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ABSTRACT 

 
     The Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA) has a plan of flight test 
evaluation for motor glider which is equipped with a new original electric propulsion 
system proposed by JAXA on 2014. The new electric propulsion system will be 
converted form the existing reciprocating engine of motor glider and be installed with 
motor glider. One of basic safety policy for the flight test evaluation is that the motor 
glider should fly within area where motor glider always is able to return runway 
safely when the electric propulsion system trouble such as electric motor or battery 
pack failure happens. In order to determine a runway length for the flight test 
evaluation of motor glider equipped with the electric propulsion system on 2014, a 
series of flight experiment of simulated electric propulsion system failure was carried 
out. We clarified an altitude which satisfied with both feasibility of “jump flight 
(takeoff/climb, power idle, straight forward landing)” and of “180 turn flight 
(takeoff/climb, power idle, 180 turn and landing)” from a pilot workload analysis by 
the flight experiment results. The altitude of the simulated electric propulsion system 
failure during takeoff and climb was parametrically varied in the flight experiment. 
The results of the experiment showed that the altitude which satisfied with both 
feasibility of “jump flight” and of “180 turn flight” was about 400ft from above ground 
level. Additionally, the results indicated that the flight test evaluation after 
conversion from the motor glider’s original reciprocating engine to the new electric 
propulsion system should be conducted by using runway area which is able to be both 
“jump flight” and “180 turn” with about 400ft. 
 
Keywords: Electric Propulsion System, Electric Motor, Electric Engine, Motor Glider, 
Pilot Workload, Workload Rating, Flight Test 
 
 
 
 
 
* 平成 26年 12月 18日 受付 (Received, December 18, 2014) 
*1 航空本部 航空技術実証研究開発室 
 (Technology Demonstration Research Office, Institute of Aeronautical Technology) 

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-14-0082

概　要

宇宙航空研究開発機構（JAXA）航空本部は、航空機用電動推進システムを独自に開発し、

既存のモータグライダーのレシプロエンジンを電動推進システムに換装して 2014 年度に

飛行実証する計画である。飛行試験における安全性を確保するために、電動推進システム

が故障した場合にいつでも滑空して帰還することを基本方針の一つとしている。本稿では

電動化した後のモータグライダーが、滑空して帰還するために必要な滑走路長を決定する

ため、電動推進システムが飛行中に故障したことを模擬する飛行試験を実施した。本飛行

試験では離陸・上昇中に電動推進システムが故障したことを想定し、その時点における高

度をパラメータとして、特にジャンプ飛行で到達可能な最高高度と、上昇中に反転した後、

滑空帰還可能な最低高度をパイロットワークロードの解析等から明らかにした。試験の結

果、反転可能な最低高度等が判明し安全に滑空帰還するために必要となる最低滑走路長を

推定することができた。

1. はじめに

航空機の電動化は燃費や整備費を大幅に

低減できる革新技術の候補であり、将来の

航空機技術の競争力を左右する重要な技術

である。宇宙航空研究開発機構（JAXA）

では、独自に開発した航空機用電動推進

システム技術を飛行実証する FEATHER
（Flight demonstration of Electric Aircraft 
Technology for Harmonized Ecological 
Revolution）と呼称する事業 1) を 2012 年

度より開始した。本事業では既存のモータ

グライダー（ダイヤモンド・エアクラフト

社製、HK36TTC-ECO）のレシプロエン

ジンを、JAXA が独自に開発する航空機用

電動推進システムに換装して 2014 年度に

飛行実証することを目的としている。

飛行実証のためには電動推進システムが故

障した際の対策を予め立てておく必要があ

る。本事業では以下の 3 つを安全性確保

の基本方針としている。

① 緊急時は電動推進システムを完全停止

し、原型機（滑空機）に復帰して帰還

する。

② 滑空機としてのフライトエッセンシャ

ルな個所（機体、操縦系統、計器類等）

は変更しない。

③ いつでも滑走路に帰還できるエリア内

のみで飛行する。

基本方針③の飛行試験エリアを決定する

ためには、電動化後の飛行試験に必要な滑

走路長を推定することが必要である。この

滑走路長を決定づける重要なパラメータは

二つあり、一つはジャンプ飛行（低高度で

システムが故障した場合に、そのまま降下

して真っ直ぐ滑走路内に降りる）で到達可

能な最高高度 (h1)、もう一つは 180 度反転

して滑空帰還可能な最低高度 (h2) である。

前者は低い程安全であり、滑走路の残距離

に余裕ができる。後者は高い程安全であ

り、旋回中の失速からの回復にも余裕がで

きる。しかし、③の基本方針に沿うために

は、h1≧h2 となっていることが必須であ

る。h2 は機体の基本性能でほぼ決まって

しまうので、h1 を大きくするしかないが、

そのためにはできるだけ長い滑走路を用い

る必要ある。本稿では、必要となる最低滑

走路長を決定することを目的とし、電動推

進システムが飛行中に故障した場面を模擬

して、滑空して真っ直ぐ降りるか、また

は、180 度旋回して逆進入を実施する飛行

試験を行った。実際の運用中にどちらを選

択するかはその時々のパイロット判断にな

るが、電動化したモータグライダーの故障

時の対応を定めるために、事前に決心高度

を規定しておく必要がある。その高度は機

体性能としての物理的可否のみで設定する
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ことはできず、帰還作業に伴うパイロット

のワークロードが妥当な範囲にあることが

必須である。

また、電動化後は推進系の動力源とな

るバッテリーを翼の下に装着されている 2
つのポッド（Under Wing Container）に

搭載する予定であるが、ポッドを取り付け

た形態でのエンジンを停止しての着陸は追

加飛行規程で要注意とされている 2)。その

ため、飛行試験許可を取得する際に、ポッ

ドを取り付けた際のエンジンを停止しての

着陸がパイロットワークロード上問題のな

いことを確認しておく必要がある。

そこで離陸・上昇中に電動推進システム

が故障した場合の高度をパラメータとし、

飛行データ、パイロットワークロードレー

ティングを取得し、各ケースに対するワー

クロードを解析することで当該高度を決定

するとともに、ポッド取り付け時のエンジ

ンを停止しての着陸に問題のないことを確

認する。

本稿では電動推進システム故障模擬試験

概要及びパイロットワークロード解析結果

について述べる。

2. 電動推進システム故障模擬試験

2.1 試験環境

(1) 使用航空機

使用する航空機として電動推進システム

の換装を予定しているダイヤモンド・エ

アクラフト社製 HK36TTC-ECO（図 2-1、
以下 ECO）のモータグライダーを用いた。

機体の詳細スペックを表 2-12) に示す。

バラストと燃料を搭載することで電動化

した際の重量（850kg）になるように調整

した。電動化後には推進系の動力源とな

るバッテリーを翼の下に装着されている 2
つのポット（Under Wing Container）に

搭載する予定であるため、当該重量となる

ように試験中にバラストを調整した。

(2) パワーセッティング

　エンジンの出力を電動化した際のモータ

出力と同等となるように、既存機のロー

タックスエンジンのマニュアル 3) からパイ

ロットが手動で制御するパワーセッティン

グを予め設定した（表 2-2）。原型機のモー

図 2-1  原型機 (HK-36　TTC ECO)

項目 諸元

耐空類別 動力滑空機

原動機

型式 Rotax 914F
最大出力 84.5kW
重量

最大離陸重量 850kg
空虚重量 636kg
ペイロード

( 燃料、乗員含 )
294kg

最大座席数 2 名

外形寸度

全長 7.28m
全幅 16.3m
全高 1.78m
翼寸度

MAC 1.004m
主翼アスペクト比 17.11
主翼面積 15.30m2

代表的な性能

最大運動速度 95kts (176km/hr)
最大運用高度 10,000ft

表 2-1  HK336 TTC ECO の主要諸元およ

び性能
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タグライダーでは、パイロットは MAP
（Manifold Pressure）と回転数で出力を制

御する。　

実際の電動化後のモータ最大出力は約

60~65kW を想定しているが、安全側を

みて 55kW とした。また、電動モータ模

擬故障（一つのモータのみ故障）の際の

出力も約 45kW であるが、安全側をみて

40kW とした。

(3) 計測システム

ECO に搭載した計測システムのブロッ

ク図を図 2-24) に示す。本計測システムに

より飛行データを計測する。

(4) 使用飛行場

　離陸・上昇中に低高度で電動推進システ

ムが故障した際の飛行を想定し、滑走路長

が約 2000m ある飛行場を選択した。滑走

路方位は 01/19、標高は 98ft/30m である。

(5) 試験時の気象条件

　試験時期は実際に電動化航空機の飛行

環境と同等の北西風が卓越し、気温が約

12~15℃前後となる時期（例：10 月末

～ 11 月）を選択した。気象条件は VMC
（Visual Meteorological Condition） を 維

持できる条件とした。

表 2-2　パワーセッティング

電動化後のモータ出力

[kW] 出力 [%] 馬力 [HP] MAP
[inchHG] 回転数 [rpm]

55 75 74 31 5000
40 55 54 28 5000

SignalWire Ana) 

Pressure tube 

Manifold Pressure 

Total Pressure 

Flight 
Computer A/D 

Converter 

Pressure 
Sensor02 

Pressure 
Sensor03 

Pitot Tube 

IFS&GPS 
SignalWire Dig) 

RS232 

Acceleration 
Sensor 

F/V 
Converter01 

Thermo 
Couple01 Atmos Temp 

Ignition Pulse 

Pressure 
Sensor01 

Static Pressure 

図 2-2  計測システム概観

This document is provided by JAXA.



電動推進システム故障時のパイロットワークロード解析 5

(6) 気象情報取得

　当該飛行場のタワーの周波数モニター及

び当該飛行場の職員の方から、実験中の風

向・風速、気温データを取得した。

(7) テストパイロット

　試験を担当するパイロットは経験豊富で

あり HK36TTC-ECO の操縦に十分慣熟し

ている。

2.2 試験内容

試験ケースを表 2-3 に示す。ここで表

2-3 に示すケースの定義を示す。

・55kW でのジャンプ飛行

　出力 55kW で離陸・上昇し、指定高度

でパワーをアイドルにし、そのまま滑走路

に真っ直ぐ降下して着陸する。

・55kW での 180 度ターン

　出力 55kW で離陸・上昇し、指定高度

でパワーをアイドルにし、180 度ターンし

て着陸する。

・55kW での場周飛行

　出力 55kW で離陸・場周飛行高度であ

る 1100ft まで上昇する。レフトダウンウ

インドまたはベースターン付近にてエンジ

ンを停止し滑空着陸を行う。途中で 40kW
の上昇トライアルも実施する。

電動推進システムが離陸・上昇中に故

障した際に、滑空して真っ直ぐ降下する

か 180 度旋回して逆進入を実施するかは

パイロット判断になるが、事前に決心高度

を決めておく必要がある。そこで離陸・上

昇中または巡航中に電動推進システムが故

障した場合の高度をパラメータとした。特

にジャンプ可能な最高高度と反転（180 度

ターン）可能な最低高度を本試験結果から

導出する。決心高度を決定するためには

ジャンプ可能な最高高度と反転可能な最低

可能な高度は重なっている必要がある。

なおケース 11 では、ポッド無、すなわ

ち搭載バラスト 0kg の形態で通常の離陸

時のエンジン出力（85kW）で離陸・上昇し、

可能な高度でパワーアイドルとし 180 度

ターンして途中まで滑走路へ進入する。そ

の後、着陸復行してベースとなる飛行場へ

帰投する飛行を実施した。ケース11のデー

タを計測する理由は通常の形態（ポッド無、

バラスト：0kg、出力 85kW）と、電動化

後の形態でのワークロードの増減を比較す

るためである。

No. 飛行内容
出力

[%MCP]
馬力

[HP]
MAP

[inHG]
回転数

[RPM]
高度

[ft]

Pod 内

重量

[Kg]
1 55kW でのジャンプ飛行 75 74 31 5000 200~250 59/59
2 55kW でのジャンプ飛行 75 74 31 5000 200~250 59/59
3 55kW での 180度ターン 75 74 31 5000 250~300 59/59
4 55kW での場周飛行 75 74 31 5000 1100 59/59
5 55kW での 180度ターン 55 54 28 5000 150~200 59/59
6 55kW でのジャンプ飛行 75 74 31 5000 200~250 65/65
7 55kW でのジャンプ飛行 75 74 31 5000 200~250 65/65
8 55kW での 180 度ターン 75 74 31 5000 250~300 65/65
9 55kW での場周飛行 75 74 31 5000 1100 65/65

10 55kW でのジャンプ飛行 55 54 28 5000 150~200 65/65
11 180度ターン &GA して帰投 115 115 38 6800 任意 0/0

表 2-3 試験ケース
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2.3 ワークロードレーティング

図 2-3 に本試験の評価に用いたパイロッ

ト・ワークロードレーティングスケール 5)

を示す。パイロットには本スケールを用い

て試験ケース毎に評価を実施させた。

3. 試験結果

表 3-1 に試験結果概観を、図 3-1~ 図

3-3 にパイロットワークロードレーティン

グ結果を示す。

3.1 ジャンプ可能な最高高度と反転可能

な最低高度

　表 3-1 から対地 300ft までのジャンプ飛

行は達成できたものの、当該高度での 180
度ターンは達成できなかった。すなわち、

1 に述べた h1≧h2 の条件は満足できず、

今回の滑走路長 2000m は不足であること

が明らかである。

　ただし、300ft での 180 度ターンが達成で

きなかったケース 5 は、着陸時に約 10KT
の背風成分があったことに注意されたい。

ケース 5 の向風成分（着陸時は背風成分）

W ｘ、横風成分 W ｙは、表 3-1 から

風向 θ = 20deg、
風速 V = 10KT、
使用滑走路方位 φ ＝ 10deg とすると、

W ｘ =  Ｖ *cos(θ-φ)
=  10*cos(20-10)= 10* 0.985
=  9.85 = 約 10KT

Wy  =　Ｖ *sin(θ-φ)
=  10*sin(20-10)　= 10* 0.174
=  1.74 = 約 2KT

であった。

Was it possible to 
Complete the task?

Was workload tolerable
For the task?

Was workload satisfactory
Without reduction?

Task abandoned, pilot unable to apply sufficient effort WL10

Very little spare capacity, but maintenance of effort in 
the primary tasks not in question

WL7

Very high workload with almost no spare capacity, 
difficulty in maintaining level of effort

WL8

Extremely high workload, no spare capacity, serious 
doubts as to ability to maintain level of effort

WL9

Insufficient spare capacity for easy attention to 
additional tasks

WL4

Reduced sparecapacity: additional tasks cannot be 
given the desired amount attention

WL5

Little spare capacity: level of effort allows little 
attention to additional tasks

WL6

Decision Tree Workload Insignificant WL1

Workload low WL2

Enough spare capacity for all desirable additional 
tasks

WL3

Bedford Workload Scale

Yes

No

Yes

No

Yes

No

No

 
図 2-3 本試験に使用したワークロードレーティングスケール 5) 図 2-3　本試験に使用したワークロードレーティングスケール 5)
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3.2 ワークロードレーティング結果

(1) 55kW でのジャンプ飛行

図 3-1-a で「1_ 対地 200ft_59」は、「ケー

ス 1 で対地 200ft でパワーを絞る、ポッド

1 つのバラスト重量は 59kg（ポッド 2 つ：

59kg × 2）」を表している。図 3-1-a から

パワーを絞った高度が高くなる程、概ね

ワークロードが増大することが明らかであ

る。今回のケースでワークロードレーティ

ングが高かったケース 7、10（5 点）にお

いてはパイロットからは「重さを感じた。

滑走路長で停止することができ問題はな

かった。」とのコメントが得られている。

(2) 55kW での 180 度ターン

図 3-1-b の 55kW での 180 度ターンの

結果から、ケース 3、5 においてはタスク

を達成できずワークロードレーティングは

10 点であった。パイロットからは、表 3-1
より「旋回時にポッドが抵抗となるため失

高が大きい（旋回で50ft減少の感覚であり、

右旋回で一杯の逆ラダーが必須である）。

また失速速度の増加を防ぐためバンク角を

浅くしたが旋回半径が大きく 180 度旋回す

るのが困難でありタスクを達成できなかっ

た。」とのコメントが得られている。

ケース 8 の対地 400ft、及びケース 11
の対地 500ft（ポッド無、バラスト重量：

0kg、出力 85kW）での 180 度ターンはタ

スクが達成できていることが図 3-1-b より

明らかである。ただし、ケース 8 ではワー

クロード評点が 8 点と高く、「旋回半径が

大きく滑走路にアラインするためワーク

ロードを感じた。」とのパイロットコメン

トが得られている。

表 3-2 に、表 3-1 に示す風向・風速の結

果から導出した、ケース 3、5、8 の向風（着

陸時は背風）、横風成分を示す。向風成分

W ｘ、横風成分 W ｙ、風速 V、風向 θ、使

用滑走路方位 φとして、

W ｘ  = Ｖ *cos(θ-φ)
Wy  = Ｖ *sin(θ-φ)
により算出した。

どのケースにおいても、着陸時の背風成

分が 5KT 以上であることが分かる。

(3) 55kW での場周飛行

　図 3-1-c からワークロードレーティング

は 2 点と低い結果であった。このケース

a.  ジャンプ飛行

PWR

b.  180度ターン

ENG CUT

c.  場周飛行

図 3-1  パイロットワークロードレーティ

ング結果
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では上昇中にパワーを 40kW まで絞るト

ライアルを実施した。パイロットからは「特

に問題はない。40kW の上昇は少し上昇率

が悪いと感じた。」とのコメントが得られ

ている。

 この結果から、ポッドを取り付けた形態

でのエンジンを停止しての着陸は、パイ

ロットワークロード上、問題のないことが

明らかである。

(4) その他

表に記載されているコメントの他に、パ

イロットからは「重量が重いせいか着陸後

に停止しにくい。タクシー中、ポッドの重

量のせいでヨーイングが出やすい。一旦、

旋回に入ったらとめられない感じである。」

等のコメントがあった。

4. 考察

　以下に各ケースにおいてワークロード要

因を考察し、ジャンプ可能な最高高度と反

転可能な最低高度を決定する。

4.1 55kW でのジャンプ飛行

(1) ワークロード要因

　パイロットコメントから滑走路残距離が

少なくなるほどワークロードが高くなると

考えられることから、55kW のジャンプ飛

行の各ケースについての残距離を計算し

た。図 4-1-1 に結果を示す。図 3-1-a 及び

図 4-1-1 から滑走路残距離が少なくなるほ

ど概ねパイロットワークロードが高くなる

傾向であることが明らかである。

また、図 4-1-6 から上昇して降下する付

近においてケース 7、10 の昇降率がケー

ス 1、2 のそれに比べて小刻みに大きく変

動していることが分かる。このことから昇

降率変化の増大がワークロード増大に寄与

した可能性もある。特に上昇して降下する

際の昇降率変化は、図 4-1-6-c からケース

7、10 に関して顕著であった。これはジャ

ンプ飛行の高度が高くなる程、滑走路内に

着陸させるために短時間で昇降率を大きく

変化させることを余儀なくされたことに因

ると考えられる。滑走路が長くなればなる

程、ジャンプ飛行した際の残距離も長くな

り昇降率変化も少なくてすむため、ワーク

ロード低下が期待される。

(2) 今後のワークロードを低下させる方法

4.1-(1) に述べたように、パイロットワー

クロードを低下させるためには滑走路距離

の長い場所でジャンプ飛行を実施すれば良

い。これに関してはジャンプ可能な最高高

度と反転可能な最低高度が重なるような滑

走路長が必要となるため、4.2 において考

察する。

NO 風向・風速 向風（着陸時は背風）成分 横風成分

3 350/05G10 5 -2
5 020/10 10 2
8 030/06 6 2

※小数点以下は四捨五入した値、ケース 3 については Gust10KT ではなく平均風の 5KT で計算

表 3-2  180 度ターン時の向風（着陸時は背風）及び横風成分

図 4-1-1  ジャンプ飛行に対する滑走路残

距離

※ J1 ～ J10: ケース 1 ～ケース 10

[m
]
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図 4-1-4  ジャンプ飛行における出力比較
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図 4-1-5  ジャンプ飛行における対気速度比較
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図 4-1-6  ジャンプ飛行における昇降率比較
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4.2 55kW での 180 度ターン

(1) ワークロード要因

3.2-(2) に述べたように、ケース 3 及び

ケース 5 の対地 300ft の 180 度ターンで

はタスクが達成できなかったことにより

ワークロードレーティングが 10 点であっ

た。ケース 8 についてタスクは達成でき

たがワークロードレーティングは 8 点と

高いものであった。ケース 8 においてワー

クロードが高くなった要因を考察する。

A. 旋回中のデータ抽出

パイロットコメントからワークロード

増大の主要因は旋回中にあると考えられ

ることから、旋回時のデータを抽出した。

参考のためケース 3、 5 のデータも抽出す

る。ケース 3、5 は旋回中にタスクを断念

してパワーをいれているため、パワーを

絞ってからパワーを入れるまでの時刻を図

4-2-4 に 示 す MAP（Manifold Pressure）
のデータから抽出した。図 4-2-4-a から

パワーを絞ってからパワーを入れるまで、

ケース 3 は約 90sec~110sec、ケース 5 は

70sec~90sec であることが分かる。ケー

ス 8 については、パワーを絞ってから滑

走路にアラインするまでは、図 4-2-4-a
及び図 4-2-5-a のバンク角データから約

90sec~130sec であることが分かる。ケー

ス 8 において、滑走路にアラインさせやす

いように、パワーを絞ってから一端滑走路

を外れる方向にバンクを入れ、その後にバ

ンクを切り返すという操作をしたため（図
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図 4-1-8  ジャンプ飛行におけるピッチ角

速度比較

0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000
-15

-10

-5

0

5

10

15

20

Time[sec]

P
itc

h 
A

ng
le

 V
el

oc
ity

[d
eg

/s
ec

]

Case1
Case2
Case6
Case7
Case10

図 4-1-9 ジャンプ飛行におけるヨー角速

度比較
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4-2-12 の飛行軌跡を参照）、図 4-2-5-a で

バンクの切り返しが終わっている 130sec
付近を滑走路にアラインしたと判断した。

ケース 11 においては図 4-2-4-b 及び図

4-2-5-b から約 440sec~490sec であること

が分かる。ただしケース 11 は図 4-2-4-b
からパワーはアイドルではなく 20inHG
程残っており、旋回中の約 460sec 付近で

パワーを入れ始めていることに注意が必要

である。これらの旋回中のデータに関する

時刻を表 4-2-1 にまとめる。

B. 各諸元における考察

　図 4-2-1、4-2-2 に各ケースの高度変化

を示す。これらの図から、各ケースに対

する表 4-2-1 に示す時間における失高は表

4-2-2 に示す値であることが分かる。また、

この区間の降下率の最大値は図 4-2-3 から

表 4-2-3 に示す結果であった。

　ケース 8 においては、滑走路にアライン

させやすいように一度滑走路から離れる側

に機体を振るべくバンク角を約 35 度に入

れてから逆側に約 -20 度入れて 180 度ター

ンを確立していることが図 4-2-5-a、図

4-2-12 から分かる。通常ファイナルターン

などの低高度ではアプローチ・ターニング・

ストールの危険性の増大を防ぐために高バ

ンク角は奨励されていない。6) 失速速度の

増加を防ぐためバンク角を浅くしたいとこ

ろ、旋回半径を小さくして滑走路にアライ

ンさせるためには低高度で高バンク角を入

れざるを得なかったことがワークロード増

大の要因の一つである可能性がある。また、

バンク角を約 -20 度入れた際に、降下率が

約 -1800ft/min（図 4-2-3-d）、ピッチ角が

-15 度以上ダウン（図 4-2-6）及び 230ft の

ケース 失高 ft 備考

ケース 3 約 110 約 400 ft ~ 310 ft
ケース 5 約 130 約 420 ft ~ 290 ft
ケース 8 約 230 約 470 ft ~ 240 ft
ケース 11 約 80 約 430 ft ~ 350ft

表 4-2-2  各ケースに対する旋回中の失高値（およその値）

ケース 降下率 ft/min 備考

ケース 3 約 -1100 100 sec ~ 110 sec 付近

ケース 5 約 -800 80 sec ~ 85 sec 付近

ケース 8 約 -1800 120 sec ~ 125 sec 付近

ケース 11 約 -3800 475sec 付近

表 4-2-3  各ケースに対する旋回中の降下率の最大値（およその値）

ケース 3 PWR 絞り～ PWR 入れ 約 90 sec ~ 110 sec
ケース 5 PWR 絞り～ PWR 入れ 約 70 sec ~ 90 sec
ケース 8 PWR 絞り～滑走路にアライン 約 90 sec ~ 130 sec
ケース 11 PWR 絞り～滑走路にアライン 約 440 sec ~ 490 sec

ケース 11 ：PWR 絞り時に 20inHG の出力が残っており、460sec 付近でパワー入れ始めている。

表 4-2-1  旋回中のデータ抽出

This document is provided by JAXA.
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図 4-2-1  180 度ターンに関する高度比較
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失高（図 4-2-2-c）が生じている。ケース

11 は表 4-2-1、4-2-2、図 4-2-6 から旋回中

の最大降下率が約 -3800ft/min、ピッチ角

が約 -24deg ダウン、失高が 80ft の諸元で

ワークロードレーティングは 3 点だったこ

とを考慮すると、ケース 8 のワークロー

ド増大の主要因は旋回中の 230ft の失高で

あると考えられる。今回は操舵角のデータ

は取れていないが図 4-2-8、4-2-9、4-2-10
からケース 11 の方がケース 8 に比べて小

刻みなデータであり、細かい修正はケース

11 の方が実施している可能性が高い。旋

回操作に関する細かい修正による身体的負

担よりも、低高度で失高することによる精

神的な負担の方がケース 8 のレーティング

評点増大に寄与したと考えられる。

ただし、ケース 8 ではバンクを入れた際

の失高を抑えるために、減速しない程度の

バックプレッシャーが必要になった可能性

がある。ラダー操作に関しては、旋回中に

一杯の逆ラダーを踏まなければならなかっ

たとのパイロットコメントも得られている

ことから、今後、操舵角データを取得して

ワークロード要因の客観づけを ECO 電動

化前に行って問題点を明らかにすることを

考えている。旋回中に 230ft の失高がある

場合、残りの着陸操作の忙しさ等も操舵角

データを取得して明らかにしていく。

C. 風の影響

3.2-(2) に述べたように、どのケースに

おいても、着陸時の背風成分が 5KT 以上

存在した。背風成分の値が大きいほど、最

良滑空速度を得るためにピッチダウンして

の旋回を余儀なくされるため、失高の値も

増大すると考えられる。すなわち、背風成

分がない場合は失高の増大も抑えられるた

め、400ft より低い高度での 180 度ターン

は可能であった可能性もある。

(2) 今後のワークロードを低下させる方法

今回の実験で使用した 2000m 級の滑走

路長及び今回の風向・風速の条件化では、

ジャンプ可能な最高高度と反転可能な最低

高度が重なることはなかった。ワークロー

ドは高いものの対地約 400ft で 180 度ター

ンが可能であったことから、400ft 以上

でジャンプ飛行ができる滑走路長が必要

である。文献 (7) より、対地 400ft でジャ

ンプ飛行が可能な滑走路長は少なくとも

2700m 以上必要であるとの結論を得た。

　今後、2700m 級の滑走路において、試

験の時期に合わせて電動推進システム故障

に備えた原型機での訓練飛行を実施し、故

障時に真っ直ぐ降りるか 180 度ターンす

るかの決心高度とその際のワークロード

要因を最終的に確認しておく必要がある。
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ワークロードレーティングが何点以下なら

訓練は十分であるとの客観的指標はないも

のの、パイロットが評点を 4~5 点とした

時は、「問題なし」とのコメントが得られ

ていることから一つの目安として 4~5 点

を目指したいと考えている。

一方で、どうしてもワークロードが下げら

れない場合は、事前に問題点を明らかにし

ておく必要がある。電動化した場合は新し

い推進システムにより通常・非通常操作手

順・パワー操作に関する操縦性・計器で確

認する項目も既存機とは異なるものとな

る。これは既存機に比べて余裕が少なくな

りワークロードが高くなる可能性を意味し

ており、原型機の訓練においてできるだけ

ワークロードを低下させておくことが望ま

しい。

図 4-2-2  180 度ターンに対する各ケースの失高
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図 4-2-3  180 度ターンに対する昇降率の比較
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図 4-2-4  180 度ターンに対する MAP の比較
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図 4-2-5  180 度ターンに対するロール角の比較
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図 4-2-6  180 度ターンに対するピッチ角の比較

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-14-00818

90 95 100 105 110 115 120 125 130 135 140
-200

-150

-100

-50

0

50

100

150

200

Time[sec]

Y
aw

 A
ng

le
 [d

eg
]

Case8

410 420 430 440 450 460 470 480 490 500 510 520
-200

-150

-100

-50

0

50

100

150

200

Time[sec]

Y
aw

 A
ng

le
 [d

eg
]

Case11

図 4-2-7  180 度ターンに対する方位角の比較
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図 4-2-8  180 度ターンに対するピッチ角速度の比較
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図 4-2-9  180 度ターンに対するロール角速度の比較
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図 4-2-10  180 度ターンに対するヨー角速度の比較
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図 4-2-11  180 度ターンに対する対気速度の比較
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4.3 場周飛行

　場周飛行に関しては 3.2-(3) よりワーク

ロードレーティングも 2 点と低く問題がな

いと考えられるため、特に考察はしなかっ

た。一般的に場周飛行中の高高度での推進

システムの故障は、離陸・上昇中の低高度

の推進システム故障に比べて対処する余裕

がありワークロードは低いとされている。

4.4 試験時の風向・風速

今回の風向・風速の条件下において

400ft での 180 度ターンは可能であった。

しかし、4.2-(1)-C にも述べたように 400ft
は数値上の目安であり風向・風速によって

多少の増減があることに注意されたい。逆

進入中に向かい風成分があれば、失高を防

げるため反転可能な最低高度が 400ft より

低くして達成できるが、一方で背風成分が

10KT 近くも吹いていれば 400ft よりも高

い高度でしか 180 度ターンは達成できな

い可能性がある。

電動化航空機の試験時期は北西風が卓越

し、故障により 180 度ターンを余儀なく

される場合には、5KT 以上の背風成分が

存在すると想定するのが妥当である。

電動化航空機の試験を実施する際には、

直近の風向・風速のデータを取得し、ジャ

ンプ可能な最高高度と反転可能な最低高度

の値を毎回導出し、決心高度の目安をパイ

ロットに伝えることが望ましい。

5. まとめ

本稿では電動推進システム故障模擬試験

を実施し、ワークロードレーティングと飛

行データからジャンプ可能な最高高度と反

転可能な最低高度を導出した。今回の試験

環境における飛行試験により得られた結果

は以下の通りである。

(1) 滑走路長 2000m 級ではジャンプ可能

な最高高度と反転可能な最低高度を

重ねることは不可能であることが明

らかとなった。

(2) 2000m 級の滑走路長では、対地

300ft より高い高度でジャンプ飛行を

実施することは困難である。

(3) ジャンプ飛行では着陸して停止する

までの滑走路残距離が短くなる程、

パイロットのワークロードが高くな

る傾向である。滑走路残距離が短く

なる程、昇降率変化も大きくなり、

ワークロード増大の要因の一つであ

ると考えられる。

(4) 離陸・上昇中の電動推進システムの

故障を想定した際に、対地 300ft で

140.01 140.012 140.014 140.016 140.018
35.788

35.79
35.792
35.794
35.796
35.798

35.8
35.802
35.804
35.806
35.808

35.81

Long [deg]

LA
T 

[d
eg

]

Case8

a.  8 

図 4-2-12  飛行軌跡

This document is provided by JAXA.



電動推進システム故障時のパイロットワークロード解析 21

180 度ターンして逆進入するという

タスクは達成できなかった。

(5) 対地 300ft の 180 度ターンでタスク

を達成できなかった理由は、旋回中

に失高が大きかったためである。失

速速度の増加を防ぐためバンク角を

浅くすると旋回半径が大きくなり、

その際の失高が大きい。また、着陸

時の背風成分が約 10KT あったこと

も、失高を増大させた原因の一つで

あると考えられる。

(6) 離陸・上昇中に電動推進システムが

故障した際に、対地 400ft で 180 度

ターンして逆進入は可能であるが、

ワークロードレーティングが 8 点と

非常に高かった。

(7) (6) におけるワークロード増大の理由

は、滑走路にアラインさせるために

旋回中に低高度で高バンク角を取る

こと、及び旋回中の失高が考えられ

る。この時、着陸時の背風成分が約

6KT あったことも、失高を増大させ

た原因の一つであると考えられる。

(8) 今回導出したジャンプ可能な最高高

度と反転可能な最低高度は、数値上

の目安であり、風向・風速の条件に

より、多少結果が変わる可能性があ

る。試験を実施する際には、直近の

風向・風速のデータを取得し、ジャ

ンプ可能な最高高度と反転可能な最

低高度の値を毎回導出するのが望ま

しい。

(9) ポッドを取り付けた際のエンジンを

停止しての着陸は、パイロットワー

クロード上、問題のないことが確認

できた。

(10) ECO を電動化した際には新しい推進

系による操作、慣れない表示による

確認ということを考慮するとワーク

ロードは既存機の模擬故障時より高

くなる可能性がある。

(11) 今後、対地 400ft でのジャンプ飛行

及び 180 度ターンでの逆進入が可能

な滑走路長である 2700m 級の飛行場

において、試験の時期を合せて電動

推進システム故障に対処する訓練飛

行を実施する。

(12) (11) の訓練終了後、ワークロードレー

ティングを 8 点から 4~5 点に低下さ

せられることを目指す。また、やむ

を得ず、ワークロード低下が不可能

な場合には問題点を明らかにしてお

く。
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