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１．研究開発の概要
１．１ 概要（１／３）

次世代超音速機技術の研究開発 ▽中間評価 ▽

小型超音速実験機

（無推力）

△#1 △#2

ジェット実験機 中断

H18

設計

製作 対策・改修

H13 H14 H17

基本設計

技術研究

H15 H16H9 H10 H11 H12

ジェット実験機関連等

航空科学技術委員会
によるレビュー

飛行実験（失敗） 飛行実験（成功）

今回の評価範囲

「コンピュータによる革新設計技術」

飛行実証研究プログラムへ展開

無推力実験機関連

中間評価範囲
次期計画
（検討中)

－ 次世代超音速機技術の研究開発 －

●研究開発のねらい

高度な先端技術を統合して高い付加価値を生み出し、かつ技術波及効果の高い航空技術の基盤の整
備拡充を図り、画期的な新しい航空機開発として２１世紀に見込まれる次世代超音速輸送機の国際共
同開発への主体的参加を目指すため、産学官の連携による小型超音速実験機の開発、飛行実験及び
関連施設・設備の整備を推進して次世代超音速機技術の向上を図る。

●今回の評価対象範囲

小型超音速実験（無推力）に係る研究開発（関連技術研究を含む）
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１．研究開発の概要
１．１ 概要（２／３）

●研究開発の方針

（１）科学技術庁航空・電子等技術審議会航空技術部会「次世代超音速機
技術研究開発評価分科会」など外部諮問機関に研究開発状況を報告し
て助言等を受けて研究開発を進める。

（２）民間に設計チームを発足させ、密接に共同作業を進める。また、メー
カ、研究機関、大学の参加を得て開発を進め、各専門分野での知識
を集約させる。

（３）実験機システムの開発に当たっては、極力実績品の使用、既存技術
の利用に努め、コストを抑える。

（４）仏国航空宇宙研究所（ONERA）との共同研究、豪州の実験場の使用
など海外との連携は積極的に行う。
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１．研究開発の概要
１．１ 概要（３／３）

●小型超音速実験（無推力）に係る研究開発の目的・目標

目的１．ＣＦＤ逆問題設計法による自然層流翼設計とその実証
目標

a.超音速三次元翼のＣＦＤ逆問題設計ツールを開発し、設計ツールの妥当性を検証する。
b.空気抵抗（摩擦抵抗）を低減する自然層流翼設計法を開発し、効果を確認する。

目的２．ｸﾗﾝｸﾄﾞｱﾛｰ翼、ｴﾘｱﾙｰﾙ胴体、ﾜｰﾌﾟ翼の設計技術の獲得
目標

空気抵抗（圧力抵抗）を低減するクランクドアロー翼、エリアルール胴体、ワープ翼の
各設計法を実験機に適用し、効果を確認する。

目的３．無人機による飛行実験技術の蓄積
目標

無人超音速機に対して、
・ピギーバック方式によるロケット打上・分離システム
・所定の試験飛行条件における空力データ取得方法
・パラシュート・エアバック方式による回収システム

を開発し、システムの妥当性を実証する。



6

１．研究開発の概要
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プレストン管

基本空力データ
・抵抗特性
・主翼圧力特性
・胴体圧力特性

・遷移特性

・遷移：ﾎｯﾄﾌｲﾙﾑ（20点）
・非定常圧力ｾﾝｻ（20点）
・ﾌﾟﾚｽﾄﾝ管（10点）
・熱電対（46点）

評価特性取得データ、点数

境界層データ

・飛行諸量（72点）
・圧力（322点）

１．２ 飛行実験（１／３）

境界層計測位置

計測計画
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１．研究開発の概要
１．２ 飛行実験（２／３）

ウーメラ実験場（ＷＰＡ：Woomera Prohibited Area）

実験場および計画飛行経路
Ｎ

WPA境界線

100km
射点

50km

立ち入り禁止エリア

打ち上げ方位角：325度

破壊限界線

リフトオフ

燃焼終了

分離

計測フェーズ開始

計測フェーズ終了

回収フェーズ開始

パラシュート開傘

③分離

①発射

②結合形態飛行

⑥回収

④実験飛行

⑤回収飛行

150km
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計画通りの飛行シーケンスをすべて終了し、予定通り着地。
機上データレコーダを回収し、計画されたすべてのデータを取得。

○基本空力データ
翼面上および胴体表面上における合計322点において圧力データを取得。速度、
加速度など飛行諸量72項目を計測。
⇒設計点（M=2, CL=0.1）におけるCFD逆問題設計の目標圧力分布を実現。

○境界層データ
主翼表面上の96点において、境界層データを取得。

⇒境界層の遷移特性を確認。

達成レベル
○レベル４（エクストラサクセス）を達成

１．研究開発の概要
１．２ 飛行実験（３／３）
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[CFD逆問題設計技術の研究]（技術研究①）の成果

①CFD順解析

②目標値差分算出
③形状修正（線形理論）

設計断面形状
最終形状

初期形状

上面圧力分布

目標圧力分布

初期形状

収束

自然層流化に
適した分布

誘導抵抗低減に
適した分布

繰
り
返
し

上面の圧力分布

下面の圧力分布

初期形状

最終形状

繰り返し回
数

１
２

３
４

５

断面形状

２．研究開発の成果
２．１ アウトプット（１／９）

上下面圧力差分布

目的１a：超音速三次元翼のＣＦＤ逆問題設計ツールを開発した。

風洞試験

目標圧力分布を実現する翼形状を自動的に設計する技術を確立
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目的１ａ：超音速三次元翼のＣＦＤ逆問題設計ツールの妥当性を
飛行実験で検証した。

２．研究開発の成果
２．１ アウトプット（２／９）

圧力計測結果：CFDにより設計した圧力分布と良好な一致を確認

主翼表面上の圧力分布 設計点：マッハ数2.0, 揚力係数0.1（迎角1.6°）
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外翼における比較

内翼における比較

計算値（青線、赤線）と飛行
実験データ（●、■）の比較

（翼断面形状）飛行実験 CFD
上面：● －
下面：■ －
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目的１ｂ：層流域拡大効果により空気抵抗（摩擦抵抗）低減設計＊の
効果を確認した。 （＊世界初）

設計点
迎角1.59度、マッハ数2.02

境界層計測結果：設計点（CL=0.1）において約40%翼弦長までの遷移点の後退を確認

[層流＋遷移]領域
⇒ 摩擦抵抗低減

青：層流＋遷移、赤：乱流

非設計点
迎角-0.09度、マッハ数2.01

２．研究開発の成果
２．１ アウトプット（３／９）

● ホットフィルムセンサー
◆ 非定常圧力センサー
－－ [層流＋遷移]/[乱流]境界線

４０％翼弦長までの遷移点後退の効果：
コンコルド（100人乗り）に適用した場合、
約11人分の乗客数の増加（改善効果）

に対応
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CD

CL CFD

CFD(offset)

飛行実験

目的２：クランクドアロー翼、エリアルール胴体、ワープ翼の空気
抵抗（圧力抵抗）低減設計の効果を確認した。

ΔCL=0.05

ΔCD=0.001

力計測結果 ： 飛行実験データは、CFD解析を平行移動した結果と一致。すなわち、

揚力に依存する抵抗は同等であり、圧力抵抗は解析と一致。

ずれの推定原因：主翼静的空弾変形効果、前胴たわみなど

CFD（赤線）と一致

上下への移動はなし

空気抵抗（圧力抵抗）空気抵抗（圧力抵抗）
低減設計の効果を低減設計の効果を確確
認した。認した。

２．研究開発の成果
２．１ アウトプット（４／９）

－ CFD解析
－ CFD解析を平行移動
● 飛行実験
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目的３：無人超音速機システムの妥当性実証
ロケットフェーズ
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分離検知：71.660sec

高度19.1km

マッハ数2.18

マッハ数2.66

動圧73.6Kpa

シミュレーション結果 搭載カメラの映像

分離0.5秒後のロケットの位置

２．研究開発の成果
２．１ アウトプット（５／９）

打ち上げフェーズ１．実験機投入能力
飛行制限を満たしつつ、実験機を投入条件へ入 れる。

飛行制限
速度：マッハ数2.75以下： 実績 2.66
高度： 21km以下： 実績 19.1km
動圧： 100kPa以下： 実績 73.6kPa

投入条件
高度要求： 15km以上： 実績： 19.1km
速度要求： マッハ数2.0以上：実績： 2.18

→ 計画通り実験機を投入した。

２．実験機分離能力
実験機とロケットの接触なく分離できること｡

→ 接触なく分離を行った。

ロケット後端部分

実験機翼下面
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目的３：無人超音速機システムの妥当性実証

３．空力データ取得方法

投入後､必要な性能・空力等データ取得を可能とする

実験飛行ができること。

→計画通りマッハ数2の試験を２回行い、

空力データを取得した。

４．実験機回収能力

回収飛行：パラシュート開傘まで飛行制御が可能

であること。

→計画通り回収飛行を行った。

回収：パラシュートおよびエアバックを使用し回収する。

→計画通りに実験機を回収した。

無人超音速機システムの妥当性を実証した。

２．研究開発の成果
２．１ アウトプット（６／９）

飛 行 実 験 デ ー タ ： 揚 力 特 性 ＠ 空 力 計 測 試 験 P h a s e

- 0 .0 5

0 .0 0

0 .0 5

0 .1 0

0 .1 5

0 .2 0

1 0 0 1 1 0 1 2 0 1 3 0 1 4 0 1 5 0 1 6 0 1 7 0 1 8 0t (s e c )

C L

目 標 設 定 値

時 系 列 デ ー タ （ 補 正 後 ）

区 間 平 均 デ ー タ （ 補 正 後 ）

マッハ数2での飛行
（第2回目）

マッハ数２での飛行
（第1回目）

飛行実験における揚力係数（ＣＬ）時間履歴

●

●

試験フェーズ１

試験フェーズ２

飛行軌跡

打上

分離
●

拡大
回収予定地点
での飛行軌跡
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設計

実験機の開発・飛行実験のフェーズ

飛行実験

CFD逆問題設計技術の研究
技術研究①（既出）

高Re数型自然層流翼設計技術の研究

超音速境界層遷移点予測技術の研究

技術研究と小型超音速実験機開発飛行実験との関係

２．研究開発の概要
２．１ アウトプット（７／９）

製造

飛行実験データに
よる実証

技術研究②

技術研究③

コード開発 設計適用 風洞試験検証

コード開発 高精度化 遷移判定データベース構築

理想圧力分布創出 実機適用設計

CFDコード

遷移コード

遷移コード

飛行実験データ

高Re対応
CFDコード
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２．研究開発の成果
２．１ アウトプット（８／９）

[超音速境界層遷移点予測技術の研究]
目標：超音速機の機首部分を想定した３次元的な境界層の遷移機構の解明

と風試による検証
⇒風洞試験による遷移データベースを基に、気流乱れと円錐天頂ラインの遷移

判定基準パラメタとの相関をJAXA独自に定式化。3次元境界層遷移点予測

システムの構築に貢献

迎角なし円錐と迎角
付円錐天頂ラインで
は遷移のモードが異
なる

技術研究②

迎角なし円錐

圧力の変動（Cpｒｍｓ）
迎角つき円錐

天頂ライン

迎角付き円錐天頂ラインについて定式化に成功迎角付き円錐天頂ラインについて定式化に成功
遷移判定パラメタ遷移判定パラメタ ：：N=N=--0.9980.998××ln(Cprms)+1.1971ln(Cprms)+1.1971

迎角

天頂ライン

気流

[風洞試験条件]
1.JAXA小型超音速風洞試験

（１）マッハ数：2, 2.5
（２）総圧：55～90 KPa
（３）総温：332～343 K
（４）単位レイノルズ数：4～8×106 (1/m)

２．高速風洞（富士重工業）
（１）マッハ数：2
（２）総圧：100 KPa
（３）総温：300 K
（４）単位レイノルズ数：12×106  (1/m)

遷
移

レ
イ

ノ
ル

ズ
数

（
10

6 ）
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２．研究開発の成果
２．１ アウトプット（９／９）

[高Re数型自然層流翼設計技術の研究]
目標：大型SST実機への逆問題適用法の構築と試設計

⇒実験機の主翼設計と同じ手法に基づいて独自に考案した理想的目標
圧力分布を基に、大型SSTの主翼に対しCFD逆問題設計法を用いて
試設計を行ない、代表断面(y/s=0.4)においてその有効性（層流域の

拡大）を確認した。

技術研究③

高Re数型自然層流翼設計＠M=2, CL=0.1, H=18Km

ロケット実験機目標Cp分布

高Re数型目標Cp分布

実験機飛行実験で得られ
た遷移判定パラメタから推

定される層流域遷
移

判
定

パ
ラ

メ
タ 大型SST用自然層流翼

通常翼

大型SST用自然層流翼に関する逆問題設計結果

遷移判定パラメタ

遷移点

層流域の拡大

遷移点

大型SST用自然層流翼通常翼

マッハ数2, 高度18km
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２．研究開発の成果
２．２ アウトカム・波及効果（１／４）

今回今回開発・実証した空力設計技術開発・実証した空力設計技術のの効果効果：：

・コンコルド開発時の技術レベルに対し、揚抗比の約13%改善（無推進系状態での比較）に相当。

本技術は、現状世界トップレベル。

・本飛行実験の技術により、５０人乗りクラスの小型超音速旅客機の実現に要求される

揚抗比改善目標をクリア。

・本技術と機体/推進系干渉を考慮した最適設計技術（技術研究）を適用することにより、
さらに航続距離を伸ばすことが可能（太平洋ノンストップ）。

・大型SST開発の目標となる揚抗比に対しては、境界層制御等の技術革新を要する。

本飛行実験の成果により達成可能

次世代大型SST技術目標

（
コ

ン
コ

ル
ド

比
）

小型超音速旅客機
に必要なレベル

次世代超音速機技術の開発における揚抗比（Ｌ／Ｄ）改善効果

約１３％改善

0.8

1.0

1.2

1.4

1.6

1960 1970 1980 1990 2000 2010 2020 年

L
/
D

改
善

効
果

コンコルド設計技術

実験機設計技術（実機適用）

機体/推進系干渉を考慮した
最適設計技術適用により

さらに向上

第１世代SST技術

風洞試験データ
境界層の積極的制御等

の技術革新を要する
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２．研究開発の成果
２．２ アウトカム・波及効果（２／４）

●他機への適用
飛行実証したCFD逆問題空力設計技術は、超音速輸送機以外の航空機へも適

用できる技術であり、今後の航空機開発にも波及効果が得られる。
適用可能性の例：亜音速機の主翼およびノーズの摩擦抵抗軽減

●データの蓄積
低速、遷音速、超音速におけるすべての速度域において、一連の空力特性、空
力加熱、 構造、並びに誘導制御に関するデータを取得。航空機設計時の参照
データとなるなど、将来の航空機開発の際に有効となるデータを蓄積した。

●海外からの評価
国際ワークショップの開催、仏国航空宇宙研究所（ONERA）との共同研究の実

施、豪州との連携による飛行実験の実施等、国際的な協力関係を確固なものと
した。飛行実験成果についてボーイング社、エアリオン社など海外企業から本プ
ロジェクトの低抵抗技術、飛行実験技術などに関する技術的な問い合わせを受
けており、国際的にも注目されている。なお、米国研究会議（NRC）のSST報告
（2002年）で本研究開発による技術が有望技術の一つとして言及されている。

アウトカムの概要
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２．研究開発の成果
２．２ アウトカム・波及効果（３／４）

●世界的な地位

本プロジェクトの成果は、海外からも注目されており、本プロジェクトの目的であった、

「今世紀に見込まれる次世代超音速輸送機の国際共同開発への主体的参加を目指

す」ための、世界的な地位の礎を築くとともに、次世代超音速機技術を確実に向上させ

た。

●将来への継承

本プロジェクトで得られた成果（無人飛行実験技術、飛行制御技術、ＣＦＤ逆問題設計

技術など）を次のステップへ効果的に継承する。

●啓発活動

実験機を展示すること、成果を公表することなどにより、一般に対する啓発、教育活動

に資する。

アウトカムの概要
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２．研究開発の成果
２．２ アウトカム・波及効果（４／４）

研究発表、特許出願、共同研究の件数

項目 件数

研究発表 ４０２件

特許出願 ９件

共同研究 ５８件（うち外国４件）
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技術課題、生じた事故・不具合への対処

●第1回飛行実験失敗に対する対処：
・外部有識者による原因調査/対策検討委員会により、原因調査、対策検討を実施

・対策検討委員会の提言に基づき、開発体制を見直し設計の総点検を実施し、
設計、製造、試験の過程における品質・信頼性を確保

・外部有識者を交えて改修内容を順次確認し、飛行実験システムの信頼性を向上

●改修設計・製造時の不具合に対する対処：
・スケジュール・コストにインパクトのあった不具合については、プロジェクトの外部

に独立評価チームや検討対策チームを編成し、原因究明と対策の妥当性につい
て評価を実施

提言・教訓を研究開発に活かしたことが、第２回飛行実験成功に結びついた。

●教訓の抽出：
・JAXA安全・信頼性推進部と連携し、実験機の開発・飛行実験を通し得られた

教訓を抽出し、他プロジェクトの教訓とともに、JAXA全体として今後のプロ

ジェクト推進の参考とするデータベースを作成

２．研究開発の成果
２．３ 成否の原因に対する分析（１／５）
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２．研究開発の成果
２．３ 成否の原因に対する分析（２／５）

点火指令

点火モータ着火

主モータ着火

推力の立ち上がり
ﾓｰﾀｹｰｽの伸

び
振動 音響

ロケットの上昇

オートパイロットの変位

ﾜｲﾔｰﾊｰﾈｽからの力によりﾌﾚｯｸｽﾊｰﾈｽ基板の変形 ﾌﾚｯｸｽﾊｰﾈｽ基板振動

スルーホールでの５Ｖ電源短絡

リセットＩＣ両端電圧の変動

オートパイロットのリセット

分離ボルト着火指令送出

分離ボルト着火

実験機分離

自重

直接の原因
ロケットの誘導制御コンピュータ
（オートパイロット：AP）のフレックス

ハーネス基板上のスルーホールと、
ブラケット部との発射振動等による
一時的な短絡によって供給電源異
常が生じ、これによりAPがリセットを

起こし、結果的に分離ボルトが作動
したことが直接の原因。

+5VGND

+5VHOT

短絡の痕跡

ﾌﾞﾗｹｯﾄ

第1回飛行実験失敗に対する対処

ﾌﾚｯｸｽﾊｰﾈｽ
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マネジメントに関する提言
●開発体制整備
●品質・信頼性の確保

技術に関する提言
●直接原因対策： カテゴリーⅠ
●技術的留意事項対処： カテゴリーⅡ

●信頼性安全性向上設計総点検：
カテゴリーⅢ

原因調査委員会平成14年7月～10月

対策検討委員会平成14年11月～平成15年1月

●開発体制の見直し
●信頼性・品質管理チームの設置
●受注者に対し、品質・信頼性保証を要求

２．研究開発の成果
２．３ 成否の原因に対する分析（３／５）

●改修設計の各段階において、外部およびJAXA全体

から有識者・経験者を交えた改修設計会議を逐次開
催。審査会、確認会で各ステップごとに改修内容を
確実に確認・確定し、信頼性を向上した。

●地上確認試験においては、実運用条件を模擬した機
器単体から全機システムへのステップを踏んだ試験
を実施。ハードウェアの確認の強化、試験立会いの
強化を実施した。

●カテゴリーⅠおよびⅡ：全項目実施
●カテゴリーⅢ：リスク回避事項は採用、性能向上に

関する事項はリソース／スケジュールを勘案し総
合的に判断

マネジメントに関する提言に対して：

技術に関する提言に対して：

改修設計・製作

改修設計・製作の進め方、教訓：

品質・信頼性の向上／確保

第1回飛行実験失敗に対する対処
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改修設計・製造時の不具合に対する対処（搭載機器振動環境問題）

問題点

一部の搭載機器で、振動環境要求を満たさないことが

判明

打上形態振動試験

実機を使った試
験結果を基に
搭載機器の振

動レベルを推定
したところ

問題が生じた原因

前方結合分離部のスライド機能が不十分なため、燃焼振動
により構造が共振し、搭載機器の振動レベルが環境要求を
逸脱した。

スライド面（ドライベアリング） 回転軸受けを両端に有するリンク

燃焼による振動

燃焼振動に対して、
スライド機能が不十分

問題点を解決するための方策
前方結合分離機構を 回転軸受方式に変更

地上試験および解析で効果が十分であることを確認

飛行実験飛行実験結果結果 ：： 計測した振動データより計測した振動データより

搭載機器振動レベルは予想以下であった。搭載機器振動レベルは予想以下であった。対策実施

２．研究開発の成果
２．３ 成否の原因に対する分析（４／５）
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２．研究開発の成果
２．３ 成否の原因に対する分析（５／５）

事象確認：地上試験の結果一部の搭載機器で、振動環境要求を満たさないことが判明

プロジェクト外部に経験者による「環境問題検討会」発足。

原因の究明、対策案のトレードオフ検討など実施

対策検討に対する「設計確認会」開催（平成１７年３月１７日）。

対策設計の妥当性を確認

対策実施 確認試験（部分および全機）

「独立評価チーム」による独立評価会（平成１７年６月２１日）

振動環境条件問題への対策の妥当性の評価を実施

改修設計・製造時の不具合に対する対処（搭載機器振動環境問題）

技
術
面
で
の
対
処

マネジメントの面での対処（プロジェクト管理の強化）

①総合システム担当の強化

②複数関門を設定し早期判断・対処の実施

③コンティンジェンシープラン作成

リスク管理、スケジュール
管理、資金管理の強化
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３．研究開発スケジュール（１／２）

①中間評価時の変更
技術的課題への対処のため設計段階で約１年の遅れ。

飛行実験の効率化等により飛行実験完了時期は遅れない見通し。

４回の飛行実験を計画（当初計画の通り）。

②第１回飛行実験失敗による変更
原因調査・対策検討委員会の提言を受け改修設計･製作の方針を決定。

２回の飛行実験を計画。

ＣＦＤ技術実証の重要性から引き続き飛行実験を行うことを確認するとともに、対策検討委員会の提
言を忠実に実行するよう勧告される。（航空科学技術委員会）

対策検討委員会の提言に従い、技術リスクを洗い出すため設計の総点検を行う。

③改修内容検討による飛行実験計画の見直し
総点検の結果を受け、確実な飛行実験成功・空力データの取得を目指す。

限られたリーソースで上記を達成するため、信頼性・計測精度の向上を図った上で飛行実験回数を１
回とする。 （第8回航空科学技術委員会に報告）

④前方結合機構改修にともなう変更
搭載機器振動環境問題対策に約半年を要する。

実験場使用可能期間に制限があり、これを超えると次に実験可能となるまでに大幅な延期が必要と
なることから、実験器材の空輸、地上系設備確認の先行作業化などにより日程リスクに対応する。

ー 計画の変更について －
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３．研究開発スケジュール（２／２）

▲ ▲ ▲ ▲ ▲ ▲

★

★

★ 結合機構改修

飛行実験

マ
イ

ル
ス

ト
ン

計
画

設計

維持設計／確認試験

製作

製作

飛行実験

飛行実験

総点検

H18

2006

H17

2004 2005
年度

H15 H16

2000 2001 2002 2003

H12 H13 H14

1997

H9

1998 1999

H10 H11

対策検討委員会の提言
に基づく計画変更後

改修後

②

④

航空科学技術委員会
　　　　　　　　　　によるレビュー

中間評価による見直し後

改修設計製作確認試験

原因調査・
対策検討委員会

飛行実験

実験成功

実験失敗

当初計画

①

対策・
確認試験

③

中間報告（航電審）

#8 #9 #10

航空科学技術委員会へ報告

#1 #7

①中間評価時、②第１回飛行実験失敗後、③改修内容検討による見直し時、④前方結合機構改修時
に計画を変更
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４．研究開発資金

時期 プロジェクト資金総額 増額の理由
当初計画時
（平成9年4月）

約56億円

中間評価時※

（平成11年10月）
約99億円 設計で明らかになった技術課題への対処

第1回飛行実験後
（平成15年4月）

約113億円
ジェット実験機の開発を中断し、その費用
を失敗原因調査・対策改修費に充当

最終総経費
（平成17年10月）

約125億円 更なる信頼性の向上等

小型超音速実験（無推力）開発・飛行実験経費

※中間評価報告書要約より
ロケット実験機の技術的問題点の解決に必要となる資金の増額も含めて、本研究開発の資金
規模は研究開発の内容から判断して妥当である。追加資金については所定の成果を得るため
の必要最小限であって技術開発上の不確実性の範囲内であり、やむを得ないものである。た
だし、できる限りの努力と最大限の工夫を絶えず行い、費用対効果の向上に努めるべきである。
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５．研究開発の推進体制（1/2）

受注者に対して：

（１）信頼性保証要求を付加：

・旧NASDAの標準に基づき、「品質保証計画書」を策定させ、信頼性確保の活動を改善。

・品証審査：受注者の品質保証活動内容の確認を行い、是正すべき点等を明確化／改善。

JAXAにおいて：

（１）開発体制を強化 ：プロジェクトマネージャ機能の充実

信頼性・品質管理チームを設置し、総合技術研究本部品質保証室と連携

ロケットシステム担当者を外部（ＩＨＩエアロスペース）より招聘

ロケット・宇宙機における 電気システム経験者の参画

（２）宇宙関係経験者、宇宙機器専門のメーカの技術者も改修設計会議に参画

（３）ハードウェアの確認強化：宇宙機経験者を交えた、実験機、ロケット内部の搭載機器、配線

（固縛方法）等の艤装状況を確認

（４）試験立会いの強化：技術確認試験、環境試験、機能試験に対し、JAXA技術担当者および

受注者側技術担当者が立会い

なお、民間に設置された設計チームと合同で設計会議、分科会を開催し、改修設計、製作、確認試験
における責任分担を明確にして作業を進めることとし、また、大学、海外研究機関と共同研究を結び、
専門分野の知識を効果的に集約。

対策検討報告書にてプロジェクトに関する提言：
設計、製造、試験の過程における品質・信頼性を確保し、飛行実験システムの信頼性を向上
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＊電気システムを含む

総合システム＊

実験機システム ロケットシステム飛行実験

プロジェクトマネージャ

サブマネージャ

計画管理

実験場ｼｽﾃﾑ

飛行解析ｼｽﾃﾑ

誘導制御ｼｽﾃﾑ

実験機計測ｼｽﾃﾑ

飛行実験計画

FHI

ＫＨＩ

ＩＡ

ＭＨＩ

航空プログラムディレクター

SST技術委員会

信頼性・品質管理

空力ｼｽﾃﾑ

ロケットモータ

構造ｼｽﾃﾑ

総合技術研究本部
品質保証室

実験機計測ｼｽﾃﾑ

誘導制御ｼｽﾃﾑ

空力ｼｽﾃﾑ

構造ｼｽﾃﾑ

本社契約部総合技術研究本部
事業推進部

SSET

分科会

合同設計
会議

総合技術研究本部長

大学、研究所
（共同研究）

技術研究

グループ

５．研究開発の推進体制（2/2）

見直された推進体制（JAXA）
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参考資料

中間評価時の提言のフォロー

米国研究会議（NRC）SST報告書より

他機例(スケジュール、資金、発表数、特許）

第1回飛行実験失敗について

静粛超音速研究機
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提言（１）
現在までの研究開発の進捗を考慮しロケット実験機の開発成果を適切にジェット実験機に反
映させるように、要すれば研究開発期間の延長も含めて研究開発スケジュールの検討を行う
こと。しかし、研究開発成果の先進性を保つ観点から研究開発期間の延長を行う場合でも最
大２年程度に抑えること。

中間評価時の提言のフォロー（１／３）

参考資料

フォロー（１）
ロケット実験機の飛行実験は、中間評価の結果、当初計画の平成１２年度～平成１４年度から、

平成１３年度～平成１４年度に見直された（第９回航空・電子等技術審議会次世代超音速機技術
研究開発評価分科会において審議、了承：平成１２年３月９日）。第１回目飛行実験は平成１４年７
月に実施しており、予定範囲内に実施した。

第１回飛行実験以降については、「航空科学技術に関する研究開発の推進方策について」（科
学技術・学術審議会研究計画・評価分科会：平成15年5月）において、本研究開発におけるCFD
技術は超音速輸送機以外の航空機の開発にも波及効果が得られることから小型超音速実験機
（無推力）（ロケット実験機）の飛行実験はシステム改修に対する対策検討委員会の提言を忠実に
実行して継続するべきとの提言を踏まえ、小型超音速実験機（無推力）（ロケット実験機）のシステ
ム改修を行い、平成17年10月に第2回飛行実験を行った。
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提言（３）
研究開発の効率化、費用対効果の向上のために、不断の努力と最大限の工夫に努めること。

中間評価時の提言のフォロー（２／３）

参考資料

提言（２）
技術の進歩や研究開発動向の変化は早いのでロケット実験機の飛行実験成果が得られた段階
など適切な時期に中間評価を行うこと。

フォロー（２）
第１回飛行実験失敗後に、航空科学技術委員会においてその後の進め方を審議いただいた。第
２回飛行実験における成果等に対し事後評価をいただく。

フォロー（３）
メーカ、研究機関、大学の参加を得て研究開発を進め、各専門分野での知識を集約させ効率的
に開発を進めた。また、実験機システムの開発に当たっては、極力実績品の使用、既存技術の
利用に努め、コストを抑える方針とした。第１回飛行実験失敗以降は、航空科学技術委員会等の
提言を踏まえ、研究開発体制等の見直しを行い、実験システムの信頼性の向上を図りながら、研
究開発の効率化に努めた。また、改修費用の増加に伴い、飛行実験回数に対する検討などの工
夫を行った。
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提言（４）
本研究開発成果の価値を高めるとともに広く本研究開発成果普及に繋がることから、CFD空力

設計技術による実験機の予測性能・特性等を飛行実験以前に学会誌等で公表に努めること。

中間評価時の提言のフォロー（３／３）

参考資料

フォロー（４）
次世代超音速機技術の研究開発の進捗を毎年「成果報告会」にて報告するとともに、ワークショッ
プを開催するなど、成果の公表に努めてきた。また、日本航空宇宙学会誌、日本機械学会誌への
投稿を通じて研究成果の普及に努めた。

提言（５）
今後一層、産業界の主体的参加を促す努力と人材交流の促進を図ること。

フォロー（５）
実験機の開発に際しては、メーカとの合同設計会議を開催しつつ設計を進め、また、日本航空
機開発協会（JADC）との共同研究を実施するなど、産業界との情報交換を密にし、主体的参加

を促すように努めた。また、メーカの技術者を受け入れるなど、人材の交流にも努めた。
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米国研究会議（NRC）SST報告書より

参考資料
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他機例（１／２）
HOPE-X関連

機種、目的 スケジュール 資金 発表数 特許
OREX 軌道再突入実験 実績：H6/2

当初予定：H5/2
約20億円

ほぼ計画通り

５９件

HYFLEX 極超音速飛行実験

小型自動着陸実験

高速飛行実証フェー
ズ１

（亜音速）
HSFD-Ⅱ 高速飛行実証フェー

ズ２

（遷音速）

実績：H15/7/1（１回の飛行）

当初計画：H13年度

2回の飛行

実績：H8/2
当初計画通り

約64億円

ほぼ計画通り

１４６件

ALFLEX 実績：H8/7/6-8/15（13回の

実験）

当初計画より半年遅れ

約54億円

ほぼ計画通り

９３件

HSFD-Ⅰ 実績：H14/10/18-11/16（3
回の実験）

当初計画：H13年度 35億円

当初計画：31億円

６３件

国内18件

米国4件

OREX HYFLEX ALFLEX HSFD-Ⅰ HSFD-Ⅱ
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他機例（２／２）

機種、目的 実施機関 スケジュール 資金

Shaped Sonic Boom 
Demonstrator
SSBD

大気による波形
凍結効果の実
証

NASA
（米国）

開発：2001年-2003年

飛行：2003年

$7million

Space Ship One Scaled 
Composites
社

（米国）

有人宇宙飛行 初飛行：2003年5月

有人宇宙飛行：2004年
6月、10月

$25million

SSBD Space Ship One
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第1回飛行実験失敗について（１／２）

アルミブラケットと＋5Vスルーホール

間のクリアランスが小

+5V スルーホールが
アルミブラケットと短絡

ロケットモータ
点火衝撃

衝撃

電源
回路

INE

AP

APが電源回路
の方向に変位

電源
回路

INE

AP
オート

パイロット

ワイアハーネスが
電源回路と干渉
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第1回飛行実験失敗について（２／２）

ブラケット
取付けボルト

＋5V
スルーホール

ブラケット

plastic 
bracket

connector

Circuit 
board

+5V
スルーホール

GND
スルーホール

ボルト取
付け穴

ブラケット

GND
スルーホール
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