 3上段改良型 ﾀｲﾀﾝ 4 ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

デルタ 4M+5.4  4 基 CBC デルタ 3上段改良型 ﾀｲﾀﾝ 4 ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

デルタ 4H 0 CBC×3 デルタ 3上段改良型 ﾀｲﾀﾝ 4 ﾌｪｱﾘﾝｸﾞ 

 

 

デルタ 4シリーズ 

出所： http://www.boeing.com/defense-space/space/delta/delta4/images/d4family.jpg 

機種 フェアリング直径 GTO 価格 

デルタ 4M 4m 4.2t 

1 億 7000 万ドル ※１ デルタ 4M+4.2 (SRM×2) 4m 5.8t 

デルタ 4M+5.2 (SRM×2) 5m 4.6t 

デルタ 4M+5.4 (SRM×4) 5m 6.6t 

デルタ 4H（デュアル） 5m 5.4t 2 億 2500 万～2億 7500 万ドル※２

Boeing 
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デルタ 3 の極低温燃料上段ロケットについては「デルタ 3」の章を参照のこと。ここでは、新たに開

発されている CBC に使用される RS-68 について記述することとする。RS-68 の諸元を以下に示した。 

 

エンジン RS-68 

製造者 Rocketdyne 

推力（海面） 650klbf 

推力（真空） 745klbf 

重量 6.6t 

比推力（海面） 365 秒 

比推力（真空） 420 秒 

 

 

５．開発情報等 

主契約者 Boeing Integrated Defense System（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Boeing Integrated Defense System（米国） 

打上サービス 

提供者 
Boeing Integrated Defense System（米国） 

開発主体 DoD/Boeing 

開発期間 TBD 

開発費 5 億ドル以上を DoD が拠出。ボーイングの拠出額は不明。 

ターンアラウンド デルタ 4のターンアラウドは、機体のコンフィギュレーションによって異なる。

デルタ 4M の場合には、打上げ後に射座のリファービッシュにかかる時間は 3日

である。射座の状態が確認されてから打上げまでの期間は 10 日である。従って、

デルタ 4M のターンアラウンドは 13 日と算出される。SRB2 基のデルタ 4M+4.2

及びデルタ 4M+5.2 では 15日、SRB4 基のデルタ 4M+5.4 では 17日と推算される。

デルタ 4H は 14 日と予定されている。 

ターゲット市場 モジュール化されたロケットを用いることで、現在のデルタ 2 からタイタン 4

を超えるに至るまでの打上げ要求をデルタ 4 はカバーすることができる。デル

タ 4M+が政府及び商業静止衛星打上げをターゲットとしている。デルタ 4H は主

に政府ミッションを市場としているが、LEO コンステレーションを展開するた

めのメガランチャーとしても利用可能である。 

政府支援状況 デルタ 4の開発資金として政府が 5億ﾄﾞﾙを拠出している。また DoD と 13 億 800

万ドルで 19 回の打上げ契約を締結。 

今後の開発 デルタ 4の後継機の検討はまだ行なわれていない。 
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ロケット名:アテナ 1,2,1c,2c (Athena 1,2,1c,2c) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：   

http://www.lockheedmartin.com/data/assets/ssc/athena/20LUNAR-Athenalaunchprodpg.gif (画像左) 

http://www.ulalaunch.com/site/docs/product_cards/guides/DeltaIVPayloadPlannersGuide2007.pdf (画

像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

Athena 1 4(2) 1(0) 75.0% 

Athena 2 3(1) 1(0) 66.7% 

Athena 1c 0(0) 0(0) 00.0% 

Athena 2c 0(0) 0(0) 00.0% 

 

射場名 
東海岸：ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS） 

西海岸：バンデンバーグ空軍基地（VAFB） 

緯度・経度 
CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

VAFB:北緯 34.24 度、西経 120.21 度 

射座 
CCAS：SLC-46 

VAFB：SLC-6 

追跡・管制施設 CCAS 及び VAFB からの打上げ共デルタ 2参照 

Credit:United launch Alliance 

Athena 2 

Lockheed Martin 
VAFB SLC-6 
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３．打上能力及び価格 

機種 LEO 価格 

アテナ 1 795.5kg N/A 

アテナ 2 1977.3kg N/A 

アテナ 1c 760.0kg N/A 

アテナ 2c 1710.0kg N/A 

 

４．主要諸元 

アテナ 1 とアテナ 2 は共通のエンジンを使用している。アテナ 1 の第一段をアテナ 2 の第一段及び第

二段に、アテナ 1 の第二段をアテナ 2 の第三段として用いることで、開発リスクや費用の低減を図っ

ている。 

また、後継のアテナ 1c の第二段と、アテナ 2c の第三段にも同様の試みが図られている。 

以下に各段の諸元を示す。 

 

アテナ 1  

 第一段 第二段 第三段(OAM)*1 

モータ Castor 120 Orbus 21D MR-107(4 基) 

製造者 ATK-Thiokol P&W Primex 

全長 347in 124in 39.6in 

直径 93in 92in 92.4in 

平均推力 435,000lb 43,723lb 200lb 

推進剤 HTPB HTPB N2O4/UDMH 

 

アテナ 2  

 第一段 第二段 第三段 第四段(OAM) 

モータ Castor 120 Castor 120 Orbus 21D MR-107(4 基) 

製造者 ATK-Thiokol ATK-Thiokol P&W Primex 

全長 347in 347in 124in 39.6in 

直径 93in 93in 92in 92.4in 

平均推力 435,000lb 435,000lb 43,723lb 200lb 

推進剤 HTPB HTPB HTPB N2O4/UDMH 

*1 OAM＝Orbit Adjust Module 
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アテナ 1c 

 第一段 第二段 第三段(OAM)*1 

モータ Castor 120 Castor 30 MR-107(4 基) 

製造者 ATK-Thiokol ATK-Thiokol Primex 

全長 347in 154in 39.6in 

直径 93in N/A 92.4in 

平均推力 435,000lb N/A 200lb 

推進剤 HTPB HTPB N2O4/UDMH 

 

アテナ 2c 

 第一段 第二段 第三段 第四段(OAM) 

モータ Castor 120 Castor 120 Castor 30 MR-107(4 基) 

製造者 ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol Primex 

全長 347in 347in 154in 39.6in 

直径 93in 93in N/A 92.4in 

平均推力 435,000lb 435,000lb N/A 200lb 

推進剤 HTPB HTPB HTPB N2O4/UDMH 

*1 OAM＝Orbit Adjust Module 

 

出典： 

http://www.nasa.gov/offices/c3po/home/Castor_30_Test.html 

http://sites.wff.nasa.gov/code250/docs/expansion_ea/Appendix_A_MARS_Final_EA.pdf 
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ロケット名： アトラス 2A／アトラス 2AS (Atlas 2A/Atlas 2AS) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.af.mil/shared/media/photodb/photos/021126-O-9999G-004.jpg (画像左) 

   http://www.nasa.gov/missions/solarsystem/slc_36.html(画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績   

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。アトラス 2A の初号機打上げは 1994 年 8 月 3 日、アトラス 2AS の初号機打上げは 1993

年 12 月 16 日である。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

アトラス 2A 23(12) 0(0) 100% 

アトラス 2AS 30(7) 0(0) 100% 

 

３．打上能力   

機種 GTO 
LEO 

（100NM 28 度） 

アトラス 2A 3,039kg 7,280kg 

アトラス 2AS 3,630kg 8,610kg 

射場名 
東海岸：ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS） 

西海岸：バンデンバーグ空軍基地（VAFB） 

緯度・経度 
CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

VAFB:北緯 34.24 度、西経 120.21 度 

射座 
CCAS：SLC-36 

VAFB：SLC-3E 

追跡・管制施設 CCAS 及び VAFB からの打上げ共デルタ 2参照 

提供 NASA 
U.S. Air Force 

CCAS SLC-36 Atlas 2 
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４．主要諸元 

基本的にアトラス 2A と 2AS のコアは同じものである。両機の違いは、アトラス 2AS に打上能力増強の

ため SRB1(Solid Rocket Booster)が使用されている点である。また、下段に使用されている MA-5A は

ブースターとサステナーの 2 種類のエンジンを有していることから、通常の ELV の 1.5 段に相当する

と言われている。 

 

アトラス 2A 

 第 1 段(ｱﾄﾗｽ) 上段（ｾﾝﾄｰﾙ） 

エンジン MA-5A RL10A-4-1（2 基） 

製造者 Rocketdyne P&W 

ロケット全長 47.40m 

全長（各段） 24.9m 10.1m 

直径 3.05m 3.05m 

 ﾌﾞｰｽﾀｰ ｻｽﾃﾅｰ  

推進剤 LOX/RP-1 LOX/RP-1 LOX/LH2 

平均推力 213,500 kgf 39,400 kgf 18,866 kgf 

比推力 263 秒 220 秒 448.9 秒 

燃焼時間 172 秒 368 秒 392 秒 

 

アトラス 2AS 

 Solid Rocket 

Booster(SRB) 

第 1 段（ｱﾄﾗｽ） 上段（ｾﾝﾄｰﾙ） 

ｴﾝｼﾞﾝ/ﾓｰﾀ Castor IVA（4 基） MA-5A RL10A-4-1（2 基） 

製造者 ATK-Thiokol Rocketdyne P&W 

ロケット全長 47.40m 

全長（各段） 9.12m 24.9m 10.1m 

直径 1.02m 3.05m 3.05m 

  ﾌﾞｰｽﾀｰ ｻｽﾃﾅｰ  

推進剤 HTPB LOX/RP-1 LOX/RP-1 LOX/LH2 

平均推力 97,500lb/基 213,500 kgf 39,400 kgf 18,866 kgf 

比推力 237 秒 263 秒 220 秒 448.9 秒 

燃焼時間 56.2 秒 172 秒 368 秒 392 秒 
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５．開発情報等 

主契約者 Lockheed Martin Astronautics（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Lockheed Martin Astronautics(LMA)（米国） 

打上サービス 

提供者 
International Launch Services（米国） 

開発主体 DoD/ロッキード・マーティン 

開発期間 TBD 

開発費 推算 2億 5000 万ドル（アトラス 2シリーズ 3機種） 

ターンアラウンド アトラスの組立は射座にて垂直に行われる。CCAS にも VAFB にも射座は 2 つあ

る。アトラス 2A も 2AS も第 1.5 段は打上げ 71 日前に、上段は 69 日前に射座

に設置される。ペイロード及びフェアリングは打上げ 8〜13 日前に機体へとイ

ンテグレートされる。 

ターゲット市場 アトラス 2シリーズは商業通信衛星産業及び米軍事・民事ペイロードの中重量

打上げ要求を満たすために開発されたロケットである。上段の性能が非常に高

いため、高エネルギー軌道への打上げ（静止軌道への打上げ）に 適化された

ロケットと位置付けられている。アトラス 2シリーズは LEO や極軌道への打上

げには通常使用されない。 

政府支援状況 アトラス 2の開発資金は米空軍がそのほとんどを拠出している。現在同ロケッ

トの開発は終了しているため、政府支援は無い。 

今後の開発 アトラス 2の後継機であるアトラス 3シリーズの 3A初号機は 2000 年 5月に打

ち上げられた。アトラス 2シリーズ 2004 年 8 月 31 日に運用が終了している。
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CCAS SLC-36B Atlas 3A 

ロケット名：アトラス 3A／アトラス 3B (Atlas 3A/Atlas 3B) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://science.ksc.nasa.gov/payload/missions/echostar-7/ (画像左) 

   http://www.nasa.gov/missions/solarsystem/slc_36.html (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。アトラス 3A の初号機打上げは 2000 年 5 月 24 日、アトラス 3B の初号機打上げは 2002

年 2 月 21 日である。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

アトラス 3A 2(0) 0(0) 100% 

アトラス 3B 4(2) 0(0) 100% 

 

３．打上能力   

射場名 
東海岸：ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS） 

西海岸：バンデンバーグ空軍基地（VAFB） 

緯度・経度 
CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

VAFB:北緯 34.24 度、西経 120.21 度 

射座 
CCAS：SLC-36B 

VAFB：SLC-3E 

追跡・管制施設 CCAS 及び VAFB からの打上げ共デルタ 2参照 

機種 GTO LEO 

アトラス 3A 4,055kg 8,640kg 

アトラス 3B 4,500kg  

提供 NASA 提供 NASA 
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４．主要諸元 

アトラス 3A と 3B は同じ第一段を使用するようになっている。アトラス 3 シリーズではロシア製エン

ジンを改良した RD-180 が第一段エンジンとして用いられる。アトラス 3A と 3B の違いは上段に使用さ

れるエンジンの数と第二段の全長にある。アトラス 3A では RL10A-4-1 が 1 基、アトラス 3B では 2 基

使用される。第二段はアトラス 3B の方が 1.7m 長い。 

 

アトラス 3A 

 第一段 第二段 

エンジン RD-180 RL-10A-4-1 

製造者 NPO Energomash、P&W P&W 

ロケット全長 51.88m 

全長（各段） 29.0m 10.0m 

直径 3.05m 3.05m 

推進剤 LOX/RP-1 LOX/LH2 

平均推力 423,052 kgf 10,111 kgf 

 

アトラス 3B 

 第一段 第二段 

エンジン RD-180 RL-10A-4-1（2 基） 

製造者 NPO Energomash、P&W P&W 

ロケット全長 53.10m 

全長（各段） 29.0m 11/7m 

直径 3.05m 3.05m 

推進剤 LOX/RP-1 LOX/LH2 

平均推力 423,052 kgf 20,223 kgf  
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５．開発情報等 

主契約者 Lockheed Martin Astronautics（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Lockheed Martin Astronautics(LMA)（米国） 

打上サービス 

提供者 
International Launch Services（米国） 

開発主体 Lockheed Martin Astronautics（米国） 

開発期間 TBD 

開発費 自社及び契約者の投資によって開発費を拠出している模様。開発費の総額及び

政府資金の有無は不明。 

ターンアラウンド アトラス3シリーズのターンアラウンドタイムはアトラス2と同等であると推

測されている。 

ターゲット市場 アトラス3シリーズは主に商業通信衛星の大型化に対応するために開発された

ロケットである。上段の性能が非常に高いため、高エネルギー軌道への打上げ

（静止軌道への打上げ）に 適化されたロケットと位置付けられている。 

政府支援状況 開発費の拠出については不明。但し、アンカーテナントは従来どおり提供する。

今後の開発 後継機のアトラス 5 は 2002 年 8 月から運用開始されており、アトラス 3 シリ

ーズは 2005 年 2 月に運用終了となった。 
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ロケット名：アトラス 5 (Atlas 5) 

 

１．ロケットと射場の外観 

        

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.nasa.gov/mission_pages/newhorizons/launch/atlasv101.html (画像左) 

http://www.lockheedmartin.com/ssc/commercial_launch_services/launch_vehicles/LaunchSite.ht

ml (画像右) 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。初号機打上げは 2002 年 8 月 21 日である。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

アトラス 5 24(16) 1(1) 96% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO(28 度) GTO 価格※ 

アトラス 5-401 12,500 5,000kg 

1 億ドル 

～ 

1 億 2500 万ドル 

 

アトラス 5-501 10,300 4,100kg 

アトラス 5-511 12,050 4,900kg 

アトラス 5-521 13,950 6,000kg 

アトラス 5-531 17,250 6,900kg 

アトラス 5-541 18,750 7,600kg 

アトラス 5-551 20,050 8,200kg 

※米 FAA 発行の Commercial Space Transportation: 2009 Year In Review による。 

射場名 東海岸：ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS） 

緯度・経度 CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

射座 CCAS：SLC-41 

追跡・管制施設 CCAS からの打上げはデルタ 2参照 

Lockheed Martin 提供 NASA 

CCAS SLC-41 Atlas 5 
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４．主要諸元 

アトラス 5シリーズは、アトラス 400、500 とアトラス・ヘビーの全 3種類である。アトラス 5の全シ

リーズで全長 32.5m 幅 3.8m のコモンコアブースターを使用している。アトラス 5 シリーズでは 4XX、

5XX という表示方式を採用している。1桁目はセントールエンジンの数、２桁目は補助ブースターの本

数、3桁目はフェアリングのサイズをそれぞれ示している。例えば 511 の場合、1基のセントールエン

ジンと補助ブースター1 本、5m のフェアリングという組合せの機種であることを表すことになる。ア

トラス 5 の 500 シリーズでは補助ブースターを 0 本から 大 5 本まで取り付けることが可能である。

また、アトラス 5 ヘビーは 3 基のコモンブースターを使用する。以下にアトラス 5 の基本コンフィギ

ュレーションを示す。 

 

アトラス 5 

 第一段 第二段 SRB 

エンジン(ﾓｰﾀ) RD-180 RL-10A-4-2 アトラス 5 SRB 

製造者 NPO Energomash、P&W P&W Aerojet 

ロケット全長 Type4：58.28m、Type5：62.18m 

全長（各段） 32.46m 12.68m 17.7m 

直径 3.81m 3.05m 1.55m 

推進剤 LOX/RP-1 LOX/LH2 HTPB（固体） 

平均推力 423,386 kgf 10,115 kgf 130,000 kgf 

 

５．開発情報等 

主契約者 Lockheed Martin Astronautics（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Lockheed Martin Astronautics(LMA)（米国） 

打上サービス 

提供者 
International Launch Services（米国） 

開発主体 DoD/ Lockheed Martin Astronautics（米国） 

開発期間 TBD 

開発費 5 億ドル以上を DoD が拠出。ﾛｯｷｰﾄﾞ・ﾏｰﾃｨﾝの拠出額は不明。 

ターンアラウン

ド 

サイクルタイム（受注から打上げまで）の目標値は 10 ヶ月 

ターゲット市場 モジュール化されたロケットを用いることで、現在のアトラス 2 からタイタン 4

を超えるに至るまでの打上げ要求をアトラス 5 はカバーすることができる。400

及び 500 系は政府及び商業静止衛星打上げをターゲットとしている。Heavy は主

に政府ミッションを市場としているが、LEO コンステレーションを展開するため

のメガランチャーとしても利用可能である。 

政府支援状況 アトラス 5の開発資金として政府は 5億ドルを拠出している。 

今後の開発 アトラス 5の後継機の検討は開始されていない。 
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ロケット名：タイタン４ (Titan 4)  

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://science.ksc.nasa.gov/payload/missions/cassini/images/low/KSC-97EC-0872.gif (画像左) 

http://www.spaceflightnow.com/news/n0911/26musk/ (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績  

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

Titan 4A 22（22） 2（2） 90.9% 

Titan 4B 16（16） 2（2） 87.5% 

 

３．打上能力及び価格  

LEO  価格 

 CCAS（28.6 度） 21.68t 

2005 年に販売中止 
 VAFB（90 度） 17.6t 

GTO 

 5.715t 

射場名 
東海岸：ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS） 

西海岸：バンデンバーグ空軍基地（VAFB） 

緯度・経度 
CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

VAFB:北緯 34.24 度、西経 120.21 度 

射座 
CCAS：SLC-40 

VAFB：SLC-4E 

追跡・管制施設 CCAS 及び VAFB からの打上げ共デルタ 2参照 

射場外観：下記 URL 参照 

提供 NASA 

Titan 4B 
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４．主要諸元 

 Solid 

Strap-on 

Booster 

第一段 第二段 CENTAUR IUS-1 IUS-2 

モータ／ 

エンジン 

SRMU 

(2 基) 

LR87-AJ-11 LR91-AJ-11 RL-10A-3-3A SRM-1 

Orbus21D 

SRM-2 

Orbus6E 

(P&W) 

製造者 Alliant 

Techsystems 
Aerojet Aerojet P&W P&W P&W 

平均推力 1.7 million 

lbf/基 

551,200 

 lbf 

106,150 lbf 33,000 

lbf 

41,700 

lbf 

17,200 

lbf 

打上げ時重

量 

770673 lbf 161.21t 39.24t 23.880t 10.948t 3.865t 

全長 112.4 feet 86.5 feet 32.7 feet 29.45 feet 16.4 ft 2.1m 

直径 10.5 feet 10 feet 10 feet 14.2 feet 7.5 feet 2.25 feet

推進剤 

 

HTPB N2O4/Aerozine

-50 

N2O4/Aerozine

-50 

LOX/LH2 HTPB HTPB 

 

比推力 285.3 秒 302 秒 316 秒 444 秒 294 秒 289.6 秒 

燃焼時間 137.8 秒 164 秒 223 秒 600 秒 153 秒 104 秒 

上段は IUS(Inertial Upper Stage)と CENTAUR のどちらかを選択。IUS は 2 段式で構成されており、1

段目は LEO から GTO に軌道変更を行い、2段目は GTO から GEO への軌道変更に用いる。 

 

５．開発情報等 

主契約者 Lockheed martin Space system company（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Lockheed martin Space system company（米国） 

打上サービス 

提供者 
USAF 

開発主体 Lockheed martin Space system company（米国） 

開発期間 1984-1997 

開発費 $16.1 billion R&D と 39 機分のロケット製造費用 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 Titan-4 は世界 大級の打上能力を持っており、ユーザーは空軍のみであ

る。 

政府支援状況 米国政府（空軍）とエンジン/ロケット開発の契約を締結している。 

今後の開発 タイタン 4は 2005 年 10 月に運用を終了した。 
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ロケット名：ペガサス／ペガサス XL (Pegasus/Pegasus XL) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.orbital.com/NewsInfo/Publications/Pegasus_UG.pdf (画像左) 

   http://www.nasa.gov/mission_pages/launch/L-1011-pegasus.html(画像右)  

  

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

ペガサス 10(8) 0(0) 100% 

ペガサス XL 30(25) 2(2) 93.3% 

 

射場名 

パトリック空軍基地（PAFB） 

バンデンバーグ空軍基地(VAFB) 

ワロップス飛行施設（WFF） 

緯度・経度 

PAFB：TBD 

VAFB：北緯 34.24 度 西経 120.21 度 

WFF：北緯 37.48 度 西経 75.30 度 

射座 空中発射 

追跡・管制施設 

VAFB からの打ち上げられるペガサスの追跡・管制は空

軍が所有する以下の施設を用いて実施される。 

・ VAFB（カリフォルニア州） 

・ 追跡・管制施設（ピラーポイント（加州）／ポイン

ト・ムーグー（加州）／サンニコラス島／ハワイ島）

・ ARIA（航空機） 

・ P3A（航空機） 

Orbital Sciences Corporation 
提供 NASA 

L-1011 Pegasus 
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３．打上能力及び価格 

機種 
LEO 

(200km、51.6 度) 

太陽同期軌道(700km、98

度) 
価格 

ペガサス 375kg 225kg N/A 

ペガサス XL  355kg  425kg N/A 

 

４．主要諸元   

 第一段 第二段 第三段 

全長 10.27m 311cm 134cm 

直径 1.28m 128cm 97cm 

型式 Orion 50S XL Orion 50 XL Orion 38 

製造者 ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol 

空虚重量 1.4t 416kg 126kg 

推進剤重量 15.0t 3.9t 770kg 

推進剤 HTPB HTPB HTPB 

平均推力 726kN 196kN 36kN 

比推力 290 秒 289 秒 287 秒 

燃焼時間 68.6 秒 69.4 秒 68.5 秒 

 

５．開発情報等 

主契約者 オービタルサイエンシーズ（OSC）（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
オービタルサイエンシーズ（OSC）（米国） 

打上サービス 

提供者 
オービタルサイエンシーズ（OSC）（米国） 

開発主体 オービタルサイエンシーズ（OSC）（米国） 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド ペガサスは空中発射という打上げ方式を採用している。ペガサスと輸送機をイ

ンテグレートする作業に必要な時間は僅か 8時間である。ペガサスのアセンブ

リーには 14 日かかるが、輸送機とのインテグレーション時間が短いため、理

論的なターンアラウンドは輸送機がどれだけ早く使用できるかにかかってい

る。輸送機さえ準備できれば、約 2～3回／日打上げが可能である。 

ターゲット市場 ペガサス XL は低軌道に 355kg、太陽同期軌道に 425kg の打上能力を有する。こ

の重量クラスの衛星は、輸送手段を持たない海外宇宙機関の衛星、NASA や大学

等の小型科学衛星、国防総省の技術実証ミッション、小型商業衛星（主に OSC

が製造する小型衛星）である。特に 後の小型商業衛星では、OSC は Orbcomm

や Orbimage といった衛星を利用した事業を展開することで、自らペガサスの
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打上げ需要を作り出していると言えよう。 

政府支援状況 開発に対する資金的・技術的援助は受けていない。但し、アンカーテナントを

米政府が提供している。 

今後の開発 今のところ打上能力増強などの計画はないが、2010 年始めに、OSC がペガサス

の利用中止を数年以内に検討しているとの報道があった。 

（ http://www.spacenews.com/launch/100115-pegasus-fate-decided-nex

t-year.html） 
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ロケット名：トーラス/XL/XLS (Taurus/XL/XLS) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.orbital.com/NewsInfo/Publications/Taurus_fact.pdf (画像左・右) 

   

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

トーラス 6(3) 1(1) 83.3% 

トーラス XL 3(3) 2(2) 33.3% 

トーラス XLS 0(0) 0(0) 0% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO (250nm) GTO 価格 

トーラス 1.3t 448kg 1800 万～2000 万ドル※1 

トーラス XL 1.5t 518kg N/A 

トーラス XLS 1.9t 689kg TBD 

※1 米 FAA 発行の Quarterly Launch Reports による  

射場名 
東海岸：ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS） 

西海岸：バンデンバーグ空軍基地（VAFB） 

緯度・経度 
CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

VAFB:北緯 34.24 度、西経 120.21 度 

射座 
CCAS：SLC-46 

VAFB：SLC-576E 

追跡・管制施設 CCAS 及び VAFB からの打上げ共デルタ 2参照 

 

 

Orbital Sciences Corporation 

Orbital Sciences Corporation 

VAFB：SLC-576E Taurus XL 
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４．主要諸元 

 

トーラス  

 0 段 1 段 2 段 上段 上段(ｵﾌﾟｼｮﾝ)

ｴﾝｼﾞﾝ/ﾓｰﾀ Castor 120 Orion 50S-G Orion 50 Orion 38 Star 37FM 

製造者 ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol

数 1 1 1 1 1 

推進剤 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 HTPB 

推進剤重量 4.9t 12.1t 3.0t 769kg 1.1t 

平均推力 363,087lbf 106,000lbf 259,10lbf 7,155lbf 10,600lbf 

比推力 277.9 秒 285.0 秒 290.2 秒 286.7 秒 289.6 秒 

燃焼時間 82.5 秒 72.4 秒 75.1 秒 68.5 秒 64.7 秒 

 

トーラス XL 

 0 段 1 段 2 段 上段 上段(ｵﾌﾟｼｮﾝ)

ｴﾝｼﾞﾝ/ﾓｰﾀ Castor 120 Orion 50S-XL Orion 50-XL Orion 38 Star 37FM 

製造者 ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol

数 1 1 1 1 1 

推進剤 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 HTPB 

推進剤重量 4.9t 15.0t 3.9t 770kg 1.1t 

平均推力 363,087lbf 133,500lbf 36,300lbf 7,155lbf 10,600lbf 

比推力 277.9 秒 285.0 秒 290.2 秒 286.7 秒 289.6 秒 

燃焼時間 82.5 秒 68.6 秒 69.4 秒 68.5 秒 64.7 秒 

 

トーラス XLS 

 SSRM 0 段 1 段 2 段 上段 上段(ｵﾌﾟｼｮ

ﾝ) 

ｴﾝｼﾞﾝ/ﾓｰﾀ Castor IVB Castor 120 Orion 50S-XL Orion 50-XL Orion 38 Star 37FM

製造者 ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol

数 2 1 1 1 1 1 

推進剤 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 HTPB 

推進剤重量 10.0t 4.9t 15.0t 3.9t 770kg 1.1t 

平均推力 90,309lbf/基 363,087lbf 133,500lbf 36,300lbf 7,155lbf 10,600lbf

比推力 264.5 秒 277.9 秒 285.0 秒 290.2 秒 286.7 秒 289.6 秒 

燃焼時間 65.0 秒 82.5 秒 68.6 秒 69.4 秒 68.5 秒 64.7 秒 
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５．開発情報等 

主契約者 Orbital Sciences Corpration（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Orbital Sciences Corpration（米国） 

打上サービス 

提供者 
Orbital Sciences Corpration（米国） 

開発主体 OSC 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド トーラスのアセンブリーは 5 日、ペイロードインテグレーションは 3 日と報

じられている。 

ターゲット市場 トーラスは Castor 120 を第 0段に用いることで、低軌道への打上能力をペガ

サスより増強したロケットである。OSC は小〜中型衛星市場獲得を狙いとし、

も開発費用が少なくて済む方法でトーラスの開発に成功した。 

政府支援状況 開発に対する資金的・技術的援助は受けていない。但し、アンカーテナント

を米政府が提供している。 

今後の開発 今のところ打上能力増強などの計画はない。 
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トーラス II 

１． ロケットと射場の外観   

   

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.orbital.com/SpaceLaunch/TaurusII/(画像左) 

   http://www.orbital.com/NewsInfo/Publications/TaurusII_Fact.pdf(画像右) 

 

 

    

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

トーラスⅡ2段 0 0 0％ 

トーラスⅡ2段拡張 0 0 0％ 

トーラスⅡ3段 0 0 0％ 

射場名 

東海岸：Cape Canaveral Air Force Station (CCAFS),  NASA Wallops 

Flight Facility (WFF) 

西海岸：Vandenberg Air Force Base (VAFB),  

 Kodiak Launch Complex (KLC) 

緯度・経度 
CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

VAFB:北緯 34.24 度、西経 120.21 度 

射座 WFF ： Pad-0A 

追跡・管制施設 WFF Launch Control Center から打ち上げ管制を行う 

Orbital Sciences Corporation 

Orbital Sciences Corporation 
WFF:Pad-0A 

トーラスⅡ 
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３．打上能力及び価格 

機種 SSO(28.7°) 200km SSO(28.7°) 1000km Earth Escape Energy 価格 

トーラスⅡ2段 5,100kg 850kg  N/A 

トーラスⅡ2段

拡張 

6,500kg 1,150kg  N/A 

トーラスⅡ3段   700kg-1,500kg(20-5 

km/sec^2), 

185km(Perigee),28.7° 

N/A 

 

４．主要諸元 

トーラス II  

 主要諸元一覧 

全長 40.5m 

代表径 3.9m 

全備質量 290t 

段数 第一段 第二段 第二段 第三段 第三段 フェアリ

ング 

  標準型 拡張型 ORK キックモータ  

各段全長 27.6m 3.5m N/A 2.9m 2.07m 9.9m 

各段代表径 3.9m 2.34m 3.9m N/A 1.25m 3.9m 

各段質量 18.75t 1.244t N/A N/A 0.155t 0.972t 

使用エンジン AJ26-62 

(二基) 

CASTOR30A RD-0124 BT-4 STAR48V N/A 

推進剤 LOX/RP-1 TP-H8299 LOX/kero

sene 

MON-3/N2H4   TP-H-3340 N/A 

推進剤質量 242.4t 12.8t N/A N/A 2.01t N/A 

比推力 331s 301s 359s 329s 292.1s N/A 

推力(真空) 334.00 t (100%) 

370.14 t (108%) 

36t 30t 45.9kg 7t N/A 

有効燃料時間 235s 136s 270s N/A 84.1s N/A 

 

５．開発情報等 

主契約者 Orbital Sciences Corpration（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Orbital Sciences Corpration（米国） 

打上サービス 

提供者 
Orbital Sciences Corpration（米国） 

開発主体 Orbital Sciences Corpration（米国） 
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開発期間 2007 年 12 月～ 

開発費 Cygnus 宇宙船込みで $150 million + $170 million(COTS)  

ターゲット市場 NASA の商業軌道輸送サービスの下にある国際宇宙ステーションの商業再供給。 

政府支援状況 2008 年 2 月 19 日より、NASA の COTS プログラムがキャンセルされた RocketPlane 

Kistler 社の代わりに選定され、$170 million の開発費支援を受けた。2008 年

12 月には、ISS 輸送ミッションとして 2011 年 10 月から 2016 年まで 8 機打上げ

る請負契約を$1.9 billion で獲得した。 

今後の開発 2011 年 10 月より打ち上げ開始予定 



 61

ロケット名：ミノトール (Minotaur) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

出所：http://www.orbital.com/NewsInfo/Publications/Minotaur_I_Fact.pdf（画像左） 

http://www.orbital.com/images/high/Minotaur-IV_Launchpad.jpg（画像右） 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

ミノトール I 9(9) 0(0) 100% 

ミノトール IV 3(3) 0(0) 100% 

 

射場名 

ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS） 

バンデンバーグ空軍基地(VAFB) 

ワロップス飛行施設（WFF） 

コディアック複合射場(KLC) 

緯度・経度 

CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

VAFB：北緯 34.24 度 西経 120.21 度 

WFF：北緯 37.48 度 西経 75.30 度 

KLC：北緯 57.44 度 西経 152.34 度 

射座 地上・可動式射座 

追跡・管制施設 不明 

Orbital Sciences Corporation Orbital Sciences Corporation 

Minotaur IV VAFB 

Minotaur 
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３．打上能力及び価格 

機種 

LEO 

(185km、

28.5 度) 

太陽同期軌道

(700km) 
GTO TLI 価格 

ミノトール I 581kg 331kg   N/A 

ミノトール 

IV 

1724～

2002kg 

1170～1430kg   
TBD 

ミノトール V   628～678kg 415～465kg TBD 

 

４．主要諸元  （ミノトール I） 

 第一段 第二段 第三段 第四段 

全長 7.49m 3.917m 2.187m 1.76m 

直径 1.67m 1.321m 1.27m 1.27m 

型式 M55A1 SR19AJ1 Orion 50 XL Orion 38 

製造者 ATK-Thiokol Coleman ATK-Thiokol ATK-Thiokol 

空虚重量 2,292kg 795kg 416kg 126kg 

推進剤 TP-H1011 Type Ⅱ ANB-3066 HTPB HTPB 

推進剤重量 20,785kg 6,237kg 3,900kg 770kg 

総重量 23,077kg 7,032kg 4,316kg 896kg 

平均推力 791.0kN 267.0kN 196.0kN 36.0kN 

比推力 262 秒 288 秒 289.0 秒 287.2 秒 

燃焼時間 60 秒 66 秒 69.4 秒 68.5 秒 

 

（ミノトール IV） 

 第一段 第二段 第三段 第四段 第五段(OP1) 第五段

(OP2) 

全長 8.48ｍ 5.49m 2.44m 1.34m 2.04ｍ 0.25ｍ 

直径 2.34ｍ 2.34ｍ 2.34ｍ 0.97m 1.24m 0.97m 

型式 SR-118 SR-119 SR-120 Orion 38 Star-48 HAPS 

製造者 ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol ATK-Thiokol Primex 

空虚重量 3,630kg 3,180kg 630kg 126kg 114kg 17kg 

推進剤 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 NEPE* HTPB HTPB Hydrazin

e 

推進剤重量 45,330kg 24,490kg 7,080kg 770kg 2000kg 73kg 

総重量 48,960kg 27,670kg 7,710kg 896kg 2114kg 90kg 

平均推力 226.76ton 124.74ton 30.40ton 36kN 67.2kN 666N 

比推力 260 秒 309 秒 300 秒 293 秒 287 秒 236 秒 



 63

燃焼時間 56.4 秒 60.7 秒 72.0 秒 68.5 秒 88 秒 241 秒 

*NEPE: Nitrate Ester Plasticized Polyether 

 

（ミノトール V） 

 第一段 第二段 第三段 第四段 第五段 第六段

(v1) 

第六段

(v2) 

全長 8.48ｍ 5.49m 2.44m 1.34m 2.04ｍ 1.68m TBD 

直径 2.34ｍ 2.34ｍ 2.34ｍ 0.97m 1.24m 0.93m TBD 

型式 SR-118 SR-119 SR-120 Orion 38 Star-48 Star-37FM 

(スピン) 

STAR-37FMV

(三軸制御)

製造者 ATK-Thiokol 

空虚重量 3,630kg 3,180kg 630kg 126kg 114kg 81kg TBD 

推進剤 固体 HTPB 固体 HTPB 固体 NEPE* HTPB HTPB HTPB HTPB 

推進剤重

量 

45,330kg 24,490kg 7,080kg 770kg 2,000kg 1,228kg TBD 

総重量 48,960kg 27,670kg 7,710kg 896kg 2,114kg 1,147kg TBD 

平均推力 226.76ton 124.74ton 30.40ton 36kN 67.2kN 47.9kN TBD 

比推力 260 秒 309 秒 300 秒 293 秒 287 秒 290 秒 TBD 

燃焼時間 56.4 秒 60.7 秒 72.0 秒 68.5 秒 88 秒 63 秒 TBD 

*NEPE: Nitrate Ester Plasticized Polyether 

 

５．開発情報等 

主契約者 Orbital Sciences Corpration（OSC）（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Orbital Sciences Corpration（OSC）（米国） 

打上サービス 

提供者 
Orbital Sciences Corpration（OSC）（米国） 

開発主体 Orbital Sciences Corpration（OSC）（米国） 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド 受注から打上げまで、平均的なスケジュールによれば 18 ヶ月であるが、利用

可能な射場が複数あるので、要求される投入軌道が重複しない場合は平行して

作業を進めることも可能と思われる。そうでない場合は、実績等から推察する

と、５ヶ月程度を要すると見られる。 

ターゲット市場 後述する政府支援状況の関係によるものと思われるが、これまでのところペイ

ロードの大部分は米国空軍関連である。その他も NASA や大学からの受託であ

る。この先数年間も既に OSP-2 関連の衛星打上げ契約を受注しており、今のと

ころ積極的に民間の衛星打上げ市場に参入するような様子は見受けられない。
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政府支援状況 Minotaur I ロケットは、米国空軍による Orbital/Suborbital Program(以下

OSP) からの資金、および第一段と第二段用のロケットとして転用可能な

ICBM(Minuteman 2)の供与を受けて開発されたものである。ただし第三段、第

四段およびアビオニクスについては、それ以前に開発されていた Pegasus XL

の技術が用いられている。また OSP に続く OSP-2(プログラム費は 4 億 7500 万

ドル)にも OSC は選定されており、今後も引き続き資金や ICBM の提供を受ける

見通しである。 

なお Minuteman 2 は、戦略兵器削減条約(START)などによって退役することに

なったものであり、米国空軍側から見れば、退蔵品の有効活用という面がある

のも見逃せない。この点はロシアの Rockot と相似形である。 

今後の開発 Minotaur-II と Minotaur-III は衛星打上用ではなく、Strategic Vehicle とし

ている。また、第一段～第三段に、現在とは別の固体ロケット（退役 ICBM、

LGM-118A Peacekeeper）を適用し、第四段に Pegasus ロケット等の技術を活用

した Minotaur IV の開発が行われている（2008 年 12 月打上げ予定）。Minotaur 

IV の製造費は 2基で 2700 万ドルとされている。これにより LEO への打ち上げ

能力は 1,724kg に向上する予定である。打ち上げ費用は 2,000 万ドル程度の見

込み。 

また Minotaur IV の 1～3 段目までは変更せず、第 4、5 段目を変更した

Minotaur V 開発が予定されている。これは太陽同期軌道および月ミッション

への適用を目的としたものである。 

名称が不明だが、Minotaur-I を航空機から空中打上する計画もある。 
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ロケット名：ファルコン (Falcon) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.spacex.com/falcon1.php（画像左） 

http://www.spacex.com/falcon9.php（画像右） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

ファルコン 1 5（5） 3（3） 40% 

ファルコン 1e 0(0) 0(0) 0% 

ファルコン 9 2(2) 0(0) 100% 

ファルコン 9 Heavy 0(0) 0(0) 0% 

射場名 マーシャル諸島（米国） 

バンデンバーグ空軍基地（VAFB） 

ケープカナベラル空軍ステーション（CCAS） 

緯度・経度 マーシャル諸島：北緯 9度、東経 168 度 

VAFB:北緯 34.24 度、西経 120.21 度 

CCAS：北緯 28.3 度、西経 81.06 度 

射座 VAFB: SLC-3W ,SLC‐4E(9 用) 

CCAS: SLC-40 

追跡・管制施設 TBD 

Space-X 
Space-X 

Falcon-9 Falcon-1 
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３．打上能力及び価格  

ファルコンはエンジンをクラスター化することで大型化を容易かつ低コストで実現しようとするコン

セプトに基づき設計されている。第一段エンジン「マーリン」及び第二段エンジン「ケストレル」を

自社設計している。ファルコン 1 では各段に 1 基づつエンジンを使用するが、ファルコン 9 では 9 基

用いる。第二段は常にケストレルエンジン 1基という仕様となっている。 

 

機種 高度／軌道 ペイロード重量 価格 

ファルコン 1 LEO (185km, 9deg) 570kg 800 万ドル※1 

ファルコン 1e LEO (185km, 9deg) 1,010kg 1090 万ドル※2 

ファルコン 9 LEO (185km, 28.5deg) 

GTO 

10,450kg 

 4,540kg 

4990万ドル～5600万ド

ル※2 

ファルコン 9 Heavy LEO (28.5deg) 

GTO 

32,000kg 

19,500kg 

9500 万ドル※2 

※1 米 FAA 発行の Commercial Space Transportation: 2009 Year In Review による 

※2 Space-X web サイトによる 

 

４．主要諸元 

ファルコン 1 

 第一段 第二段 

全長 12.30 m 5.50 m 

直径 1.70 m 1.70 m 

製造者 SpaceX SpaceX 

型式 MERLIN 1A KESTREL 

推進剤 LOX/ケロシン LOX/ケロシン 

空虚重量 1.296 t 0.36 t 

総重量 22.388 t 3.745 t 

推力 41.72 t 3.175 t 

比推力 300 秒 327 秒 

燃焼時間 169 秒 378 秒 

 

ファルコン 1e 

 第一段 第二段 

全長 22.7 m 2.7 m 

直径 1.70 m 1.70 m 

製造者 SpaceX SpaceX 

型式 MERLIN 1C+ KESTREL2 

推進剤 LOX/ケロシン LOX/ケロシン 

空虚重量 2.3 t 0.510 t 
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総重量 46.6 t 4.538 t 

推力 63.449 t 3.175 t 

比推力 304 秒 330 秒 

燃焼時間 169 秒 418 秒 

 

ファルコン 9 

 第一段 第二段 

全長 36 m 4.2 m 

直径 3.66 m 3.66 m 

製造者 SpaceX SpaceX 

型式 MERLIN 1C+ (9 基) Merlin 1C+ 

推進剤 LOX/ケロシン LOX/ケロシン 

空虚重量 ～16.6 t ～2.4 t 

総重量 ～332 t ～45.8 t 

推力 566.633 t 41.96 t 

比推力 304 秒 336 秒 

燃焼時間 170 秒 345 秒 

 

ファルコン 9 Heavy 

 第一段（3機を束ねて 1段目とする） 第二段 

全長 36 m 4.2 m 

直径 3.66 m 3.66 m 

製造者 SpaceX SpaceX 

型式 MERLIN 1C+ (9 基) x3 Merlin 1C+ 

推進剤 LOX/ケロシン LOX/ケロシン 

空虚重量 TBD ～2.4 t 

総重量 TBD ～45.8 t 

推力 15 MN 41.96 t 

比推力 TBD 336 秒 

燃焼時間 TBD 345 秒 

 

Falcon シリーズ画像：下記 URL 参照 

出所：http://images.spaceref.com/news/2005/FalconChart2.gif 

 

５．開発情報等 

主契約者 Space Exploration Technologies（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

Space Exploration Technologies（米国） 
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打上サービス 

提供者 

Space Exploration Technologies（米国） 

開発主体 Space Exploration Technologies（米国） 

開発期間 2002 年 7 月～ 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 低コストを武器に低軌道への打上げから参入し、大型化によって将来は静止衛

星市場への参入を目指す。 

政府支援状況 2008 年 12 月に、NASA の COTS プログラムとして、2016 年までに 12 機の宇宙船

で少なくとも 20 トンの補給品を ISS へ輸送する契約を$1.6 billion で獲得し

た。 

今後の開発 ファルコン 1→9の順で開発を進めている。ドラゴン無人物資輸送船を搭載した

ファルコン 9の初打上げを 2010 年に順次開始している。 
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Space Shuttle 

ロケット名：スペースシャトル  

 

１．ロケットと射場の外観 

 

  

 

 

 

 

  

 

 

 

  

 

 

 

出所：http://spaceflight.nasa.gov/gallery/images/shuttle/sts-120/lores/sts120-s-028.jpg（画

像左） 

http://grin.hq.nasa.gov/IMAGES/SMALL/GPN-2000-000667.jpg（画像右） 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数を以下に示した。 

 

機種 打上数 ステータス 

Columbia 28 2003/01/16(打ち上げ日) 失敗 

Challenger 9 1986/01/28 失敗 

Discovery 39 健在 

Atlantis 32 健在 

Endeavour 24 健在 

 

また、過去の打上実績の全てを付録に示した。    

射場名 ケープカナベラル 

緯度・経度 28°33′21″N, 80°36′17″W. 

射座 SLC-39A/B 

追跡・管制施設 ジョンソン宇宙センター,NASCOM,ホワイトサンズ試験施設

(バックアップ) 

提供 NASA 提供 NASA 

STS-30 Landing 
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３．打上能力 

 LEO 150km 28.5deg LEO 150km 90deg GEO 

STS  

1986 年以降 24.4t 12.5t 2.27t 

 

４．主要諸元 

 SRB External Tank Orbiter Inertial Upper Stage

直径 3.71m 8.7m 4.9m 2.9m 

全長 38.47m 46.88m 32.24m 5.17m 

燃料重量 498.87t 721.05t - SRM-1:9.71t, 

SRM-2:2.75t 

総重量 589.67t 750.98t 99.32t SRM-1:10.9t 

SRM-2:3.87t 

モータ／エンジン SRB - SSME SRM-1:Orbus-21 

SRM-2:Orbus-6E 

製造者 Thiokol Locheed Martin Rocketdyne United Technologies

燃料 HTPB/Aluminum LH2 LH2 HTPB/ Aluminum 

酸化剤 AP LOX LOX AP 

平均推力 

(海面／真空) 

1497t/1175t - 535.8t/696.9t 

（1 基あたり） 

SRM-1:-/18.9t 

SRM-2:-/7.8t 

比推力 

(海面／真空) 

237 秒/269 秒 - 363 秒/455 秒 SRM-1:-/295.5 秒 

SRM-2:-/303.5 秒 

燃焼時間 124 秒 - 480 秒 SRM-1:152 秒 

SRM-2:103.35 秒 

エンジン数 1 - 3 2 stages 

 

５．開発情報等 

主契約者 NASA 

製造メーカ（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） ATK Thiokol（SRB）, Lockheed Martin（オービター） 

打上サービス提供者 NASA 

開発主体 NASA 

開発期間 ～2014 年 

開発費 不明 

ターンアラウンド 2009 年現在実質 7～8カ月/1 回 

ターゲット市場 NASA 

政府支援状況 全額政府が支援 

今後の開発 2011 年退役予定 



 71

AresⅠ 

ロケット名：アレスⅠ (Ares I) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.nasa.gov/mission_pages/constellation/multimedia/aresI_launch.html（画像左） 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

アレスⅠは 2012 年の初号機打上げに向けて開発中であったが、2010 年 2 月 1日にオバマ大統領が the 

Constellation program を 2011 年度の予算からキャンセルすると発表したため、開発中止となった。 

 

３．打上能力及び価格 

性能としては、高度 160km の低軌道（28 度）に 24.5t、ISS 軌道へは 25t が打上能力のターゲットと

されている。 

 

４．主要諸元 

アレスⅠはスペースシャトルの後継となる有人カプセル Orion の打上げを目的としたロケットである。

開発の際に開発コストを抑えるために、スペースシャトルなど既存の技術や備品を組み合わせたもの

となっている。例えば、一段目はスペースシャトルの固体ブースターのロングバージョンで、推進剤

のセグメントが 4 つから 5 つに変更になっている。このため、開発中に振動燃焼が発生し、対策に追

われた。エンジンスカートなどの部分的な 適化が必要で、その作業も行われた。また、二段目は液

酸液水のＪ-2S エンジンの使用が検討されていた。 

 

 

 

射場名 ケープカナベラル 

緯度・経度 28°33′21″N, 80°36′17″W. 

射座 未定 

追跡・管制施設 未定 

TBD 

提供 NASA 
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アレス I 

 第一段 第二段 

エンジン（ﾓｰﾀｰ） 5 セグメント シャトル RSRM J-2X 1 基 

製造者 ATK Thiokol Rocketdyne 

平均推力 3,500,000lb 294,000lb 

打上げ時重量 907,000kg 

全長 94.2m 

直径 5.5m（ 大） 

推進剤 PBAN(polybutadiene acrylonitrile) LOX/LH2 

 

５．開発情報等 

主契約者 NASA 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

ATK（一段目） 

Boing（二段目） 

打上サービス 

提供者 
NASA 

開発主体 NASA 

開発期間 ～2014 年 

開発費 不明 

ターンアラウンド 5 回／年（目標） 

ターゲット市場 NASA（オリオン有人カプセルモジュールの打上げ） 

政府支援状況 スペースシャトル退役に伴い急遽必要になった 5 人乗り有人カプセルを宇宙

まで運ぶアレスⅠは、一段目にスペースシャトルの固体ブースター（4segment

を 5segment としたもの）、２段目にサターンロケットの J-1 エンジンを転用

するなど、100%政府プログラムとして進められていた。 

今後の開発 2012 年のテスト機の打上げに向けて開発中だったが、2010 年コンステレーシ

ョン中止計画により、Ares の開発も中止に追い込まれた。しかし、NASA 

Authorization Act for FY2011-2013 の中で「多目的有人宇宙機」と「大重

量打上げロケット」の進め方として、「NASA は Orion 及び Ares-1 開発の既存

の契約、投資、要因、産業基盤、能力を利用すること」と明記されている。
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ロケット名：スコルピアス (Scorpius) 

 

１．ロケットと射場の外観 

                

 

 

出所：http://www.scorpius.com/products.htm(画像左) 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

スコルピアスは特定の射場から打上げるのではなく、Transporter-Erector-Launcher (TEL)と呼ばれ

る移動式レールを使用して打上げる方式を採用している。そのため打上げに安全だとおもわれる場所

であれば、どのような場所からも打上げを実施することができるとしている。スコルピアスシリーズ

の Sprite は現在開発中であり、初号機打上げ時期は不明 

 

３．打上能力及び価格  

スコルピアスはマイクロコズムが開発中の打上げ機の総称である。スコルピアスシリーズには Sprite

（ミニ）、Independence（スモール）、Liberty（ライト）、Antares（ミディアム-ライト）、Exodus（ミ

ディアム）の 5機種を開発している。 

 

機種 高度／軌道 ペイロード重量 価格※ 

Sprite SSO 370km 150kg 170 万ドル 

Independence SSO 170kg 210 万ドル 

射場名 カリフォルニア・スペースポート（米国） 

緯度・経度 北緯 34.24 度、西経 120.21 度 

射座 TBD 

追跡・管制施設 TBD 

Scorpius 

TBD 

Scorpius 
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Liberty LEO 1.0t 250 万ドル 

Antares LEO 3.0t 610 万ドル 

Exodus LEO 6.8t 1180 万ドル 

※ Microcosm による 

 

４．主要諸元 

Sprite 

 第一段 第二段 第三段 

エンジン 20K×6 基 5K ×2 基 2K×1 基 

製造者 Microcosm Microcosm Microcosm 

平均推力 計 102,000lbf 計 9,500lbf 2,000lbf 

打上げ時重量 3.6t 

全長 14.6m 

直径 3.4m 

推進剤 LOX/ケロシン 

 

Independence 

 第一段 第二段 第三段 第四段 

エンジン 
20K×11 基 

（1基はｻｽﾃﾅｰ） 
5K ×6 基 5K ×2 基 

Star13A 

×2 基 

製造者 Microcosm Microcosm Microcosm Microcosm 

平均推力 計 191,000lbf 計 53,000lbf 計 11,400lbf 計 1,320lbf 

打上げ時重量 55t 

全長 13m 

直径 3.4m 

推進剤 LOX/ケロシン LOX/ケロシン LOX/ケロシン 固体 

 

Liberty 

 第一段 第二段 第三段 第四段 

エンジン 20K×14 基 20K×14 基 5K ×14 基 5K ×7 基 

製造者 Microcosm Microcosm Microcosm Microcosm 

平均推力 計 208,000lbf 計 319,000lbf 計 79,600lbf 計 39,800lbf 

打上げ時重量 70t 

全長 11m 

直径 5m 

推進剤 LOX/ケロシン 
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Antares 

 第一段 第二段 第三段 第四段 

エンジン 80K×11 基 

（1基はｻｽﾃﾅｰ） 
20K×6 基 20K×2 基 

STAR 17 

×2 基 

製造者 Microcosm Microcosm Microcosm Microcosm 

平均推力 計 762,000lbf 計 212,000lbf 計 45,500lbf 計 4,920lbf 

打上げ時重量 222t 

全長 27m 

直径 9.5m 

推進剤 LOX/ケロシン LOX/ケロシン LOX/ケロシン 固体 

 

Exodus 

 第一段 第二段 第三段 第四段 

エンジン 80K×14 基 80K×8 基 20K×14 基 20K×7 基 

製造者 Microcosm Microcosm Microcosm Microcosm 

平均推力 計 1,041,600lbf 計 554,000lbf 計 319,000lbf 計 159,000lbf

打上げ時重量 447t 

全長 24m 

直径 9.5m 

推進剤 LOX/ケロシン 

 

５．開発情報等 

主契約者 Scorpius Space Launch Company（米国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Microcosm（米国） 

打上サービス 

提供者 
Scorpius Space Launch Company（米国） 

開発主体 Microcosm（米国） 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド 2 日 

ターゲット市場 Exodus は LEO に 6.8t のペイロードを打上げる能力があるため、低軌道コンス

テレーション市場をターゲットとしている。また、上段ロケットを用いれば、

デルタ 2で打上げる政府衛星や商業衛星も視野に入る。 

政府支援状況 米国政府（NASA 及び DoD）とエンジン/ロケット開発の契約を締結している。

亜軌道打上げ機の SR シリーズは主に DoD から援助を受けている。 

今後の開発 Scorpius Space Launch Company は低コスト ELV を小型～中型～大型のように

段階的に開発する計画を検討している。 
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ロケット名：ストリーカー(Streaker) 

 

１． ロケットの外観 

        

 

Streaker 1.1 M           Streaker 3.1                  

出所：

http://www.responsivespace.com/Papers/RS2%5CSESSION%20PAPERS%5CALTERNATES%5CBENSON%5C8000P

.pdf(画像左＆中央) 

 

 

 

 

 

開発元の SpaceDev は Streaker 用の移動式地上ランチャーを開発中である。また、Streaker1.1M は空

中発射を想定している。 

 

２．打上実績 

Streaker は現在開発中であり、2007～2008 年に初打上げ予定とされていたが、2011 年 3 月現在では

打上げは行われておらず、正確な初打上げ時期は不明である。 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO(28.5°) GTO 価格 

Streaker1.1M 120kg - TBD 

Streaker3.1 570kg - TBD 

Streaker5.1 970kg - TBD 

射場名 未定 

緯度・経度 未定 

射座 
移動式地上ランチャー 

空中発射 

TBD 

SpaceDev SpaceDev 
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ロケット名：ALV（ATK Launch Vehicle） 

 

１．ロケットと射場の外観 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

   

出所：

http://www.faa.gov/about/office_org/headquarters_offices/ast/media/Developments_Concepts_F

eb_2008.pdf (画像左) 

http://sites.wff.nasa.gov/code840/multimedia.html(画像右) 

    

＊射場データは試験機 ALV X-1 のもの 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

ALV XI 1(1) 1(1) 0% 

 

 

射場名 ワロップス飛行施設（WFF） 

緯度・経度 北緯 37.48 度 西経 75.30 度 

射座 MARS 

追跡・管制施設 MARS Range Control Center 

ALV X-1 WFF 

提供 NASA 

FAA 

FAA 



 78

３．打上能力及び価格 

機種 LEO 準軌道 価格 

ALV X-1 - 900kg TBD 

ALV(計画)  200～750kg  - TBD 

 

４．主要諸元   

ALV X-1 

 第一段 第二段 

全長 8.88m 0.84m 

直径 1.27m 0.66m 

型式 Orion 50S Star37 

製造者 ATK-Thiokol ATK-Thiokol 

空虚重量 1,868kg 621.2kg 

推進剤 HTPB HTPB 

推進剤重量 14.0t 558.4kg 

平均推力 486.7kN 43.5kN 

比推力 294 秒 260 秒 

燃焼時間 72.3 秒 42 秒 

 

軌道投入バージョンでは、アテナロケットなどに使われた Castor 120 もしくは Peacekeeper ミサイル

のメインエンジン(TU-903)を活用することを計画している。 

 

５．開発情報等 

製造メーカ ATK ランチ・システムズ（米国） 

打上サービス提供者 ATK ランチ・システムズ（米国） 

開発主体 ATK ランチ・システムズ（米国） 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 小型衛星用の低コストな即応宇宙ランチャーとして開発が始められた。 その

フィールドでは Orbital Sciences 社や Space Exploration Technologies と

競合するが、より小型のペイロードに照準を合わせることでビジネスチャン

スがあるとしている。 

政府支援状況 TBD 
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開発状況 ALV の開発は４段階に分けて計画されている。１段階目は観測ロケットの試

験打上であり、2段階目は 2段構成の準軌道ロケットである。ALV X-1 は 2 段

階目に相当し、ここまでは ATK の内部資金のみによって開発を行っている.3

段階目は ALV X-1 のスケールアップバージョンで、低軌道に 225～350kg のペ

イロードを投入することを目指している。3 段階の成功により政府からの投

資が見込めるとし、 終段階である４段階目においては新しい技術を導入す

るとしている。 
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ロケット名： NLV（Nanosat Launch Vehicle） 

 

１．ロケットと射場の外観 

  

 

出所：http://www.garvspace.com/images/nlv%20top%20level%20assy%20dwg3_RS.jpg（画像左) 

http://www.garvspace.com/images/nlv%20top%20level%20assy%20dwg3_RS.jpg (画像右上) 

http://www.garvspace.com/2009/images/P-13A%201%20%20launch%20crew.jpg (画像右下) 

 

 

 

２．打上実績 

NLV は現在開発中であり、NLV の開発を目指した試験機 Pシリーズの打上げが行われている。 

 

３．打上能力及び価格 

機種 
LEO 

(250km 極軌道) 
GTO 価格 

NLV 10kg - TBD 

 

射場名 TBD 

緯度・経度 TBD 

射座 
移動式発射台 

試験機はモハベ砂漠から打上げを行っている 

移動式発射台(想像図) NLV 構成図 

Garvey Spacecraft Corporation Garvey Spacecraft Corporation 
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４．主要諸元  

前頁に掲載したような構成図が発表されており、全長 837cm の 2 段式液体ロケットであるとされてい

るが、各段のエンジンの詳しいデータはまだ発表されていない。 

 

５．開発情報等 

製造メーカ Garvey Spacecraft Corporation（米国） 

打上サービス 

提供者 
Garvey Spacecraft Corporation（米国） 

開発主体 Garvey Spacecraft Corporation（米国） 

カリフォルニア州立大学ロングビーチ校 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 これまでは相乗りでしか打上げることができなかった 10kg クラスの超小型

衛星を単独で打上げる機会の提供を目指している。大学や研究機関の技術試

験用や教育用においてこのクラスの打上げ需要がある。 

政府支援状況 TBD 

今後の開発 10kg 級の超小型衛星専用のランチャー開発を目指して Garvey Spacecraft 

Corporation がカリフォルニア州立大学の学生と協力して研究開発を進めて

いる。独自の移動式ランチャーを用いてモハベ砂漠にて試験機 Prospector

シリーズ(P シリーズ)を何回か打上げている。カリフォルニア州立大学学生

の教育目的事業という一面もある。 
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ロケット名：アリアン 4 (Ariane 4) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：

http://www.cnes.fr/web/CNES-en/1378-ariane-4-a-challenge-for-europes-space-industry.php(画

像左) 

http://www.cnes.fr/automne_modules_files/standard/public/p4985_8cb4d8ad7c9d442b27a8bc876ea

6911aela2.jpg (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。括弧内の数値は官需（政府ペイロード打上げ）

を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

40 7（7） 0（0） 100% 

42P 15（1） 1（0） 93.3% 

44P 15（1） 0（0） 100% 

42L 13（0） 0（0） 100% 

44LP 27（2） 1（0） 96.3% 

44L 40（1） 1（0） 97.5% 

合計 117（11） 3（0） 97.4% 

 

射場名 ギアナ宇宙センター（CSG）(KOUROU) 

緯度・経度 北緯 5.14 度、西経 52.47 度 

射座 ELA-2 

追跡・管制施設 Natal Tracking Station 

Arian 4 シリーズ CSG ELA 2 

ESA 
© CNES/ESA/Arianespace/Activité Optique Vidéo CSG 
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３．打上能力 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

４．主要諸元 

アリアン 40 をコア・ビークルとし、それに固体補助ブースター(PAP)、液体補助ブースター(PAL)、或

いはそれらの組合せによってペイロードに合った打上能力を提供している。 

機種 PAP PAL 

40 0 基 0 基 

42P 2 基 0 基 

44P 2 基 0 基 

42L 0 基 2 基 

44LP 2 基 2 基 

44L 0 基 4 基 

 

コア・ビークル 

 第一段 第二段 第三段 

型式番号 L220 L33 H10-3 

全長 28.333m 11.61m 11.054m 

直径 3.8m 2.6m 2.6m 

乾燥重量 17.6t 3.4t 1.24t 

エンジン Viking 5（4 基） Viking 4 HM-7B 

製造者 SNECMA（SEP） SNECMA（SEP） SNECMA（SEP） 

推進剤 NTO/UH25 NTO/UH25 LOX/LH2 

推進剤重量 167.5t(A40)、217.2t(A42P)、201t(A42L)、

227.1t(A44P/A44LP/A44L) 
34.6t 11.86t 

平均推力 計 2,718kN 794kN 64.8kN 

燃焼時間 150 秒(A40)、196 秒(A42P)、181 秒 (A42L)、205

秒(A44P/A44LP/A44L) 
125 秒 780 秒 

注：UH25＝UDMH＋25% hydrazine hydrate 

 

機種 GTO 

40 2.1t 

42P 3.1t 

44P 3.5t 

42L 3.6t 

44LP 4.3t 

44L 5t 
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PAP         PAL 

全長 12.048m 全長 19 m 

直径 1.071m 直径 2.216m 

点火時重量 12.7t 乾燥重量 4.5t 

推進剤 CTPB 1613 エンジン Viking 6 

推進剤重量 9.5t 推進剤 NTO/UH25 

推力 650kN/基 推進剤重量 39t 

燃焼時間 236 秒 推力 739kN 

  燃焼時間 140 秒 

 

５．開発情報等 

主契約者 ESA の委託により CNES がプログラム管理を実施。主要サブシステム間の調整を

図るインダストリアル・アーキテクトを EADS が務める。 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
EADS 

打上サービス 

提供者 
Arianespace（フランス） 

開発主体 ESA 

開発期間 1982 年～1988 年 

開発費 開発プログラム：約 24 億ドル（推算） 

ターンアラウンド アリアン 4は打上げ前 9週間の時点で、機体組立・点検施設においてコンポー

ネントの組立が始まる。組立及び点検には約 4週間かかる。組み上がった機体

は線路上を移動し、射座へと移送される。ペイロードと機体のインテグレーシ

ョンは打上げ前 5 日に実施される。同じ射座における打上げインターバルは 1

ヶ月となる。 

ターゲット市場 アリアン4は北緯5度という射場の利点をフルに活かすために 初から静止衛

星市場にターゲットを絞っていた。アリアンのギアナ宇宙センターは赤道に近

いため、CCAS よりも 15%も多くのペイロードを打上げることが出来る。これは、

より多くの燃料を衛星に搭載することが可能となり、また運用寿命を延伸でき

ることを示している。これはアリアンの競争力を高める重要なポイントである

と言われている。さらに、当時二機同時打上げを商業的に提供しているのはア

リアン 4だけだった。 

政府支援状況 アリアンの開発は、欧州各国政府からの拠出金で賄われている。 

今後の開発 アリアン 4は 2003 年 2 月 15 日の打上げをもって運用を終了した。現在は後継

機であるアリアン 5が運用されている。 
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ELA-3（CSG） 

ロケット名：アリアン 5 (Ariane 5) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所： http://www.esa.int/esaMI/Launchers_Access_to_Space/SEM0LR2PGQD_0.html(画像左) 

     http://www.esa.int/images/D9693330bd,1.jpg (画像右) 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

Ariane5G 19(6) 3(2) 84.2% 

Ariane5GS 6(2) 0(0) 100% 

Ariane5ECA 29(3) 1(0) 96.6% 

Ariane5ES 2(2) 0(0) 100% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 GTO LEO 価格＊ 

AR5G（Single） 6.8t 
18t(600km/60 度) 

11t(900km/55 度) 

G：1 億 4,000 万ドル 

 

射場名 ギアナ宇宙センター（CSG） 

緯度・経度 北緯 5.14 度、西経 52.47 度 

射座 ELA-3 

追跡・管制施設 Natal Tracking Station 

Arian 5 ECA 

提供 ESA 提供 ESA 
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AR5G（Dual） 3.0t -  

 

 

 

 

ECA/ECB：1 億 4,000 万～2

億 2000 万ドル 

ES：1 億ドル 

 

AR5GS（Single） 6.6t - 

AR5GS（Dual） 5.8t - 

AR5V（Single） 8.0t 21t(350km/45 度) 

AR5V（Dual） 3.6t - 

AR5ECA（Dual） 4.6t - 

AR5ECB（Dual） 5.6t - 

AR5ES（Single） 8.0t 21t 

AR5ES（Dual） 7.0t - 

※米 FAA 発行の Commercial Space Transportation: 2009 Year In Review による 

 

４． 主要諸元 

AR5 シリーズでは二段式ロケットに補助ブースター2基が装備されている。このコンフィギュレーショ

ンは AR5 から AR5C シリーズへと発展を遂げても変わらないようである。 

 

機種 補助ブースター 第一段 第二段 

AR5G P238 H158(Vulcain) L9.7(Aestus) 

Ariane5GS P241 H158(Vulcain1B) L10(Aestus) 

AR5V P241 H173(Vulcain2) L10(Aestus） 

AR5ECA P241 H173(Vulcain2) ESC-A H14.4(HM7B) 

AR5ECB P241 H173(Vulcain2) ESC-B(Vinci) 

Ariane5ES P241 H173(Vulcain2) L10(Aestus) 

 

ここでは試験飛行を終えた AR5 について主要諸元を以下に示す。 

 第一段 第二段 

型式番号 H158 L9.7 

全長 30.7m 3.3m 

直径 5.40m 3.936m 

乾燥重量 12.6t 1.2t 

エンジン Vulcain Aestus 

製造者 SNECMA（SEP） EADS 

推進剤 LOX/LH2 N2O4/MMH 

酸化剤重量 大 130.6t 
9.7t 

燃料重量 大 25.6t 

平均推力 900kN（打上げ時）、1145kN（真空中） 29kN（真空中） 

燃焼時間 580 秒 1100 秒 
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補助ブースター（EAP） 

型式番号 P238 

製造者 Europropulsion 

全長 31.16m 

直径 3.049m 

点火時重量 12.7t 

推進剤 HTPB 68% ammonium perchlorate, 18% aluminum, 

14% PBHT liner 

推進剤重量 237.7t 

乾燥重量 40t 

平均推力 5250kN（海面） 

燃焼時間 132 秒 

 

５． 開発情報等 

主契約者 当初は ESA の委託により CNES がプログラム管理を実施し、主要サブシステム

間の調整を図るインダストリアル・アーキテクトを EADS が務めるという体制

だったが、現在は EADS が主契約者となっている。 

製造メーカ EADS 

打上サービス 

提供者 

Arianespace（フランス） 

開発主体 ESA 

開発期間 1985 年～1997 年 

開発費 準備プログラム：7億 8千万ユーロ 

開発プログラム：42 億 9400 万ユーロ 

ターンアラウンド AR5 の打上げ頻度の目標は 10 回／年である。従って、約 6週間で 1回の打上げ

に係わる作業を行うことになる。アリアン 4 と異なり、AR5 はペイロードと機

体がインテグレートされた状態で射座へと移送されるような手順を採ってい

るため、射座における打上げに必要な時間は 1.5 日と短縮されている。 

ターゲット市場 元来 AR5 は、エルメス再使用型シャトルや欧州宇宙ステーション要素を含む欧

州民事宇宙プログラムの拡張を支援するために開発されたロケットであった。

同時に商業通信衛星市場における競争力の維持及び向上も目的とされていた

が、当初の見込みよりも静止衛星の重量増加が速いため ESA は打上能力向上に

多大な投資を行っている。 

政府支援状況 アリアンの開発は、プログラム参加国からの拠出金で賄われている。

EGAS(European Guaranteed Access to Space)と称する欧州でのロケットに対

する政府支援策を 2004～2009 年の 6年間にわたり実施している。6機／年の打

上げを政府で保証すると共に、射場の固定費は政府が負担する等の支援を行

う。ただしこのプログラムは 2010 年に失効する。 
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契約者情報 Ariane 5G EAP （固体ブースター） 

インテグレーター：EADS 

モーター：Europropulsion 

ノズル：SABCA 

回収パラシュート：Parachutostroenye 

 

Ariane 5G 第一段 

 インテグレーター：EADS 

 エンジン：SNECMA 

 スラストフレーム：Dutch Space 

 フォワードスカート：MAN 

 タンク：Cryospace 

 エンジンアクチュエーションシステム：SABCA 

 

Ariane 5G 第二段 

 インテグレーター：EADS 

 エンジン：EADS 

 タンク：Zeppelin 

 



 89

ロケット名：ベガ (Vega) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

参考：http://www.esa.int/SPECIALS/Launchers_Access_to_Space/ASEKMU0TCNC_0.html(画像左) 

http://www.esa.int/esaMI/Launchers_Europe_s_Spaceport/SEME3D67ESD_1.html#subhead9 (画像右) 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

ベガは現在開発中であり、初号機打上げは 2011 年中を目標としている。 

 

３．打上能力及び価格 

性能としては、高度 700km の極軌道に 1.5t が打上能力のターゲットとされている。目標価格は 2000

万ドル（2200 ポンドのペイロード打上げの場合）。 

 

４．主要諸元 

ベガは全段固体の三段式ロケットで、第三段上には AVUM(Attitude Control and Vernier Upper Module)

と呼ばれる液体推進上段ロケットが備えられている。第一段は発展型アリアン 5 への使用を目指して

現在開発されている P80 の派生型を使用する。第二段はイタリアが開発しているゼフィーロ(Zefiro)

を使用する。ゼフィーロの推薬の量は 16t である。以下に現段階でのベガの主要諸元を記す。 

 

 

 

 

射場名 ギアナ宇宙センター（CSG） 

緯度・経度 北緯 5.14 度 西経 52.47 度 

射座 ELA-1（予定） 

追跡・管制施設 Natal Tracking Station 

ELA-1 想像図 VEGA 

提供 ESA 

提供 ESA 
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ベガ 

 第一段 第二段 第三段 第四段 

モータ／ 

エンジン 
P80 Zefiro23 Zefiro9 LPM 

数 1 1 1 1 

推進剤 HTPB HTPB HTPB N2O4/UDMH 

全長 10.5m 7.5m 3.85m 1.74m 

直径 3.0m 1.9m 1.9m 1.9m 

製造者 FiatAvio FiatAvio FiatAvio FiatAvio 

平均推力 3040kN 1200ｋN 313ｋN 2450N 

燃焼時間 107 秒 71.6 秒 117 秒 不明 

比推力 279.5 秒 289 秒 294 秒 315.2 秒 

 

５．開発情報等 

主契約者 Fiat Avio（イタリア）及び EADS 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

Fiat Avio 及び EADS 

打上サービス 

提供者 
Arianespace（予定） 

開発主体 ESA 

開発期間 TBD 

開発費 3 億 3500 万ユーロ 

ターンアラウンド 6 回／年（目標） 

ターゲット市場 ベガの打上げ対象となる衛星クラスとしては以下が考えられている。 

・ジェイソン地球観測衛星に使用されているプロテウス(PROTEUS) 

・イタリアのコスモ−スカイメッドに使用されるプリマ(PRIMA) 

・マトラ・マルコーニ・スペースの LEOSTAR 

・リトル LEO コンステレーション 

・ビッグ LEO コンステレーションの代替衛星 

政府支援状況 イタリア宇宙事業団（ASI）主導で開発の承認に向けて活動していたが、2000 年

12 月に欧州各国政府により承認された。ベガは欧州の小型打上げ機として開発が

進められるため、開発資金は ESA が拠出する。ベガ開発プロジェクトへの参加国

は、イタリア、ベルギー、スペイン、オランダ、スウェーデン、スイスである。

ベガの第一段の基となる P80 も ESA プログラムであり、ベルギー、フランス、イ

タリア、オランダが参加している。因みに、P80 プログラムの予算は 1 億 2300

万ユーロである。 

今後の開発 2011 年の初号機の打上げに向けて開発中。 
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ロケット名：プロトン K／Block-DM (Proton K/Block DM) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

  

 

出所：http://www.roscosmos.ru/PictFiles/8/2009_02_28_0001.JPG（左） 

http://spaceflight.nasa.gov/station/assembly/elements/fgb/baikonur.html(右) 

           

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

プロトン Kシリーズ 309(267) 35(25) 88.7% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 GTO 価格 

プロトン K/ブロック DM 4.7t 8000 万～9000 万ドル※ 

※米 FAA 発行の Quarterly Launch Reports による 

 

射場名 バイコヌール基地（チュラタム基地） 

緯度・経度 北緯 45.36 度 東経 63.24 度 

射座 エリア 81 LC24 

追跡・管制施設 船舶を使用 

Proton K 
バイコヌール基地 LC24 

提供 ROSCOSMOS 

提供 NASA 
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４．主要諸元 

プロトン K 

 第一段 第二段 第三段 

エンジン RD-253-11D48（6 基） RD-0210（4 基） RD-0212（1 基） 

製造者 NPO Energomash KB Khimavtomatiki KB Khimavtomatiki 

全長 21.18m 14.0m 6.5m 

直径 4.15m 4.15m 4.15m 

推進剤 NTO/UDMH NTO/UDMH NTO/UDMH 

平均推力 計 10,470kN 計 2,399kN 608kN 

空虚重量 31.1t 11.7t 4.18t 

推進剤重量 419.4t 156.1t 46.6t 

比推力 316 秒 326.5 秒 325 秒 

燃焼時間 124 秒 206 秒 238 秒 

 

プロトン K/ブロック DM 

 第一段 第二段 第三段 上段 

エンジン RD-253-11D48（6 基） RD-0210（4 基） RD-0212（1 基） 11DM58（1 基）

製造者 NPO Energomash KB Khimavtomatiki KB Khimavtomatiki RSC Energia 

全長 21.18m 14.0m 6.5m 5.50m 

直径 4.15m 4.15m 4.15m 3.7m 

推進剤 NTO/UDMH NTO/UDMH NTO/UDMH LOX/Kerosene 

平均推力 計 10,470kN 計 2,399kN 608kN 83kN 

空虚重量 31.1t 11.7t 4.18t 1.8t 

推進剤重量 419.4t 156.1t 46.6t 11.5t 

比推力 316 秒 326.5 秒 325 秒 361.0 秒 

燃焼時間 124 秒 206 秒 238 秒 470 秒 
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５．開発情報等 

主契約者 Khrunichev State Research and Production Center（ロシア） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

Khrunichev State Research and Production Center（ロシア） 

打上サービス 

提供者 

International Launch Services(ILS)（米国） 

ILS は Lockheed Martin Commercial Launch Services(LMCLS)と Lockheed 

Khrunichev Energia International(LKEI)1の合弁会社として 1995 年 6 月にア

トラスとプロトンの打上サービス販売会社として 1995 年 6 月にアトラスとプ

ロトンの打上サービス販売会社として設立された。2006 年には LM 社が撤退し、

現在ではロシアの Khrunichev 社が ILS の株の大部分を所有している。 

開発主体 ロシア政府 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウン

ド 

プロトンは打上げオペレーションを迅速に実施することを念頭に置いて設計

されたロケットである。組立及びインテグレーションは水平状態で実施され

る。また、 大 4 機が同時にプロセッシング可能である。組立施設は一度に 6

機を収容することが出来る。ロケット及びペイロードのインテグレーションが

完了すると、鉄道を用いて射場へと搬送され、射座で垂直に立ち上げられる。

プロトンの射場はバイコヌールで、そこには 4つの射座が設けられている。射

座への据え付けを含む打上げ前活動に必要な時間は 5～6 日と言われているた

め、理論的には 2日に 1回打上げ可能である。しかし、これまでの実績を踏ま

えると、ターンアラウンドは 低 12 日とするのが現実的である。 

ターゲット市場 プロトン Kは LEO への大重量ペイロードの打上げを、プロトン K/DM は GTO、GEO

或いは惑星間軌道への打上げをターゲットとしている。 

プロトンの GEO ミッションプロファイルは他のロケットと異なる。通常の打上

げでは、LEO への標準的トラジェクトリをプロトンは辿る。このトラジェクト

リは、 初の三段の推進力だけで、第四段＋ペイロードをパーキング軌道に投

入する（LEO への上昇に第四段は使用されない）。第四段の運用上の柔軟性が高

いこと、そして GTO 或いは GEO への遷移の大部分をプロトン自体が行うことに

よって、商業通信衛星が軌道上制御に使用する燃料量を増加させることが可能

となり、結果的に運用寿命を延ばすことにつながる。 

政府支援状況 プロトンはロシア政府が開発費を全額出資して完成したロケットである。商業

的に利用されるようになってからは Khrunichev が自社投資も行っている。 

今後の開発 現在アップグレード版であるプロトン Mが開発され、プロトン Kと並行して運

用されている。 

                                                        
1 LKEI は Lockheed、Khrunichev、及び Energia が 1993 年 3 月にプロトンの販売会社として設立した企業で

ある。 
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ロケット名：プロトン M 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

     ロケット外観：下記 URL 参照       射場外観：下記 URL 参照 

 

出所： 

http://www.orbireport.com/Portraits/Proton_M-Breeze_M.jpg (画像左) 

http://msnbcmedia2.msn.com/j/MSNBC/Components/Photo/_new/101229-space-proton-635p.grid-6x2

.jpg(画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

プロトン M/ブリーズ M 43(5) 2(1) 95.3% 

プロトン M/Blok-DM-2 6(6) 0(0) 100% 

プロトン M/Blok-DM-3 1(1) 1(1) 0% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 GTO 価格 

プロトン M/ブリーズ M 5.6t 1 億ドル※ 

※米 FAA 発行の Commercial Space Transportation: 2009 Year In Review による 

 

４．主要諸元 

プロトン M の第一段から第三段まではプロトン K と共通であるが、近代化がいくつかの要素に図られ

ている。先ず第一段エンジンの RD-253 は推力が 7%増加されている。更に、ゼニットで用いられてい

るデジタル誘導・航行システムの採用、残燃料の削減、ステージ間構造の強化、第二段構造の軽量化

が施されている。 

 

 

 

射場名 バイコヌール基地（チュラタム基地） 

緯度・経度 北緯 45.36 度 東経 63.24 度 

射座 エリア 81 LC-24 

追跡・管制施設 船舶を使用 
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プロトン M 

 第一段 第二段 第三段 

エンジン RD-253-11D48（6 基） RD-0210（4 基） RD-0212（1 基） 

製造者 NPO Energomash KB Khimavtomatiki KB Khimavtomatiki 

全長 21.18m 14.0m 6.5m 

直径 4.15m 4.15m 4.15m 

推進剤 NTO/UDMH NTO/UDMH NTO/UDMH 

平均推力 計 10,470kN 計 2,399kN 608kN 

空虚重量 31.1t 11.7t 4.18t 

推進剤重量 419.4t 156.1t 46.6t 

比推力 316 秒 326.5 秒 325 秒 

 

プロトン M/ブリーズ M 

 第一段 第二段 第三段 ブリーズ M 

エンジン 
RD-253-11D48（6 基） RD-0210（4 基） RD-0212（1 基） S5.98M 

製造者 
NPO Energomash KB Khimavtomatiki KB Khimavtomatiki KB Khimmach 

全長 21.18m 14.0m 6.5m 2.61m 

直径 4.15m 4.15m 4.15m 2.5m 

推進剤 NTO/UDMH NTO/UDMH NTO/UDMH NTO/UDMH 

平均推力 計 10,470kN 計 2,399 kN 608kN 19.6kN 

空虚重量 31.1t 11.7t 4.18t 2.4t 

推進剤重量 419.4t 156.1t 46.6t 19.8t 

比推力 316 秒 326.5 秒 325 秒 325.5 秒 

 

プロトン M/Blok-DM-2 

 第一段 第二段 第三段 Blok-DM-2 

エンジン 
RD-253-11D48（6 基） RD-0210（4 基） RD-0212（1 基） 11D58M 

製造者 
NPO Energomash KB Khimavtomatiki KB Khimavtomatiki RSC Energia 

全長 21.18m 14.0m 6.5m 5.50m 

直径 4.15m 4.15m 4.15m 3.7m 

推進剤 NTO/UDMH NTO/UDMH NTO/UDMH LOX/Kerosene 

平均推力 計 10,470kN 計 2,399kN 608kN 83kN 

空虚重量 31.1t 11.7t 4.18t 1.8t 

推進剤重量 419.4t 156.1t 46.6t 11.5t 
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比推力 316 秒 326.5 秒 325 秒 470 秒 

 

５．開発情報等 

主契約者 Khrunichev State Research and Production Center（ロシア） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

Khrunichev State Research and Production Center（ロシア） 

打上サービス 

提供者 

International Launch Services（米国） 

ILS は Lockheed Martin Commercial Launch Services(LMCLS) と Lockheed 

Khrunichev Energia International(LKEI)2の合弁会社として 1995 年 6 月にアト

ラスとプロトンの打上サービス販売会社として設立された。2006 年には LM 社が

撤退し、現在ではロシアの Khrunichev 社が ILS の株の大部分を所有している。

開発主体 ロシア政府 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド プロトン Mのターンアラウンドはプロトン Kと同様の 12 日と考えられている。

ターゲット市場 プロトン M は LEO への大重量ペイロードの打上げを、プロトン M/ブリーズ M は

GTO、GEO 或いは惑星間軌道への打上げをターゲットとしている。 

プロトンの GEO ミッションプロファイルは他のロケットと異なる。通常の打上げ

では、LEO への標準的トラジェクトリをプロトンは辿る。このトラジェクトリは、

初の三段の推進力だけで、第四段＋ペイロードをパーキング軌道に投入する

（LEO への上昇に第四段は使用されない）。第四段の運用上の柔軟性が高いこと、

そして GTO 或いは GEO への遷移の大部分をプロトン自体が行うことによって、商

業通信衛星が軌道上制御に使用する燃料量を増加させることが可能となり、結果

的に運用寿命を延ばすことにつながる。 

政府支援状況 プロトンはロシア政府が開発費を全額出資して完成したロケットである。商業的

に利用されるようになってからは Khrunichev が自社投資も行っている。 

今後の開発 プロトン Mの後継機の開発はまだ検討されていない。 

 

 

 

                                                        
2 LKEI は Lockheed、Khrunichev、及び Energia が 1993 年 3 月にプロトンの販売会社として設立した企業で

ある。 
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ロケット名：アンガラ (Angara) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

出所： http://www.khrunichev.ru/main.php?id=138 (画像左) 

   http://www.spacelaunchreport.com/angara.html（画像右） 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

アンガラは現在開発中であり、プロトンのフェーズアウト（2010 年頃）に伴い、代替機として市場投

入される予定である。以前は、軽量型のアンガラ 1.1 及び 1.2 は 2002～2003 年頃に、重量型のアンガ

ラ5Aは 2006～2007年頃に初打上げ予定と報じられていたが、2011年 2月末現在、資金不足のため2012

年頃の初打上げ予定と延期された。 

 

３．打上能力及び価格 

機種 200km(63°) 200km(90°) GTO GEO 価格（GEO）

アンガラ

A1.1 
2.0t 1.7t - - TBD 

アンガラ

A1.2 
3.7ｔ 3.4ｔ 1.8ｔ - TBD 

アンガラ A3 14.0t 不明 2.4t 1.1t TBD 

アンガラ A5 24.5t 不明 5.9t 4.0t～5.0t TBD＊ 

＊二機同時打上げで重量単価 8000 ドル/kg を達成目標としている。 

 

射場 プレセツク射場 

緯度・経度 北緯 62.70 度、東経 40.35 度 

射座 LC35 

追跡・管制施設 船舶を使用 

Angara ファミリー 
Khrunichev 

射場外観：下記 URL 参照 
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４．主要諸元 

アンガラ A1.1 

 第一段 第二段 

型式 CCBU Breeze-KM 

エンジン RD-191M 14D30 

製造者 NPO Energomash KB Khimmach 

平均推力 196t（海面） 

213.8t（真空中） 

 

2t（真空中） 

比推力 309.5 秒（海面） 

337 秒（真空中） 

 

325.5 秒（真空中） 

推進剤 LOX/RG-1 NT/UDMG 

推進剤重量 125t 5t 

アンガラ A1.2 

 第一段 第二段 

型式 CCBU 新規開発 

エンジン RD-191M RD-0124 

製造者 NPO Energomash KB Khimavtomatiki 

平均推力 196t（海面） 

213.7t（真空中） 

 

30t（真空中） 

比推力 309.5 秒（海面） 

337 秒（真空中） 

 

359 秒（真空中） 

推進剤 LOX/RG-1 LOX/RG-1 

推進剤重量 125t 25t 

アンガラ A3 

 第一段 第二段 第三段 

型式 CCBU×3 新規開発 Breeze-KM Breeze-M 

エンジン RD-191M×3 RD-0124 14D30 14D30 

製造者 NPO Energomash KB Khimavtomatiki KB Khimmach KB Khimmach 

平均推力 計 555～588t（海面） 

計 605.1～641.1t（真空中） 

 

30t（真空中） 

 

2t（真空中） 

 

2t（真空中） 

比推力 309.5 秒（海面） 

337 秒（真空中） 

 

357 秒（真空中）

325.5 秒（真空

中） 

 

325.5 秒（真空中）

推進剤 LOX/RG-1 LOX/RG-1 NT/UDMG NT/UDMG 

推進剤重量 132.6t 35.8t 5t 19.7t 

全長 25.7m 68.7m 不明 不明 

直径 2.9m 36m 不明 不明 

空虚重量 8.5t   3.2t 不明 不明 
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アンガラ A5 

 第一段 第二段 第三段 

型式 CCBU×5 新規開発 Breeze-M KVRB 

エンジン RD-191M×5 RD-0124 14D30 KVD-1M 

製造者 NPO Energomash KB Khimavtomatiki KB Khimmach KB Khimmach 

平均推力 計 925～980t（海面） 

計 1008.5～1068.5t（真空中）

 

30t（真空中） 

 

2t（真空中） 

 

7.5t（真空中）

比推力 309.5 秒（海面） 

337 秒（真空中） 

 

357 秒（真空中）

 

325.5 秒（真空

中） 

 

461 秒（真空中）

推進剤 LOX/RG-1 LOX/RG-1 NT/UDMG LOX/LH2 

推進剤重量 650t 36t 19.7t 18t 

 

５．開発情報等 

主契約者 Khrunichev/KB Salyut（ロシア） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

Khrunichev/KB Salyut（ロシア） 

打上サービス 

提供者 

International Launch Services（米国） 

ILS は Lockheed Martin Commercial Launch Services(LMCLS) と Lockheed 

Khrunichev Energia International(LKEI)3の合弁会社として 1995 年 6 月にアト

ラスとプロトンの打上サービス販売会社として設立された。ILS の管理は LMA が

行っている。 

開発主体 Khrunichev State Research and Production Center（ロシア） 

開発期間 1994 年～2012 年？（試験飛行終了時） 

開発費 TBD 

ターンアラウン

ド 

TBD 

ターゲット市場 アンガラは米国のデルタ、アトラス、欧州のアリアンのように、国際市場におい

て競争力のある中-大型の異なる衛星重量に幅広く対応できる打上げ機シリーズ

を目指している。 

政府支援状況 TBD 

今後の開発 アンガラは現在、開発中である。BAYKAL というフライバック型の第一段の開発構

想もある。 

 

                                                        
3 LKEI は Lockheed、Khrunichev、及び Energia が 1993 年 3 月にプロトンの販売会社として設立した企業で

ある。 
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ロケット名：コスモス 3M（Kosmos 3M） 

 

１．ロケットと射場の外観 

              

 

 

出所：https://www.ohb-system.de/tl_files/system/images/mediathek/downloads/pdf/COSMOS.pdf 

(画像左＆右) 

 

射場 バイコヌール基地（チュラタム基地） 

プレセツク射場 

カプスティン・ヤール射場 

緯度・経度 北緯 45.36 度、東経 63.24 度（バイコヌール） 

北緯 62.8 度、東経 40.1 度 （プレセツク） 

北緯 48.4 度、東経 46.5 度 （カプスティン・ヤール） 

射座 LC41 （バイコヌール） 

LC132（プレセツク） 

LC107（カプスティン・ヤール） 

追跡・管制施設 船舶を使用 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

コスモス 3M 464(462) 26(25) 94.4% 

 

コスモス 3M プレセツク LC-132 

OHB-System OHB-System 
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３．打上能力及び価格 

機種 LEO SSO 価格 

コスモス 3M 1.5t 775kg N/A 

 

４．主要諸元 

 第一段 第二段 

全長 22.4m 6.0m 

直径 2.4m 2.4m 

全重量 87.2t 20.1t 

型式 RD-216/11D614（1 基） 11D49（1 基） 

製造者 NPO Energomash KB Khimmach 

平均推力 1745kN 57kN 

比推力 291.3 秒 289 秒 

推進剤 Nitric Acid + 27%N2O4/UDMH Nitric Acid + 27%N2O4/UDMH

燃焼時間 130 秒 500 秒 

 

５．開発情報等 

主契約者 AKO Polyot（ロシア） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
AKO Polyot（ロシア） 

打上サービス 

提供者 

United Start（米）4 

COSMOS International （独）5 

開発主体 AKO Polyot（ロシア） 

開発期間 1960 年代～ 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 主にロシア政府衛星の打上げに使用されてきたが、近年では海外小型衛星打上

げ需要が増えている。 

政府支援状況 国営企業である AKO Polyot が 1960 年代から開発を始めた。コスモスシリーズ

は近年まで海外のペイロードを打上げることはなく、ロシア政府のロケットと

して長い歴史を持っていた。しかし、1995 年に米 FAISAT-1 とスウェーデンの

ASTRID を打ち上げ、商業打上げ市場に参入している。 

今後の開発 TBD 

                                                        
4 Assured Space Access（米）と ZAO Puskovie Uslugi（露）の JV。 
5 OHB システム（独）の子会社 
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ロケット名：ストレラ (Strela) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.npomash.ru/activities/en/krk.htm (画像左＆右) 

  

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

ストレラ 1(1) 0 (0) 100% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO 価格 

ストレラ 1,700kg N/A 

 

 

 

射場 バイコヌール、プレセツク、スバボードヌイ 

緯度・経度 北緯 51.8 度、東経 128.4 度 

追跡・管制施設 TBD 

Strela バイコヌール 
NPO Mash 

NPO Mash 
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４．主要諸元 

 第一段 第二段 

全長 17.2m 2.8m 

直径 2.5m 2.5m 

製造者 NPO Mashinostroyeniya NPO Mashinostroyeniya 

打上げ時重量 104t 

酸化剤/燃料 N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

平均推力（真空） 1,870kN 240,000N 

比推力（真空） 310 秒 320 秒 

エンジン数 RD-233×3 基,RD-234×1 基 RD-235×1 基,RD-236×1 基 

燃焼時間 121 秒 183 秒 

 

５．開発情報等 

主契約者 NPO Mashinostroyeniya（ロシア） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
NPO Mashinostroyeniya（ロシア） 

打上サービス 

提供者 
NPO Mashinostroyeniya（ロシア） 

開発主体 ロシア政府 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 ストレラはロシア連邦政府の打上げ機に選定されており、年間 大 6 機を受

注する。また NPO Mashinostroyeniya では、ロシア国外からの受注にも期待

している。 

政府支援状況 ロシアの ICBM である RS-18 の派生型ロケットのため、ロシア政府が開発を行

った。 

今後の開発 TBD 
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ロケット名：ロコット (Rockot) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：

http://www.eurockot.com/joomla/images/stories/PressMedia/5-60-Download/60-61-UserGuide/200

41082.pdf (画像左＆右)  

 

  

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

ロコット 15(11) 2(2) 86.7% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO 400km 63 度 価格 

ロコット 1.95t 1500 万ドル※ 

※米 FAA 発行の Commercial Space Transportation: 2009 Year In Review による 

射場名 プレセツク基地 

緯度・経度 北緯 62.48 度 東経 40.06 度 

射座 LC-133 

追跡・管制施設 船舶を使用 

Rockot プレセツク基地 LC-133 

 
Eurockot Eurockot 
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４．主要諸元 

 第一段 第二段 第三段（ブリーズ K）

エンジン RD-0233 RD-0235 S5.92 RESTARTABLE 

製造者 KB Khimavtomatiki KB Khimavtomatiki KB Khimmach 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH LOX/Kerosene 

平均推力 2070kN（真空） 

1870kN（海面） 
240kN 19.6kN 

比推力 310 秒（真空） 

285 秒（海面） 
320 秒（真空） 325.5 秒 

燃焼時間 121 秒 183 秒 TBD 

全長 17.2m 3.9m 2.61m 

直径 2.5m 2.5m 4.0m 

空虚重量 TBD TBD 2.4t 

推進剤重量 TBD TBD 19.8t 

 

５．開発情報等 

主契約者 Khrunichev State Research and Production Space Center（ロシア） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

Khrunichev State Research and Production Space Center（ロシア）、 

（ブリーズ K：KB SALYUT） 

打上サービス 

提供者 

Euroclot Launch Services GmbH（ドイツ） 

Eurockot Launch Services GmbH は、1995 年 3 月にドイツの Daimler-Benz 

Aerospace AG（現 EADS）とロシアの Khrunichev State Research and Production 

Space Center が共同で設立した企業である。 

開発主体 ロシア政府 

開発期間 不明 

開発費 不明 

ターンアラウンド 第一段と第二段の組立開始から打上げまでの期間は通常 18 日である。射座に

機体が据え付けられるのが 3日前、上段部とのインテグレーションが 2日前に

実施される。 

ターゲット市場 ロコットのマーケティングは、約 1.9t 以下の小型衛星を安価に打ち上げたい

欧州の顧客を対象に行われている。また、衛星コンステレーションの代替衛星

打上げも視野に入れられている。 

政府支援状況 ロシアの ICBM 派生型ロケットのため、ロシア政府が開発を行った。 

今後の開発 ロコットのアップグレードは今のところ検討されていない。 
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ロケット名：ソユーズ U/IKAR (Soyuz U/IKAR/FREGAT) 

 

１．ロケットと射場の外観 

   

   

 

出所：http://www.starsem.com/soyuz/images/soyuz_family.gif (画像左) 

http://www.buran.ru/images/gif/baykonur.gif (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

ソユーズ U 1242(1239) 41(41) 96.7% 

ソユーズ IKAR 6(0) 0(0) 100% 

ソユーズ U-FREGAT 4(4) 0(0) 100% 

ソユーズ FG 24(24) 0(0) 100% 

射場名 
バイコヌール基地（チュラタム基地） 

プレセツク射場 

緯度・経度 
バイコヌール：北緯 45.36 度 東経 63.24 度 

プレセツク：北緯 62.48 度 東経 40.06 度 

射座 
バイコヌール：LC-31 

プレセツク：LC-16 

追跡・管制施設 船舶を使用 

Soyuz 

Starsem 

射場外観：下記 URL 参照 
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ソユーズ FG-FREGAT 10(7) 0(0) 100% 

ソユーズ 2-1a,b 7(6) 0(0) 100% 

モルニヤ 267(267) 33(33) 87.6% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO 200km、 

51.6 度 

SSO 700km、 

98 度 

価格 

ソユーズ U 6.1t - N/A 

ソユーズ IKAR 3.6t 2.9t N/A 

ソユーズ U-FREGAT  5.0t  4.8t N/A 

ソユーズ FG 7.42t - N/A 

ソユーズ FG-FREGAT 4.8t(97 度) - N/A 

ソユーズ 2-1a,b 不明 不明 N/A 

 

４．主要諸元 

ソユーズ U 

 補助ブースター 第一段 第ニ段 

エンジン RD-107A×4 RD-108 RD-0110 

製造者 NPO Energomash NPO Energomash KB Khimavtomatiki 

型式番号 Block B,V,G,D Block A Block I 

全長 19m 28m 6.7m 

直径 2.68m 2.15-2.95m 2.66m 

推進剤 LOX/Kerosene LOX/Kerosene LOX/Kerosene 

平均推力 813kN×4 779kN 298kN 

全重量 43.0t×4 102.0t 23.8t 

推進剤重量 39.2t×4 95.4t 21.4t 

比推力 245 秒 264 秒 330 秒 

 

ソユーズ上段 

 ソユーズ IKAR ソユーズ FREGAT 

エンジン 17D61 S5.92 

製造者 KB Melnikov KB Khimmach 

全長 2.56m 1.5m 

直径 2.72m 3.3m 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

平均推力 2.943kN 14.7～19.6kN 

全重量 3.2t ～6.5t 
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推進剤重量 820kg ～5.3t 

比推力 不明 316～327 秒 

 

 

５．開発情報等 

主契約者 Samara Space Center（ロシア） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

Samara Space Center（ロシア） 

打上サービス 

提供者 

Starsem（フランス） 

スターセムはフランスとロシアの共同事業である。株主の構成は EADS(35%)、

アリアンスペース(15%)、ロシア宇宙庁(25%)、サマラ宇宙センター(25%)であ

る。 

開発主体 ロシア政府 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド ソユーズのペイロード、アダプタ、インターステージ、上段ロケットは垂直状

態でインテグレートされる。その後水平状態で残りの機体とのインテグレーシ

ョンが行われ、射座へとその状態で移送される。移送に使用するトランスポー

タはエレクタも兼ねており、射座に達するとソユーズを直立状態に設置する。

射座における打上げ準備活動は約 18 時間と予測される。 

ターゲット市場 ソユーズ IKAR は商業 LEO コンステレーション市場の獲得を目的としたロケッ

トで、競争相手はデルタ 2やプロトンである。 

政府支援状況 ソユーズはロシア政府が開発費を全額出資して完成したロケットである。商業

的に利用されるようになってからは関係企業の投資も行なわれていると推測

される。 

今後の開発 静止衛星の単独打上げのため、ギアナ宇宙センターにソユーズ射場の建設が

2004 年から開始された。また、2004 年 11 月 8 日にフェアリングを大型化した

ソユーズ 2-1a の試験打ち上げに成功した。 
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ロケット名：スタート 1／スタート (Start1/Start) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

      

 

ロケット外観：下記 URL 参照       射場外観：下記 URL 参照 

 

 

 

 

出所：http://www.puskuslugi.ru/start_general.php (画像左) 

http://rpmedia.ask.com/ts?u=/wikipedia/en/thumb/6/61/Start_launch_big.jpg/225px-Start_laun

ch_big.jpg (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

スタート 1 6(2) 0（0） 100% 

スタート １(1) 1（1） 0% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 SSO 700km、98 度 価格 

スタート 1 270kg N/A 

スタート 480kg N/A 

 

射場名 スバボードヌイ射場 

プレセツク基地 

緯度・経度 北緯 50 度 東経 128 度 

射座 スバボードヌイ：LC-5 

プレセツク：LC-16 

追跡・管制施設 船舶を使用 
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４．主要諸元 

スタート 

 第一段 第二段 第三段 第四段 第五段 第六段 

モーター MIHT-1 MIHT-2 MIHT-2 MIHT-3 MIHT-4 DS 

燃料 固体 固体 固体 固体 固体 固体 

全長 8.50 m 6.00 m 6.00 m 3.00 m 2.50 m 0.50 m 

直径 1.61 m 1.55 m 1.55 m 1.50 m 1.40 m 1.00 m 

契約者名 MITT MITT MITT MITT MITT MITT 

総重量 26,000 kg 13,000 kg 13,000 kg 6,000 kg 1,000 kg 500 kg 

空重量 3,000 kg 1,500 kg 1,500 kg 1,000 kg 300 kg 50 kg 

推力 980.000 kN 490.000 kN 490.000 kN 245.000 kN 9.800 kN - 

比推力 263 秒 280 秒 280 秒 280 秒 295 秒 - 

燃焼時間 60 秒 64 秒 64 秒 56 秒 207 秒 250 秒 

 

スタート１ 

 第一段 第二段 第三段 第四段 

モーター MIHT-1 MIHT-2 MIHT-3 MIHT-4 

燃料 固体 固体 固体 固体 

全長 8.50 m 6.00 m 3.00 m 2.50 m 

直径 1.61 m 1.55 m 1.50 m 1.40 m 

契約者名 MITT MITT MITT MITT 

総重量 26,000 kg 13,000 kg 6,000 kg 1,000 kg 

空重量 3,000 kg 1,500 kg 1,000 kg 300 kg 

推力 980.000 kN 490.000 kN 245.000 kN 9.800 kN 

比推力 263 秒 280 秒 280 秒 295 秒 

燃焼時間 60 秒 64 秒 56 秒 207 秒 

 

５．開発情報等 

主契約者 STC Complex, Moscow Institute of Thermal Technology 

（ロシア） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
Moscow Institute of Thermal Technology 

打上サービス 

提供者 
PUSKOVIE USLUGI（ロシア） 

開発主体 ロシア政府 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド スタートシリーズは水平状態で組み立てられる。作業の所要時間は、ペイ
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ロードのアタッチメントに 3 時間、フェアリング／キャニスタのインスト

ールに 5時間、試験に 10 時間、打上げオペレーションに 0.5 時間と報じら

れている。ペイロードが機体に何時でもインテグレートできる状態であれ

ば、打上げキャンペーンに必要な日数は 2～3日である。 

ターゲット市場 スタートは小型科学衛星、小型商業衛星をターゲットとした小型ロケット

である。競争相手は、OSC のペガサスやアリアンの ASAP（副ペイロード）

と考えられる。 

政府支援状況 ロシアの ICBM 派生型ロケットのため、ロシア政府が開発を行なった。 

今後の開発 スタートのアップグレードは今のところ検討されていない。 
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ロケット名：ドニエプル (Dnepr) 

 

１．ロケットと射場の外観 

    
 

出所： 

http://www.yuzhnoye.com/?id=28&path=Aerospace%20Technology/Launch%20Vehicles/Dnepr/Dnepr_e

&lang=en (画像左) 

http://www.jamesoberg.com/yasniy1.html(画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

Dnepr 16(1) 1(0) 93.8% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO SSO GEO 価格 

Dnepr １ 3.7t 2.65t - 1500 万ドル※ 

※米 FAA 発行の Commercial Space Transportation: 2009 Year In Review による 

射場 バイコヌール基地（カザフスタン：チュラタム基地） 

Yasny(ヤーズニ)基地（ロシア） 

緯度・経度 北緯 45.36 度、東経 63.24 度（バイコヌール） 

北緯 51.02、東経 59.87 度（ヤーズニ、Dombarovskiy） 

射座 ICBM の地下発射口を流用 

追跡・管制施設 船舶を使用 

Dnepr 

KB Yyuzhnoye 

射場外観：下記 URL 参照 
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４．主要諸元 

 第一段 第二段 第三段 

全長 22.3m 5.7m 1.0m 

直径 3.0m 3.0m 3.0m 

重量 210t 49.3t 8.2t 

製造者 NPO YUZHNOYE NPO YUZHNOYE NPO YUZHNOYE 

酸化剤/燃料 N2O4/UDMH N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

平均推力 計 4,525kN 760,000N 18,600N 

エンジン数 4 基 1（バーニア 4基） １基 

 

５．開発情報等 

主契約者 KB Yuzhnoye/PO Yuzhmash Dnepropetriovsk（ウクライナ） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
KB Yuzhnoye/PO Yuzhmash Dnepropetriovsk（ウクライナ） 

打上サービス 

提供者 
ISC Kosmotras (ロシア) 

開発主体 TBD 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 中小型衛星、大学の研究ミッション 

政府支援状況 ロシアの ICBM である RS-20 の派生型ロケットであるため、ロシア政府が開発

を行った。 

今後の開発 打上能力を向上させた 4段式ドニエプル 3の開発計画がある。 

 

 

出所：http://www.yuzhnoye.com/?id=28&path=Aerospace%20Technology/Launch%20Vehicles/Dnepr/Dnepr_e&lang=en

KB Yuzhnoye 
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ロケット名：ゼニット 2 /2M /２SLB/3M /３SLB/F (Zenit 2 /2M /２SLB/3M /３SLB/F) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.sea-launch.com/customers_webpage/ll-users-guide/pdfs/LLUG.pdf 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

ゼニット 2 36(34) 6(5) 83.3% 

ゼニット 2M/2SLB 1(1) 0(0) 100% 

ゼニット 3M/3SLB 5(0) 0(0) 100% 

ゼニット F 1(1) 0(0) 100% 

 

射場名 バイコヌール基地（チュラタム基地） 

緯度・経度 バイコヌール：北緯 45.36 度、東経 63.24 度 

射座 バイコヌール：LC-45 

追跡・管制施設 バイコヌールからの打上げの追跡・管制は、初期はバイ

コヌールの地上局から行う。その後、バイコヌールと

Krasnoyarsk の間の地上局に移る。 

Zenit 3SLB バイコヌール LC-45 

Sea Launch Sea Launch 
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３．打上能力及び価格 

機種 LEO (200kmx51.6 度) GTO 価格 

ゼニット 2 (Baikonur) 13.74t - 3750 万ドル※1 

ゼニット 2M/2SLB (Baikonur) 13.92t - - 

ゼニット 3M/3SLB (Baikonur) 5.0t 3.6t 6000 万ドル※2 

ゼニット F (Baikonur) t t - 

※1 米 FAA 発行の Quarterly Launch Reports による 

※2 米 FAA 発行の Commercial Space Transportation: 2009 Year In Review による 

 

４．主要諸元 

ゼニット 2 

 第一段 第二段 

全長 32.94m 11.50m 

直径 3.90m 3.90m 

エンジン RD-171 RD-120+RD-8（バーニヤ） 

製造者 
NPO Energomash 

NPO Energomash、 

Yuzhnoye（バーニア） 

平均推力 
7911kN（真空）、7295kN（海面） 

833.5kN＋78.4kN 

（バーニヤ）（真空） 

乾燥重量 28.1t 8.3t 

推進剤重量 318.8t 80.6t 

推進剤 LOX/Kerosene LOX/Kerosene 

燃焼時間 150 秒 315 秒 

 

ゼニット 2M/2SLB 

 第一段 第二段 

全長 32.94m 10.40m 

直径 3.90m 3.90m 

エンジン RD-171 RD-120+RD-8（バーニヤ） 

製造者 
NPO Energomash 

NPO Energomash、 

Yuzhnoye（バーニア） 

平均推力 
7911kN（真空）、7295kN（海面） 

833.5kN＋78.4kN 

（バーニヤ）（真空） 

乾燥重量 27.6t 8.3t 

推進剤重量 354.3t 90.9t 

推進剤 LOX/Kerosene LOX/Kerosene 

燃焼時間 140-150 秒 300 秒-1,100 秒 
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ゼニット 3M/3SLB 

 第一段 第二段 第三段 

全長 32.94m 10.40m 4.5m 

直径 3.90m 3.90m 3.70m 

エンジン RD-171 RD-120+RD-8（バーニヤ） 11D58M 

製造者 
NPO Energomash 

NPO Energomash、 

Yuzhnoye（バーニア） 
KB Khimmach 

推力 7911kN（真空）、7295kN（海

面） 

833.5kN＋78.4kN 

（バーニヤ）（真空） 
85kN（真空） 

乾燥重量 28.1t 8.3t 1.8t 

推進剤重量 318.8t 90.8t 14.58t 

推進剤 LOX/Kerosene LOX/Kerosene LOX/Kerosene 

燃焼時間 150 秒 360 秒-370 秒 695 秒 

 

ゼニット F 

 第一段 第二段 第三段 

全長 32.94m 10.40m 2.4 m 

直径 3.90m 3.90m 3.875 m 

エンジン RD-171 RD-120+RD-8（バーニヤ） S5.92 

製造者 
NPO Energomash 

NPO Energomash、 

Yuzhnoye（バーニア） 

Lavochkin Association 

(NPO) 

推力 7911kN（真空）、7295kN（海

面） 

833.5kN＋78.4kN 

（バーニヤ）（真空） 

13.73kN～19.61kN（真

空） 

乾燥重量 28.1t 8.3t 1.05 t 

推進剤重量 318.8t 90.8t 7.1t 

推進剤 LOX/Kerosene LOX/Kerosene UDMH/NTO 

燃焼時間 150 秒 360 秒-370 秒 1,350 秒 
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５．開発情報等 

主契約者 KB Yuzhnoye/PO Yuzhmash Dnepropetriovsk（ウクライナ） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

KB Yuzhnoye/PO Yuzhmash Dnepropetriovsk（ウクライナ） 

打上サービス 

提供者 

Space International Services（SIS）社 （ロシア）：RSC-Energia 社、KBTM 社、

TsENKI 社（ロシア）  Yuzhnoye/Yuzhmash 社（ウクライナ）が出資している。 

 

ゼニット 2M、3M を用いた商用打上げサービスは、Land Launch ミッションと呼ば

れ、2008 年からサービスを始めている。Land Launch では、ゼニット 2M、3M は、

それぞれゼニット 2SLB、3SLB と改称される。Land Launch ミッションでは、Sea 

Launch 社が契約とマネージメント業務を行い、SIS 社がハードウェアとサービス

の提供を行う。過去にゼニット 3SLB により 4回の打上げを成功させている。 

開発主体 ロシア政府 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウン

ド 

ゼニットシリーズの打上げ準備プロセスは高度に自動化されている。組立は約 10

日で完了し、ペイロードインテグレーションに 4.5 日かかるため、組立・インテ

グレーションの総時間は 14.5 日とされている。ゼニットは水平状態で組立、輸送

が行われ、射座にて垂直に据え付けられる。射座到着後 21 時間後には打上げ可能

と言われている。 

ターゲット市場 Land Launch は Sea Launch コンソーシアムと同様の顧客ターゲティングをしてい

る。実際、Land Launch プロジェクトは Sea Launch コンソーシアムからスピンア

ウトする形で誕生しており、打ち上げロケット名称の”B”の文字はバイコヌール

で打ち上げるという意味である。 

政府支援状況 ロシアの ICBM 派生型ロケットのため、ロシア政府が開発を行なった。 

今後の開発 ゼニットＦという３段目のBlok-DMをFregatに置き換えたものの打ち上げが2011

年より始まった。 
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ロケット名：ゼニット 3SL (Zenit 3SL) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所： 

http://www.boeing.com/defense-space/space/bss/hsc_pressreleases/photogallery/sealaunch/sea

launch.html(画像左)      

http://www.boeing.com/history/boeing/sealaunch.html (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

射場名 Sea Launch Launch Platform(LP)  

緯度・経度 シー・ローンチ：太平洋上赤道（西経 154 度） 

射座 Launch Platform - Odyssey 

追跡・管制施設 シー・ローンチの LP からの打上げの追跡・管制は、アセ

ンブリ＆コマンド・シップ(ACS)の Proton アンテナ、

TDRSS、Intelsat、ロシア地上局（モスクワ管制センター）

で行う。LEO パーキング軌道からのテレメトリは衛星経

由で ACS の打上げ管制センター（LCC)及びモスクワ管制

センターに送られる。 

 

Zenit 3SL Sea Launch 

 

Boeing Boeing 



 119

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ） 

を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

ゼニット 3SL 30(0) 3(0) 90% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO (200kmx51.6 度) GTO 価格 

ゼ ニ ッ ト 3SL 

(Equator) 
- 6.06t N/A 

 

４．主要諸元 

ゼニット 3SL 

 第一段 第二段 第三段 

全長 32.94m 11.50m 4.5m 

直径 3.90m 3.90m 3.70m 

エンジン RD-171 RD-120+RD-8（バーニヤ） 11D58M 

製造者 
NPO Energomash 

NPO Energomash、 

Yuzhnoye（バーニア） 
KB Khimmach 

推力 7911kN（真空）、7295kN（海

面） 

833.5kN＋78.4kN 

（バーニヤ）（真空） 
85kN（真空） 

乾燥重量 28.1t 8.3t 2.4t 

推進剤重量 318.8t 80.6t 15.85t 

推進剤 LOX/Kerosene LOX/Kerosene LOX/Kerosene 

燃焼時間 150 秒 315 秒 695 秒 
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５．開発情報等 

主契約者 KB Yuzhnoye/PO Yuzhmash Dnepropetriovsk（ウクライナ） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

KB Yuzhnoye/PO Yuzhmash Dnepropetriovsk（ウクライナ） 

打上サービス 

提供者 

Sea Launch Company（米国） 

Sea Launch は Boeing Commercial Space Company、Kvaerner Maritime a.s.(ノ

ルウェー)、RKK Energia、NPO Yuzhnoye が共同で設立した企業である。 

開発主体 ロシア政府 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド ゼニット3SLの打上げを行なうLPはホームポートから打上げ場所までの航行

に約 11 日間かかることが制約となっている。通常は 45 日サイクル。 

ターゲット市場 Sea Launch は商業通信衛星市場をターゲットとした打上サービス事業であ

る。ゼニットは打上能力にも現れているように、非常に強力かつ安価なロケ

ットである。ゼニット 2がグローバルスター12 機の同時打上げ失敗したこと

で、ゼニット 2 及び 3SL に対する信頼性が問題視されていた。しかし、ゼニ

ット 3SL は 2000 年 3 月の ICO 初号機打上げに失敗したものの、同年 7月及び

10 月の打上げに成功しており、信頼性は向上している。 

政府支援状況 ロシアの ICBM 派生型ロケットのため、ロシア政府が開発を行なった。 

今後の開発 ゼニット 3SL のアップグレードは今のところ検討されていない。 

シーロンチ社は 2007 年 1 月の打上げ失敗により経営環境が悪化し、2009 年 6

月、10 億ドル相当の負債を抱え経営破綻し、連邦倒産法第 11 条の適用を受

けた。しかし、2010 年 9 月 10 日に、ロシアの RSC エネルギアがボーイング

に代わって 95%の株主になることで合意に達したとの発表があり、サービス

を再開できる見通しとなっている。 
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ロケット名：ツアィクロン(Tsyklon) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

     ロケット外観：下記 URL 参照       射場外観：下記 URL 参照 

 

出所：http://www.puskuslugi.ru/required/view.php?f=test_1_big.jpg(画像左) 

http://www.puskuslugi.ru/cyclone_l_c.php (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

Tsyklon-2 106(106) 3(3) 97.2% 

Tsyklon-3 122(122) 6(6) 95.1% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 
LEO 

（200km 66.0deg Inc） 
価格 

Tsyklon-2 2820kg N/A 

Tsyklon-3 4100kg 2000 万～3000 万ドル※ 

※米 FAA 発行の Quarterly Launch Reports による 

 

４．主要諸元 

Tsyklon-2 

 第一段 第二段 第三段 

全長 18.9m 9.4m 2.5m 

直径 3.0m 3.0m 3.0m 

エンジン RD-251 RD-252 RD-861 

射場名 
バイコヌール基地（チュラタム基地） 

プレセツク射場 

緯度・経度 
バイコヌール：北緯 45.36 度 東経 63.24 度 

プレセツク：北緯 62.48 度 東経 40.06 度 

射座 
バイコヌール：LC-90 

プレセツク：LC-32 

追跡・管制施設 船舶を使用 
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製造者 Yuzhnoye Yuzhnoye Yuzhnoye 

平均推力 270,000kgf 

(2648kN) 

95,900kgf 

(940.45kN) 

7950kgf 

(779.62kN) 

比推力 301 秒 317 秒 317 秒 

燃焼時間 120 秒 160 秒 112 秒 

重量 6,400kg:ドライ 

122,300kg 

3,700kg:ドライ 

49,300kg 

400kg:ドライ 

3,200kg 

推進剤重量 115.9t 42.9t 2.8t 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

Tsyklon-3 

 第一段 第二段 第三段 

全長 18.8m 10.1m 2.6m 

直径 3.0m 3.0m 2.6m 

エンジン RD-261 RD-262 RD-861 

製造者 Yuzhnoye Yuzhnoye Yuzhnoye 

平均推力 309,178kgf 

(3032kN) 

96,000kgf 

(941.44kN) 

8026kgf 

(78.71kN) 

比推力 301 秒 318 秒 317 秒 

燃焼時間 120 秒 160 秒 125 秒 

重量 8,300kg:ドライ 

127,000kg 

4,800kg:ドライ 

96,000kg 

1,407kg:ドライ 

4,600kg 

推進剤重量 118.7t 48.5t 3.193t 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

 

５．開発情報等 

主契約者 KB Yuzhnoye/PO Yuzhmash Dnepropetriovsk（ウクライナ） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

KB Yuzhnoye/PO Yuzhmash Dnepropetriovsk（ウクライナ） 

打上サービス 

提供者 

KB Yuzhnoye（ウクライナ） 

開発主体 ロシア政府 

開発期間 1960 年～   

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 R-16 や R-36 弾道ミサイルに軌道投入用の第 3段を開発した経緯がある。過

去、軍事衛星、科学衛星の打ち上げが行われているが、商用の打ち上げは

行われていない。 
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政府支援状況 ロシアの ICBM 派生型ロケットのためロシア政府が開発を行なった。 

今後の開発 ツィアクロン 4 の打ち上げがウクライナ政府とブラジル政府との間で、計

画されている。 
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ロケット名：長征 2／3／4 (Long March) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

   射場外観：下記 URL 参照 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所： http://www.calt.com/cpyfw/yhsc/sc/images/File/20101225.pdf  (画像左) 

 http://www.china.org.cn/english/travel/226048.htm (画像右) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

射場名 

酒泉衛星発射センター(JQ):LM-2C 

西昌衛星発射センター(XSC)：LM-3/3A/3B/2E 

太原衛星発射センター(TYSC):LM-4 

緯度・経度 

JQ  ：北緯 40.36 度、東経 99.54 度 

XSC :北緯 34.24 度、東経 102 度 

TYSC:北緯 37.3 度、 東経 112.36 度 

射座 

JQ：LA-2 

XSC ：LC-1/2 

TYSC:不明 

追跡・管制施設 

XSSC-Xian Satellite Control Centre 

追跡船舶 Yuan Wang 

その他、国内各所の追跡・管制施設等 

Long March Family 
CALT 
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２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

LM-2A 2(2) 1(1) 50% 

LM-2C 32(25) 0(0) 100% 

LM-2D 14(14) 0(0) 100% 

LM-2E 7(1) 2(0) 71.4% 

LM-2F(shenzhou) 7(3) 0(0) 100% 

LM-3 13(9) 3(2) 76.9% 

LM-3A 19(19) 0(0) 100% 

LM-3B 13(1) 1(0) 92.3% 

LM-3C 7(7) 0(0) 100% 

LM-4A 6(6) 0(0) 100% 

LM-4B 13(13) 0(0) 100% 

LM-4C 7(7) 0(0) 100% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO GTO 価格 

LM-2A 2t(52 度) - N/A 

LM-2C 2.8t(52 度) - N/A 

LM-2D 3.7t（52 度） - N/A 

LM-2E 9.5t(28 度) 3.5t N/A 

LM-2F 8.4t(57 度) - N/A 

LM-3 4.8t(28.5 度) 1.5t N/A 

LM-3A 7.2t(28.5 度) 2.3t N/A 

LM-3B 11.2t(28.5 度) 4.8t 7000 万ドル※1 

LM-3C - 3.7t 6000 万～8000 万ドル※2 

LM-4A 4.7t - N/A 

LM-4B 2.8t -  5000 万ドル※2 

LM-4C 4.2t 1.5t N/A 

※1 米 FAA 発行の Commercial Space Transportation: 2009 Year In Review による 

※2米 FAA 発行の Quarterly Launch Reports による 

 

４．主要諸元 

LM-2A 

 第一段 第二段 

全長 20.10m 7.4m 
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直径 3.35m 3.35m 

エンジン YF-20A(4 基) YF-22（主）、YF-23（バーニヤ） 

製造者 CALT CALT 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

推進剤重量 150.4t 38.3t 

推力 計 3060kN 742kN（主）、47kN（バーニヤ） 

LM-2C 

 第一段 第二段 

全長 25.72m 7.75m 

直径 3.35m 3.35m 

エンジン DaYF6-2 DaYF20-1(主),YF21-1 (バーニヤ) 

製造者 SAST SAST 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

推進剤重量 143t 55t 

平均推力 計 2961.6kN 742kN（主）、47kN（バーニヤ） 

LM-2D 

 第一段 第二段 

全長 24.66m 10.41m 

直径 3.35m 3.35m 

エンジン YF-21B(4 基) YF-22B（主）、YF-23（バーニヤ） 

製造者 SAST SAST 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

推進剤重量 182.07t 35.40t 

平均推力 計 2250kN 742(主)＋46.1(バーニヤ) 

LM-2E 

 補助ブースター 第一段 第二段 

全長 16.017m 23.70m 15.523m 

直径 2.25m 3.35m 3.35m 

エンジン 
YF-20×4 基 YF-21（YF-20 が 4 基） 

YF-22（主）、 

YF-23（バーニヤ） 

製造者 SAST SAST SAST 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

推進剤重量 37t 152t 152t 

平均推力 
832kN/基 計 2962kN 

742kN（主）、 

47kN（バーニヤ） 

LM-2F 

 補助ブースター 第一段 第二段 
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全長 15.33m 23.70m 15.523m 

直径 2.25m 3.35m 3.35m 

エンジン 
YF-20B(1 基) YF-20B(4 基) 

YF-25（主）、 

YF-23（バーニヤ） 

製造者 CALT CALT CALT 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

推進剤重量 41t 196.5t 91.5t 

平均推力 832kN 計 3329kN 847kN（主） 

LM-3 

 第一段 第二段 第三段 

全長 20.219m 9.707m 6.440m 

直径 3.35m 3.5m 2.25m 

エンジン YF-21 

（YF-20 を 4 基束ねる）

YF-22（主）、 

YF-23（バーニヤ） 
YF-73 

製造者 SAST SAST CALT 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH LOX/LH2 

推進剤重量 144t 36t 8.7t 

平均推力 
計 2962kN 

742kN（主）、 

47kN（バーニヤ） 
44.4kN 

LM-3A 

 第一段 第二段 第三段 

全長 23.272m 11.526m 8.835m 

直径 3.35m 3.35m 3.0m 

エンジン 
DaFY6-2 

DaYF20-1 (主) 

DaYF21-1 (バーニヤ) 
YF-75 

製造者 SAST SAST CALT 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH LOX/LH2 

推進剤重量 171.8t 30.7t 18.2t 

平均推力 
2961.6kN 

742kN（主）、 

47kN（バーニヤ） 
157kN 

LM-3B 

 補助ブースター 第一段 第二段 第三段 

全長 15.326m 23.272m 9.943m 12.375m 

直径 2.25m 3.35m 3.35m 3.00cm 

エンジン 

DaFY5-1×4 基 DaFY6-2 

DaFY20-1 (主) 

DaFY20-1( バ ー ニ

ヤ) 

YF-75 

製造者 SAST SAST SAST CALT 
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推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH N2O4/UDMH LOX/LH2 

推進剤重量 37.8t×4 171.8t 49.6t 18t 

平均推力 
740.4kN×4 2961.6kN 

742kN（主）、47kN（バ

ーニヤ） 
157kN 

LM-3C 

 補助ブースター 第一段 第二段 第三段 

全長 15.326m 23.272m 9.943m 12.375m 

直径 2.25m 3.35m 3.35m 3.00cm 

エンジン 

DaFY5-1×2 基 DaFY6-2 

DaFY20-1 (主) 

DaFY20-1( バ ー ニ

ヤ) 

YF-75 

製造者 SAST SAST SAST CALT 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH N2O4/UDMH LOX/LH2 

推進剤重量 37.8t×2 171.8t 49.6t 18t 

平均推力 
740.4kN×2 2961.6kN 

742kN（主）、47kN（バ

ーニヤ） 
157kN 

LM-4A 

 第一段 第二段 第三段 

エンジン YF-21 

(YF-20 を 4 基束ねる) 

YF-22（主）、YF-23（バー

ニヤ） 
YF-40 

製造者 SAST SAST SAST 

全長 24.660m 10.407m 1.920m 

直径 3.35m 3.35m 2.90 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

推進剤重量 計 183.2t 35.55t 14.15t 

平均推力 3265.6kN 830.6kN 100.81 kN 

LM-4B 

 第一段 第二段 第三段 

エンジン YF-21 

(YF-20 を 4 基束ねる) 

YF-22（主）、YF-23（バー

ニヤ） 
YF-40 

製造者 SAST SAST SAST 

全長 24.660m 10.407m 1.9m 

直径 3.35m 3.35m 2.90m 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

推進剤重量 計 183.2t 35.55t 14.2t 

平均推力 3265.6kN 830.6kN 98.10 kN 

LM-4C 
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 第一段 第二段 第三段 

エンジン YF-21 

(YF-20 を 4 基束ねる) 

YF-22B（主）、YF-23（バ

ーニヤ） 
YF-40A 

製造者 SAST SAST SAST 

全長 24.660m 7.52m 5.15m 

直径 3.35m 3.35m 3.35m 

推進剤 N2O4/UDMH N2O4/UDMH N2O4/UDMH 

推進剤重量 計 183.2t 39.5t 18t 

平均推力 3265.6kN 742kN(計 789.1kN) 100.8 kN 

 

５．開発情報等 

主契約者 China Aerospace Corporation (CASC)（中国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

China Academy of Launch Vehicle Technology (CALT)(中国) 

打上サービス 

提供者 

China Great Wall Industry Corporation 

(CGWIC)（中国） 

開発主体 China Aerospace Science and Technology Corporation (CASC)（中国） 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド 例：LM-2E 

LM-2E は西昌衛星打上げセンターから打ち上げられている。LM-2E の各段は鉄

道を利用して同センターへと輸送される。射座に設置する前に、水平状態で

各段の組立・点検を約 5 週間かけて実施する。組み立てられた LM-2E は再び

解体され、射座へと移送される。 終的な機体のインテグレーションは射座

にて実施される。LM-2E 用の射座は 2 箇所あると言われている。射座におけ

る打上げ準備活動は約 11 日と推測されている。 

ターゲット市場 長征ロケットは低軌道移動体通信衛星及び静止通信衛星の打上げに市場を絞

っている。特に LM-3B はロラール FS1300、ヒューズ HS601-HP や HS-702、ロ

ッキード・マーティン A2100AX、マトラ・マルコーニ・スペース Eurostar2000、

アルカテル Spacebus300 といったクラスの静止衛星打上げに 適化されてい

る。また、CASC と DASA の JV であるユーラスペースが製造する国内用衛星の

打上げにも適していると言われている。 

政府支援状況 長征ロケットの開発費用は全額政府負担である。 

今後の開発 今後は液体酸素／液体水素エンジンの開発を予定。→長征５へ 
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ロケット名：長征５ (Long March5) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

ロケット外観：下記 URL 参照 

 

 

 

 

出所： http://www.astronautix.com/graphics/q/qcvnglv2.jpg  (画像左) 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

CZ-540 0(0) 0(0) 0% 

CZ-540HO 0(0) 0(0) 0% 

CZ-522 0(0) 0(0) 0% 

CZ-522HO 0(0) 0(0) 0% 

CZ-504 0(0) 0(0) 0% 

CZ-504HO 0(0) 0(0) 0% 

CZ-5-304 0(0) 0(0) 0% 

CZ-5-304HO 0(0) 0(0) 0% 

CZ-5-320 0(0) 0(0) 0% 

CZ-5-320HO 0(0) 0(0) 0% 

CZ-5-200 0(0) 0(0) 0% 

 

 

 

射場名 TBD 

緯度・経度 TBD 

射座 TBD 

追跡・管制施設 TBD 

TBD 
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３．打上能力及び価格 

機種 LEO GTO 価格 

CZ-540 10,000 kg (200kmx52 度)  - 

CZ-540HO  6,000 kg - 

CZ-522 20,000 kg（200kmx52 度） - - 

CZ-522HO - 11,000 kg - 

CZ-504 25,000 kg (200kmx52 度) - - 

CZ-504HO - 14,000 kg - 

CZ-5-304 10,000 - - 

CZ-5-304HO - 6,000kg - 

CZ-5-320 3,000kg - - 

CZ-5-320HO - 1,500kg - 

CZ-5-200 1.500kg - - 

 

４．主要諸元 

CZ-540/HO  

 第一段 2.25m ブースター4本 HO（２段目追加オプショ

ン） 

全長 31m 26.3m 10m 

直径 5.0m 2.25m 5m 

エンジン YF-77 (2 基) YF-100 YF-75(2 基) 

製造者 CAALPT CAALPT CAALPT 

推進剤 LOX/LH2 LOX/ Kerosene LOX/LH2 

推進剤重量 158 t 63t 22.9 t 

推力 計 1320.0kN 1339.6kN x4 159.8kN 

 

CZ-522/HO  

 第一段 3.35 ブースター2本 2.25m ブースター2本 HO（２段目追加オプ

ション） 

全長 31m 26.3m 26.3m 10m 

直径 5.0m 3.35m 2.25m 5m 

エンジン YF-77 (2 基) YF-100 (2 基) YF-100 YF-75(2 基) 

製造者 CAALPT CAALPT CAALPT CAALPT 

推進剤 LOX/LH2 LOX/ Kerosene LOX/ Kerosene LOX/LH2 

推進剤重量 158 t 135 t 63t 22.9 t 

推力 計 1320.0kN 計 2679.2kN x2 1339.6kN x2 159.8kN 
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CZ-504/HO  

 第一段 3.35 ブースター4本 HO（２段目追加オプション） 

全長 31m 26.3m 10m 

直径 5.0m 3.35m 5m 

エンジン YF-77 (2 基) YF-100 (2 基) YF-75(2 基) 

製造者 CAALPT CAALPT CAALPT 

推進剤 LOX/LH2 LOX/ Kerosene LOX/LH2 

推進剤重量 158 t 135 t 22.9 t 

推力 計 1320.0kN 計 2679.2kN x4 159.8kN 

 

CZ-5-304/HO  

 第一段 2.25mブースター4本 第二段 HO（3 段目追加オプ

ション） 

全長 26.3m 26.3m 8m 12.38m 

直径 3.35m 2.25m 3.35m 3m 

エンジン YF-100 (2 基) YF-100 TBD YF-75(2 基) 

製造者 CAALPT CAALPT CAALPT CAALPT 

推進剤 LOX/ Kerosene LOX/ Kerosene LOX/ Kerosene LOX/LH2 

推進剤重量 135 t 63t 53t 18.2 t 

推力 計 2679.2kN 1339.6kN x4 588.4kN 159.8kN 

 

CZ-5-320/HO  

 第一段 2.25mブースター2本 第二段 HO（3 段目追加オプ

ション） 

全長 26.3m 26.3m 8m 12.38m 

直径 3.35m 2.25m 3.35m 3m 

エンジン YF-100 (2 基) YF-100 TBD YF-75(2 基) 

製造者 CAALPT CAALPT CAALPT CAALPT 

推進剤 LOX/ Kerosene LOX/ Kerosene LOX/ Kerosene LOX/LH2 

推進剤重量 135 t 63t 53t 18.2 t 

推力 計 2679.2kN 1339.6kN x4 588.4kN 159.8kN 

 

CZ-5-200  

 第一段 第二段 

全長 26.3m 8m 

直径 2.25m 2.25m 

エンジン YF-100 TBD 
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製造者 CAALPT CAALPT 

推進剤 LOX/ Kerosene LOX/ Kerosene 

推進剤重量 63t 13t 

推力 1339.6kN 147.1kN 

 

５．開発情報等 

主契約者 China’s Academy of Launch Vehicle Technology (CALT)（中国） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 

China Academy of Aerospace Liquid Propulsion Technology (CAALPT)(中国) 

打上サービス 

提供者 

China Great Wall Industry Corporation 

(CGWIC)（中国） 

開発主体 China Aerospace Science and Technology Corporation (CASC)（中国） 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウン

ド 

TBD 

ターゲット市場 TBD 

政府支援状況 長征ロケットの開発費用は全額政府負担である。 

今後の開発 現在開発中 2014 年以降に初飛行を計画 
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ロケット名：GSLV(Geosynchronous Satellite Launch Vehicle) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.isro.org/gslv-f06/Imagegallery/launchvehicle.aspx (画像左) 

http://www.isro.org/isrocentres/sdsc.aspx(画像右) 

 

 

 

 

 

 

*ISTRAC: ISRO Telemetry, Tracking and Command Network 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

GSLV 7(7) 5(5) 28.6% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO GTO 価格 

GSLV 
2.9t（90°）～ 

5t（45°） 
2.5t（18°） N/A 

 

射場 SHAR Center, Sriharikota Island 

緯度・経度 北緯 13.41 度、東経 80.14 度 

射座 First launch pad, Second launch pad(静止軌道対応) 

追跡・管制施設 ISTRAC* 

GSLV SHAR Center 

 

ISRO 

ISRO 
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４．主要諸元 

GSLV mk1 

 補助ブースタ 第一段 第二段 第三段 

全長 19.7m 20.3m 11.6m 8.7m 

直径 2.1m 2.8m 2.8m 2.8m 

重量 46t 157.3t 42.9t 14.6t 

推進剤 N2O4/UDMH 固体 HTPB N2O4/UDMH LOX/LH2 

平均推力 

（真空） 
690kN/基 4801kN 725kN 75kN 

比推力（真空） 281 秒 266 秒 295 秒 460 秒 

モータ／ 

エンジン 
L40 S-125 37.5/1 VIKAS 

12KRB+2 

GIMBALLED 

LOX/GH2 VERNIERS

製造者 ISRO ISRO ISRO KB KHIMMACH 

モータ／ 

エンジン数 
４基 1 基 1 基 1 基 

燃焼時間 159 秒 93 秒 149 秒 
一回目：500 秒 

二回目：175 秒 

 

GSLVmk1(2) 

 補助ブースタ 第一段 第二段 第三段 

全長 19.7m 20.13m 11.56m 8.7m 

直径 2.1m 2.8m 2.8m 2.8m 

重量 42t 138t 39t 12.5t 

推進剤 N2O4/UDMH 固体 HTPB N2O4/UDMH LOX/LH2 

平均推力 

（真空） 
763kN/基 4768kN 799kN 73.5kN 

比推力（真空） 281 秒 -秒 -秒 709 秒 

ｴﾝｼﾞﾝ/ﾓｰﾀｰ L40 S-139 37.5/1 VIKAS C12.5/1 CUS 

製造者 ISRO ISRO ISRO ISRO 

モータ／ 

エンジン数 
４基 1 基 1 基 1 基 

燃焼時間 148 秒 106.9 秒 137 秒 
709 秒 

 

 



 136

５．開発情報等 

主契約者 インド宇宙研究機関（ISRO）（インド） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
インド宇宙研究機関（ISRO）（インド） 

打上サービス 

提供者 
Antrix Corporation, Ltd. 

開発主体 インド政府 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 GSLV はインサット等国内の衛星の打上げを海外に依存することなく行えるよ

う、アリアン 4クラスの打ち上げ能力を有する輸送機として開発が進められて

きた。 

政府支援状況 TBD 

今後の開発 GSLV mk1,mk1(2)につづき mk2 を開発中でさらに GSLV3 の計画もある。 
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ロケット名：PSLV(Polar Satellite Launch Vehicle) 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.isro.org/pslv-c15/Imagegallery/launchvehicle.aspx#1(画像左) 

   http://www.isro.org/pslv-c15/Imagegallery/launchvehicle.aspx#5(画像右) 

 

 

 

*ISTRAC: ISRO Telemetry, Tracking and Command Network 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

PSLV 12(12) 2(2) 83.3% 

PSLV-CA 5(5) 0(0) 100% 

 

射場 SHAR Center, Sriharikota Island 

緯度・経度 北緯 13.41 度、東経 80.14 度 

射座 First launch pad, Second launch pad 

追跡・管制施設 ISTRAC* 

SHAR Center PSLV 

ISRO 
ISRO 
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３．打上能力及び価格 

機種 
LEO 

（400km） 

SSO 

(817km) 
GTO 価格 

PSLV 3t 1t(99.1°) 450kg  N/A 

PSLV-CA 2.1t 1.1t - 2000 万～3000 万ドル※

※米 FAA 発行の Quarterly Launch Reports による 

 

４．主要諸元 

PSLV 

 補助ﾌﾞｰｽﾀｰ 第一段 第二段 第三段 第四段 

全長 10m 20m 12.5m 3.6m 2.1m 

直径 1.0m 2.8m 2.8m 2.0m 1.3m 

重量 294t 

酸化剤 

/燃料 

固体 HTPB 

ベース 

固体 HTPB 

ベース 
N2O4/UH25 

固体 HTPB 

ベース 

MON-3/MMH 

(Bi-Prop) 

大推力 662kN×6 基 4628kN 725kN 340kN 7.4kN×2 

エンジン/ 

モータ 
PSOM PS1 PS2/L37.5 PS3 PS4 

製造者 ISRO ISRO ISRO ISRO ISRO 

エンジン/ 

モータ数 
6 基 1 基 1 基 1 基 2 基 

燃焼時間 45 秒 107.4 秒 163 秒 76 秒 415 秒 

PSLV-C15(例) 

 第一段 第二段 第三段 第四段 

全長 20m 12.8m 3.6m 2.6m 

直径 2.8m 2.8m 2.0m 2.8m 

重量 138.0t 41.0t 7.6t 2.5t 

酸化剤 

/燃料 

固体 HTPB 

ベース 
N2O4/UD25 

固体 HTPB 

ベース 

MON-3 /MMH 

(Bi-Prop) 

大推力 4817kN 799kN 238kN 7.3kN×2 

エンジン/ 

モータ 
PS1 PS2/L37.5 PS3 PS4 

製造者 ISRO ISRO ISRO ISRO 

エンジン/ 

モータ数 
1 基 1 基 1 基 2 基 

燃焼時間 101 秒 147 秒 112 秒 497 秒 
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５．開発情報等 

主契約者 インド宇宙研究機関（ISRO）（インド） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
インド宇宙研究機関（ISRO）（インド） 

打上サービス 

提供者 
Antrix Corporation, Ltd. 

開発主体 インド政府 

開発期間 TBD 

開発費 41 億 5500 万ルピー（試験機 2号までと地上インフラ） 

製造費：4億 5000 万ルピー（開発フェーズ） 

6 億 5000 万ルピー（継続開発フェーズ） 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 PSLV は極軌道への IRS リモートセンシング衛星（1t～1.2t クラス）の打上げ

を目的に開発された打上げ機である。 

政府支援状況 TBD 

今後の開発 PSLV は開発フェーズにて 3 機の試験機である PSLV-D シリーズを打上げた。

その後の継続開発フェーズでは、SSO への打ち上げ能力を 1.3t に向上させた

PSLV-C シリーズを打上げている。 
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ロケット名：シャビット (Shavit) 

 

１．ロケットと射場の外観 

         

 

 

 

 

ロケット外観：下記 URL 参照 

 

 

 

 

 

出所：http://www.skyscrapercity.com/showthread.php?t=537750 (画像左) 

http://www.iai.co.il/sip_storage/FILES/8/35368.pdf（画像右） 

 

 

 

 

 

 

Shavit 打上げはミサイル打ち上げ試験場の中で行われている。また、アラブ各国の上空を飛ばさない

ように、地中海側に打ち上げられている。このため、傾斜角は 142.0～144.0 度の間に投入されている。 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

機種 打上数 失敗数 成功率 

Shavit 6(5) 2(1) 66.7% 

Shavit2 2(2) 0(0) 100% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO(366km) 価格 

Shavit 160kg N/A 

Shavit 2 200kg TBD 

 

 

射場 Palmachim Air Force Base, Israel 

緯度・経度 北緯 31.90 度、東経 34.70 度 

射座 TBD 

追跡・管制施設 TBD 

Shavit＆Palmachim AFB 
IAI 
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４．主要諸元 

 

Shavit 1 

 第一段 第二段 第三段 ノーズフェアリング

全長 6.3m 6.4m 2.6m TBD 

直径 1.3m 1.3m 1.3m 1.3m 

総重量 13,990kg 10971kg 2048kg TBD 

推進剤 HTPB HTPB HTPB  

大推力 774kN 476kN 58.8kN  

モータ LK-1 RSA-3-2 AUS-51 'MARBLE'  

製造者 
TAAS ISRAEL 

INDUSTRIES LTD 

TAAS ISRAEL 

INDUSTRIES LTD 
RAFAEL 

 

比推力 268 秒 220 秒 298 秒  

燃焼時間 55 秒 52 秒 94 秒  

 

Shavit 2/ LK-1 

 第一段 第二段 第三段 第四段 
ノーズフェ

アリング 

全長 6.3m 6.3m 6.4m 2.6m TBD 

直径 1.3m 1.3m 1.3m 1.3m 1.3m 

重量 13,990 kg 13,990 kg 10971kg 2048kg TBD 

推進剤 HTPB HTPB HTPB HTPB  

大推力 774kN 774kN 476.6kN 58.8kN  

モータ LK-1 LK-1 RSA-3-2 AUS-51 'MARBLE'  

製造者 
TAAS ISRAEL 

INDUSTRIES LTD 

TAAS ISRAEL 

INDUSTRIES LTD

TAAS ISRAEL 

INDUSTRIES LTD
RAFAEL 

 

比推力 268 秒 268 秒 220 秒 298 秒  

燃焼時間 55 秒 55 秒 52 秒 94 秒  

 

NEXT 

 第一段 第二段 第三段 第四段 
ノーズフェ

アリング 

全長 6.3m 6.4m 2.6m TBD TBD 

直径 1.3m 1.3m 1.3m TBD 1.3m 

重量 10215kg 10971kg 2048kg TBD TBD 

推進剤 HTPB HTPB HTPB TBD  

大推力 46.5kN 476kN 58.8kN TBD  

モータ 名称不明 名称不明 名称不明 TBD  
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製造者 
TAAS ISRAEL 

INDUSTRIES LTD

TAAS ISRAEL 

INDUSTRIES LTD
TBD TBD 

 

比推力 265 秒 220 秒 298 秒 TBD  

燃焼時間 52 秒 52 秒 94 秒 TBD  

 

５．開発情報等 

主契約者 IAI（イスラエル） 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
IAI（イスラエル） 

打上サービス 

提供者 
TBD 

開発主体 ISA 

開発期間 1980s～ 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 商業打ち上げは EROS 地球観測衛星以外、行われていない。 

政府支援状況 Shavit は準中距離弾道ミサイル（MRBM）開発で製造された JerichoⅡの派生型

である。 

今後の開発 Shavit の商業バージョンである NEXT が検討されているようである。 
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ロケット名：VLS 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

出所： http://www.iae.cta.br/imagens/vls1_01.jpg (画像左) 

http://www.iae.cta.br/fotos/vls_1_v03.jpg (画像右) 

 

 

 

 

 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

VLS-1 3(3) 3(3) 0% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 LEO(750km) 価格 

VLS-1 200kg N/A 

 

 

射場 Alcantara Launch Center 

緯度・経度 南緯 2.37 度、西経 44.38 度 

射座 Alcantara VLS Pad 

追跡・管制施設 Alcantara Launch Center 

VLS Alcantara 

  
CTA CTA 
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４．主要諸元 

 ブースター 第一段 第二段 第三段 
ノーズフェ

アリング 

全長 9.0m 8.1m 5.8m 1.8m TBDF 

直径 1.0m 1.0m 1.0m 1.0m 1.3m 

重量 8550kg 8720kg 1212kg 190kg TBD 

推進剤 HTPB HTPB HTPB HTPB  

大推力 303kN 320.6kN 208.390kN 33.24kN  

モータ S-43 S-43TM S-40TM S-44  

製造者 

IAE - 

INSTITUTO DE 

AERONAUTICA E 

ESPACO 

IAE - INSTITUTO 

DE AERONAUTICA E 

ESPACO 

IAE - 

INSTITUTO DE 

AERONAUTICA E 

ESPACO 

IAE - INSTITUTO 

DE AERONAUTICA E 

ESPACO 

 

比推力 260 秒 277 秒 275 秒 282 秒  

燃焼時間 59 秒 58 秒 56 秒 68 秒  

 

５．開発情報等 

主契約者 Brazilian General-Command for Aerospace Technology(CTA)(ブラジル) 

製造メーカ 

（ｲﾝﾃｸﾞﾚｰﾀ） 
CTA(ブラジル) 

打上サービス 

提供者 
CTA(ブラジル) 

開発主体 CTA(ブラジル) 

開発期間 1984～ 

開発費 ３億ドル 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 商業打ち上げは行われていない。 

政府支援状況 VLS の開発費はすべて政府が負担した。 

今後の開発 GTOに 800kg送る中型ロケットであるVLS-1Bと 大で100kg程度の衛星を低軌

道にのせることを目的とした VLM が開発されており、前者は 2011 年打ち上げ

を予定している。 
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ロケット名：KSLV（Naro-1） 

 

１．ロケットと射場の外観 

                  

    

 

出所： http://www.kslv.or.kr/images/kslv/r5.gif (画像左) 

 http://www.kslv.or.kr/lnch/lnch_crs.asp?mn=2 (画像右) 

 

２．打上実績 

2011 年 3 月までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロード打上

げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

VLS-1 2(2) 2(2) 0% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 
LEO 

(300km 38°) 
GTO 価格 

KSLV-Ⅰ 100kg - TBD 

KSLV-Ⅱ(計画) 1,500kg - TBD 

射場名 羅老宇宙センター（NSC） 

緯度・経度 北緯 34.26 度 東経 127.32 度 

追跡・管制施設 
羅老宇宙センター 

済州追跡所 

羅老宇宙センター 
KSLV－Ⅰ 

KARI 

KARI 
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４．主要諸元   

KSLV-Ⅰ 

 第一段 第二段 

ロケット全長 33.5m 

全長（各段） 25.8m 4.7m 

直径 2.9m 0.42m 

型式 Angara UM (RD-191) KSR-1 

製造者 NPO Energomash KARI 

空虚重量 10.0t 100kg 

推進剤 LOX/Kerosene 固体 

推進剤重量 140.0t 1,000kg 

平均推力 2,094kN 86.2kN 

比推力 338 秒 250 秒 

燃焼時間 300 秒 25 秒 

 

５．開発情報等 

開発主体 KARI（韓国） 

打上サービス 

提供者 
KARI（韓国） 

開発期間 TBD 

開発費 5,025 億ウォン (KSLV-Ⅰ) 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 TBD 

政府支援状況 KSLV は韓国政府が全額開発費用を負担し、ロシアの技術支援を受けながら開発

を進めているロケットである。小型衛星用ランチャーである KSLV-Ⅰの１段目

はロシアのアンガラ・ロケットのメインエンジンをベースにしており、ロシア

国内で製造されたのち、韓国に引き渡される。２段目はロシアの技術支援を受

けながら韓国国内で生産される。KSLV の打上げに向けて、射場である羅老宇宙

センターの工事が進められており、2008 年 9 月に工期第一期を終えて、2009

年 8 月に KSLV-Ⅰ初の打上げを迎えたが失敗した。2010 年 5 月に再度打ち上げ

予定。 

今後の開発 2017 年までに一段目も国産化した KSLV-Ⅱを開発し、低軌道への 1.5t のペイ

ロード投入を実現すると計画している。また、2020 年までに月探査機を打上げ

ると発表されている。 
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製造企業詳細 区分 区分詳細 役割 企業名
推進分野 エンジン エンジン製作 大韓航空

キックモーター キックモーター製作 ビツロテックなど
ターボポンプ ターボポンプ製作 韓火

燃焼機/ガス発生器 燃焼機及びガス発生器製作
サムスンテックウィン、ビツロ
テック

推進試験設備 推進試験設備製作 ビツロテック、スペックなど

推進機関供給系
液体推進燃料供給系サブシス
テム及び構成品製作

韓火、大韓航空、ソフン金
属、ハイロック・コリアなど

体系分野 地上支援装置 地上支援装置製作
現代重工業、トップエンジニア
リング

任務分野 慣性航法誘導システム 慣性航法誘導システム製作 斗山インフラコア
制御分野 駆動装置システム 駆動装置システム製作 韓火

推力機システム 推力機システム製作
韓国航空宇宙産業、パステッ
クなど

GPS受信機 GPS受信機及びアンテナ製作 ネビコム

電子分野 電子搭載 送受信機などBoxレーベル製作
ダンアムシステムズ、セトレッ
クアイ、エムティジ

構造分野 機体部 機体部製作
DOOWON 重工業、大韓航
空

タンク部 金属材タンク部製作
DOOWON 重工業、大韓航
空

複合材構造体 複合材構造体製作 韓国ファイバー、大韓航空
バイロテクニックス パイロテクニックスシステム製作 韓火  
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ロケット名：Safir 

 

１．ロケットと射場の外観 

 

ロケット外観：下記 URL 参照 

 

出所： http://www.oosa.unvienna.org/pdf/pres/stsc2009/tech-15.pdf (画像) 

 

 

２．打上実績 

2009 年 12 月 31 日までの総打上数及び成功率を以下に示した。（ ）内の数値は官需（政府ペイロー

ド打上げ）を示す。 

 

機種 打上数 失敗数 成功率 

Safir 2(2) 1(1) 50.0% 

Safir(kick) 0(0) 0(0) 0% 

 

３．打上能力及び価格 

機種 
LEO 

(250km 55°) 
GTO 価格 

Safir  30kg - TBD 

Safir (kick) 200kg - TBD 

 

４．主要諸元   

Safir 

 第一段 第二段 キックステージ 

全長 17m 3.2m - 

直径 1.35m 1.35m - 

型式 - - - 

製造者 - - - 

空虚重量 2.6t 300kg - 

推進剤 N2O4?/UDMH? N2O4?/UDMH? 固体？ 

射場名  Dasht-e-Kavir desert  

緯度・経度 北緯 35.23 度 東経 53.92 度 

追跡・管制施設 
TT&C(3),フライトコントロールステーション(1),レン

ジングステーション(1),衛星地上局(1) 
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推進剤重量 24 t 2.7t - 

平均推力 294.2kN-333.4kN 19.6kN - 

比推力 264 秒 290 秒 285 秒 

燃焼時間 160 秒 390 秒 - 

 

５．開発情報等 

開発主体 Iranian Space Agency（イラン） 

打上サービス 

提供者 
Iranian Space Agency（イラン） 

開発期間 TBD 

開発費 TBD 

ターンアラウンド TBD 

ターゲット市場 TBD 

政府支援状況 Safir はイラン政府が開発しているロケットである。 

今後の開発 Safir を小型打ち上げロケットとして完成させる、あるいはさらに大型のロ

ケット開発へのステップであるという見方がある。 
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宇宙機名：ロケットプレーン XP (Rocketplane XP) 

 

１．宇宙機と出発地の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.rocketplane.com/technology.html(画像左) 

   http://www.okspaceport.state.ok.us/images/airpark1.jpg(画像右) 

 

２．諸元  

RocketplaneXP 

メーカ Rocketplane Global 

乗客数/乗務員 4/2 

サイズ(全長/直径) 13m/1.5m 

大気中エンジン J-85 (General Electric) × ２基 

ロケットエンジン AR-36(Polaris Propulsion) 

推進剤 LOX/Kerosene 

飛行時間/無重力時間 1h / 3-4min 

飛行料金／人 160,000 米ドル 

代理店 スペースアドベンチャーズ、他 

Rocketplane XP 米国オクラホマ州宇宙港 
Rocketplane 

OSIDA 
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飛行プロファイル 

出所：http://www.rocketplane.com/ 

サービス開始時期 2012 年予定 

開発状況 ロケットプレーンが計画している「ロケットプレーン XP」は

ビジネスジェット機として有名なリアジェットの後部を延長

し、そこに LOX/ケロシンを推進薬とするロケットエンジンを

取り付け、パイロット 1名が操縦し、乗客 3名をサブオービッ

ト（亜軌道）へと飛行させる案である。主翼をデルタ翼に、垂

直尾翼を V型に変更し、操縦性、安定性を高めている。ロケッ

トエンジンについて 初は自社開発を目指していたが、

Polaris Propulsion 社製 AR-36 エンジンを採用する。2011 年

から試験飛行を開始する予定で開発が進められ、観光飛行は

2012 年からを予定していたが、2010 年 6 月にチャプター7 に

基づいた破産宣告がなされ、開発が頓挫している。（参考：

http://www.thespacereview.com/article/1663/1） 

 

 

 

 

 

 

Rocketplane 
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宇宙機名：スペースシップ 2 (SpaceShipTwo) 

 

１．宇宙機と出発地の外観 

 

     ロケット外観：下記 URL 参照       射場外観：下記 URL 参照 

 

出所：http://www.virgingalactic.com/ 

 

２．諸元  

SpaceShipTwo 

メーカ Scaled Composites 

乗客数/乗務員 7/2 

サイズ(全長/直径) キャビンサイズ：全長 3.66 m ×内径 2.28 m  

wing span：8.23 m  全長： 18.29 m tail height： 4.57 m  

推進剤 N2O/Solid 

エンジン製造者 SpaceDev 

飛行時間/無重力時間 2.5-3h / 5min 

飛行料金／人 200,000 米ドル 

代理店 Virgin Galactic. 

飛行プロファイル 下記 URL 参照 

出所：http://microsites.virtuoso.com/VirginGalactic/MaryAnnRamsey

/faq2.jpg 

サービス開始時期 2011～2012 年予定 

開発状況 リチャード・ブランソン会長率いる Virgin Group が設立した企業 Virgin 

Galactic が輸送サービスを提供する。2004 年 10 月に世界初の民間宇宙船

として成功した「SpaceShipOne」（Scaled Composites 製）をベースにした

宇宙船 SpaceShip Two を実用機として利用する計画。離着陸上はニューメ

キシコ州に作られている Spacepoert America を使用。 

2010年 3月に母機WhiteKnightTwoに SpaceShipTowを搭載した形で初の試

験飛行を行い、成功した。実運用は 2011～2012 年を予定している。 
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宇宙機名：リンクス(Lynx) 

 

１．宇宙機と出発地の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.xcor.com/(画像左) 

   http://voyage-espace.eu/tag/mojave/ (画像右) 

 

２．諸元  

Lynx 

メーカ XCOR 

乗客数/乗務員 1/1 

サイズ(全長/直径) 12.5m/不明 

エンジン XR-5K18 (XCOR) 

推進剤 LOX/Kerosene 

飛行時間/無重力時間 1h / 不明 

飛行料金／人 $95,000 

代理店 スペースアドベンチャーズ 

飛行プロフィール 水平離着陸。高度 65ｋｍまで加速予定。 

サービス開始時期 2012 年予定 

開発状況 リンクスは全長 12.5m、翼の長さ 8m の機体に、パイロット 1名、

顧客 1 名が乗る設計となる予定である。宇宙観光旅行の他、機

体上部にポッドを取り付け、そこから衛星を上段ロケットを用

いて放出するという案も検討されている。 

 

 

Lynx 
XCOR 

射場外観：下記 URL 参照 
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宇宙機名：ニューシェパード (New Shepard) 

 

１．宇宙機と出発地の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所： http://www.blueorigin.com/letter.htm(画像左＆右) 

 

２．諸元  

New Shepard 

メーカ BlueOrigin 

乗客数/乗務員 3 以上/不明 

サイズ(全長/直径) 不明/不明 

推進剤 Hydrogenperoxide (H2O2) 

飛行時間/無重力時間 不明 

飛行料金／人 TBD 

代理店 TBD 

飛行プロファイル 垂直上昇・垂直降下 

110 秒のロケットエンジンによる加速、38km 地点でエンジン停

止、高度 100km まで到達の後合計 10 分で帰還する。 

サービス開始時期 2012 年 

開発状況 現在開発中のサブオービタル宇宙船は完全再使用の垂直離着陸

型で 3～4 人の乗客を乗せることができる。2011 年に無人での

テスト飛行を開始し、多くの試験飛行を経て 2012 年に商業打ち

上げを開始する予定である。 

 

New Shepard Corn Ranch 

 
BlueOrigin BlueOrigin 
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宇宙機名：ドリームチェイサー (Dream Chaser) 

 

１．宇宙機と出発地の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.spacedev.com/spacedev_advanced_systems.php(画像左＆中央) 

       

２．諸元  

メーカ Sierra Nevada Corporation 

乗客数/乗務員 4/2 

サイズ(全長/直径) 9m/7m 

推進剤 N2O/Solid 

エンジン Space Ship One ベースのエンジン(Space Dev) 

飛行時間/無重力時間 不明 / 3-5min 

飛行料金／人 TBD 

代理店 TBD 

飛行プロファイル TBD 

サービス開始時期 2012 年頃 

開発状況 1980 年代～90 年代初めにかけて NASA において HL-20 と称する

有人輸送システム（シャトルのバックアップシステムとしてISS

からの緊急帰還時に使用する機体）の研究が実施されたが、実

機開発までは至らなかった。HL-20 派生型を用いた有人往還シ

ステムを Dream Chaser と名付け、政府、民間を問わずサブオー

ビタル或いは軌道への有人輸送サービスを提供する事業を現在

計画中である。計画では Atlas 5 を打上げに使用する予定であ

る。 

2010 年 2 月 1 日、ドリームチェイサーの開発費として、商業乗

員輸送機開発 (CCDev)の下で NASA から$2000 万ドルを獲得し

た。 

Dream Chaser 

TBD 

Sierra Nevada Corp. 
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宇宙機名：ブラックアルマジロ (Black Armadillo) 

 

１．宇宙機と出発地の外観 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://media.armadilloaerospace.com/2006_05_16/65-inch_flight.jpg (画像左) 

       

２．諸元  

Black Armajillo 

メーカ Armadillo Aerospace 

乗客数/乗務員 0/1 

サイズ(全長/直径) 6.7m/0.9m 

推進剤 LOX/ethanol 

飛行時間/無重力時間 TBD / TBD 

飛行料金／人 TBD 

代理店 TBD 

飛行プロファイル 垂直離陸/着陸 

サービス開始時期 不明 

開発状況 アルマジロエアロスペースの宇宙旅行機は単段で垂直離着陸式

である。開発方法はコンピューターによるシミュレーション重視

ではなく、徹底的に試験を繰り返すという形態をとっており、X 

Prize Cup などで実証飛行を繰り返し行っている。。 

 

Black Armajillo 

TBD 

Courtesy of Armadillo Aerospace 



 

 

 

 

 

 

 

付録 
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ロケット打上げ成功率データ（2011 年 3 月現在）(1/2) 

 

国名 ロケット名 機種 打上げ回数 失敗数 成功率 備考
日本 N-I - 7 1 85.70% 1982年運用終了

N-II スタンダード 7 0 100% 1987年運用終了
Star-37E 1 0 100% 1986年運用終了

H-I スタンダード 3 0 100% 1992年運用終了
UM-129A 6SSB 1 0 100% 1989年運用終了
UM-129A 9SSB 5 0 100% 1991年運用終了

H-II 2SRB 5 1 80% 1998年運用終了
2SRB,2SSB 1 0 100% 1995年運用終了

S 1 1 0% 1999年運用終了
H-IIA 202 7 0 100%

2022 3 0 100%
2024 7 1 85.7%
204 1 0 100%

H-IIB - 2 0 100%
L-4S - 5 4 20% 1970年運用終了
M-3,4 4S 4 1 75% 1972年運用終了

3C 4 1 75% 1979年運用終了
3H 3 0 100% 1978年運用終了
3S 4 0 100% 1984年運用終了
3SII 8 1 87.5% 1995年運用終了

M-V - 7 1 85.7% 2006年運用終了
イプシロン - - - -

米国 デルタ 2 132 2 98.5%
3 3 2 33.3%

4M 11 0 100.0%
4H 5 1 80.0% （部分失敗1度あり）

アテナ 1 4 1 75%
2 3 1 66.7%

アトラス 2A 23 0 100% 2004年運用終了
2AS 30 0 100% 2004年運用終了
3A 2 0 100% 2005年運用終了
3B 4 0 100% 2005年運用終了
5 24 1 95.8% （部分失敗1度あり）

タイタン 4A 22 2 90.9%
4B 16 2 87.5%

ペガサス ｽﾀﾝﾀﾞｰﾄﾞ 10 0 100%
XL 30 2 93.3%

トーラス ｽﾀﾝﾀﾞｰﾄﾞ 6 1 83.3%
XL 3 2 33%
1 9 0 100%
4 3 0 100%
1 5 3 40.0%
9 2 0 100.0%

スペースシャトル Columbia 28 1 - 2003/01/16(打ち上げ日)　失敗
Challenger 9 1 - 1986/01/28　失敗
Discovery 39 - - 健在
Atlantis 32 - - 健在

Endeavour 24 - - 健在
アレス　I - - - - 2010年計画中止
スコルピアス - - - - 実現時期不明
ストリーカー - - - - 実現時期不明
ALV XI 1 1 0%
NLV - - - -

ミノトール

ファルコン
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ロケット打上げ成功率データ（2011 年 3 月現在）(2/2) 

 

国名 ロケット名 機種 打上げ回数 失敗数 成功率 備考
欧州 アリアン 40 7 0 100% 2003年運用終了

42P 15 1 93.3% 2003年運用終了
44P 15 0 100% 2003年運用終了
42L 13 0 100% 2003年運用終了
44LP 27 1 96.3% 2003年運用終了
44L 40 1 97.5% 2003年運用終了
5G 19 3 84.2%
5GS 6 0 100%
5ECA 29 1 96.6%
5ES 2 0 100%

ベガ - - - - 2011年運用開始予定
ロシア/CIS プロトン K 309 35 88.7%

M 50 3 94.0%
アンガラ - - - - 2012年運用開始予定
コスモス 3M 464 26 94.4%
ドニエプル - 16 1 93.8%
ストレラ - 1 0 100%
ロコット - 15 2 86.7%
ソユーズ U 1242 41 96.7%

IKAR 6 0 100%
U-FREGAT 4 0 100%

FG 24 0 100%
FG-FREGAT 10 0 100%

2-1a 7 0 100%
モルニヤ 267 33 88%

スタート ｽﾀﾝﾀﾞｰﾄﾞ 1 1 0.0%
1 6 0 100%

ゼニット 2 36 6 83.3%
2M 1 0 100%
3SL 30 3 90%

３SLB 5 0 100%
ツアィクロン 2 106 3 97.2%

3 122 6 95.1%
中国 長征 2A 2 1 50%

2C 32 0 100%
2D 14 0 100%
2E 7 2 71.4%
2F 7 0 100%
3 13 3 76.9%
3A 19 0 100%
3B 13 1 92.3%
3C 7 0 100%
4A 6 0 100%
4B 13 0 100%
4C 7 0 100%

インド GSLV - 7 5 29%
PSLV - 12 2 83%

CA 5 0 100%
イスラエル シャビット - 8 2 75.0%
フランス VLS - 3 3 0%
韓国 KSLV - 2 2 0%
イラン Safir - 2 1 50%  
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日本の打上げロケットの打上げ実績（2011 年 3 月現在）(1/2) 

 

ロケット 号機 打上げ日 ペイロード 結果

1 1966/9/26 日本初の人工衛星「おおすみ」1 打上げ失敗
2 1966/12/20 「おおすみ」2 打上げ失敗
3 1967/4/13 「おおすみ」3 打上げ失敗
4 1969/9/22 「おおすみ」4 打上げ失敗
5 1970/2/11 「おおすみ」5 成功

1 1970/9/25 科学衛星（MS-F1) 軌道投入失敗
2 1971/2/16 試験衛星「たんせい」（MS-T1） 成功
3 1971/9/28 試験衛星「しんせい」 成功
4 1972/8/19 電波探査衛星「でんぱ」（REXS） 成功

1 1974/2/16 試験衛星「たんせい2号」（MS-T2） 成功
2 1975/2/24 太陽観測衛星「たいよう」（SRATS） 成功
3 1976/2/4 科学衛星（CORSA) 軌道投入失敗
4 1979/2/21 X線天文衛星「はくちょう」（CORSA-b） 成功

1 1977/2/19 試験衛星「たんせい3号」（MS-T3） 成功
2 1978/2/4 オーロラ観測衛星「きょっこう」（EXOS-A） 成功
3 1978/9/16 磁気圏観測衛星「じきけん」（EXOS-B） 成功

1 1980/2/17 試験衛星「たんせい4号」（MS-T4） 成功
2 1981/2/21 太陽観測衛星「ひのとり」（ASTRO-A） 成功
3 1983/2/20 X線天文衛星「てんま」（ASTRO-B） 成功
4 1984/2/14 中層大気観測衛星「おおぞら」（EXOS-C） 成功

1 1985/1/8 惑星間試験探査機「さきがけ」（MS-T5） 成功
2 1985/8/19 ハレー彗星探査機「すいせい」（PLANET-A） 成功
3 1987/2/5 X線天文衛星「ぎんが」（ASTRO-C） 成功
4 1989/2/22 オーロラ観測衛星「あけぼの」（EXOS-D） 成功
5 1990/1/24 工学実験衛星「ひてん」（MUSES-A） 成功
6 1991/8/30 太陽観測衛星「ようこう」（SOLAR-A） 成功
7 1993/2/20 X線天文衛星「あすか」（ASTRO-D） 成功
8 1995/1/15 回収型衛星「EXPRESS」 軌道投入失敗

1 1997/2/12 電波天文衛星「はるか」（MUSES-B） 成功
3 1998/7/4 火星探査機「のぞみ」（PLANET-B） 成功
4 2000/2/10 X線天文衛星「ASTRO-E」 軌道投入失敗
5 2003/5/9 小惑星探査機「はやぶさ」（MUSES-C） 成功
6 2005/7/10 X線天文衛星「すざく」（ASTRO-E2） 成功
8 2006/2/22 赤外線天文衛星「あかり」（ASTRO-F） 成功
7 2006/9/23 太陽観測衛星「ひので」（SOLAR-B） 成功

1 1975/9/9 技術試験衛星I型「きく1号」（ETS-I） 成功
2 1976/2/29 電離層観測衛星「うめ」（ISS） 成功
3 1977/2/23 技術試験衛星II型「きく2号」（ETS-II） 成功
4 1978/2/16 電離層観測衛星「うめ2号」（ISS-b） 成功
5 1979/2/6 実験用静止通信衛星「あやめ」（ECS） 軌道投入失敗
6 1980/2/22 実験用静止通信衛星「あやめ2号」（ECS-b） GTO投入は成功
7 1982/9/3 技術試験衛星III型「きく4号」（ETS-III） 成功

1 1981/2/11 技術試験衛星IV型「きく3号」（ETS-IV） 成功
2 1981/8/11 静止気象衛星2号「ひまわり2号」（GMS-2） 成功
3 1983/2/4 実験用静止通信衛星2号a「さくら2号a」（CS2a） 成功
4 1983/8/6 実験用静止通信衛星2号b「さくら2号b」（CS2b） 成功
5 1984/1/23 実験用静止放送衛星2号a「ゆり2号a」（BS2a） 成功
6 1984/8/3 静止気象衛星3号「ひまわり3号」（GMS-3） 成功
8 1986/2/12 実験用静止放送衛星2号b「ゆり2号b」（BS2b） 成功
7 1987/2/19 海洋観測衛星1号「もも1号」（MOS-1） 成功

M-3S

M-3SⅡ

M-V

N-Ⅱ

L-4S

M-4S

M-3C

N-Ⅰ

M-3H
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日本の打上げロケットの打上げ実績（2011 年 3 月現在）(2/2) 

ロケット 号機 打上げ日 ペイロード 結果

試験機1 1986/8/13 測地実験衛星「あじさい」（EGS）など 成功
試験機2 1987/8/27 技術試験衛星V型「きく5号」（ETS-V） 成功

3 1988/2/19 実験用静止通信衛星3号a「さくら3号a」（CS-3a） 成功
4 1988/9/16 実験用静止通信衛星3号b「さくら3号b」（CS-3b） 成功
5 1989/9/6 静止気象衛星4号「ひまわり4号」（GMS-4） 成功
6 1990/2/7 海洋観測衛星1号b「もも1号b」（MOS-1b）など 成功
7 1990/8/28 放送衛星3号a「ゆり3号a」（BS3a） 成功
8 1991/8/25 放送衛星3号b「ゆり3号b」（BS3b） 成功
9 1992/2/11 地球資源衛星1号「ふよう1号」（JERS-1） 成功

試験機1 1994/2/4 軌道再突入実験機「りゅうせい」（OREX）など 成功
試験機2 1994/8/28 技術試験衛星VI型「きく6号」（ETS-VI） 成功

試験機3 1995/3/18
宇宙実験・観測フリーフライヤ「SFU」
静止気象衛星5号「ひまわり5号」（GMS-5）

成功

4 1996/8/17
地球観測プラットフォーム技術衛星「みどり」
（ADEOS）など

成功

6 1997/11/28
熱帯降雨観測衛星「TRMM」
技術試験衛星VII型「きく7号」（ETS-VII）

成功

5 1998/2/21 通信放送技術衛星「かけはし」（COMETS） 軌道投入失敗
8 1999/11/15 運輸多目的衛星「MTSAT」 打上げ失敗

J-Ⅰ 1F 1996/2/12 極超音速飛行実験「HYFLEX」 成功

試験機1 2001/8/29
レーザ測距装置「LRE」
H-IIAロケット性能確認用ペイロード2型「VEP-2」

成功

試験機2 2002/2/4
民生部品・コンポーネント実証ミッション「つばさ」
（MDS-1）など

成功

3 2002/9/10 データ中継技術衛星「こだま」（DRTS）など 成功

4 2002/12/14
環境観測技術衛星「みどりII」（ADEOS-II）
小型実証衛星「マイクロラブサット1号機」など

成功

5 2003/3/28 情報収集衛星 成功
6 2003/11/29 情報収集衛星 打上げ失敗

7 2005/2/26
運輸多目的衛星新1号「ひまわり6号」（MTSAT-
1R）

成功

8 2006/1/24 陸域観測技術衛星「だいち」（ALOS） 成功
9 2006/2/18 運輸多目的衛星新2号「ひまわり7号」（MTSAT-2） 成功
10 2006/9/11 情報収集衛星 成功
11 2006/12/18 技術試験衛星VIII型「きく8号」（ETS-VIII） 成功
12 2007/2/24 情報収集衛星 成功
13 2007/9/14 月周回衛星「かぐや」（SELENE） 成功
14 2008/2/23 超高速インターネット衛星「きずな」（WINDS） 成功

15 2009/1/23
温室効果ガス観測技術衛星「いぶき」（GOSAT）
小型実証衛星1型「SDS-1」

成功

16 2009/11/28 情報収集衛星 成功

17 2010/5/21
金星探査機「あかつき」（PLANET-C）
小型ソーラー電力セイル実証機「IKAROS」

成功

18 2010/9/11 準天頂衛星初号機「みちびき」 成功

試験機 2009/9/11
宇宙ステーション補給機「こうのとり」1号機（HTV技
術実証機）

成功

2 2011/1/22 宇宙ステーション補給機「こうのとり」2号機（HTV2） 成功
H-ⅡB

H-Ⅰ

H-Ⅱ

H-ⅡA
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スペースシャトルの打上げ実績と予定 

ミッション 打上日 シャトル
STS-1 1981/4/12 コロンビア
STS-2 1981/11/12 コロンビア
STS-3 1982/3/22 コロンビア
STS-4 1982/6/27 コロンビア
STS-5 1982/11/11 コロンビア
STS-6 1983/4/4 チャレンジャー
STS-7 1983/6/18 チャレンジャー
STS-8 1983/8/30 チャレンジャー
STS-9 1983/11/28 コロンビア

STS-41-B 1984/2/3 チャレンジャー
STS-41-C 1984/4/6 チャレンジャー
STS-41-D 1984/8/30 ディスカバリー
STS-41-G 1984/10/5 チャレンジャー
STS-51-A 1984/11/8 ディスカバリー
STS-51-C 1985/1/24 ディスカバリー
STS-51-D 1985/4/12 ディスカバリー
STS-51-B 1985/4/29 チャレンジャー
STS-51-G 1985/6/17 ディスカバリー
STS-51-F 1985/7/29 チャレンジャー
STS-51-I 1985/8/27 ディスカバリー
STS-51-J 1985/10/3 アトランティス
STS-61-A 1985/10/30 チャレンジャー
STS-61-B 1985/11/26 アトランティス
STS-61-C 1986/1/12 コロンビア
STS-51-L 1986/1/28 チャレンジャー
STS-26 1988/9/29 ディスカバリー
STS-27 1988/12/2 アトランティス
STS-29 1989/3/13 ディスカバリー
STS-30 1989/5/4 アトランティス
STS-28 1989/8/8 コロンビア
STS-34 1989/10/18 アトランティス
STS-33 1989/11/22 ディスカバリー
STS-32 1990/1/9 コロンビア
STS-36 1990/2/28 アトランティス
STS-31 1990/4/24 ディスカバリー
STS-41 1990/10/6 ディスカバリー
STS-38 1990/11/15 アトランティス
STS-35 1990/12/2 コロンビア
STS-37 1991/4/5 アトランティス
STS-39 1991/4/28 ディスカバリー
STS-40 1991/6/5 コロンビア
STS-43 1991/8/2 アトランティス
STS-48 1991/9/12 ディスカバリー
STS-44 1991/11/24 アトランティス
STS-42 1992/1/22 ディスカバリー
STS-45 1992/3/24 アトランティス
STS-49 1992/5/7 エンデバー
STS-50 1992/6/25 コロンビア
STS-46 1992/7/31 アトランティス
STS-47 1992/9/12 エンデバー
STS-52 1992/10/22 コロンビア
STS-53 1992/12/2 ディスカバリー
STS-54 1993/1/13 エンデバー
STS-56 1993/4/8 ディスカバリー
STS-55 1993/4/26 コロンビア
STS-57 1993/6/21 エンデバー
STS-51 1993/9/12 ディスカバリー
STS-58 1993/10/18 コロンビア
STS-61 1993/12/2 エンデバー
STS-60 1994/2/3 ディスカバリー
STS-62 1994/3/4 コロンビア
STS-59 1994/4/9 エンデバー
STS-65 1994/7/8 コロンビア
STS-64 1994/9/9 ディスカバリー
STS-68 1994/9/30 エンデバー
STS-66 1994/11/3 アトランティス
STS-63 1995/2/3 ディスカバリー
STS-67 1995/3/2 エンデバー     

ミッション 打上日 シャトル
STS-71 1995/6/27 アトランティス
STS-70 1995/7/13 ディスカバリー
STS-69 1995/9/7 エンデバー
STS-73 1995/10/20 コロンビア
STS-74 1995/11/12 アトランティス
STS-72 1996/1/11 エンデバー
STS-75 1996/2/22 コロンビア
STS-76 1996/3/22 アトランティス
STS-77 1996/5/19 エンデバー
STS-78 1996/6/20 コロンビア
STS-79 1996/9/16 アトランティス
STS-80 1996/11/19 コロンビア
STS-81 1997/1/12 アトランティス
STS-82 1997/2/11 ディスカバリー
STS-83 1997/4/4 コロンビア
STS-84 1997/5/15 アトランティス
STS-94 1997/7/1 コロンビア
STS-85 1997/8/7 ディスカバリー
STS-86 1997/9/25 アトランティス
STS-87 1997/11/19 コロンビア
STS-89 1998/1/22 エンデバー
STS-90 1998/4/17 コロンビア
STS-91 1998/6/2 ディスカバリー
STS-95 1998/10/29 ディスカバリー
STS-88 1998/12/4 エンデバー
STS-96 1999/5/27 ディスカバリー
STS-93 1999/7/23 コロンビア
STS-103 1999/12/19 ディスカバリー
STS-99 2000/2/11 エンデバー
STS-101 2000/5/19 アトランティス
STS-106 2000/9/8 アトランティス
STS-92 2000/10/11 ディスカバリー
STS-97 2000/11/30 エンデバー
STS-98 2001/2/7 アトランティス
STS-102 2001/3/8 ディスカバリー
STS-100 2001/4/19 エンデバー
STS-104 2001/7/12 アトランティス
STS-105 2001/8/10 ディスカバリー
STS-108 2001/12/5 エンデバー
STS-109 2002/3/1 コロンビア
STS-110 2002/4/8 アトランティス
STS-111 2002/6/5 エンデバー
STS-112 2002/10/7 アトランティス
STS-113 2002/11/23 エンデバー
STS-107 2003/1/16 コロンビア
STS-114 2005/7/26 ディスカバリー
STS-121 2006/7/4 ディスカバリー
STS-115 2006/9/9 アトランティス
STS-116 2006/12/9 ディスカバリー
STS-117 2007/6/8 アトランティス
STS-118 2007/8/8 エンデバー
STS-120 2007/10/23 ディスカバリー
STS-122 2008/2/7 アトランティス
STS-123 2008/3/11 エンデバー
STS-124 2008/5/31 ディスカバリー
STS-126 2008/11/14 エンデバー
STS-119 2009/5/13 ディスカバリー
STS-125 2009/5/11 アトランティス
STS-127 2009/7/15 エンデバー
STS-128 2009/8/28 ディスカバリー
STS-129 2009/11/16 アトランティス
STS-130 2010/2/8 エンデバー
STS-131 2010/4/5 ディスカバリー
STS-132 2010/5/15 アトランティス
STS-133 2011/2/24 ディスカバリー
STS-134 2011/4/19（予定） エンデバー
STS-135 2011/6/28（予定） アトランティス  
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世界の主なロケット製造企業一覧 

 

国名 ロケット／エンジン製造企業名 ロケット／エンジン名

Mitsubishi Heavy Industries Hシリーズ

IHI Aerospace Mシリーズ

Lockheed Martin Atlas 5

Boeing Delta II, IV

Space Exploration Technologies Falconシリーズ

Orbital Sciences Corporation Pegasus, Taurus, Minotaurシリーズ

Alliant Tech Systems (ATK) Space Shuttle RSRB, Ares I

EADS Space Transportation Ariane 5

ELV S.p.A VEGA

SNECMA Vulcainエンジン

Europropulsion Ariane 5固体ブースター

AVIO VEGA固体モータ－

Khrunichev State Research and Production Center Anagara, Proton, Rockot

Samara Space Center Soyuz

Makeyev Design Bereau Shtil

Moscow Institute of Heat Technology Start

NPO Polyot Kosmos-3M

NPO Masinostroyeniya Strela

NPO Energomash RDシリーズエンジン

ウクライナ NPO Yuzhnoye Dnepr, Tsyklon, Zenit

中国 China Academy of Launch Vehicle Technology (CALT) Long Marchシリーズ

インド Indian Space Research Orgnization (ISRO) PSLV, GLSV

イスラエル Israel Aircarft Industry (IAI) Shavit

ブラジル Brazilian General-Command for Aerospace Technology (CTA) VLS

韓国 Korea Aerospace Research Institute (KARI) KSLV

日本

米国

欧州

ロシア/CIS
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世界の主な打上げサービス提供企業一覧 

 

国名 打上げサービス提供企業（URL） ロケット名
Mitsubishi Heavy Industries
   (http://www.mhi.co.jp/)
Orbital Sciences Corporation
   (http://www.orbital.com/)
Space Exploration Technologies
   (http://www.spacex.com/)
United Launch Alliance
   (http://www.ulalaunch.com/site/)
Arianespace
   (http://www.arianespace.com/index/index.asp)
Starsem
   (http://www.starsem.com/)
International Launch Services
   (http://www.ilslaunch.com/)
Sea Launch Company
 * Land Launchについては、Space International
Services社と共同で行う
   (http://www.sea-launch.com/)
Eurockot Launch Service
   (http://www.eurockot.com/joomla/index.php)
ISC Kosmotras
   (http://www.kosmotras.ru/en/company/)
China Great Wall Industry Corporation
  (http://www.cgwic.com/)
Antrix Corporation
   (http://www.antrix.gov.in/)

日本

米国

ロシア

Long March

PSLV / GSLV

Zenit

中国

インド

H-IIA / H-IIB

Minotaur / Pegasus / Taurus

Atlas V / Delta II / Delta IV

Falcon 1 / Falcon 9

Ariane 5　/　Vega　/　Soyuz

Proton

フランス
／ロシア

欧州

Soyuz-FG / Soyuz-2

米国／
ロシア等

Dnepr

Rockot
ドイツ／
ロシア
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世界の主な射場 
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1. 種子島（日本） 

2. 内之浦（日本） 

3. ケネディ宇宙センター（米国） 

（ケープカナベラル空軍基地） 

4. バンデンバーグ空軍基地（米国） 

5. ワロップス（米国） 

6. ホワイトサンズ（米国） 

7. エドワーズ空軍基地（米国） 

8. クワラジャン（米国） 

9. コディアック（米国） 

10. ギアナ（欧州・フランス） 

11. サンマルコ（イタリア） 

12. キルナ（スウェーデン） 

13. アンドイヤ（ノルウェー） 

14. バイコヌール（カザフスタン） 

 

※太字はデータ集の対象射場を示す。 

 

 

 

 

15. プレセツク（ロシア） 

16. カプスティン・ヤール（ロシア） 

17. スバボードヌイ（ロシア） 

18. ヤーズニ（ロシア） 

19. 酒泉 （中国） 

20. 太原 （中国） 

21. 西昌（中国） 

22. 海南島（中国） 

23. スリハリコタ（インド） 

24. ツンバ（インド） 

25. ウーメラ（オーストラリア） 

26. パルマチン（イスラエル） 

27. アルカンタラ（ブラジル） 

28. バライラ・ド・インフェルノ（ブラジル） 

29. 羅老（韓国） 



 

 166
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射場名：種子島宇宙センター 

 

 

出所：http://jda.jaxa.jp/  （P-019-05492） 

 

１．所属機関 

JAXA 

 

２． 場所 

 

*出所：http://www.jaxa.jp/about/centers/tnsc/traffic_j.html 

Latitude: 30.39096 deg. Longitude: 130.96813 deg. 鹿児島県種子島 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 99.0 degrees.Maximum Inclination: 99.0 degrees. 

 

提供 JAXA 

提供 JAXA 

提供 JAXA 
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４． 歴史概略 

種子島宇宙センターは、1969 年 10 月宇宙開発事業団 (NASDA) の設立時に開設された。現在は

JAXA が保有しており H-II シリーズの打ち上げが行われている。種子島が射場に選ばれたのは、

当時沖縄がアメリカから返還されておらず、小笠原諸島も返還直後だったために暫定的最南端の

場所として選定された。種子島では NASDA 系列のロケットが打ち上げられているが、1969 年 10

月以前は新島で打ち上げを行っていた。 

 

５． 広さ 

9.7km2 

 

６． レイアウト 

 

*出所：http://www.jaxa.jp/about/centers/tnsc/map_j.html 

 

７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット 

yoshinobu Latitude:30.4012deg. Longitude: 130.9769 deg. H-2A、H-2B 

 

８． 特記事項 

2010 年度までは、ロケット打ち上げ期間が、7 月 22 日から 9 月 30 日の 71 日間と 1 月 1 日から 2 月

28 日の 59 日間に予備期間の 5 月～6 月と 11 月～12 月の 60 日間を合わせた年間最大 190 日間に制限

されている。ただし、2011 年（平成 23 年）4月からは通年の打ち上げが可能となる予定である 

提供 JAXA 
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射場名：内之浦宇宙空間観測所 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

*出所：http://www.isas.jaxa.jp/j/about/center/ksc/facility.shtml 

 

１．所属機関 

JAXA 

 

２． 場所 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

*出所：http://www.jaxa.jp/about/centers/usc/traffic_j.html 

Latitude: 31.25186 deg. Longitude: 131.07914 deg. Altitude: 89 m (291 ft). 

鹿児島県肝属郡肝付町南方 1791-13 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 29.0 degrees. Maximum Inclination: 75.0 degrees. 

 

提供 JAXA

提供 JAXA 
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４． 歴史概略 

東京大学生産技術研究所の付属施設として、それまで秋田県岩城町道川海岸にあった施設を 1962

年に廃止し、新たに鹿児島県内之浦町に設置した。その後 1964 年の東京大学宇宙航空研究所の設

立に従いその付属施設に、1981 年には文部省宇宙科学研究所付属の鹿児島宇宙空間観測所になった。

そして 2003 年の宇宙航空研究開発機構（JAXA）への統合に伴い、内之浦宇宙空間観測所と改称し

た。1970 年、日本初の人工衛星「おおすみ」を打ち上げた。以後、宇宙科学・技術研究を目的とし

た多くの天文観測衛星や惑星探査機が打ち上げられている。また、S-520 をはじめとした観測ロケ

ットの打ち上げも行われている。2011 年 1 月 12 日にイプシロンロケットの射場がうちの裏になる

ことが内定したが、射点はまだ検討中である。 

 

５． 広さ 

M センター：25,000m2 KS センター：7,000 m2 

 

６． レイアウト 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

*出所：http://www.jaxa.jp/about/centers/usc/map_j.html 

 

７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット 

M センター（M-Vpad） Latitude:31.2510deg. Longitude: 131.0820 deg. M-V 

KS センター Latitude:31.2523deg. Longitude: 131.0785 deg. S520、S310、MT-135 

 

８． 特記事項 

2010 年度までは、ロケット打ち上げ期間が、7 月 22 日から 9 月 30 日の 71 日間と 1 月 1 日から 2 月

28 日の 59 日間に予備期間の 5 月～6 月と 11 月～12 月の 60 日間を合わせた年間最大 190 日間に制限

されている。ただし、2011 年（平成 23 年）4月からは通年の打ち上げが可能となる予定である。 

1.管理センター 

2.宇宙科学資料センター 

3.ミューセンター 

4.KS センター 

5.コントロールセンター 

 レーダーセンター 

6.テレメーターセンター 

 34 メートルアンテナ 

7.20 メートルアンテナ 

8.10 メートルアンテ  提供 JAXA 
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射場名：Cape Canaveral/Kennedy Space Center（ｹｰﾌﾟｶﾅﾍﾞﾗﾙ／ｹﾈﾃﾞｨ宇宙ｾﾝﾀｰ） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://grin.hq.nasa.gov/ABSTRACTS/GPN-2000-000610.html 

 

１． 所属機関 

空軍宇宙軍団第 45 宇宙航空団/NASA 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://www.aero-web.org/museums/maps/susaksc.gif 

 

Latitude: 28.46675 deg. Longitude: -80.55852 deg. Altitude: 3.00 m (9.80 ft). 

アメリカ合衆国フロリダ州ケープカナベラル メリット島 

 

３． 射角 

Minimum Inclination: 28.0 degrees. Maximum Inclination: 57.0 degrees. 

 

４． 歴史概略 

1949 年にハリー・S・トルーマン大統領が、当時ケープカナベラルにあったアメリカ海軍の航空

基地に隣接して長距離ミサイルの発射実験用の統合長射程試験基地を設置したのに始まる。 

最初のロケットの発射は 1949 年になされた。1958 年に NASA が設立され、ケープカナベラルが主

要な発射基地になると、アメリカのミサイル発射実験や初期の弾道ロケットの打ち上げは全てこ

こで行われるようになった。月飛行計画の発表とともに基地は拡張され 1963 年 11 月、ケネディ

宇宙センター (John F. Kennedy Space Center) と改名された。1974 年には空軍施設が再びケー

プカナベラル空軍基地として分離された。現在 40 の打ち上げ施設のうち 6 つのみが使用され、

そのうちの最大の射点の二つは有人ミッションにのみ使用されている。 

提供 NASA 
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５． 広さ 

567km2 

 

６.  レイアウト 

 

下記 URL 参照 

出所：http://carriedaway.blogs.com/carried_away/spaceports/ 

 

７.  射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
LC17A Latitude: 28.4472 deg. Longitude: -80.5649 deg. Delta
LC17B Latitude: 28.4458 deg. Longitude: -80.5656 deg.  Delta
LC36A Latitude: 28.4713 deg. Longitude: -80.5378 deg. Atlas
LC36B Latitude: 28.4682 deg. Longitude: -80.5410 deg.  Atlas
LC37B Latitude: 28.5313 deg. Longitude: -80.5644 deg.  Delta IV
LC39A   Latitude: 28.6082 deg. Longitude: -80.6040 deg. Shuttle. 
LC39B Latitude: 28.6272 deg. Longitude: -80.6208 deg. Shuttle. 
LC40 Latitude: 28.5620 deg. Longitude: -80.5772 deg. Titan
LC41 Latitude: 28.5834 deg. Longitude: -80.5829 deg. Atlas V, Titan.  
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射場名：Vandenberg AFB（ヴァンデンバーグ） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Credit: United Launch Alliance 

出所：http://spacefellowship.com/news/art4682/west-coast-atlas-v--nrol-28-launch.html 

 

１．所属機関 

空軍宇宙軍団第 30 宇宙航空団 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://www.space.com/common/forums/viewtopic.php?t=24855 

 

Latitude: 34.77204 deg. Longitude: -120.60124 deg. Altitude: 112 m (367 ft). 

カリフォルニア州の南部、サンタバーバラ郡 

 

３．射角 

Inclination: 51.0 degrees. Maximum Inclination: 145.0 degrees. 

 

４． 歴史概略 

1941 年にアメリカ陸軍の駐屯地（キャンプ・クーク Camp Cooke）として設置され、1957 年にア

メリカ空軍に移管された。空軍は、弾道ミサイルの試験と宇宙開発の拠点として用いている。1959

年 2 月には、世界初の極軌道衛星”Discoverer I”が Thor ロケットに Agena ブースターの組み

合わせで打ち上げに成功した。ヴァンデンバーグ空軍基地は、1972 年にスペースシャトルの打ち

上げおよび着陸地に指定されている。中止になった有人軌道研究室計画用に作られた SLC-6 発射
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台がシャトル計画のために再生され、1986 年までに発射設備の整備や燃料タンクの設置、エンタ

ープライズを用いた陸上試験などが行われ、打ち上げ可能な状態まで整備された。しかし、チャ

レンジャー号の事故により、西海岸からの打ち上げ計画はキャンセルされ、発射台はデルタロケ

ット用に改装された。1995 年から Spaceport Systems International が基地の土地の一部と関

連施設を 25 年間貸与されて運営を行っている。 

 

５． 広さ 

396.6km2 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://www.friends-partners.org/partners/mwade/graphics/v/vandenbe.gif 

 

 

７．射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット

LF03 Latitude: 34.8427 deg. Longitude: -120.5699 deg.  Minotaur

LF06  Latitude: 34.8811 deg. Longitude: -120.6220 deg.  Minotaur
SLC2W  Latitude: 34.7556 deg. Longitude: -120.6223 deg Delta.
SLC3E  Latitude: 34.6359 deg. Longitude: -120.5878 deg. Atlas. 

SLC4E Latitude: 34.6320 deg. Longitude: -120.6106 deg Atlas. 

SLC6  Latitude: 34.5813 deg. Longitude: -120.6266 deg. Delta IV
SLC8  Latitude: 34.5762 deg. Longitude: -120.6324 deg Minotaur.  
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射場名：Wallops Flight Facility（ワロップス） 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：

http://www.thelivingmoon.com/47john_lear/04images/Launch_Sites/Wallops_Research_Range.jpg 

 

１．所属機関 

NASA 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://usrp.usra.edu/students/locations/wff.shtml 

 

Latitude: 37.84621 deg. Longitude: -75.47938 deg. Altitude: 12 m (39 ft). 

 Wallops Island accomack County, Virginia USA 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 48.0 degrees. Maximum Inclination: 51.0 degrees 

 

４． 歴史概略 

NASA の前身組織である the National Advisory Committee for Aeronautics (NACA),が Wallops

にロケット推進の研究を目的とした施設を建設し、最初のロケットが打ち上がったのが 1945 年 7

月 4 日である。2000 年までに.14,000 発以上のロケットの打ち上げが行われたころには、6 つの

射点と組み立て施設、管制施設まで出来上がっていた。 また、Wallops は世界中の研究者やエン

ジニアが利用できる移動式打ち上げ施設を維持していた。1982 年にごだーど宇宙センターと統合

してからは NASA の主要な弾道飛行プログラム実施場所となった。その後、空港、打ち上げ施設、

追跡管制施設などの商業利用がなされたりして利用者の多様化が起きた。学術及び政府の観測ロ

ケット・気球・探査航空機による地球観測・全球大気観測・高層圏観測などのプログラムの支援

を行っている。一時期利用頻度が落ち、不要論も存在したが、2005 年に射点の大幅アップグレー

ドなどがなされ、現在は活発に利用されている。 

 

５． 広さ 

15.5km2 
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６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://commons.wikimedia.org/wiki/File:06-WFF_Map_and_Vicinity.png 

 

７． 射点 
射点名 緯度経度 対応ロケット
LA0B Latitude: 37.8312 deg. Longitude: -75.4913 deg.  Minotaur.  
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射場名：Kwajalein Atoll（クワラジャン） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.spacex.com/updates_archive.php?page=0605-1205(画像左) 

   http://www.spacex.com/company.php(画像右) 

 

１．所属機関 

the US Army Kwajalein Atoll 

 

２．場所 

下記 URL 参照 

出所：http://www.bryceman.com/places/kwaj/kwaj.htm 

 

Latitude: 8.99948 deg. Longitude: 167.65457 deg. 

the western Pacific Ocean 

 

３．射角 

全方位 

 

４． 歴史概略 

1969 年設立。初期のころは、スパルタンミサイルの射点が Kwajalein 島にあり、後にならないと

Meck 島のレーダーおよび打ち上げ施設は利用可能にならなかった。1969 年から 1971 年の間に

Meck 島と Illeginni 島に活動は移った。Illeginni 島のほうは遠隔操作の無人射点だった。

Kwajaleinでは1961年から2007年の間に2021発もの1800km以上に到達する打ち上げが行われ、

それ以上のミサイルのテストが行われた。現在は、ミサイルディフェンスにおける疑似弾頭打ち

Space-X 

Space-X 
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落とし実験の観測所として重要な役割を演じている。OMLEK 島での SPACEX 社による Falcon の打

ち上げは 2006 年から行われている。 

 

５． 広さ 

1,900,000km2 

 

６． レイアウト 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

出所：http://www.smdc.army.mil/kwaj/logistics/transequip.html 

 

７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
OM  Latitude: 9.0482 deg. Longitude: 167.7433 deg. Falcon  

 

U.S.Army 
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射場名：Guiana Space Centre（ギアナ宇宙センター） 

 

１． 所属機関 

CNES、ESA、Arianespace 

 

２．場所 

下記 URL 参照 

出所：

http://space-exploration.mattters.com/tribune/2010/6/4/spacex-falcon-9-has-fantastic-day 

 

Latitude: 5.23739 deg. Longitude: -52.76950 deg.  

フランス領ギアナクールー 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 5.0 degrees. Maximum Inclination: 100.0 degrees. 

 

４．歴史概略 

1960 年代初頭にフランスはアルジェリアでロケットの発射試験を行っていたが、アルジェリアの独立

に伴い、そこでの試験を中止した。1964 年に射場として選んだのが仏領ギアナのクールーである。1975

年には CNES が ESA と宇宙センターを共有することを提案し、承認されると共に ESA はギアナ宇宙セ

ンター（CSG）で開発中だったアリアンロケットへの投資を承認した。ESA は現在 CSG 維持費の 3分の

2 を負担し、さらに宇宙施設への投資も行っている。具体的には、ベガやソユーズの打ち上げ関連施

設への投資である。ESA は今までに €1.6 billion 以上の投資を地上設備に対して行っており、その

結果アリアンロケット専用インフラ（整備棟、管制棟、固体燃料製造設備）なども ESA が所有してい

る。 

 

５．広さ 

850km2 (うち 21km2はアリアン５関連設備) 

 

６．レイアウト 

 

下記 URL 参照 

出所：http://ga-ie.facebook.com/pages/Guiana-Space-Centre/116670591714337 
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７．射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
ELA1  Latitude: 5.2358 deg. Longitude: -52.7747 deg. Ariane.
ELA2 Latitude: 5.2322 deg. Longitude: -52.7755 deg. Ariane.
ELA3 Latitude: 5.2406 deg. Longitude: -52.7708 deg. Ariane 5
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射場名：Baikonur Cosmodrome（バイコヌール） 

 

    

 

出所： 

http://www.nasa.gov/mission_pages/station/multimedia/exp15_progress25_rollout.html 

 

１．所属機関 

ロシア軍、ロシア宇宙庁 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://commons.wikimedia.org/wiki/File:Map_baikonur_cosmodrome.png 

 

Latitude: 45.95515 deg. Longitude: 63.35028 deg. Altitude: 92 m (301 ft) 

the Republic of Kazakhstan, semi-arid 地域. モスクワから 2,100 kilometers (1,300 miles) 南東 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 49.0 degrees. Maximum Inclination: 99.0 degrees 

 

４． 歴史概略 

バイコヌール基地は、当時まだカザフスタンがソビエト連邦の一部だった1955年に建設された。

その広さは、6717 平方キロをカバーし、南東から西へ 90 キロ、北へ 75 キロにわたって広がって

いる。射点は数十、トラッキング制御センターは５つ、 そして 9 つの追跡局を含んでいる。ま

た、バイコヌール基地は旧ソ連・CIS 諸国のすべての有人ロケットが打ち上げられている基地で

あり 、特に 1961 年に人類初の宇宙飛行を成功したガガーリンの話は有名である。加えて、月惑

星ミッションのロケットの打ち上げも、ほとんどがこのバイコヌール基地で行われている。 

提供 NASA 
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５． 広さ 

6717km2 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://www.russianspaceweb.com/baikonur.html 

 

７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
LC1  Latitude: 45.9203 deg. Longitude: 63.3422 deg Soyuz
LC31 Latitude: 45.9961 deg. Longitude: 63.5643 deg Soyuz
LC45/1 Latitude: 45.9260 deg. Longitude: 63.6220 deg Zenit
LC81/23 Latitude: 46.0740 deg. Longitude: 62.9785 deg.  Proton. 
LC81/24 Latitude: 46.0709 deg. Longitude: 62.9848 deg. Proton
LC90/19 Latitude: 46.0863 deg. Longitude: 62.9144 deg. Tsiklon
LC90/20  Latitude: 46.0855 deg. Longitude: 62.9167 deg.  Tsiklon
LC109 Latitude: 45.9525 deg. Longitude: 63.4452 deg. Dnepr 
LC131 Latitude: 46.0716 deg. Longitude: 62.9562 deg.  Dnepr ,Rockot
LC132  Latitude: 46.0000 deg. Longitude: 63.0000 deg. Dnepr 
LC175/2 Latitude: 46.0512 deg. Longitude: 62.9870 deg. Rockot
LC175/59 Latitude: 46.0525 deg. Longitude: 62.9862 deg.  Rockot
LC200/39  Latitude: 46.0399 deg. Longitude: 63.0320 deg Proton
LC200/40  Latitude: 46.0364 deg. Longitude: 63.0379 deg.  Proton  

 



 

 183

射場名：Plesetsk Cosmodrome（プレセツク） 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：http://www.sorae.jp/030814/ (画像左) 

http://www.spacelaunchreport.com/angara.html（画像右） 

 

１．所属機関 

ロシア軍、ロシア宇宙庁 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://news.bbc.co.uk/2/hi/science/nature/7935621.stm 

 

Latitude: 62.90981 deg. Longitude: 40.69361 deg. Altitude: 131 m (429 ft). 

Mirny-12, Arkhangelskaya oblast,  Russia, 164170 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 62.0 degrees. Maximum Inclination: 83.0 degrees 

 

４． 歴史概略 

plesetsk はロシアの北部に位置する宇宙港で、極軌道向けのものに利用されており、世界初の

ICBM 運用基地としても有名である。Plesetsk からは北極海を通り越せば米国全土を R-7 ミサイ

ルで射程圏内に収めている。Galaktin Yeliseyevich Alpaidze が 1962 年 12 月にここを宇宙基地

にすることを決めて 1963 年 1 月 2 日に法令が発行してから歴史がはじまった。居住区が射場か

ら 1～2kmと近いこともこの射場の特徴であったが、現在は36km離れた所に Mirniy団地があり、

そこから鉄道で接続している。Plesetsk は 1963 年から 2007 年にかけて、さまざまな種類のロケ

ットが 1711 発も打ち上げられたことでもよく知られている。 

 

５． 広さ 

1762km2 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://www.astronautix.com/sites/plesetsk.htm 
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７．射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
LC16/2 Latitude: 62.9600 deg. Longitude: 40.6834 deg Soyuz
LC32/1  Latitude: 62.9073 deg. Longitude: 40.7872 deg Tsiklon
LC32/2 Latitude: 62.9057 deg. Longitude: 40.7895 deg Tsiklon
LC41/1 Latitude: 62.9405 deg. Longitude: 40.5290 deg Soyuz
LC43/3 Latitude: 62.9273 deg. Longitude: 40.4501 deg Soyuz
LC43/4  Latitude: 62.9288 deg. Longitude: 40.4572 deg Soyuz
LC132/1  Latitude: 62.8833 deg. Longitude: 40.8686 deg Kosmos 3
LC133/3 Latitude: 62.8870 deg. Longitude: 40.8504 deg  Kosmos 3,Eurockot  
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射場名：Kapustin Yar（カプスティン･ヤール） 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：http://www.kapyar.ru/index.php?lang=en&pg=116 

 

１．所属機関 

ロシア軍、ロシア宇宙庁 

 

２．場所 

下記 URL 参照 

出所：http://www.cosmos-space.de/launch_sites.html 

 

Latitude: 48.57807 deg. Longitude: 46.25420 deg. Altitude: 5.00 m (16.40 ft) 

Znamensk, Astrakhan Oblast, Russia 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 48.0 degrees. Maximum Inclination: 51.0 degrees 

 

４． 歴史概略 

第二次大戦終了後、ドイツに残ったＶ－２の生産設備と人材を活用してＡ－４（Ｖ－2のコピー）

を製造し、そのテストを行うべく 1964 年にテスト領域の調査が開始された。その結果、後に

Kapustin Yar と呼ばれる場所に射場を設置することが決まり、1947 年には運用が開始された。

1957 年まではソ連で唯一の弾道ミサイルテスト領域であった Kapustin Yar では様々な研究開発

がなされたが、1950 年からは戦術ミサイル、1951 年からは防空ミサイル、1962 年からは固体燃

料の大陸間弾道ミサイルの開発も行われており、研究開発拠点もかねたテスト領域だったことが

うかがえる。1961 年からサイロを改造して COSMOS-2 ロケットの打ち上げが、1973 年からは

COSMOS-3 ロケットの打ち上げが始まるようになり、宇宙への窓口の役割も担うようになっていっ

た。また、1961 年以来地球物理学の観測ロケット打ち上げも行っている。 

 

５． 広さ 

65,000km2 (うち 15,000km2はカザフスタン領) 

 

６． レイアウト  

下記 URL 参照 

出所：http://www.friends-partners.org/partners/mwade/sites/kapinyar.htm 
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７．射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
LC84 Latitude: 48.5500 deg. Longitude: 46.2500 deg Kosmos 3, R-5,RT-15
LC107/1 Latitude: 48.5969 deg. Longitude: 46.2980 deg Kosmos 3.
LC107/2 Latitude: 48.5617 deg. Longitude: 46.2949 deg Kosmos 3.
Silo Latitude: 48.6000 deg. Longitude: 46.2000 deg Kosmos 3
START Pioner Latitude: 48.6149 deg. Longitude: 46.3009 deg START SS-20 
START R-12 Latitude: 48.5807 deg. Longitude: 46.2980 deg START R-12
V-2 Latitude: 48.5709 deg. Longitude: 45.9074 deg  Kosmos 3, M-100   
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射場名：Svobodney Cosmodrome（スバボードヌイ） 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：http://www.aerospace-technology.com/projects/svobodny/ 

 

１．所属機関 

ロシア軍、ロシア宇宙庁 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://www.russianspaceweb.com/svobodny.html 

 

Latitude: 51.83441 deg. Longitude: 128.27570 deg.  

7,777 km east of Moscow 

 

３． 射角 

Minimum Inclination: 51.0 degrees.Maximum Inclination: 110.0 degrees. 

 

４． 歴史概略 

ソ連の崩壊によってバイコヌールを失ったロシアは、有人宇宙基地の機能と低い軌道傾斜角に適

した射場を整備する必要に迫られた。そこで 1996 年に建設されたのが Svobodney Cosmodrome で

ある。（元々1968 年～1993 年の間戦略ミサイル基地だったが、核軍縮により閉鎖された。）宇宙

基地建設にあたって、6000 人のスタッフが住むための施設やライフラインが整えられた。宇宙基

地から70kmの距離にあるUkrainka空港も大型輸送機に対応する滑走路に強化された。ところが、

資金不足から大統領令にて 2007 年に基地の閉鎖が宣言された。その代りに、同じ極東地域の

Vostochny が将来のロシアの有人宇宙基地として整備される予定である。 

 

５． 広さ 

TBD 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://www.activeboard.com/forum.spark?aBID=58381&p=3&topicID=6508166&page=1&sort=oldestFirst 

http://www.puskuslugi.ru/start_location.php 
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７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
LC5  Latitude: 51.8344 deg. Longitude: 128.2757 deg.  Topol  

 

８． 特記事項 

過去 3 年間で 3 億 5000 万ルーブルがつぎ込まれたが、2007 年 2 月に基地の閉鎖が大統領令でなされ

た。 
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射場名：Jiuquan（酒泉） 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：http://www.chinadaily.com.cn/china/2008-09/25/content_7060358.htm 

 

１．所属機関 

中国国務院・中央軍事委員会の国防科学技術工業委員会・衛星打ち上げ管制局 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://www.globalsecurity.org/space/world/china/jiuquan-imagery1.htm 

 

41.11803 deg. Longitude: 100.46330 deg. Altitude: 1,000 m (3,200 ft). 

the Gobi desert, Ejina Banner, Alashan League, Inner Mongolia, 北京から 1,600 km の距離 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 56.0 degrees. Maximum Inclination: 40.0 degrees. 

 

４． 歴史概略 

酒泉衛星発射センターは、中国発の大型ロケット発射場として 1958 年に設立され、当初は東風

センターと呼称される中国人民解放軍の弾道ミサイル実験場として使用されていて、中国初の弾

道ミサイル発射実験や初の人工衛星打ち上げもここから行われた。2005 年 10 月まで同国は約 50

基の人工衛星を製造したが、その中の 37 基はここ酒泉衛星発射センターから打ち上げられてい

る。1999 年に南側に新しい施設が完成し (LA4) CZ-2E/CZ-2F ロケットの打ち上げに対応できる

ようになった。920-520VAB は世界最大のコンクリート製建造物だった時期もあり、今でもコンク

リート製としては世界一の高さと世界一重い屋根である。 

 

５． 広さ 

2800km2 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://www.astronautix.com/sites/jiuquan.htm 
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７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
SLS Latitude: 40.9580 deg. Longitude: 100.2915 deg. CZ
SLS-2 Latitude: 40.9607 deg. Longitude: 100.2983 deg. CZ  
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射場名：Xichang（西昌） 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：http://www.nishinippon.co.jp/nnp/item/201050 

 

１．所属機関 

中国国務院・中央軍事委員会の国防科学技術工業委員会・衛星打ち上げ管制局 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://www.astronautix.com/sites/xichang.htm 

 

Latitude: 28.24646 deg. Longitude: 102.02814 deg. Altitude: 1,800 m (5,900 ft). 

中華人民共和国四川省涼山イ族自治州西昌市郊外 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 28.0 degrees. Maximum Inclination: 36.0 degrees. 

 

４． 歴史概略 

中国で静止軌道への打ち上げを行っているのは西昌のみである。西昌は酒泉や太原より低緯度で、

静止軌道への打ち上げに適した北緯 28 度に位置している。また、ソ連の国境から離れていると

いう地政学的な点も重要である。西昌衛星発射センターは 1980 年代初期に建設され、1984 年 1

月 29 日、長征 3 型ロケットによって軍事通信衛星が静止軌道に打ち上げられたのが最初の運用

である。1986 年 5 月、西昌は商業用に開放され長征 2E 型によるオーサットやオプタスなど海外

の通信衛星を多く打ち上げた。1996 年 2 月 14 日に長征 3B 型が打ち上げ時に爆発事故をおこし、

民間人の死者が 500 名を超える大惨事になった。西昌での打ち上げは爆発事故の同年 7月 3日に

再開され、1997 年 8 月 20 日には長征 3B 型の打ち上げに成功している。2007 年には中国初の ASAT

実験に成功していたり、月探査衛星子もここから打ち上げに成功している。 

 

５． 広さ 

TBD 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://www.astronautix.com/sites/xichang.htm 
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７． 射点 

 

射点名 緯度経度 対応ロケット
LC1  Latitude: 28.2474 deg. Longitude: 102.0292 deg. CZ
LC2 Latitude: 28.2455 deg. Longitude: 102.0271 deg.  CZ  
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射場名：Taiyuan（太原） 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：http://news.livedoor.com/article/image_detail/4937849/?img_id=1304351 

 

１．所属機関 

中国国務院・中央軍事委員会の国防科学技術工業委員会・衛星打ち上げ管制局 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：

http://www.personal.psu.edu/lug129/blogs/serendipity/2008/09/about-dr-xiaolong-zhang.h

tml 

 

Latitude: 39.14321 deg. Longitude: 111.96741 deg. 

中華人民共和国山西省北西部、省都太原市から北西へ 284km 離れた忻州市岢嵐県 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 99.0 degrees.Maximum Inclination: 99.0 degrees. 

 

４． 歴史概略 

太原衛星発射センターは酒泉衛星発射センターに次ぎ、中国で二番目に運用されたロケット発射

場である。1966 年 3 月に着工され、1968 年に稼働した。軍事基地名は”Base 25”である。Base25

は 1988 年に太陽堂周期軌道衛星の打ち上げに着手したと同時に、秘密基地だったこのセンター

を公にした。それからは、主に低軌道気象衛星や地球観測衛星、軍事偵察衛星などを CZ-2C と CZ-4

ロケットにて打ち上げていた。1997 年から 1999 年の間には、12 基の低軌道通信衛星を打ちあげ

る,イリジウムプロジェクトに大きく貢献した。 

 

５． 広さ 

TBD 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://www.astronautix.com/sites/taiyuan.htm 
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７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
LC1  Latitude: 39.1432 deg. Longitude: 111.9674 deg. CZ
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射場名：Wenchang Satellite Launch Center（海南島） 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：

http://forum.nasaspaceflight.com/index.php?action=dlattach;topic=6524.0;attach=172672;image 

 

１．所属機関 

中国国務院・中央軍事委員会の国防科学技術工業委員会・衛星打ち上げ管制局 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://sanya-apartment.com/hainan.htm 

北緯 19 度東経 110 度 

中華人民共和国海南省の文昌市郊外 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 48.0 degrees. Maximum Inclination: 51.0 degrees 

 

４． 歴史概略 

静止軌道衛星の効率的な打ち上げと、開発中の大型ロケット CZ-5 に対応した射場として 2006 年

8 月に計画を政府が認証した。2008 年 11 月から 2012 年までに工期第一期として着手している。

2013 年には打ち上げ準備が整う予定で、第一期の総コストは US$ 730 million である。ほかの中

国の射場と違って打ち上げ経路に人口密集地がないことも選定された大きな理由の一つである。

衛星部品などを航空機で輸送するための滑走路の整備など、インフラを充実させるだけでなく、

政府は付近にロケットの打ち上げ見物を楽しむことができるテーマパークの建設も計画してい

る。 

 

５． 広さ 

第一期：20km2 第二期：30km2 

 

６． レイアウト 

TBD(現在建設中) 

 

７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
TBD(現在建設中) TBD TBD  
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射場名：Satish Dhawan Space Centre（スリハリコスタ） 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：http://www.daviddarling.info/encyclopedia/S/Sriharikota.html 

 

１．所属機関 

ISRO 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所： http://www.bharat-rakshak.com/MONITOR/ISSUE5-3/arun.html 

 

Latitude: 13.73740 deg. Longitude: 80.23510 deg. 

 Sriharikota in Andhra Pradesh, India 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 44.0 degrees. Maximum Inclination: 47.0 degrees. 

 

４． 歴史概略 

1969年に射場を作る場所として選定され、1971年から利用されている。以前はSriharikota Range

という名で知られていたが、2002 年から元 ISRO 長官の Satish Dhawan 氏の名にちなんで現在の

名称に変更された。1979 年 8 月 10 日にはここからインド初の人工衛星 Rohini 1A が打ち上げら

れた。SHAR では、2005 年から新しく建設した二つ目の射点を使用している。これにより、一年

以内の間隔で打ち上げを行えるようになった。また、現在建設中の 3つ目の射点は有人宇宙活動

にも対応したものになる予定である。 

 

５． 広さ 

175km2 (島の面積) 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://www.astronautix.com/sites/sriikota.htm 
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７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
GSLV  Latitude: 13.7199 deg. Longitude: 80.2304 deg. GSLV
PSLV  Latitude: 13.7334 deg. Longitude: 80.2346 deg.  PSLV,GSLV
SLP Latitude: 13.7374 deg. Longitude: 80.2351 deg. PSLV,GSLV  
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射場名：Palmachim Airbase（パルマチン） 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：http://www.airports-worldwide.com/israel/palmahim_israel.htm 

 

１．所属機関 

ISRAELI AIR FORCE 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://www.isr.mwgroup.net/air_force_project_sites_gr.gif 

 

Latitude: 31.88484 deg. Longitude: 34.68020 deg.    

Rishon LeZion, adjacent to Yavne. 

 

３．射角 

Minimum Inclination: 142.0 degrees. Maximum Inclination: 144.0 degrees. 

 

４． 歴史概略 

1987 年から打ち上げが始まる。基地はヘリコプターや無人機の中隊が駐屯し、アローミサイルの

射場にもなっている。2007 年 7 月におけるテルアビブの Sde Dov 一時空港閉鎖に伴い、軍のタ

ーミナル空港の役割を担っている。 

 

５． 広さ 

TBD 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://www.astronautix.com/sites/palachim.htm 

 

７．射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
SH  Latitude: 31.8848 deg. Longitude: 34.6802 deg.  Shavit  
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８． 特記事項 

東側にあるアラブ諸国へのミサイルと勘違いされないこと、および一段目の落下の被害や機密情

報の漏えいを防ぐために西側に向けてロケットを打ち上げている。 
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射場名：Alcantara（アルカンタラ） 

 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：http://www.globalsecurity.org/space/world/brazil/images/alcantara_SPL-99.jpg 

 

１．所属機関 

Brazilian Air Force / Brazilian Space Agency 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://www.spacetoday.org/images/Rockets/Spaceports/Brazil.gif 

 

Latitude: -2.36517 deg. Longitude: -44.37740 deg.  

Maranhão 県 Alcântara 

 

３．射角 

Minimum Inclination 展 142.0 degrees. Maximum Inclination: 144.0 degrees. 

 

４． 歴史概略 

赤道に最も近い射場であるこの基地は、1982 年に建設が始まった。1990 年 2 月 21 日に初の打ち

上げがあり、1994 年にはフランス政府が利用した実績もある。建設するのに US$470 million 以

上の費用がかかった。1995 年にブラジルはロシアにこの射場の共同利用提案を行い、2002 年に

協力協定を結んだ。その際にブラジルはロシアから 1m 解像度の地球観測衛星システムの提供を

受けることにもなった。2003 年 7 月にはウクライナのサイクロンロケット打ち上げに利用できる

ように協力協定を結んだ。2002 年にイスラエルの shavit ロケットの打ち上げに使いたいという

交渉が合ったが協力関係を締結するに至っていない。2003 年 8 月 22 日に、VLS 三号機が爆発事

故を起こし 21 名が死亡した。 

 

５． 広さ 

620km2 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://eggsepping.nro.cc/?p=alcantera-brazil-space-launch 
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７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
VLS Latitude: -2.2800 deg. Longitude: -44.3800 deg. VLS  
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射場名：羅老 (ナロ) 宇宙センター 

 

射場外観：下記 URL 参照 

出所：http://www.sorae.jp/030820/3211.html 

 

１．所属機関 

韓国航空宇宙研究院 

 

２． 場所 

下記 URL 参照 

出所：http://blog.goo.ne.jp/worldnote/e/c9a8c8af2298ed6de1354672f1e3dcc5 

Latitude: 34.431867 deg. Longitude: 127.535069 deg.  

大韓民国の全羅南道高興郡 

 

３．射角 

TBD 

 

４． 歴史概略 

韓国最初のロケット打ち上げ施設であり、2001 年からロシアからの技術協力を受けて現代重工業

が施工し韓国航空宇宙研究院(KARI)の施設となる予定。2008 年中完成予定であったが 2009 年 3

月現在まだ完成していない。2015 年までに第二期の工事も完了予定であったが、ロシアとの技術

協力協定締結がうまくいかないため見通しが立たなくなっている。予算は 315.5 billion won。 

 

５． 広さ 

4.9km2 

 

６． レイアウト 

下記 URL 参照 

出所：http://www.ku-ma.or.jp/ym/ym090826.php 

 

７． 射点 

射点名 緯度経度 対応ロケット
TBD TBD KSLV  

８． 特記事項 

海の方向に打上げると日本の上空を通過する可能性が高いが、領空侵犯や保安体制に関する話し

合いがまだ行われていない。 
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 データ整備に使用した主な情報ソース一覧 

 

１．打上サービスプロバイダ 
 
International Launch Services (Atlas, Proton) 
http://www.ilslaunch.com/ 
 
Boeing IDS Launch Services (Delta) 
http://www.boeing.com/defense-space/space/bls/flash.html 
 
Arianespace (Ariane) 
http://www.arianespace.com/ 
 
Starsem (Soyuz) 
http://www.starsem.com/ 
 
Eurockot Launch Services (Rockot) 
http://www.eurockot.com/ 
 
China Great Wall Industry Corp. (Long March) 
http://www.cgwic.com/ 
 
Antrix Corporation (GSLV, PSLV) 
http://www.antrix.org/ 
 
Orbital Sciences Corporation (Pegasus, Taurus) 
http://www.orbital.com/ 
 
Microcosm (Scorpius) 
http://www.smad.com/ns/nsframessr3.html 
 
ISC Kosmotras (Dnepr) 
http://www.kosmotras.ru/ 
 
Sea Launch (Zenit 3SL) 
http://www.sea-launch.com/ 
 

２．ロケット製造メーカ 

 

Lockheed Martin Space Systems Company 
http://www.lockheedmartin.com/wms/findPage.do?dsp=fec&ci=15521&rsbci=21&fti=0&ti=0&sc=
400 
 
Boeing 
http://www.boeing.com/ 
 
European Aeronautics, Defense and Space Company 
http://www.eads.com/ 
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３．ロケット技術データ（総合情報） 

 

SPACE and TECH 
http://www.spaceandtech.com/index_current.html 
 
Encyclopedia Astronautica 
http://www.astronautix.com/ 
 
Janes Space Directory 
 

４．打上げデータ（総合情報） 

 

SPACE WARN 
http://nssdc.gsfc.nasa.gov/spacewarn/ 
 
Jonathan’s Space Report 
http://www.planet4589.org/space/jsr/jsr.html 
 
Gunter’s Space Page 
http://www.skyrocket.de/space/ 
 

５．打上げ価格データ 

 

FAA Quartery Lauch Report 

http://www.faa.gov/about/office_org/headquarters_offices/ast/reports_studies/quarterly_launch/ 

 

 



 

  

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

―禁無断転載― 

 

「 平成２３年 世界の宇宙インフラデータブック ロケット編 」 

平成２３年３月 

作成：社団法人 日本航空宇宙工業会 

東京都港区赤坂一丁目１番１４号 

ＴＥＬ＝０３－３５８５－１４８１ 
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この事業は、 競輪の補助金を受けて実施したものです。 
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