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LIFLEXチーム

Development of Lifting Body Flight Experiment System*

LIFLEX Team

Abstract

 The Japan Aerospace Exploration Agency, JAXA, has investigated various concepts of next generation re-

usable space transportation systems. Lifting-body re-entry vehicle is one of the most promising concepts 

among them. This type of vehicle has no wings and derives its lift solely from the shape of its body. Therefore 

it has the advantages of reduced structural weight, superior volumetric effi ciency, and better characteristics 

against aerodynamic heating at hypersonic speed.  On the other hand, the disadvantages of its low lift-drag 

ratio, poor stability and controllability at low speed make it more diffi cult to land on a conventional runway 

than in the case of a winged vehicle like in the Automatic Landing Flight Experiment (ALFLEX), which was 

conducted in 1996. The Lifting-body Flight Experiment (LIFLEX), a fl ight experiment using small low-cost 

vehicle, was planned to accumulate the knowledge and skills for automatic landing technology, which is one 

of the largest technology hurdles to realize a lifting body re-entry system. This report describes the outline of 

the experiment fl ight plan and the experiment system, and the process of development in some detail, includ-

ing several ground tests and constrained fl ight tests using a helicopter.

Key words: Space Transportation System, Unmanned Vehicle, Flight Test, Lifting-body, LIFLEX

概　　　　　　要

　宇宙航空研究開発機構では，次世代の再使用宇宙輸送システムの様々なコンセプトについて検討してきた
が，その中の有望なものの一つとしてリフティングボディ形状の往還システムがある．これは翼をもたず，
胴体の形状によって揚力を発生するタイプの機体であり，構造の軽量化，高い容積効率，極超音速域での空
力加熱特性の観点から優位性があるとされている．一方，リフティングボディ形状は揚抗比が小さく，また
低速時の安定性 /制御性が弱いため，ALFLEX（小型自動着陸実験 1996）のような翼胴型の機体に比較して滑
走路への進入 /着陸時に困難がある．そこで，リフティングボディ形状の往還システムを実現するうえで最も
重要な技術課題の一つとなっている自動着陸技術の蓄積を主目的とした飛行実験を，小規模で低コストな機
体を用いて行うことを計画した．本報告では，飛行実験計画および実験システムの概要と，地上試験やヘリ
コプタを用いた懸吊飛行試験を含む開発のプロセスについて詳述する．

＊ 平成 22年 7月 2日受付（Received 2 July 2010）

This document is provided by JAXA.
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略　　語

ADS Air Data Sensor：エアデータセンサ
AHRS Attitude and Heading Reference System：姿勢

方位基準装置
ALFLEX Automatic Landing Flight Experiment：小型自

動着陸実験
BIT Built-In Test：組み込み試験
BL Buttockline：基準点からの機体スパン方向の

位置
CFD Computatinal Fluid Dynamics：計算（数値）

流体力学
C/N0 Carrier to Noise Density Ratio：搬送波電力対

雑音電力密度比
DI, DO, DIO Digital Input/Output：デジタル入出力
DTR Data Transmitter/Receiver：データ送受信機
EMC Electro Magnetic Compatibility：電磁適合性
FCC Flight Control Computer：搭載計算機
FCP Flight Control Program：搭載プログラム
FHI Fuji Heavy Industries, Ltd.：富士重工業株式

会社
FSCAT-R Flight Simulation Complex for Advanced 

Technology－ Rotorcraft Type：飛行シミュ
レータ回転翼機型可動コックピット・シス
テム

FSK Frequency Shift Keying：周波数偏移変調
GFRP Glass Fiber Reinforced Plastics：ガラス繊維強

化プラスチック
GNCP  Guidance Navigation Control Program：誘導制

御プログラム
GPS Global Positioning System：全地球測位システム
HOPE-X H-II Orbiting PlanE eXperimental：宇宙往還技

術試験機
HSFD The High Speed Flight Demonstration：高速飛

行実証
JAXA Japan Aerospace Exploration Agency：独立行

政法人　宇宙航空研究開発機構
JCAB Japan Civil Aviation Bureau：（国土交通省）

航空局
LA Laser Altimeter：レーザ高度計
LIFLEX Lifting Body Flight Experiment：リフティン

グボディ飛行実験
MDM/MDP Multiple Delay Model/ Multiple Design Point：

多数遅れモデル多数設計点法
MEMS Micro Electro Mechanical Systems：微小電気

機械システム
MHI Mitsubishi Heavy Industries, Ltd.：三菱重工業

株式会社
Micro-GAIA Micro-GPS Aided Inertial Navigation Avionics：

超小型 GPS補強型慣性航法装置
MIL-STD Military Standard：米軍規格（規定）
MLS Microwave Landing System：マイクロ波着陸

システム
MSAS MTSAT Satellite-based Augmentation System：

運輸多目的衛星用衛星航法補強システム
NAL National Aerospace Laboratory (of Japan)：（独

立行政法人）航空宇宙技術研究所
NOTAM Notice to Airmen：ノータム（航空局が発行

する航空機の運航に必要な情報の一種）
NASDA National Space Development Agency of Japan：

宇宙開発事業団
PC Personal Computer　パーソナルコンピュータ
PID Proportional Integral Derivative：比例積分微分

制御
PWM Pulse Width Modulation：パルス幅変調
RC Radio Control：ラジオ電波制御
RS232 Recommended Standard：シリアル通信の規

格の一種（EIA規格）
SSW Sky Screen Watcher：スカイスクリーンウォッ

チャ
STA Station：基準点からの機体長手方向の位置
TIS Tunnel-in-the-Sky：トンネル型経路表示シス

テムまたはトンネル表示装置
UAV Unmmand Aerial Vehicle：無人航空機
WOW Weight On Wheel：接地信号

記　　号

H ：高度
p, q, r : 角速度
V ：速度
α  ：迎角
β  ：横滑り角
γ  ：経路角
ΔAzcFF ：機体軸 z軸方向加速度フィードフォワードコマンド
δ SBcFF ：スピードブレーキ舵角フィードフォワードコマンド
δ SBc ：スピードブレーキコマンド
δ Ec ：エレベータ操舵コマンド
δ Ac ：エルロン操舵コマンド
δ Rc ：ラダー操舵コマンド
δ eULc ：左上エレボン舵角コマンド
δ eURc ：右上エレボン舵角コマンド
δ eLLc ：左下エレボン舵角コマンド
δ eLRc ：右下エレボン舵角コマンド
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δ rLc ：左ラダー舵角コマンド
δ rRc ：右ラダー舵角コマンド
θ  ：ピッチ角
φ  ：ロール角
ψ  ：ヨー角
φ c ：ロール角コマンド

１．まえがき

　宇宙航空研究開発機構（以下，「JAXA」と言う）で
は，旧航空宇宙技術研究所（NAL）と旧宇宙開発事業
団（NASDA）が進めていた宇宙往還技術試験機（以下，
「HOPE-X」と言う）の開発研究の後，これをさらに発展
させた将来の宇宙往還システムの概念を検討してきた．そ
の中の有望なものの一つに重い翼を最小化するコンセプ
ト，即ち翼を持たず，胴体そのもので揚力を発生する形状
の機体であるリフティングボティ型再突入機がある．従来
の翼胴形状の機体に対する有利性として，ロケット打ち上
げ時の空力荷重や極超音速域での空力加熱が少ないこと
があげられるが，その反面，翼胴形状の機体と比較して揚
抗比（揚力／抗力）が小さいため進入／着陸時の軌道作成，
および低速時（特に着陸時）の安定性／制御性の確保が非
常に困難である．
　このリフティングボディ形状の往還システムを実現す
るうえで最も重要な技術課題の一つとなっている自動着
陸技術の蓄積を主目的とし，小規模で低コストな機体（以
下，「実験機」と言う）を用いた飛行実験を計画した．こ
の飛行実験は LIFLEX（Lifting Body Flight Experimentの略，
リフティングボディ飛行実験）と称し，ヘリコプタ（以下，
「母機ヘリコプタ」と言う）で実験機を懸吊し，高度 1,000 m
から切り離し無人自動着陸を実証させようとする飛行実
験である 1）．
　LIFLEXはシステム設計・製作の後，実験機懸吊飛行試
験を含む開発試験まで進んだが，その時点で飛行実験実施
が凍結となり，当初計画された自動着陸実験には至らな
かった（2.1節項参照）．
　しかしながら，本実験は小規模低コストなシステムを用
いた飛行実験として他にあまり例のないものであり，実験
システムの設計・製作および開発試験状況について，今後
同様な実験を実施する時の資料とするために，ここに本報
告をまとめるものである．

2．リフティングボディ飛行実験（LIFLEX）

2.1　経　緯
　LIFLEXは，将来宇宙輸送系研究の一環として，リフティ
ングボディ形態に関する着陸技術の蓄積を行うと共に，将

来輸送システム設計の自由度拡大，小規模で低コストな飛
行実験システムの実現を目指すものであった．
　本実験は，2005年度から開発を進め，2008年度までに
機体製作，機能性能確認，これらの過程で識別された技
術課題への対処等を実施してきたが，2009年度の段階で，
飛行実験までに処置を要する安全面の技術課題が存在し
ていた．
　一方，将来宇宙輸送系研究では，桁違いのコスト低減，
安全性・信頼性向上を目指す再使用型輸送システムの実現
に向けた主要技術獲得のための第一段階として，ロケット
プレーン技術実験の計画を開始したことから，LIFLEXの
ような小規模飛行実験についても，これに向けた技術開発
の１ステップとして，位置づけを見直すこととなり，実験
は凍結された．

2.2　概　要
2.2.1　実験目的
　有翼宇宙往還機には，帰還時の熱防御システム，翼，降
着装置などの重いサブシステムが必要になる．現状の技術
では，高性能な使いきりロケットでも軌道に投入できる質
量は発射時総質量の数％程度であるから，機体が重くなる
宇宙往還機では，機体の軽量化が重要な課題である．
　JAXAでは HOPE-Xの開発研究の後，これをさらに発展
させた将来の往還システムの概念を検討してきたが，その
中の一つにリフティングボティ型再突入機がある．これは
翼を持たず，胴体そのもので揚力を発生する形状の機体で
ある．揚力型再突入機としてこれを用いれば，弾道型（カ
プセル）に対して，クロスレンジ能力，減速度，低速飛行
性等で有利であり，一方，翼胴型に対しては空力加熱，ペ
イロード容量の観点から有利である．さらに，HOPE-Xの
ようなロケット搭載型の往還機については，打ち上げ時の
空力荷重が設計上非常に厳しい制約になることがわかっ
ているが，リフティングボディ形状の場合は，従来型の
翼胴形状の機体に比較して，この点で極めて有利と考え
られている．特に，機体をフェアリング内に収納すること
ができれば，打ち上げ時の空力荷重の問題は完全に回避さ
れる．こういった点から，リフティングボディ型の再突
入機を有望と考え，2001年から 3年ほどかけて風洞試験，
CFD解析等を行い，空力形状等の検討を行ってきた．
　一方，一般に往還機形状は揚抗比が小さいためにとくに
進入／着陸時の軌道作成が難しく，また低速時の安定性／
制御性を確保するのが困難であるが，その中でもリフティ
ングボディ形状の場合は翼胴型の形状と比較してこの傾
向がさらに強い．このため，このような形状での滑走路へ
の自動着陸は過去に実施された小型自動着陸実験（以下，
「ALFLEX」と言う）2）などより一段と困難であり，世界的
にみてもこれまで例がない．

This document is provided by JAXA.
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　そこで，リフティングボディ形状の往還システムを実現
するうえで最も重要な技術課題の一つとなっている自動
着陸技術の蓄積を主目的とした飛行実験を小規模で低コ
ストな機体を用いて行うことを計画した．

2.2.2　実験方法と飛行プロファイル
　計画された LIFLEXの実験概念図を図 2.2.2-1に，その
飛行プロファイルを図 2.2.2-2に示す．実験機は母機ヘリ
コプタに懸吊されて上昇し，高度 1,000 mから所定の速度
で分離され，滑空して滑走路に着陸する．ただし，後述

図 2.2.2-1　実験概念図

図 2.2.2-2　計画された飛行プロファイル

This document is provided by JAXA.
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するように最終的には滑走路上空での着陸模擬に変更さ
れた．
　母機ヘリコプタから分離しての実験コンセプトは過去
に実施された ALFLEXと同様であるが，ALFLEXで使用
したマイクロ波着陸システム（MLS）等，地上の航法支
援設備を使用せず，搭載した GPS-INS複合航法装置を用
いるものとした．その他，システム簡素化の観点から独立
した飛行軌道評価用装置であるレーザトラッカやトラッ
キングレーダも使用しない実験として計画した．

2.2.3　研究開発体制
　LIFLEXは JAXAの総合技術研究本部将来宇宙輸送系研
究センター（現・宇宙輸送ミッション本部宇宙輸送系シス
テム技術研究開発センター）が「全体計画，飛行試験」を，
同本部飛行システム技術開発センター（現・研究開発本部
飛行技術研究センター）が「実験システム設計開発，取り
まとめ」をそれぞれ担当とする共同の実験として，2005
年 4月から 3年間で実施する計画で始まった．その他，空
力系については，研究開発本部の風洞技術開発センターお
よび数値解析グループの研究者も参加することになった．

2.2.4　スケジュール
　LIFLEXは 2005年に概念検討に着手し，同年度から
2006年度にかけてシステム設計・製作を行った．2006年
度には搭載予定機器の機能および母機ヘリコプタの飛行
パターンの確認のため，母機ヘリコプタ単独での予備飛行
実験も行った．2007年にはシステム統合試験により実験
システムの機能確認を行い，総合的な確認として第一回と
第二回の懸吊飛行試験を実施した．
　2008年に，実験機質量増加対策や誘導制御系の開発な

どの作業時間が必要となることが判明した．また，飛行実
験内容も滑走路への実着陸ではなく，上空での着陸模擬を
行いパラシュートで回収する方式とした．これは，降着系
試験や誘導制御解析による接地状態の検討から降着系の
能力に懸念があることがわかり，降着系の耐性確認には大
きなコスト，人的資源を必要とすることから，リソースを
より技術的価値の高い誘導制御系開発等に重点を置くた
め上空での着陸模擬に変更したものである．
　このように，計画初期では 3年間の予定であったが
2009年度秋に自動着陸飛行実験を実施するスケジュール
に変更した．最終スケジュールを表 2.2.4-1に示す．
　この見直しの後，飛行実験にむけて準備作業を進めた
が，2.1項に述べたように 2009年度に実験の位置付けにつ
いて見直しを行うため飛行実験は凍結となった．

2.2.5　実験場
　飛行実験場は北海道大樹町町営の多目的航空公園
（JAXA名称：大樹航空宇宙実験場）を使用することを前
提に飛行実験を計画した．実験場の全景を図 2.2.5-1に示
す．各番号は 3.4.4.1項で述べる風観測装置の位置を示し
ている．

2.3　飛行実験手順の検討
　母機ヘリコプタが実験機懸吊場所より離陸し，所定の飛
行経路を経て実験機分離位置へ，さらに実験機分離後また
は分離不可時の場合での待機場所への飛行，最終着陸まで
の飛行手順の検討を行った．当初計画した母機ヘリコプタ
の飛行パターンは図 2.3-1の通りである．
　この飛行パターン図に沿って，実験の手順について検討
を行った．まず，実験の指揮命令系統，担当者の役割分担

表 2.2.4-1　最終計画表
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および実験時の配置の洗い出しを行い，机上での想定手順
検討を行った．当初，JAXA実験用ヘリコプタ（MuPAL -ε）
を母機ヘリコプタとして手順を検討した．この手順では作

業を大きく地上班と母機班に分け，地上班は本部，管制班，
実験機班，懸吊装置班に，母機班は機長（主操縦士），副
操縦士，ミッションオペレータ，母機ヘリコプタ計測系オ

図 2.2.5-1　大樹航空宇宙実験場

図 2.3-1　母機ヘリコプタの飛行パターン（国土地理院 1/25000地図より）
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ペレータに分けた．その他，母機ヘリコプタの整備士や安
全班も作業に組み込んだ．結局，指揮命令は地上の管制室
内本部の実験責任者が持つこととし，実験のコントロール
は管制班が受け持つように計画した．
　その後，母機ヘリコプタはチャータ機を使用することに
なったが，母機ヘリコプタ計測系オペレータの搭乗が必要
なくなった以外は作業分担にほとんど変更が無かった．
　飛行試験のケースとしては，（1）ノミナル実験手順，（2）
分離再試行手順，（3）実験中止手順，を設定し，4.3.1項
で述べるヘリコプタ用シミュレータでの飛行シミュレー
ション試験時に，その手順の確認を行い，見直し等を行っ
た．さらに，4.3.2項で述べる予備飛行試験で，この飛行
手順の確認を行い，手直しを進めた．併せて，地上班と母
機班との無線による音声通信シークエンスの手順書を作
製した．第一回懸吊飛行試験（4.3.3項参照），第二回懸吊
飛行試験（4.3.4項参照）では更に詳細な担当分けにした
手順書も作成し，飛行試験内での手順確認を行った．

2.4　飛行安全の検討
　飛行安全に関しては，物件懸吊に対する母機ヘリコプタ
の飛行安全と実験機分離後の地上に対する安全確保が必
要である．

2.4.1　 物件懸吊に対する母機ヘリコプタの飛行安全検
討概要

（1）母機ヘリコプタの飛行安全
　ヘリコプタ自体の構造・運用上の安全に関しては，航空
法，耐空性審査要領に基づき，航空局による年１回の耐空
証明審査が行われているので，その合格書（耐空証明）で
安全が確保されている．
（2）物件の懸吊に対する安全性
　ヘリコプタの吊り下げ構造に対する安全性が耐空性審
査要領で定められている．ちなみに，母機ヘリコプタとし
た中日本航空（株）所有のアエロスパシアル AS350B型機
では，最大 520 kgfまで懸吊することが出来るように設計
されている．従って，LIFLEXでの最大懸吊重量約 150 kgf

に対して，十分な余裕を有していることになる．アエロス
パシアル AS350B型機の懸吊機構部分を図 2.4.1-1に示す．
（3）懸吊物に関する安全性

a） LIFLEXの懸吊物である懸吊装置および実験機は，静
荷重の約３倍までの安全率を確保する．

b） 「懸吊装置（詳細は 3.3.2項）」で述べるように，飛行中
に不時に落下しないように分離システムに安全装置を
組み込む．

2.4.2　落下分散域の検討
　実験機分離後は，異常飛行時における安全の検討が必要

となる．母機ヘリコプタから実験機分離後に異常飛行状態
に陥った場合，非常用パラシュートを開傘して減速・降下
させることになるが，その際の落下分散を上空風および異
常時の機体姿勢の変化を考慮して検討した（図 2.4.2-1）．
検討の結果，分離時の風向を制限することにより，周辺施
設等への落下を回避する目処がついたが，パラシュート開
傘を前提としているため，確実な開傘を保証するために
は，非常系の冗長化を含め再検討する必要が生じた．

3．システム設計・製作

3.1　実験システム
　LIFLEXの実験システムは，第 2章で述べたように「小
規模・低コスト」を前提にして設計製作が行われた．その
構成は，（1）実験機系，（2）母機系，（3）地上設備，およ
び（4）実験場，からなる（図 3.1-1参照）．
　実験機系は実験機そのものであり，母機ヘリコプタに懸

図 2.4.1-1　AS350Bの懸吊機構

図 2.4.2-1　 非常パラシュート開傘時の落下分散範囲の
検討例（上空から見た図）
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吊された状態で試験空域まで移送され，投下予定座標で切
り離された後，自律飛行（滑空）により着陸する．懸吊時
および地上での作業の際には，機体背部のアンビリカル・
コネクタを経由して，電源の授受および信号の接続を行
う．実験機は独立に稼動するエレボン（4枚）とラダー（2
枚）を有し，搭載計算機により航法，誘導，制御を行う．
また，システム作動中は飛行データの記録およびテレメト
リ機能により地上との送受信を行うことができる．着陸時
には脚出しを行い，接地後，制動用パラシュートおよびブ
レーキにより減速，停止する機能を有する．
　母機系は実験機を懸吊するための母機ヘリコプタと懸
吊装置，懸吊装置に取り付けられた実験機の整備等を行う
ための支持台が含まれる．
　地上設備には，実験機からのダウンリンク信号を受信
し，機体状態をモニタする管制系とともに，非常時にはコ
マンドを送信して非常用パラシュートを開傘して安全措
置を行う非常系が含まれる．尚，実験場については，すで
に 2.2.5項で述べた．
　また，飛行実験を行うのに直接必要となる装置の他に，
開発試験のための試験治具等も支援機材として設計・製
作した．
　尚，実験計画の見直し（2.2.4項参照）により，滑走路
への実着陸から上空での模擬着陸に変更されたため，脚な
どの地上走行に必要な装備およびレーザ高度計など一部
の装備については撤去された．

3.2　実験機系の設計・製作
　実験機系は，「構造・機構系」，「誘導制御系」，「計測・
通信系」，「装備系」，「電力系」，および「非常系」から構
成される（図 3.2-1参照）．本節では「構造・機構系」と「装
備系」を「3.2.1機体系」で，「非常系」を「3.2.3非常系」で，
それ以外をまとめて「3.2.2アビオニクス系」で，誘導制
御則等ソフトウェアに関しては「3.2.4搭載ソフトウェア」
で述べる．

3.2.1　機体系
3.2.1.1　空力形状
　実験機の空力形状は JAXA内で将来再使用型宇宙輸送シ

ステムへ向けて検討されていた実験機構想のうちのひと
つであるリフティングボディ再突入機 3）, 4）の候補形状を
もとに設定した．
　極超音速域での特性を大きく損なわない範囲で着陸に
必要な低速での安定性および制御性を確保するため，舵
面の変更，補助垂直尾翼（センターフィン）の追加を行っ
た．特に，エレボンについては胴体後端面（ベース面）で
隠れると効きが悪化することに配慮して上下左右 4枚を配
置することにより舵効きを確保するようにしている．設定
した形状に対しては CFDにより空力特性を推算 5）して軌
道解析，飛行解析を行い，飛行成立性を確認して最終的な
形状を決定した（図 3.2.1-1参照）．尚，LIFLEXにおいて
は CFD計算をベースに実験機の設計を進めたのち風洞試
験により確認する方法をとったが，後述するように CFD

結果と風洞試験結果はよく一致しており，CFD技術は設
計ツールとして極めて有効であった．
　飛行実験の目的の上から，機体形状を合わせることが
重要であるため，レーザを使った高精度な形状計測を行っ
た．
　また，形状改善の検討過程で有用な空力設計上の知見も
得られた．例えば，リフティングボディのような上反角効
果の大きな形状ではエルロン操舵時に生ずる横滑りによ
り意図したのと逆のローリングモーメントが発生して有
効な舵効きが損なわれる傾向があるが，垂直尾翼を設ける
ことにより，方向安定のみならず操舵特性を改善すること
ができることがわかった．
　これは，機体を右回りにロール回転しようとしてエルロ
ン操舵（左エルロン下げ）すると下げ舵側の抵抗が増し機
首が左に振られ（アドバースヨー特性），正の横滑り角が
生ずる．すると，上反角効果によって左回りのローリング
モーメントが発生し，最初に意図した右ロール回転を阻害
する，というものであるが，垂直尾翼の効果によって，こ
れをプロバースヨー特性に変え，有効な舵効きを回復する
ことができる．

図 3.1-1　実験システムの構成

図 3.2-1　実験機系の構成
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3.2.1.2　機体概要
　飛行プロファイル（2.2.2項参照）に基づいて表 3.2.1-1

に示すように構造設計の要求と条件を定めた．
　飛行中の制限荷重倍数は± 3 Gと決め，構造設計および
基準軌道設計に反映された．
　着陸時における条件から脚への衝撃吸収率やタイヤ条
件（回転数など）が決まるが，LIFLEXでは既存部品を
使用する（部品の開発を行わない）ことにしていたため，
選定された部品の性能が着陸条件を決めることにもつな
がった．また，着陸時の姿勢角により定まった尻摺り角が，
主脚位置，接地直前における下部エレボン舵角に影響を与
える．
　構造設計の条件としては，表 3.2.1-1に示した以外に，
非常パラシュートの開傘時における衝撃，着地時の衝撃に
耐えることを確認するため，脚・全機落下試験（4.2.4項
参照）や構造補強試験（4.2.7項参照）を行なった．
　実験機質量は設計時の積算では約 20 kgであったが，製
造後の計測で 30 kgを越えており軽量化が必要となった．
質量が設計値を大きく超過した要因としては，模型飛行機
の技術をベースとして設計／製造を行ったため，設計時の
脚取付部を含む構造質量の見積もり精度が低かったこと
による部分が大きい．また，搭載計算機の軽量化の配慮も
十分でない部分があった．その後，脚取付部を中心に軽量
化検討を行ったが，目標の 20 kgまでの削減は困難な状況
であったため，増加した質量（30 kg）に対応した基準軌
道の検討を行い，ノミナルでの軌道の成立する見込を得

たが，当初設定したタイヤの接地速度制限に対する余裕が
厳しい状態となっており，軽量化の検討を行いつつ，シス
テム統合試験を進めた．また，全機落下試験後，機体構造
の補強のためさらに質量増加が想定されるに至った．その
後，誘導制御系を詳細に検討した結果，接地速度制限を守
ることが実際に困難であることが判明した．追加の試験等
によりタイヤの耐性を確認し，接地速度制限を緩和できる
可能性はあったが，タイヤの耐性確認には相応のコスト，
期間，人的リソースが必要となることが想定され，この規
模の実験でそれを行うのは適当でないという判断から，リ

表 3.2.1-1　構造設計条件

表 3.2.1-2　実験機の主要諸元

図 3.2.1-1　空力形状の決定
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ソースを節約する観点で上空での着陸模擬に実験計画を
変更した．
　実験機の外観および形状を図 3.2.1-2に示す．また主要

諸元を表 3.2.1-2に示す．但し，LIFLEX計画の見直し後，
軽量化のため脚の取り外しなどを行った．

3.2.1.3　構造・機構系
（1）概　要
　構造・機構系は，機体組立（胴体，チップフィン，補助
垂直尾翼），エレボン組立（上下左右エレボン），脚組立（前
脚，左右主脚，空気圧系）により構成されている（図 3.2.1-3）．
飛行実験計画の見直しにより，脚組立は最終的に取り外さ
れた．
　胴体構造は，胴体，左右チップフィン，左右エレボンの
分割方式とし，これに着脱可能な補助垂直尾翼（センター
フィン）を追加する方式とした（図 3.2.1-4参照）．
　機体外表面の精度は± 2.5 mm以下とした．
　アクセスパネル等のギャップは隙間で 2.0 mm以内，段
差で 1.0 mm以内とするが下流側が高い段差にならないよ
うにした．
　舵面は，エレボン 4つ，ラダー 2つの合計 6つあり，各
舵面の作動範囲は± 30 deg以上とする．

図 3.2.1-2（a）　実験機（当初）

図 3.2.1-2（b）　実験機（変更後）

図 3.2.1-3　構造・機構系の構成

図 3.2.1-4　胴体構造など

This document is provided by JAXA.
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（2）機体組立
　機体組立は胴体部および補助垂直尾翼（センターフィ
ン）からなり，胴体部は胴体および左右チップフィン部に
分割できる．
 胴体は，木材による主構造（4.2.7項，図 4.2.7-1参照））
およびガラス繊維強化プラスチック GFRPによる機体外皮
（図 3.2.1-5（a）参照）により構成される．GFRP外皮はオ
ス型（図 3.2.1-5（b）参照）を基にして作成された．
　胴体は上面 3箇所にアクセス扉を有する．前方アクセス
扉は，搭載計算機等の前部搭載機器へアクセスする際に，
固定用ビス脱着により開閉する．中央アクセス扉は非常用
パラシュートの開放扉を兼ねており，後部アクセス扉は制
動用パラシュートの開放扉（図 3.2.1-6参照）である．共
にサーボアクチュエータにより固定ラッチが作動する仕
組みである．
　胴体下面には脚を搭載する空間および脚扉，レーザ高度
計のアクセス扉（3.2.1.4項の図 3.2.1-18参照）を有する．
　パラシュートを格納する中央アクセス扉および後部ア

クセス扉は，飛行滑空時に相当する負圧がかかっても不時
に開放されない必要があるため，地上試験（図 3.2.1-7参照）
および風洞試験（4.1節参照）において確認された．
　懸吊飛行時の支持ポイントは機体質量と懸吊飛行時の
振動や荷重が全てかかることになる．そのため，機体桁
構造（木材）に FRPで補強し懸吊用アンカーボルト（JIS-

SUS-304）で止めている（図 3.2.1-8参照）．
　また，中央アクセス扉の直ぐ後ろには，懸吊飛行時に
懸吊装置と接続するアンビリカル・コネクタ（DBAS74-37-

OPN）を配置した（図 3.2.1-9参照）．
　チップフィン部（チップフィンおよびラダー）は胴体後
側面に取り付けられ左右一対ある（図 3.2.1-10参照）．材
料は GFRPである．チップフィン内に格納でき想定する
空力荷重に耐えうる力を発生する既存のサーボアクチュ
エータが存在しなかったために，1枚の舵面を 2個のサー
ボアクチュエータで動作させることになった．ラダー舵面

図 3.2.1-5（a）　GFRP機体

図 3.2.1-6　後部アクセス扉

図 3.2.1-5（b）　胴体オス型

図 3.2.1-7　パラシュート扉耐荷重試験

図 3.2.1-8　機体吊り下げ部
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は，左右の舵面にそれぞれ一つ取り付けられている．

（3）エレボン組立
　エレボン組立は，エレボンを駆動するサーボアクチュ
エータ，それを支持する金属金具（メタルフレーム）およ
び GFRPと木材による舵面により構成される．上下エレボ
ン舵面を有する左右の組立で 1セットとなっており，それ
ぞれ 4本のボルト（1セットにつき 8本）により機体組立
後部に取り付けられる（図 3.2.1-11参照）．
　4つのエレボン舵面がそれぞれ独立したサーボアクチュ
エータで駆動され，各舵面に取り付けられたポテンショ
メータで舵角が計測される．

（4）脚組立
　脚組立は，前脚部，左右主脚部および空気圧系から構成

される．脚部は，脚（タイヤ，ホイール，ブレーキ（主脚
のみ），ステアリング機構（前脚のみ），緩衝機構を有する
支柱）と脚扉および引き込み機構から構成される．前脚は
後方に，左右の主脚は外側に展開する（図 3.2.1-12参照）
脚部は 4本のボルト（合計 12本）で胴体に固定される．
　後述する空気圧系から供給される空気圧により脚の引

図 3.2.1-9　アンビリカル・コネクタ

図 3.2.1-11　エレボン組立

図 3.2.1-10　チップフィン部
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き込みおよびブレーキが作動する．なんらかの理由で空気
圧が規程値以下になった場合，内蔵バネにより自動的に脚
が展開する．
　地上走行試験（4.2.9項参照）などで機能・性能の確認
がなされたが，本組立は飛行計画見直し後，取り外される
ことになった．

3.2.1.4　装備系
（1）構　成
　装備系には，サーボアクチュエータ，ポテンショメータ，
脚，制動用パラシュート，前方カメラ，空気圧系がある（図
3.2.1-13参照）．

（2）サーボアクチュエータ
　サーボアクチュエータは，舵面（エレボン，ラダー），
ステアリングを動作させるほかに，メインパラシュート扉
の開放などにも用いられる．舵面用サーボアクチュエータ

図 3.2.1-13　装備系の構成

図 3.2.1-12　脚組立

表 3.2.1-3　サーボアクチュエータの諸元
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の諸元を表 3.2.1-3に，写真を図 3.2.1-14に示す．

（3）ポテンショメータ
 ポテンショメータは，舵角，ステアリング角の計測用に
使用されている．ポテンショメータの諸元を表 3.2.1-4に，
写真を図 3.2.1-15に示す．

（4）脚（前・主）
　脚は，着地時における衝撃吸収のほか，地上走行時にお
ける方向操作（ステアリング），減速を行うブレーキの機
能を持つ．仕様を表 3.2.1-5に，写真を図 3.2.1-16に示す．
　脚は飛行計画見直し後，取り外されることになった．

（5）制動用パラシュート
　制動用パラシュートは，実験機の接地後，主脚の制動ブ
レーキをかける前に減速するためのものである．制動用パ
ラシュートを図 3.2.1-17に示す．
　本パラシュートは飛行計画見直し後，取り外されること
になった．

表 3.2.1-4　ポテンショメータの諸元

表 3.2.1-5　脚の仕様

図 3.2.1-14　サーボアクチュエータ
 （a）ラダー用 （b）エレボン用

図 3.2.1-15　ポテンショメータ 図 3.2.1-16　脚
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（6）前方カメラ
　飛行時の記録を行うために機体前方にカメラを搭載し
た．写真を図 3.2.1-18に，その諸元を表 3.2.1-6に示す．

（7）空気圧系
　空気圧系は当初脚の展開およびブレーキだけでなく，非
常パラシュート扉の開放用にも使用することを検討した
が，確実に作動させるために非常パラシュート扉の開放は
サーボアクチュエータに変更された．
　空気タンクから供給される空気は，レギュレータを介し
各脚の展開機構並びに主脚ブレーキに分配される．それ
らは，PWM信号で動作するバルブにより空気圧のコント
ロールがなされる（図 3.2.1-19参照）
　飛行計画の見直し後，脚は使用しなくなったため空気圧
系も不要となり取り外されることになった．

3.2.2　アビオニクス系
　アビオニクス系は，搭載計算機（FCC）をはじめ，試験
目的である自動着陸を行う為に最低限必要とされる計測
装置およびセンサとして，航法装置（Micro-GAIA），テレ
メトリ送受信機（DTR），レーザ高度計，エアデータセン
サ（ADS），電源系および舵角センサなどで構成されてい
る．これらの構成機器・装置は容易に入手可能な民生用機
器・装置を組み合わせた構成になっており，シンプルなシ
ステムとなっている．図 3.2.2-1にアビオニクス系の概要
構成図を示す．
　尚，搭載ソフトウェアに関しては 3.2.4項に述べる．

（1）搭載計算機
　実験機搭載計算機（FCC）は，アプリケーションとして
の誘導制御プログラムを含む搭載プログラムを実装し，機
体に装備される各種搭載機器やセンサ等からの信号を取
り込み，実験機の操作，作動確認，自律飛行誘導制御計算
および計測データの記録等の処理を行い，アクチュエータ

表 3.2.1-6　前方カメラの諸元

図 3.2.1-17　制動用パラシュート

図 3.2.1-19　空気圧系

図 3.2.1-18　前方カメラ
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などの搭載制御装置への指令信号やテレメトリデータを
出力する等，実験機上での種々の演算処理を行う装置であ
る．
　FCCの写真を図 3.2.2-2に示す．この FCCは PC/104規
格に準拠したCPUボード，PIOボード，SIOボード，ADボー
ド× 2枚および新規に製作した圧力・舵角計測基板と絶対
圧センサと差圧センサが組み込まれた基板，電源基板で構
成されている．
　FCCとその他の装置およびセンサとのインターフェー
スとして，ディスクリート信号用コネクタ× 1（DIO×
8 ch，DO× 4 ch），シリアル通信コネクタ× 1（SIO×
4 ch），PWM（Pulse Width Modulation）信号出力コネク
タ× 1（13 ch），電源モニタ用コネクタ× 1（AD× 4 ch，
DIO× 3 ch），舵角センサ接続用コネクタ× 1（9 ch），
ADS用コネクタ× 1（迎角，横滑り角，外気温），PWM

信号入力用コネクタ× 1（8 ch）およびコンパクトフラッ
シュメモリ用スロット× 1が用意されており，搭載プロ
グラム書き換えやデータの入出力および FCC整備用とし
て PS/2キーボード・マウスポート，ディスプレイポート，

COMポート，LANポートが各 1ポートずつ用意されてい
る．
＜ CPUボード＞
　CPUボードはアドバンテック社製 PC/104規格準拠 CPU

ボードで，Intel® Celeron® 400 MHzを搭載しており，本シ
ステムはリアルタイム Linux（RTLinuxPro）を OSとして
搭載している．ボード上には CFメモリ用スロットが装備
されており，このメモリ上に，OSや誘導制御プログラム
を含む搭載プログラムを実装して運用する．また，計測
データや誘導制御プログラム内部データも同じ CFメモリ
上に記録され，このメモリをWindowsパソコンなどで読
み書きすることにより，誘導制御プログラムなどのアプリ
ケーションの更新や，記録データの抽出を行うことができ
る．他方，同じくボード上に搭載されている LANによっ
て同様の運用を行うことも可能となっている．CPUボー
ドに関する仕様を表 3.2.2-1に示す．
＜ PIOボード＞
　PIO（Parallel Input/Output）ボードは FPGA（Field Program-

mable Gate Array）を用いて本システム用に製作した

図 3.2.2-1　LIFLEXアビオニクス系概要構成図
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PC/104規格準拠のインターフェースボードで，13 chの
RCサーボ用 PWM信号出力および 8 chの RCサーボ用
PWM信号入力，さらに 2 chの DOと 8 chの DIを装備し
ている．13 chの RCサーボ用 PWM信号出力は機体に装

備されたアクチュエータへの指令信号を出力し，8 chの
RCサーボ用 PWM信号入力では RC受信機から出力され
る PWM信号を受け取る．
＜ SIOボード＞
　SIO（Serial Input/Output）ボードは 4 chのシリアルポー
ト（RS-232）を増設するボードで，CPUボードと同じく
アドバンテック社製 PC/104規格準拠インターフェース
ボードである．これらのポートは，航法装置やテレメトリ
送受信機と接続されデータを送受信する．SIOボードに関
する仕様を表 3.2.2-2に示す．
＜ ADボード＞
　AD（Analog to Digital）ボードは計測すべきセンサの数
を満たすように，分解能 16 bitで 16 chを装備しているも
のが 2枚使用されている．これらのボードも PC/104規格
準拠インターフェースボードでマイクロサイエンス社製
である．ADボードに関する仕様を表 3.2.2-3に示す．
＜圧力・舵角計測基板＞
　全てのアナログ信号に対してアンプとローパスフィル

図 3.2.2-2　搭載計算機（外観・内部・三面図）

表 3.2.2-1　CPUボード仕様※ 1
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ターを通して，ADボードへ信号を入力する基板である．
舵角センサおよび ADS（迎角，横滑り角）で使われてい
るポテンショメータ，並びに外気温センサには定電流を供
給する．
＜電源基板＞
　この基板はバッテリからの 14.8 V直流電圧を FCC内の
各回路に供給すべき，5 V，12 V，15 V電圧に変換する．また，
搭載バッテリの電圧モニタとしての I/F回路を構成してい
る．

（2）航法装置
　実験機の位置，速度，姿勢，加速度，角速度を計測して
FCCに出力する航法装置として，MEMSセンサを使用し
た小型の GPS/INS複合航法装置であるMicro-GAIA（マイ
クロ・ガイア）の LIFLEX版を製作した．Micro-GAIAの
主な仕様を表 3.2.2-4に，外観を図 3.2.2-3に示す．
　Micro-GAIAは，JAXAが小型航空機用に開発した航法
装置 6）で，加速度計とジャイロにMEMSセンサを使用し，
小型の GPS受信機を内蔵することで小型軽量な装置を実

現している．MEMSセンサの誤差を，GPSの位置データ
を観測量とするカルマンフィルタで推定して補正するこ
とで，高いダイナミクスの機体に対しても高い航法精度を
得ることができる．
　LIFLEXでも小型軽量であることが必要なので，Micro-

GAIAを採用することとした．LIFLEXへの適用に当たっ
ては，14.8 Vの電源電圧に対応させることと，機体の運動
を考慮して加速度検出範囲を 10 G広げる仕様変更を行っ
た．内蔵している MEMSジャイロはシリコンセンシン
グシステムズ社製 CRS03，MEMS加速度計は米国 Silicon 

Designs社製 1221L-010，GPS受信機は u-blox社製 LEA-

4T，CPUはルネサステクノロジ社製 SH-4である．また，
初期方位決定のために 3軸の磁気センサを内蔵している．
　位置精度については，通常の GPSでは高度方向の誤差

表 3.2.2-2　SIOボード仕様※ 1 表 3.2.2-4　Micro-GAIAの主な仕様 <LIFLEX版 >

表 3.2.2-3　ADボード仕様※ 1

図 3.2.2-3　航法装置（Micro-GAIA）
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が最大 30 m程度予想され，レーザ高度計への引継ぎに
十分でないため，補正情報を入力してディファレンシャ
ル GPS（DGPS）を行う必要がある．ALFLEXや HSFDで
は地上局を設置して補正信号を送信していたが，LIFLEX

では小型軽量化のために，国土交通省航空局が運用する
MSAS（MTSAT Satellite-based Augmentation System）を利
用することとした．MSASは GPSと同じ周波数の電波を
用いているため，GPS受信機が対応していれば，追加の
機器は必要ない．MSASは 2007年 9月に実運用を開始さ
れたので，同年 11月に実施した懸吊飛行試験でMSASを
用いた航法精度の確認ができた．
　Micro-GAIAの実験機への搭載に当たっては，機体姿勢
の基準となることから，取り付け角度の再現性を重視し，
機体側の取り付け面にアルミのプレートを設置して，木材
が沈み込まないように配慮した．また，Micro-GAIAの方
位の基準面であるフランジの前面に当たるように木材を
設置して，方位の再現性を得られるようにした．
　GPSアンテナは，San Jose Navigation社製の SM-76を採
用した．外観を図 3.2.2-4に示す．小型のアンテナのうちで，
電源電圧の範囲が広い（2.5～ 5.5 V）ものを選定した．
　GPSアンテナの取り付けは，機体の外板が GFRPで電
波を透過することを利用して，前胴内部に貼り付けること
とした．これにより空力形状への影響を無くした．
　懸吊装置を機体に装着すると懸吊装置が GPSアンテナ
の視野を遮ることになる．フレームはアンテナの直上を通
るが，幅が細いため目立った支障は無かった．機体後方に
ついては懸吊装置本体が GPSアンテナの視野を遮蔽する
が，今回の飛行経路では，直線進入経路に北側から入るた
め，南側にあるMSAS衛星（MTSAT）を受信する時間を
確保することができた．
　Micro-GAIA本体については，試験期間中に搭載プログ
ラムのバグ修正を行った．また，LIFLEX特有の問題とし
て，実験機が小さいため，地上作業中に周囲の作業者が
GPS受信の障害となることがあった（4.3.3.3項参照）．ま

た，格納庫（図 3.4.1-2参照）も GPS受信の障害となった．
GPS速度に誤差が発生するため，磁気センサを使用する
静止モードから，磁気センサを使用しない飛行モードへ，
地上作業中に移行してしまうという問題が生じた．これに
は速度の判定基準を上げることと，離陸前の作業場所を格
納庫から離すことで対処した．
　GPSアンテナについては，第一回懸吊飛行試験でMSAS

の受信状況が悪いことが判明し，アンテナ下面の周囲にア
ルミテープを貼ってグラウンドプレーンを形成する改修
を行った（4.2.3.2項参照）．
　尚，母機ヘリコプタの TIS（3.3.1.3項参照）でもMicro-

GAIAが用いられた．

（3）テレメトリ送受信機
　ALFLEXや HSFDでは，実験専用の電波リンク装置（ア
ンテナ，送受信機およびデータデコーダ・エンコーダなど
一式）を用い，専用の周波数を使用する手続きを行ってき
た．しかし，その方法では，多額のコストが必要となる
とともに，専用の周波数を使用するための手続きなどの労
力，さらには電波の使用期間により実験実施の時期が制限
される．特に LIFLEXのように低コストかつ小規模なプロ
ジェクトでは，大きな負担となる．
　他方，近年携帯電話に代表されるデジタル無線通信技術
が飛躍的に発展しており，電波法に基づく無線局の免許を
受けることなく運用することが可能な特定小電力無線局
が近距離通話や近距離データ通信等で多様に使われるよ
うになっている．
　LIFLEXではテレメトリ送受信機として，双葉電子工業
（株）製 2.4 GHz帯双方向 SS無線データ通信モデム FDA-

01（図 3.2.2-5参照）を採用した．
　FDA-01は小電力データ通信システムの無線局の無線設
備と呼ばれる装置にあたり，2.4 GHz帯スペクトル拡散方
式 7）のデジタル通信を行うことによって，耐ノイズ性に
優れ，小電力ながら屋外見通し 1.2 km（高利得アンテナを
使用するとその約 3倍）の電波リンクエリアを期待できる
とされている．FDA-01の主要な仕様を表 3.2.2-5に示す．

図 3.2.2-4　GPSアンテナ 図 3.2.2-5　テレメトリ送受信機（FDA-01）とアンテナ
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（4）レーザ高度計
　リフティングボディ機の自動着陸においては接地点付
近の高度の精度が重要な要素となる．ここで要求される精
度は，前述の航法装置Micro-GAIAでは満たすことが出来
ない．そのため，実験機には高精度な高度計としてレーザ
を用いた測距計が装備され，これを高度計（図 3.2.2-6参照）
として用いた．レーザ高度計の主な仕様を表 3.2.2-6に示
す．
　しかしながら飛行計画変更により，本装置は取り外され
ることになった．

（5）ADSプローブ
　実験機に搭載される ADSプローブ（図 3.2.2-7参照）は
HSFDフェーズ Iと同じものを使用しており，総圧孔，静
圧孔および迎角・横滑り角計測用に矢羽根が 2枚装備され
ている．表 3.2.2-7に主な仕様を示す．
　ADSプローブより引き出される総圧配管と静圧配管は，
FCCの圧力センサに接続される．また，矢羽根に取り付
けられたポテンショメータ出力から迎角と横滑り角を算
出している．

（6）電源系
　電源系はバッテリと電力分配器で構成されている．
＜バッテリ＞
　バッテリは搭載機器用およびアクチュエータ駆動用に

分け，RC模型用リチウムポリマーバッテリを 3種類 5パッ
ク搭載している（図 3.2.2-8（a），表 3.2.2-8参照）．
＜電力分配器＞
　電力分配器は，機体内部への電力供給分配と電源の切り
替えおよびスイッチ機能を備えた装置である（図 3.2.2-8（b）
参照）．スイッチ機能では，供給電力の系毎に電力供給の
ON/OFFを行うことが出来る．また，電力切り替え機能で
は，アンビリカルコネクタを中継して供給される外部電力
と内部バッテリから供給される電力を瞬断することなく

表 3.2.2-5　テレメトリ送受信機の主な仕様※ 1

表 3.2.2-6　レーザ高度計の主な仕様※ 1

図 3.2.2-6　レーザ高度計
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切り替えることが出来る．

3.2.3　非常系
3.2.3.1　概　要
　非常系は，非常受信系，パラシュート開放系，その他か
ら構成される（図 3.2.3-1参照）

　非常系は，実験機が計画飛行経路を逸脱する可能性が生
じた場合（異常飛行時）に作動させ，実験機を減速して落
下分散域を制限するためのものである．またその際に，地
上 /海上への落下衝撃を緩和し，飛行実験データを保全す

表 3.2.2-7　ADSプローブの主な仕様※ 1

表 3.2.2-8　搭載バッテリの主な仕様※ 1

図 3.2.2-7（a）　ADSプローブ

図 3.2.2-7（b）　ADSプローブ

図 3.2.2-8（a）　搭載バッテリ

図 3.2.2-8（b）　電力分配器（写真）
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るために使用する．非常系は地上設備である非常系送信
機（3.4.3.1項参照）からの指令を実験機の非常系受信機で
受け，非常用パラシュートを放出する．上記の非常系は 1 

Fail Safeで設計を行った．さらなる安全確保のため，非常
受信系を 2系統にした（図 3.2.3-2参照）．しかし，各系統
の非常受信系のアンテナだけでは実験機のすべての姿勢
角での受信を保証できないため，最終的に完全な二重系に
はなっていない（4.2.3.1項参照）．
　実験計画の変更（2.2.4項参照）以降，非常系のパラ
シュートは，空中模擬着陸後の実験機を回収するためのパ
ラシュートを兼ねることになった．そのため，地上局から
の非常系操作指令の二系統の他に FCCからのパラシュー
ト開傘指令にも対応することになった．
　パラシュートが確実に作動しかつ安全上致命的な状況
にならないことを保証するために以下の条件で機体およ
びパラシュートが破損しないことが要求された．
（a）吊り下げ質量は 30 kg（上限値）とする．
（b）開傘速度範囲は 20～ 68 m/sとする．
（c）開傘荷重（最大値）は 4315 N（440 kgf）以下とする．
（d） 開傘荷重（最大値）まで非常用パラシュートが破損

しないこと．
（e）実験機のパラシュート収納ベイに収納可能なこと．
　これらの要求条件を満足していることを確認するため
に，構造補強試験（4.2.7項参照）および非常／回収パラ
シュート飛行確認試験（4.2.8項参照）が行われた．

3.2.3.2　非常受信系
　非常受信系は，非常系受信機，アンテナ，バッテリから
構成される．
　非常系受信機は，産業用 RC受信機（日本遠隔制御株
式会社製 R1000DS，FMデュアルコンバージョン NEW 

ABC&W方式 PCM，72 MHz10バンド，感度 5 μV/m， No. 1: 

73.26 MHz， No. 2: 73.30 MHz）が使われている（図 3.2.3-3
参照）．PWM信号のモニタは FCCへの PWM入力ケーブ
ルを改造して 2 CHをモニタしている．
　非常系電源バッテリ（4.8 V）は 1個とし，ハーネスを
分岐して給電している（図 3.2.3-4参照）．
　また，各非常系受信機からの PWM信号は FCCに取り
入れられ，記録されるとともに地上設備の地上解析表示装
置でモニタすることができる．

3.2.3.3　パラシュート開放系
　パラシュート開放系は，非常系受信機および FCCから
の PWM信号を受けて非常系パラシュートを開放する．3
つのサーボアクチュエータのいずれかが作動すると，パラ
シュート開放扉作動機構（図 3.2.3-5参照）を介して中央
アクセス扉を固定しているラッチが外れ，格納されている

非常系パラシュート（図 3.2.3-6参照）が放出される．
　非常系パラシュートは，懸吊ボルトに取り付けられるラ
イザから吊索，傘体を経て，中央アクセス扉に結びつけら
れている．中央アクセス扉はパイロットシュートの働きも
兼ねる．
　開傘状態のパラシュートを図 3.2.3-7に示す．
　パラシュート開傘に係わる確認として，開傘時衝撃確認
試験（4.2.8項参照）および機体補強（4.2.7項参照）を行っ
た．併せて，非常系電波が確実に受信できることが求めら
れるため，電波環境確認および改善と機体姿勢による受信
環境確認（4.2.3項参照）を行った．
　また，格納されたパラシュートが円滑にかつ確実に開傘
するように，パラシュート収納嚢（図 3.2.3-8参照）も検
討された．

図 3.2.3-1　非常系の構成

図 3.2.3-2　機器構成ブロック図

図 3.2.3-3　非常系受信機（R1000DS）
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3.2.3.4　その他
　そのほかの非常系の装備としてはブザー（図 3.2.3-9参
照）があげられる．非常時にパラシュートで落下する際に
警告音を鳴らして落下許容区域内の関係者に注意を促す
ことを目的とした．装置には，防犯ブザーを使用すること
とした．

図 3.2.3-5　パラシュート開放扉作動機構

図 3.2.3-6　パラシュート格納状況
（中央アクセス扉を外した状況）

図 3.2.3-7　パラシュート開傘状況（風洞試験）

図 3.2.3-8　パラシュート収納嚢（例）

図 3.2.3-9　ブザー

図 3.2.3-4　非常受信系ブロック図
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3.2.4　搭載ソフトウェア
　FCC上で実行される搭載ソフトウェアは，オペレー
ティングシステム（OS），搭載プログラム（FCP：Flight 

Control Program）および誘導制御プログラム（GNCP：
Guidance Navigation & Control Program）で構成され，実験
機の信号処理およびデータ記録を行う．図 3.2.4-1および
図 3.2.4-2に搭載ソフトウェア入出力イメージと構成階層
図を示す．
　搭載ソフトウェアに要求した機能を以下に示す．
（1）外部入出力機能
　航法装置，他のセンサ等から入力される信号を受信，各
アクチュエータに対する指令信号の出力およびテレメト
リ通信装置とのデータの送受信を行う機能．
（2）自律誘導制御信号計算機能
　航法装置およびその他のセンサから入力されるデータ

を用いて，機体を自律飛行させるための計算を行い，舵面
（エレボンアクチュエータ× 4，ラダーアクチュエータ× 2，
ステアリング× 1）およびその他搭載機器をコントロール
するための指令信号を計算する機能．
（3）データ計測・記録機能
　機体内の状態の監視および搭載計算機において入出力
されるデータおよび内部パラメタを収集し，テレメトリ
データ配列を作成し，データログをリムーバルメディア等
に蓄積する機能．
（4）システム管理機能
　FCC/FCP自身の状態を含め，FCCに接続されている周
辺機器の BIT（Built-In Test）結果を収集し，ログデータと
して編集する機能や，FCP 内部パラメタの設定等を変更す
る機能など，FCC/FCPおよび周辺機器への設定操作を行
う機能．
（5）ブート時自動初期化機能
　FCC電源を投入した直後に，接続されている機器に対
する初期化，外部記憶メディアに保存されているデータを
用いた FCPパラメタの更新，および初期化が自動的に行
われる機能．
（6）手動操縦オーバーライド機能
　手動操縦コマンドと自律誘導制御系からの操舵コマン
ドにオーバーライドする機能．
（7）テスト信号出力機能
　各インターフェースにおける出力ポートよりテスト信
号を出力する機能．

　計算能力および運用性に関する要求概要は以下の通り
である．
（a）誘導制御演算処理は 100 Hzとする．
（b） リアルタイム OSを搭載しリアルタイム性を保証で

きるシステムとすること．
（c）一般的なファイルシステムを搭載すること．
（d） リムーバブルメディアに記録されたデータは，

Windows等の PCで読み取ることができること．

3.2.4.1　オペレーティングシステム（OS）
　LIFLEX搭載計算機では，入手性，運用性，リアル
タイム性およびコストを考慮し，FSMLabs（Finite State 

Machine Labs）社の提供する RTLinuxProを採用した（2007
年 2月に RTLinuxの関連特許ならびに商標などの使用
権は FSMLabs社よりWind River社に買収されている）．
RTLinuxは Linuxのカーネルと RTカーネルを共存させ，
Linuxでリアルタイム処理を可能した OSである．RTLinux

には Free版と Pro（有償）版があるが，本プロジェクトで
は技術的なサポートを得られる Pro（有償）版を使用して
いる．

図 3.2.4-1　搭載ソフトウェア／ FCC入出力イメージ

図 3.2.4-2　搭載ソフトウェアの構成
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3.2.4.2　搭載プログラム
　OSや誘導制御プログラム（GNCP）など搭載ソフトウェ
ア全てを総称して FCPと呼ぶこともあるが，ここでは OS

や GNCPを除く搭載プログラムのことを狭義の解釈とし
て FCPと呼んでいる．
（1）概　要
　FCPには OSで提供されるサービスルーチンおよび自律
誘導制御信号計算機能以外の全ての機能が含まれる．図
3.2.4-2にも示されているように，FCPはRTOS（RTLinuxPro）
上で作動するリアルタイムプロセスと Linuxカーネル上で
作動する非リアルタイムプロセスに分かれており，リアル
タイム性の必要とされる各入出力処理や誘導制御計算な
どはリアルタイムプロセス上で処理され，バッファー内に
蓄積されたデータの保存処理など厳密にリアルタイム性
を要求されない処理に関しては非リアルタイムプロセス
上で処理される仕様となっている．FCP構成図を図 3.2.4-3
に示す．
（2）リアルタイムプロセス処理
　リアルタイムプロセスは各入出力ディバイス制御およ
び誘導制御計算の実行を含む FCPメインプロセスで構成
されている．
　FCPメインプロセスの計算周期は 100 Hzで以下に示す
機能を実現する．
（a）自動初期化機能

FCC電源投入直後に接続されている機器に対する初期化，
FCPパラメタの読み込みと初期化を自動的に行う機能．

（b）時間管理機能
メイン誘導制御周期（100 Hz）の演算周期を制御する機
能．

（c）誘導制御 I/F

誘導制御則をメイン誘導制御周期で呼び出す機能．
（d）計測データ編集機能
外部入出力機能で得られたデータから計測・記録用の
データを選別する機能．

（e）手動操縦オーバーライド機能
手動操縦コマンドを自律誘導制御則からの操舵コマン
ドにオーバーライドする機能．

（f）テスト信号出力機能
各I/Fにおける出力ポートよりテスト信号を生成する機能．

（g）外部入出力機能
航法装置やテレメータ装置など外部機器との入出力を
行う機能．

（h）終了処理機能
保存データファイルのクローズ処理やその他プログラ
ム終了に必要な処理を行う機能．

（i）ヘルスモニタリング機能
各機器の BIT結果をモニタ．さらに操舵角をモニタし
て健全性を確認する機能．

（j）データ記録機能
選別した記録データをフォーマットに従い編集し，バッ
ファー内に保存する機能．

（k）データ保存機能
バッファー内に保存されているデータを外部記録メ
ディアに書き出すために，ファイル I/O制御プロセスと
の共有メモリ空間へ移動させる機能．

（l）RS232C通信機能
外部入出力機能で選別された RS232C入出力データを各
ポートから入出力させる機能．

（m）PWM入出力機能
外部入出力機能で選別された PWM入出力データを各
ポートから入出力させる機能．

（n）アナログ入力機能
外部入出力機能で選別されたアナログ入力データを各
ポートから入力させる機能．

（o）デジタル入出力機能
外部入出力機能で選別されたデジタル入出力データを
各ポートから入出力させる機能．

図 3.2.4-3　FCP構成
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（3）非リアルタイムプロセス処理
　RTLinuxで実行されるリアルタイムプロセスは Linux

カーネル上で実行されないため，Linuxの提供するファイ
ルシステムに直接アクセスすることが出来ない．そのた
め，この FCPでは Linux上で実行される非リアルタイム
プロセスとの共有メモリ空間を確保し，リアルタイムプ
ロセスで記録すべきデータは一度この共有メモリに蓄え，
データがある程度蓄積されたところで，非リアルタイム
プロセスで実行されるファイル IO制御プロセスによって
データを外部記憶メディアであるコンパクトフラッシュ
メモリ（CF）に記録する方法を採用している（図 3.2.4-4

参照）．
　また，同様の理由により，FCP初期化時には CFに保存
されている FCP設定データファイル等を直接読み出すこ
とが出来ない．そのため，CFに保存されているデータを
読み出す場合にも，同様な方法（厳密には書き込む手順と
は逆）を用いて行っている．
（4）データ記録項目
　FCPでは，表 3.2.4-1に示されるデータを同表に示され
るフォーマットに従い CFに記録する．
（5）GNCPとの I/F
　GNCPはメイン誘導制御周期（100 Hz）で繰り返し実行
されるリアルタイムプロセスのメインプロセスから呼ばれ
る関数（又はサブルーチン）として FCPと一緒にリンクさ
れ，FCP実行モジュールとして搭載計算機に実装される．

　GNCPとのデータの受渡しは，構造体を介して行われ，
FCPに外部から入力されるデータおよび計測されるデータ
等全てのデータを GNCPより参照可能であり，GNCPの
計算結果もこの構造体を介して FCPに受け渡され，実際
の誘導制御信号を各制御装置に出力する（図 3.2.4-5参照）．

3.2.4.3　誘導制御プログラム
　ソフトウェア工学的な視点から見ると，GNCPは搭載計
算機で実行されるアプリケーションの一つである．ここで
は誘導制御プログラムの構成，処理について説明する．

（1）自律誘導制御ミッションと GNCPに対する要求
　図 3.2.4-6，表 3.2.4-2に飛行フェーズ概要を示す．実験
機は，母機ヘリコプタにより吊り下げられ，懸吊飛行を行
いながら定められた分離地点へ移動し，高度 1,000 mより
切り離される（懸吊飛行フェーズ）．分離後，機体は平衡
滑空経路上を飛行しながら加速（軌道捕捉フェーズ）．動
圧および経路角一定の滑空飛行（平衡滑空フェーズ）を行
い，高度約 100 m付近より飛行経路を引き起こす（プリフ
レア・緩滑空フェーズ）．地面付近でファイナルフレアを
行い（ファイナルフレアフェーズ），接地後ドラッグシュー
トやブレーキによって停止する（地上走行フェーズ）．
　GNCPは懸吊飛行状態で飛行中に母機ヘリコプタからの
誘導制御開始指令によって処理が開始され，地上走行の
後，機体が停止することで終了する．
　各フェーズではその目的に従った飛行方法が求められ
る．GNCPは，実験機がその目的に従って自律飛行する
ように，航法装置（Micro-GAIA）から送られてくるデー
タや ADSによって計測される迎角，横滑り角，動圧など
を用いて，適切な制御コマンドを計算することが要求さ
れる．

（2）システム構成と全体のフロー
　図 3.2.4-7に GNCPシステム構成図を示す．GNCPは
大きく分けて，初期化，GNCインターフェース，イベン
ト・シークエンス，基準軌道・速度・FFC（Feed Forward 

Command）の計算，誘導則，制御則，GNCターミナルの
7つのプログラムで構成されている．
　前述のように，GNCPはその親プログラムである FCP

より誘導制御周期（100 Hz）で呼び出され実行される．但
し，初期化処理に関しては，FCP自動初期化処理時に一度
だけ実行される．
　初期化処理を除く GNCPを構成するプログラムは，FCP

より呼ばれる度に，図 3.2.4-8に示されるようにシーケン
シャルに実行され，FCPから渡される計測量を用いて，適
切な制御指令を算出する処理を行っている．

図 3.2.4-4　データの記録方法概要

図 3.2.4-5　FCPと GNCPのインターフェース
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表 3.2.4-1　ログ項目
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（3）GNCPの処理概要
　以下に GNCPを構成する 7つのプログラムの処理概要
について示す．また，各プログラムのブロック図概要を図
3.2.4-9に示す．
（a）初期化処理
　初期化処理では，GNCP内部で必要なパラメタ（誘導制
御パラメタや基準軌道パラメタなど）を読み込み，GNCP

内部で使用される変数を初期化する．この処理は，その他
の GNCP処理を実行する前に少なくとも 1回実行する必
要があり，FCPでは自動初期化機能より呼び出される仕様
となっている．

（b）GNCインターフェース
　GNCインターフェースでは FCPから構造体変数として
渡される計測量を元に GNCP内で必要な状態量を計算す
る．また，計測量に対する補正計算や座標変換，計測デー
タ（慣性航法装置からの高度またはレーザ高度計からの高
度の選択）の選択や計測できない状態量の推定，計測デー
タのフィルター処理も含む．
（c）イベント・シークエンス
　イベント・シークエンスでは，分離信号出力ロジック（分
離判定）等の機体の飛行状態より様々なイベント発生の監
視，誘導フェーズ切替ロジックや誘導制御モード変更など

図 3.2.4-6　飛行経路

表 3.2.4-2　飛行フェーズ概要
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切替操作，バラシュート放出信号やブレーキ信号などの離
散的制御信号の出力を行う．
（c-1）分離判定
　分離判定（表 3.2.4-3参照）では，懸吊飛行中に機体の
飛行状態を監視し続け，全ての条件が満たされたときに機
体から懸吊装置へ “ 切り離し指令 ” を出力する仕様となっ
ている．但し，この判定には図 3.2.4-10に示される状態遷
移図に示されるように，計測される状態量に対するノイズ

図 3.2.4-7　GNCPシステム構成図

図 3.2.4-8　GNCP処理フロー

図 3.2.4-10　分離信号出力状態遷移図図 3.2.4-9　GNCPブロック図概要

表 3.2.4-3　分離判定条件
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やチャタリング防止のため分離条件を満足する時間が 0.1s

以上持続することを要求している．
　実際の分離は懸吊装置が行う．懸吊装置は機体の “切り
離し指令 ” と母機ヘリコプタからの “ 分離許可指令 ” が同
時に “ 分離 ” となった場合に分離機構を作動させ実験機を
分離させる．よって，“ 分離許可指令 ” が無効の場合には
実験機が “切り離し指令 ” を出力しても分離しない．その
ため，未分離の状態で分離判定条件を逸脱した場合は，“切
り離し指令 ”が OFFとなる．
（c-2）誘導フェーズ切替
　誘導フェーズ切替では，飛行状態より誘導フェーズ切替
条件を満足したところで誘導フェーズを次のフェーズへ
進めるロジックとなっている．図 3.2.4-11および表 3.2.4-4

に誘導フェーズ切替状態遷移図と遷移条件を示す．以下に
各フェーズの説明に示す．（GPNは誘導フェーズ番号を表
す．）
GNP = 0：懸吊飛行フェーズ
懸吊飛行状態でGNCPを有効にした直後に始まるフェー
ズ．

GNP = 10：ダイブフェーズ 1（軌道捕捉フェーズ）
軌道捕捉フェーズの前半：水平に分離された飛行経路を
平衡滑空直線経路に誘導する．

GNP = 15：ダイブフェーズ 2（軌道捕捉フェーズ）
軌道捕捉フェーズの後半：平衡滑空直線経路上で平行滑
空速度まで加速する．

GNP = 20：平衡滑空フェーズ
経路角一定，等価対気速度一定の平衡滑空飛行を行う．

GNP = 30：プリフレアフェーズ
機体軸上向き荷重倍数一定（Nz = 1.5 G）で緩滑空直線
飛行経路角まで飛行経路を引き起こす．

GNP = 40：緩滑空フェーズ
緩滑空直線飛行経路上を飛行する．

GNP = 50：ファイナルフレアフェーズ
接地直前の引き起こしを行い接地する．

GNP = 60：地上走行フェーズ①
両主脚が接地し，前脚が未接地の状態．

GNP = 65：地上走行フェーズ②
全ての脚が接地した状態．ドローグシュート開傘やブ
レーキ，ステアリング制御を行う．

　図 3.2.4-11に示されるように，各誘導フェーズのパスは
一通りではない．例えば，ダイブフェーズ 2のつぎのフェー
ズは平衡滑空フェーズまたはプリフレアフェーズとなっ
ている．ダイブフェーズ 2は平衡滑空直線経路上で加速す
るフェーズであるが，外部環境の影響や機体モデル化誤
差などの為に設定された速度まで加速しなくても，条件 3

を満たした時点で平衡滑空フェーズを行わないでプリフ

レアフェーズに切り替わるようになっている．プリフレア
フェーズにおいても同様に条件によって緩滑空フェーズ
またはファイナルフレアフェーズに切り替わる．
　また，表 3.2.4-4の誘導フェーズ切替状態遷移条件は後
述する基準軌道の設計値と異なっている．例えば基準軌道
の平衡滑空角は -29 degとなっているがダイブフェーズ 1

とダイブフェーズ 2の切替条件（条件 1）は -28.5 degとなっ
ている．これは誘導制御パラメタ設計時に微調整した結果
を採用しているためである．
（d）基準軌道計算
　基準軌道計算では，誘導則への入力信号となる基準量
（表 3.2.4-5）と機体軸 z軸方向加速度フィードフォワード
コマンド（Δ AzcFF）とスピードブレーキ舵角フィードフォ

図 3.2.4-11　誘導フェーズ切替状態遷移図
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ワードコマンド（δ SBcFF）を計算する．
（d-1） 基準軌道設計（オープンループノミナルシミュレー

ション）
　基準軌道は接地速度，平衡滑空条件（経路角，等価対気

速度，ノミナルスピードブレーキ舵角）を設計した後，実
際にオープンループ 3自由度シミュレーション又はオープ
ンループ 6自由度シミュレーション（制御ループは閉ルー
プ）を行った結果を用いて設計されている．
　平衡滑空条件は，機体の空力モデル化誤差（CD誤差と
して）や定常風を考慮して，速度－経路角線図（V-γ 線図）
を用いて設計した．図 3.2.4-12に V-γ 線図を示す．図では
スピードブレーキ舵角 0 degと最大 20 degにおいて，ノミ
ナルと定常風 /誤差有りで平衡滑空する場合の等価対気速
度と経路角の関係が示されており，いずれの条件でも平衡
滑空可能な組み合わせの点を選び基準軌道の平衡滑空条
件とした．
　接地速度は，機体の空気力および姿勢角（迎角）の関係
より，接地時に尻スリ角制限（接地時のエレボン後縁の高
度制限）を満足する速度を選択とした．図 3.2.4-13に接地
時のピッチ姿勢角 θ とエレボン後縁の高度（H_t：[mm]）
の関係を示す．機体が水平飛行している仮定すると姿勢角
θ は迎角α と一致する．
　図 3.2.4-14は機体が接地時に水平飛行していると仮定し
た場合，揚力と重力の釣り合いから算出される対地速度（=

対気速度と仮定）と迎角の関係，およびその時のエレボン
後縁の高度が示されている．下図の点線は，接地時に主
脚が 50 mmストロークした場合のエレボン後縁の高度で
ある．

図 3.2.4-12　V-γ 線図

表 3.2.4-4　誘導フェーズ切替状態遷移条件

表 3.2.4-5　基準量
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（d-2）基準軌道の GNCPへの組み込み
　基準高度は 2本の曲線と 2本の直線により近似され実装
される．これらの軌道は，機体のノミナル飛行シミュレー
ション結果より曲線部を 6次の多項式で近似し，角度が平
衡滑空経路角傾いた直線と緩滑空経路角傾いた直線を滑

らかに繋げて設計されている（図 3.2.4-15参照）．
　また，基準速度に関しては，一定経路角直線軌道終了時
までは平衡滑空速度一定，引き起こし曲線軌道以降は機体
のノミナル飛行シミュレーション結果より 6次の多項式で
近似し，接地予定速度まで減速後は一定としている．
（d-3）加速度フィードフォワードコマンド（ΔAzcFF）
　ΔAzcFFはオープンループノミナル飛行シミュレーション
結果より高度に対するプロファイルとして与えられる．図
3.2.4-16に機体軸ｚ軸方向加速度フィードフォワードコマ
ンド（ΔAzcFF）を示す．
　また，プリフレア以降に関しては，引き起こし加速度と
引き起こしタイミングが設計されており，プロファイルは
それらを指数関数で滑らかに繋げることにより算出して
いる．
（d-4）スピードブレーキ舵角フィードフォワードコマン
ド（δSBcFF）
　スピードブレーキ舵角フィードフォワードコマンド
（δ SBcFF）はノミナルスピードブレーキ舵角として設計され
た舵角をフィードフォワードコマンドとして誘導則に与
える．

図 3.2.4-13　接地時のエレボン後縁の高度
（図中の数値の単位は [mm]）

図 3.2.4-14　接地時の速度に対する迎角（上）とエレボン後縁の高度（下）
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（e）誘導則・速度制御則
　誘導則では ALFLEXの誘導則を参考に，基準軌道計算
から入力される基準量に対して PIDフィードバック制御
構造とフィードフォワードコマンドを用いて制御則への
入力指令（縦加速度コマンド，ロール角コマンド，ヨー
レートコマンド（地上走行時））を算出する誘導則を各誘

導フェーズで切り替える方式を採用している．
　　速度制御則は PI制御とスピードブレーキ舵角フィー
ドフォワードコマンド（δ SBcFF）で基準速度に追従するよ
うにスピードブレーキコマンド（δ SBc）を算出する（図
3.2.4-17参照）．

図 3.2.4-15　基準軌道概要

図 3.2.4-16　機体軸ｚ軸方向加速度フィードフォワードコマンド（ΔAzcFF）

図 3.2.4-17　誘導則・速度制御則ブロック図
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（f）制御則
　制御則では誘導則で計算される加速度やスピードブ
レーキコマンドにたいして，PID制御構造をベースとした
制御構造を用いて適切な舵面（上下左右エレボン，左右
ラダー）コマンドを算出する．制御計算の構成は縦の制
御，横・方向の制御，制御配分，地上走行で構成されてお
り，縦の制御では誘導則より入力される ΔAzcに対して機
体を十分早く応答させるためのエレベータ操舵コマンド
（δ Ec）を算出，横・方向の制御では誘導則より入力される
φ cに対して機体を十分早く応答させるためのエルロン操
舵コマンド（δ Ac）とラダー操舵コマンド（δ Rc）を算出す
る．制御配分では縦の制御，横・方向の制御から算出され
た操舵コマンドおよびスピードブレーキコマンドを実際
のエレボン舵角（δ eULc，δ eURc，δ eLLc，δ eLLc）および左右ラ
ダー舵角コマンド（δ rRc，δ rLc）に配分する処理を行う（図
3.2.4-18参照）．
（g）GNCターミナル
　GNCターミナルでは GNCPで計算された指令値に適切
な単位変換を行い，FCPとのインターフェースである構造
体変数に格納する．また，GNCP内部変数としてテレメト
リやログに記録すべきデータもここで適切に単位変換を
行い，構造体変数に格納する処理を行う．

3.3　母機系の設計・製作
　母機系は，母機ヘリコプタと実験機を懸吊するのため懸
吊装置から構成される（図 3.3-1参照）．母機ヘリコプタ
を正確に予定飛行コースへ誘導するために欠かせない，パ
イロットへの指示システムとしての「Tunnel-in-the-Skyシ
ステム（TIS）」については母機ヘリコプタの項で，また実
験機を分離するための「分離システムの機能・機構」につ
いては，懸吊装置の項で，それぞれ述べる．

3.3.1　母機ヘリコプタ
3.3.1.1　MuPAL-ε（MH2000A型機）

　実験機懸吊のための母機ヘリコプタとして，2.3項の
飛行計画で述べたように，当初 JAXA実験用ヘリコプタ
MH2000A型機（MuPAL-ε）8）を想定し，飛行計画を立案
した．
　MuPAL-ε には懸吊機構が無いが，（1）JAXA実験用航
空機として，種々の飛行実験での使用および機体改修の実
績あり，（2）搭載されている TIS（3.3.4項参照）により，

図 3.2.4-18　制御則ブロック図

図 3.3-1　母機系の構成
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母機ヘリコプタの飛行経路をパイロットに正確に指示で
きる機能を有している等から，同機の使用を検討した．そ
のため，同機への懸吊機構を付加する検討作業を行いつ
つ，予備飛行試験（4.3.2項参照）を大樹町多目的航空公
園で実施した．その後の検討の結果，懸吊機構取付工事が
費用及びスケジュール的に困難であることが判明したた
め，MuPAL-ε を母機ヘリコプタとして使用することを断
念した．
　MuPAL-εの写真を図 3.3.1-1に，その主要諸元を表 3.3.1-1
に示す．

3.3.1.2　AS350B型機
　MuPAL-ε に代わり，母機ヘリコプタとして，（1）懸吊
装置含む実験機（約 150 kg）を懸吊可能なこと，（2）懸吊
状態で，高度 3,300 ft（1,000 m）で 80 kt（40 m/s）の飛行
が可能なこと，（3）TISが搭載可能なこと，等の仕様要件
を満足する機体の選択が行われた．その結果，中日本航空
（株）のアエロスパシアル式 AS350B型機をチャータする

ことになった．同機の写真を図 3.3.1-2に，その主要諸元
を表 3.3.1-2（中日本航空（株）のホームページ及び中日
本運航資料より）に示す．
　母機ヘリコプタの要件であった実験器材搭載等に関し
て，機内人員・機材配置のイメージ図（図 3.3.1-3参照）
をもとに中日本航空（株）と，（1）TISやMicro-GAIA等
の機材搭載，（2）JAXA担当者（無線機器操作・通信有資
格者）による同機の航空無線（カンパニー無線）の使用許
可，等について調整を行った．

3.3.1.3　Tunnel-in-the-Sky（TIS）システム
　LIFLEXでは，実験機を想定通りに滑走路に着陸させる
ことが目的である．そのため，実験機の飛行開始点となる
分離位置，分離時の実験機状態には正確さが要求される．
従って実験機を懸吊する母機ヘリコプタにおいても，分離
時の対気速度・高度・姿勢・機首方位等が，ある一定の値

表 3.3.1-1　MuPAL-ε の主要諸元

表 3.3.1-2　AS350B型機の主要諸元図 3.3.1-1　MuPAL-ε（MH2000A型機；JA21ME）

図 3.3.1-2　AS350B型機（JA9427）
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もしくは精度を満たしている必要がある．このような状況
を達成するために用いたのが Tunnel-in-the-Sky（TIS）シ
ステム 9）である．

（1）TISの概要
　TISとは，コクピット内のディスプレイ等を用いて飛行
すべき経路を三次元的に描画，パイロットに呈示する方式
であり，経路がトンネルのように描かれることからこの名
で呼ばれる．TISの表示の一例を図 3.3.1-4に示す．
　航空機を予め決められた飛行経路に沿って正確に飛行
させるためには，その基準経路からの「偏差」に関する情
報をパイロットに呈示する必要があるが，TISを用いて，
基準経路と自機位置の両方を呈示することで，これが可能
となる．
　JAXAでは従来，GPS航法技術との関連において，この
TISの研究開発を進めてきた．曲線進入などの複雑な飛行
経路をいかに分かりやすくパイロットに提示し，精密に飛
行経路追従が行えるかを，飛行シミュレータおよび実飛行
での実験を通して評価，開発してきた．現在では JAXAの
実験用航空機において，TISによるパイロットへの正確な
飛行経路情報提示が可能になっており，これらの実績と有
用性については実飛行試験で検証されている．TISがパイ
ロットに対し提示可能な情報を以下に挙げる．ただし，こ
れら各情報を提示可能かどうかは母機ヘリコプタの ADS，
GPS， AHRS（Attitude and Heading Reference System）等の
センサ類（当該情報取得源）装備とそこからの情報取得経
路の有無に依存するが，本実験においてはこれら全ての情
報が必要となるわけではない．
・トンネル型飛行経路（基準経路）（要 GPS）
・5秒先の自機の目標（理想）位置（要 GPS，AHRS）
・5秒先の自機位置（要 GPS）

・対気速度（要 ADS）
・GPS高度（要 GPS）
・昇降率（要 GPS）
・風向／風速（要 GPS，AHRS，ADS）
・バンク角（要 AHRS）
・速度エラー（要 ADS）
・Map表示（要 GPS）
・特定地点までの距離（要 GPS）
・エンジントルク（トルクセンサ等）
TISシステムの構成を図 3.3.1-5に示す．

（2）本実験における TISの必要性
　冒頭でも少し述べたが，TISが本飛行実験において必要
とされた理由は以下の通りである．
（a）分離時の位置精度保持
　実験機の分離は，パイロット経由計測員による操作実行

図 3.3.1-3　機内配置イメージ

図 3.3.1-4　TIS表示画面例
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と実験機内分離条件（分離位置含む）達成の 2つの条件成
立（AND条件）により自動的に行われる．このときの分
離位置は，予め設定した基準点から高度方向± 50 m，横
方向± 50 m，前後方向± 100 mの範囲内でなければなら
ない．この分離位置条件を成立させるため，TISによる基
準位置および現在位置のパイロットへの呈示が必要と考
えられる．尚，分離時の実験機速度は 80 kt（40 m/s）であ
り，分離位置範囲に入ってから約 2秒以内に条件が成立し
ない場合は分離不可能となる．
（b）直線進入飛行時のガイダンス
　実験機分離の基準点は，LIFLEX概要の軌道図（図 2.2.2-2
飛行プロファイル参照）から分かるように，滑走路延長上
の滑走路端から約 1.0 km，高度 1.0 kmの位置を想定して
いる．この位置に到達する時点で，実験機が静定し，かつ
滑走路に対し直線進入姿勢でなければならない．よって母
機ヘリコプタのパイロットは，分離点手前から滑走路に対
し直線進入飛行を開始し，定められた飛行諸元を維持しな
がら懸吊した実験機を静定させる必要がある（図 2.3.1-1

に示す飛行パターンにおいて，旋回から直線コースへ入
り，懸吊した実験機を静定させ，分離するまでの時間的余

裕を約 50秒程度と想定している）．しかし，母機ヘリコプ
タが直線飛行を開始する付近からは，パイロットが操縦席
から機体下方にある滑走路を目視することが困難である．
そこで，直線進入飛行のパイロットへのガイダンスとして
TISを用いることとした．
（c）分離範囲の条件緩和
　分離範囲の条件を緩和したような場合，パイロットへの
明確な分離位置の指針が必要となる．その場合でも，パイ
ロットの技量によらず確実な分離位置を示すことができ
る．

　従って，実験の成立確度を上げるためには，確実に実験
機を分離位置範囲に持ち込む必要があり，そのためには
TISによる母機ヘリコプタの誘導が欠かせない．

（3）搭載した TISシステム
　母機ヘリコプタとして想定した JAXAの実験用航空機
MuPAL-ε（MH2000A型機）にも，当然ながら TISが搭載
されている．そのため，LIFLEX用として TISの表示内容
の変更等の設計・開発を行い，飛行シミュレーション試験
（4.3.1項参照）で，その機能確認等を行った．その後，4.3.2
項に述べる予備飛行試験の中で TISの実飛行環境での評
価を行った．MuPAL-ε に搭載した TISシステム構成を図
3.3.1-6に示す．
　母機ヘリコプタの変更により，改めて TISシステムの
再構成を行った．変更した機体に，GPSアンテナおよび
Micro-GAIAを搭載し，そこから得られる情報をもとに
TIS表示を生成した．AS350B型機に搭載した TISシステ
ム構成を図 3.3.1-7に示す．
　TIS演算／制御用ノートパソコン（PC）は右後席計測員

図 3.3.1-6　MuPAL-ε 搭載用 TISシステム構成（予備飛行試験）

図 3.3.1-5　TIS構成図
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席前面に搭載した．システム図に見られるように，そこか
らの TIS映像信号は，スキャンコンバータを通して，コ
クピット右席パイロット用モニタと，地上との無線連絡員
（コクピット左席）用モニタおよび左後席計測員用表示モ
ニタにも流れるようにした．尚，右席パイロットへの提示
用ディスプレイは，AS350B型機に予め搭載されていた小
型モニタを使用した（図 3.3.1-8参照）．
　これら搭載品は全て持ち込んだバッテリにより駆動さ
せ，母機ヘリコプタ（AS350B型機）の電源系統とは切
り離した．また飛行試験前には EMC試験を実施し，母機
ヘリコプタおよび実験機への影響が生じないことを確認
した．

3.3.2　懸吊装置
3.3.2.1　概　要
　懸吊装置は実験機を地上から上空へ運搬し，定められた

図 3.3.1-7　AS350B型機搭載用 TISシステム構成
（第一回／第二回懸吊飛行試験）

図 3.3.1-8　AS350B型機搭載小型モニタ
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位置・高度で実験機を分離するための，実験機を運搬する
母機ヘリコプタと実験機とのインターフェース装置であ
る．懸吊装置は，懸吊ロープ，懸吊架台，分離システムお
よび外部電源で構成される（図 3.3.2-1参照）．実験機は実
験機の脚を収納した状態で懸吊架台に取り付ける必要が
ある．また，実験機分離後に懸吊架台は実験機無しで接
地（着地）する必要がある．概念検討時には，懸吊架台に
脚を装備することも検討されたが，最終的に独立した支持
台を設け，懸吊架台は支持台の上に設置することになった
（図 3.3.2-2参照）．
　吊上げ前の状態での懸吊装置および支持台を図 3.3.2-3，
図 3.3.2-4に示す．
　分離システムは，懸吊装置に搭載され，実験機と懸吊装
置を結合し，電気的分離信号の入力によって分離機構を作
動させ，実験機を懸吊装置から分離させるシステムであ
る．分離位置や速度，機体姿勢角の条件が厳しく，手動の
指令によって実験機を分離させることは困難であると予
想されるため，搭載計算機によって自動的に分離させるこ
ととした．また，安全上の問題を考えると，不時の分離を
避ける必要があるため，母機ヘリコプタからの分離許可信

号と実験機からの分離信号の双方が分離可能となった場
合のみ，実験機を分離させるシステムを要求した．
　母機ヘリコプタは分離条件を満たすように実験機を懸
吊する必要があり，母機へリコプタの精密な誘導のために
TIS（3.3.1.3項参照）を付加した．分離前に実験機搭載のバッ
テリを消費しないように，懸吊装置に外部電源を設け，分
離条件が満たされるまで再進入できるようにした．懸吊状
態での地上準備作業では懸吊装置のバッテリを消費しな
いよう，地上電源から電気を供給できるようにした．
　母機ヘリコプタの整備士やパイロットなどの意見を取
り入れ，懸吊装置（および実験機）の吊上げ／吊下ろし作
業は合計 8名の作業員が担当した（表 3.3.2-1）．
　吊上げの場合は，母機ヘリコプタが懸吊架台を懸吊した

図 3.3.2-1　懸吊装置の構成

図 3.3.2-3　懸吊装置および地上での支持台

図 3.3.2-2　実験機を懸吊した懸吊装置と地上での支持台

図 3.3.2-4　懸吊装置，支持台および実験機

表 3.3.2-1　吊上げ／吊下ろし作業者
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ホバリング時（支持台を移動）にダウンウォッシュの影響
で実験機が回転する可能性があったため懸吊架台の尾部
に取り付けられたロープで方位を維持するようにした．母
機ヘリコプタが前進速度を持てば懸吊架台および実験機
の風見安定により機首が安定する．
　ALFLEXの吊下ろしでは，数名の作業員で機体の姿勢
および位置をコントロールして懸吊装置を台座に載せる
方式がとられたが，LIFLEXは ALFLEXより小さく精密
なコントロールは難しいため，直接支持台に下ろすので
はなく一度作業員が懸吊架台を保持しその下に支持台を
入れる方式とした．実験機と懸吊装置をあわせた重量は
100 kgfを超え，それらの作業をヘリコプタのダウンウォッ
シュの中で行わなくてはならないことから懸吊架台の担
ぎ手は前後でそれぞれ 2名とした．吊下ろし作業状況を図
3.3.2-5に示す．
　尚，吊上げ・吊下ろし時における，ダウンウォッシュの
影響を事前評価や，懸吊飛行試験については 4.3節で詳細
に記述する．

3.3.2.2　懸吊架台および支持台
　懸吊架台は，懸吊飛行時に方向安定を保つ安定板を持つ
バーと実験機支持ラック（その中に自動分離機構が入る：
3.3.2.4項参照）からなる．支持架台はキャスター付きであ
る．懸吊架台の部品を図 3.3.2-6および図 3.3.2-7に示す．

　母機ヘリコプタ速度が 0～ 40 m/sにおける懸吊架台（単
体または，実験機込み）の吊り下げ角度は，安全性，吊上
げ／吊下ろし作業時のハンドリング性，分離条件に大きな
影響を与えるため，全機結合試験（4.2.5項参照）および
懸吊飛行試験（4.3.3および 4.3.4項参照）で確認した．
　第一回懸吊飛行試験の結果から，懸吊架台のハンドリン
グ性や懸吊飛行時の吊り下げ角度を改善するために，懸吊
架台の前後長を長くし安定板を大きくするなどの改良を
行い，第二回懸吊飛行試験で確認を行った．

3.3.2.3　懸吊ロープ
　懸吊ロープ（図 3.3.2-6参照）は懸吊架台を母機ヘリコ
プタに吊り下げるロープ（材料：ベクトラン）である（図
3.3.2-8参照）．
　懸吊架台は 4点（前 2箇所，後 2箇所）で吊り下げられる．
後ろは一度 1箇所でまとめられ，前 2箇所とあわせて 3点
で吊るされ，架台から約 2 m上で 1本に束ねられる．母機
ヘリコプタとは懸吊フックを介して接続される（図 3.3.2-9
参照）．

3.3.2.4　分離システム
　分離システムは，懸吊装置と実験機との結合分離機構，
母機ヘリコプタ内から分離を許可するための分離操作パ
ネル，分離操作パネルから分離機構までの信号ケーブルで

図 3.3.2-5　吊下ろし作業

図 3.3.2-6　懸吊架台構成部品名称

図 3.3.2-7　実験機支持ラックと自動分離機構

図 3.3.2-8　懸吊ロープと結合ケーブル
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構成され，電気的信号および分離ロジック等を含む．
　分離システムは，地上での実験機と懸吊装置との結合／
分離作業が円滑に行えるだけでなく，飛行実験での分離
シーケンスに従って母機ヘリコプタに搭乗した操作員に
よる分離操作パネルの操作と実験機が分離条件を判断し
た分離信号により実験機を分離する必要がある．また，母
機ヘリコプタの安全を確保するために，母機ヘリコプタ懸
吊部にある非常切り離し装置が作動したときに円滑に懸
吊装置が切り離される必要がある．
　母機ヘリコプタの非常分離システムを含む分離システ
ム全体図を図 3.3.2-10に示す．
　分離操作パネル（図 3.3.2-11参照）の操作は，母機ヘリ
コプタに搭乗した操作員が行う．また，離陸から分離許可
までの分離操作シーケンスを図 3.3.2-12に示す．分離許可
状態になった時点で，実験機から分離信号を受付けること
で，実験機は懸吊装置から分離できる．
　分離許可状態で，実験機からの分離信号が出てから分離
までの時間が長いとその間に実験機の状態（位置，速度，
姿勢など）が変化する．そのため分離機構（図 3.3.2-13参照）

はなるべく短い時間で分離が行われるように開発された．
　最終的に，実験機と直接接合する取り付け部には，グラ
イダを牽引（分離）する装置を使用し，モータの力でラッ
チを外しバネの力でなるべく短い時間で確実に実験機が
分離する方式を採用した．これにより，分離時間は 1秒以
下になった．
　分離操作シーケンスに従い分離機構を作動させる，ロ

図 3.3.2-9　懸吊ロープの取り付け

図 3.3.2-10　分離システム全体図

図 3.3.2-11　分離操作パネル

図 3.3.2-12　分離操作シーケンス
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ジック回路，外部電源との制御回路は，懸吊架台に搭載す
る懸吊機（図 3.3.2-14参照）内に設けられた．
　先に述べたように，母機ヘリコプタの非常時には飛行安
全を確保するため，パイロットにより母機ヘリコプタの懸
吊装置に備えられた非常切り離し機構を作動させ懸吊物
件全体（この場合，懸吊装置＋実験機）の分離（投棄）が
行われる．その際，懸吊ロープは非常切り離し装置（図
3.3.2-15参照）で切り離されるが，母機ヘリコプタ機内の
分離操作パネルまでの接合ケーブルが非常操作時に安全
かつ自動的に分離される必要がある．そのため，信号ケー
ブルの途中にアンビリカル・コネクタ（図 3.3.2-16参照，
航空用部品を使用）を設け，懸吊飛行前にコネクタ部分の
分離の確認（図 3.3.2-17参照）を行った．

3.3.2.5　外部電源
　外部電源は電源分配や変圧機能，地上電力供給部（コ
ネクタに接続するケーブルを含む）を有する電源部とバッ
テリ（図 3.3.2-18参照．㈱グローバルテック，商品名：
GANGAN，Li-ionバッテリ）で構成される．
　外部電源は，懸吊状態時に実験機に電源を供給するだけ
でなく，懸吊装置の分離システム回路への供給を兼ねる．
また，地上作業時において懸吊装置のバッテリが消費され

ないように，地上電源からの電力供給も可能なようになっ
ている．そのため，実験機への電力は，地上作業時は地上
電源から，懸吊状態では懸吊装置のバッテリから，切り離

図 3.3.2-13　分離機構

図 3.3.2-14　懸吊機
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し以降は実験機のバッテリから供給されることになる．
　外部バッテリおよび懸吊機は当初実験機支持ラック前
に設置したが，懸吊飛行時に実験機の GPSアンテナが遮
蔽されることが予想されたので実験機支持ラックの上部
（懸吊機の脇．図 3.3.2-14参照）に載せることにした．

3.4　地上設備の設計・製作
3.4.1　全体概要
　地上設備は，管制系，非常系，支援器材系から構成され
る（図 3.4.1-1参照）．
　概念設計時には地上航法支援系と手動操縦系が検討さ
れたが，その後，以下の理由でなくなった．
（a） DGPS航法（GPS地上局）による航法精度の向上が検

討されたが，MSASが 2007年 9月から運用段階に入り，
これを使った GPS単独航法により所望の精度が満足
されることが判明した．

（b） 非常時に手動操縦で飛行範囲の逸脱を避ける方法が検
討されたが，不安定な機体であり非常に短い操作時間
での対応が必要になることが判明した．

　LIFLEXでは，実験場である JAXA大樹航空宇宙実験場
の既存施設・設備 10）を有効活用することにした．
　図 3.4.1-2に大樹航空宇宙実験場（2.2.5項参照）におけ
る飛行実験時の地上設備の配置を示す．飛行実験の全体統
括機能は全て管制棟 3階に集約することとし，実験機およ
び母機ヘリコプタの整備などは格納庫などで行うことと
した．管制系の主な機器は 3階室内に，ダウンリンクアン
テナは屋上に設置し，支援機材系風観測装置の表示装置は
3階室内に設置した．非常系送信機の配置は 3階のべラン
ダと屋上が当初検討されたが，非常時における音声伝達の
円滑さを考慮し，3階のベランダが有力候補となった．
　母機ヘリコプタの離発着および実験機等の吊上げ／吊
下し作業は当初，格納庫からの乱れた風の影響などを考慮
しハンドリングエリアの中央付近を計画していたが，飛行
確認試験（4.3節参照）で行った懸吊飛行試験での母機ヘ
リコプタパイロットから「実験機等の吊上げ／吊下し時に
高度や位置の目標となる建物等があるほうがよい」とのコ
メントにより，格納庫側に変更された（4.3.3.2項参照）．

図 3.4.1-1　地上設備の構成

図 3.3.2-15　非常切り離し機構

図 3.3.2-16　アンビリカル・コネクタ

図 3.3.2-17　コネクタ分離確認

図 3.3.2-18　バッテリ
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3.4.2　管制系
　管制系は，テレメトリ送受信機と地上解析表示装置から
構成される（図 3.4.2-1参照）．地上解析表示装置は以下の
機能を持つ．
① 実験機の飛行経路，飛行状態の監視（リアルタイムモニ
タ）
②実験結果の記録およびクイックルックレビューが可能

（1）テレメトリ送受信機
　テレメトリ送受信機（FDA01-01：双葉電子工業株式会
社製，実験機に搭載した送受信機と同じもの）には，ペン
シル型アンテナおよび八木アンテナ（YA2419A：NATEC

製）を取り付け，ペンシル型アンテナはアップ／ダウンリ
ンク，八木アンテナはダウンリンク専用の送受信機のコネ
クタに接続した．尚，アップリンク機能は使用しなかった．
　それぞれのアンテナは実験機の飛行における予想経路
を参考にして，管制棟屋上に設置した（図 3.4.2-2参照）．
八木アンテナは操作員が手動で操作し実験機を追尾する

図 3.4.1-2　飛行実験時地上設備配置

図 3.4.2-1　構成図

図 3.4.2-2　飛行管制棟屋上のアンテナ設置状況
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ことで遠方でも実験機の状態をモニタできるようにした
（図 3.4.2-3参照）．これらのダウンリンクの送受信状態は
懸吊飛行実験で確認された（4.3節参照）．

（2）地上解析表示装置
　本装置は，テレメトリ送受信機から信号を受け，飛行状
態領等を表示するパーソナルコンピュータおよびモニタ
ソフトウェアで構成される．
　モニタを必要とする表示項目が多いために，テレメトリ
送受信機からの RS232C信号を分岐し 2台の地上解析表示
装置を使うことにした（図 3.4.2-4参照）．
　地上解析表示装置のソフトウェアは，実験機から送られ
るデータ（データ項目は表 3.2.4-1に示した搭載計算機の
ログと同じ）を受信し表示する．また，サンプリングは
10 Hzで行われ，受信したデータを記録・再生できる．デー
タ表示形式は，平面地図上および滑走路座標垂直面内への
飛行軌跡の描画，グラフ表示（タイムヒストリー）および
各種判定条件を視覚的にわかりやすくするための実験実
施判断ウインドウで構成されている．各ウインドウの表
示，画面上への配置および表示データの選択は設定ファイ
ルによって自由に変更可能となっている．（図 3.4.2-5参照）
　平面地図上および滑走路座標垂直面内への飛行軌跡の
描画ウインドウ上の滑走路の位置や基準軌道および安全
飛行許容範囲などは設定ファイルで変更可能となってお
り，また同様にグラフ表示ウインドウの表示レンジやス
ケール，グラフ表示無しの設定（デジタル表示のみの設定）
も自由に変更可能となっている．実験実施判断ウインドウ
では実験機分離の最終判断補助として，判断（比較）機能
を持たせており，テレメトリデータより実験機分離の可否
を判断しグリーン（GO）／レッド（NOGO）をランプ形式
で表示することによって時間的に余裕のない分離付近で
の判断が行いやすいようにしている．また，テレメトリの
受信状況（電波感度）を監視し，電波環境の悪化などによ
り電波が途絶え，テレメトリデータの受信が行えていない
状況では画面全体の表示色を反転させる事によって，オペ
レータが古いデータによって誤った判断を行わないよう
に工夫されている．
　このソフトウェアの記録データ変換機能を用いること
によって，FCCログデータを Excel等で読み込むことので
きるテキストデータに変更することができる．

3.4.3　非常系
　非常系は，懸吊飛行時又は実験機分離後の異常状態が発
生した場合でも第三者等の安全を確保するために，管制系
から独立して実験機の飛行を中断するために設けられた．
非常系は，二系統の非常系送信機およびスカイスクリーン
ウォッチャ（SSW）で構成される．

　異常時には，地上解析表示装置の操作員またはスカイス
クリーンウォッチャ観測員からの報告を受け飛行安全主
任が飛行中断を判断し非常系送信機操作員に指示して実
験機に対し飛行中断指令（非常パラシュート開傘）を行う
（図 3.4.3-1参照）．

3.4.3.1　非常系送信機
　非常系送信機は，日本遠隔制御株式会社製デジタルプ
ロポーショナルラジオコントロールシステム（本体：
PCM10X，モジュール：NET-72FM，No.1 73.26 MHz, No.2 

3.30 MHz）を使用している（図 3.4.3-2参照）．
　非常系送信機を持った操作員は安全主任との連携や無

図 3.4.2-3　八木アンテナでの追尾例

図 3.4.2-4　地上解析表示装置
（地上管制装置卓）

図 3.4.2-5　地上管制装置表示画面例
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線電波の環境を考慮し，管制棟 3階ベランダに配置するこ
ととした（図 3.4.3-3参照）．
　非常送信の受信状況は，懸吊飛行試験（4.3.3，4.3.4項
参照）で確認したが，受信距離を満足できなかったため，
電波リンク（アンテナパターン）試験（4.2.3項参照）を
追加で行うことになった（図 3.4.3-4参照）．

3.4.3.2　スカイスクリーンウォッチャ（SSW）
　LIFLEXではシステム安全の確保のため，管制系とは独
立に，実験機異常飛行時の監視員による目視での監視のた
め SSWを設置（配置）した（図 3.4.3-5参照）．
　窓枠を利用した簡易型のものではあるが，机上での飛行
位置計算と第一回，第二回の懸吊飛行試験時に母機ヘリコ
プタでの実飛行で，目視状況検証により正常飛行エリア
（上，北，南のリミットライン）を窓ガラス上に糸を貼り，
ラインを定めた（図 3.4.3-5，図 3.4.3-6参照）．
　即ち，監視員の目視により設定された糸ライン外に実験
機が見えた場合は異常飛行と判定し，安全主任に報告す
る．尚，リミットラインを設定するにあたっては，決めら
れた位置に設置した三脚に監視員のあごを載せて目視を
一定にするようにした．

3.4.4　支援機材系
　支援機材系は，主に開発試験時に使用する機材（システ
ム点検装置，慣性モーメント測定装置，質量・質量中心
測定装置，等），飛行実験時に使用する機材（発動発電機，
安定化電源，気象観測装置，実験状況記録用ＴＶカメラ，

図 3.4.3-1　非常系構成図

図 3.4.3-3　非常系送信機による操作図 3.4.3-2　非常系送信機

図 3.4.3-4 非常系受信確認状況（滑走路東端）

図 3.4.3-5　SSWの設置状況
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音声交信装置，等），およびその他の機材（実験機搬送・
保管装置，等）がある（表 3.4.4-1参照）．
　ここでは気象観測装置としての風観測装置と音声交信
装置（航空無線）について述べる．

3.4.4.1　風観測装置
　LIFLEXにおいては，風状況により大きく実験実施が左
右される．そのため，風情報は母機ヘリコプタ離陸時や実

験機分離時の重要な判断（GO/NO-GO判断）の一つであ
る．特に実験機が滑走路への着陸時の機体姿勢等が実験の
成否に大きく影響するため，着陸地点付近の風の状況は非
常に重要な判断要素である．もっとも，上空仮想滑走路へ
の模擬着陸への計画変更によって，地上風の情報の重要度
は下がったが，その場合でもパラシュートによる地上への
回収時に地上風の影響を受けるので，地上付近の風情報を
参考にして，実験機分離を試みるか，断念して帰投するか，
を判断する必要がある．
　風向風速計は 2.2.5項の図 2.2.5-1大樹航空宇宙実験場の
写真に示す No. 1～ No. 4の位置に設置されている．No. 5

の位置にはかつて風向風速計が設置されていたがすでに
撤去していたため，今回改めて風向風速計を取り付けた．
取り付けられた風向風速計を図 3.4.4-1に示す．尚，風向
風速計の取付（計測位置）は，MIL-F-9490Dに定められた
滑走路中心高から 20 ft（6.1 m）の高さになるように支柱
を設置することとした．これら計測・表示方法等について
は ALFLEXでの風観測 11）を参考にシステムを構成した．
　本風観測装置は（株）日本エレクトリック・インスルメ
ントのウェザーコンバータセンターをベースに構成され
ている．構成図を図 3.4.4-2に示す．
　風向風速計はプロペラ回転のパルスで風速信号を，プロ
ペラ尾翼の回転角で風向信号を発生させている．北海道で
の使用を想定して防氷装置を付けた．飛行管制棟側では，
パソコンでデータを処理・保存をし，ディスプレイに風
向・風速を表示する．管制卓脇でのパソコンの設置状況お
よび表示例を図 3.4.4-3とその拡大図を図 3.4.4-4に示す．
　拡大図の左側のグラフは ALFLEXでの表示を参考に，

図 3.4.3-6　設定された窓枠のリミットライン

表 3.4.4-1　支援器材一覧
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実験時の風制限楕円を画き，ベクトルで風向・風速を表示
するようにしている．右側は風向・風速の時歴グラフであ
る．また，下部に 10秒平均風向風速と 10秒間の中での
最大風向風速も表示するようにした．但し，ウェザーコ
ンバータセンターのソフトウェアを基本にしているため，
データ加工の大きな変更はできず，更新レートは 10秒と
なっている．

3.4.4.2　音声交信装置
　母機ヘリコプタと地上管制室との交信には，中日本航空
（株）のカンパニー無線を使用した．そのため，管制担当
の JAXA職員（無線従事者資格所有）は，同カンパニー無
線局従事者として選任を受けて無線機を使用した．無線機
の写真を図 3.4.4-5に示す．

4．システム開発試験

4.1　風洞試験
4.1.1　低速風洞試験
　初期の設計検討に使用した，CFDデータの確認および
誘導制御系設計 ･各種解析に供する空力特性を取得する目
的で 1/2スケールの模型を用いた低速風洞試験を 2006年
11月に富士重工 2 m× 2 m低速風洞において実施した（図
4.1.1-1参照）．

図 3.4.4-1　No. 5風向風速計

図 3.4.4-5　中日本航空（株）カンパニー無線機

図 3.4.4-2　風観測装置構成

図 3.4.4-3　風向風速計表示例

図 3.4.4-4　表示例拡大図
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　試験は低速空力特性試験と可視化試験とからなり，低速
空力特性試験においては基本形態での 6分力および圧力の
計測，形態効果（脚，補助主翼，補助垂直尾翼），操舵効
果，レイノルズ効果の計測を実施した．可視化試験におい
ては，チャイナクレイおよび気流糸を用いて，模型表面の
流れ場の状態，遷移の状態を確認した．
　試験結果を CFDデータと比較し，高迎角での剥離に差
異がみられるものの，良好に一致し，CFDに基づく設計
モデルの妥当性が確認された（図 4.1.1-2参照）．また，本
風試データをベースに誘導制御系設計解析用の空力モデ
ルが再構成された．

4.1.2　実機風洞試験
　2007年 6 月から 7 月に，JAXA6.5 m× 5.5 m低速風洞
において実機風洞試験を実施した（図 4.1.2-1参照）．
　この風洞試験はシステム統合試験の一部として，動圧環
境下における実機の動作確認とアクチュエータ特性デー
タ，ADS較正データ，操舵効果，形態効果取得，パラシュー

ト開傘確認，制動用パラシュート抵抗確認を目的として行
われた．結果として，アクチュエータ周波数特性の動圧に
よる顕著な劣化は認められないものの，舵面リンク系の摩
擦等による非線形な挙動などの問題が見つかり改修が行
われた．エアデータ（動圧，静圧，迎角，横滑り角）につ
いては実験機の ADSによる計測値と風洞計測値とのずれ
を評価し，また，較正データを取得した．これにより得ら
れた誤差データおよび較正データを飛行データ解析に反
映することとした．また，ここで取得された空力データは
低速風試データおよび CFDデータを補足する形で誤差モ
デル設定等に利用された．

4.1.3　パラシュート機能確認試験
　実機風洞試験において，想定した最大動圧よりも低い動
圧で非常用パラシュートの不時開放が発生した．原因は中
央アクセス扉の剛性が足りなかった事と，扉のラッチの
強度不足と推定され風洞試験後に対策がなされた．この
対策の効果を確認することを目的として，2007年 10月に
JAXA6.5 m× 5.5 m低速風洞で実施され，想定最低動圧で
パラシュート扉の開放ができること，また，最大動圧下で
も不時開放が起こらないことを確認した．

4.2　実験機システム確認
　システム統合試験として，「操舵系特性試験」，「慣性特
性計測試験」，「全機結合試験」および「フィジカルシミュ
レーション試験」を実施した．その後，質量増加や計画変
更に伴い，非常／回収用パラシュートのための構造補強と
パラシュート自体の飛行環境下での確認試験として飛行
機からのパラシュート投下試験を実施した（4.2.8項参照）．
これらの試験について以下に述べる．

図 4.1.1-1　低速風洞試験 図 4.1.2-1　実機風洞試験

図 4.1.1-2　CFD結果と低速風洞試験結果の比較例
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4.2.1　操舵系特性試験
　実験機の操舵特性を取得する目的で操舵特性試験を実
施した．
・操舵系特性試験（その 1）
　2007年 5月末から 6月初めに実施した．エレボン，ラ
ダー，ステアリングの各舵面についてステップ応答特性と
周波数特性のデータを取得した．周波数特性は，周波数ご
との正弦波入力に対するゲイン，位相特性の計測と，周波
数スイープ入力に対する応答取得を行った．尚，舵角の計
測については試験を簡易に行うため，搭載の舵角計測系を
使用して実施した．入力信号パターンの例を図 4.2.1-1に，
取得したデータを処理した周波数応答の一例を図 4.2.1-2

に示す．
（1）実機風洞試験での操舵系特性の取得
　2007年 6月から 7月にかけて実施された実機風洞試験
において，動圧負荷下での操舵特性の取得を行った．取得
したデータを処理した周波数特性からは動圧による顕著
な動特性の低下は認められなかったが，ガタやリンク系の
摩擦等によると思われる非線形性の影響が顕著に認めら
れた．
（2）操舵系特性試験（その 2）
　1回目の操舵系特性試験および実機風洞試験の後，操舵
系のリンク機構，舵角ポテンショメータのリンク機構を改
修したため，改めて無風時のデータを再取得して特性を
確認する目的で，2009年 1月にデータの再取得を行った．
また，過去のデータからガタやサーボアクチュエータ内の
量子化の影響と思われる非線形な挙動が顕著に見られた
ため，これらについても改めて確認を行った．ここで取得
されたデータに基づき，誘導制御系検討用の解析モデルの
アクチュエータ特性を修正した．

4.2.2　慣性特性計測試験
　実験機の慣性特性（質量・質量中心・慣性モーメント・
慣性乗積）を算出するために必要な実測データを取得する
目的で 2009年 2月に FHI敷地内の強度試験場にて慣性特
性計測試験を実施した．試験内容および結果は以下の通り
である．
（1）質量・質量中心計測
　重量計を用いて実験機の質量・水平面内質量中心位置の
計測，また，吊り下げ治具を用いて実験機の鉛直方向の質
量中心位置を計測した．測定結果は積上げ値と比較して妥
当であることを確認した（図 4.2.2-1参照）．
（2）慣性モーメント /乗積計測
　実験機をケーブルにて吊り下げ，二点吊自由振動法 12）

により慣性モーメント /乗積の計測を実施した．
　試験は実験機にハンドリング用の治具を取り付け，二台

図 4.2.1-1　入力信号パターン

図 4.2.1-2　周波数応答の例
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の高所作業車間に渡した梁から二本のロープで吊下げ，微
小な振動を与えてその周期を計測することにより実施し
た（図 4.2.2-2，図 4.2.2-3参照）．
　周期の計測は計測用のケーブル等の影響を排除するた
め，レーザ変位計を用いて非接触で実施された．ハンドリ
ング治具についても慣性モーメントの計測を行い，計測結
果の差分をとることにより実験機単体の慣性モーメント /

乗積を算出した．算出結果を積上げ値と比較し，妥当であ
ることを確認した．

4.2.3　電波リンク（アンテナパターン）試験
　LIFLEXで使用する電波リンクは，テレメータ，非常系
の 2種類がある．また，受信のみ電波を使う機器として，
Micro-GAIA内蔵の GPS受信機がある．これらの電波リン
クが成立していることの確認は，当初は回線解析と懸吊飛
行試験で行う計画であった．しかし，懸吊飛行試験の結果，
非常系と GPSについては性能が不十分であり（4.3.3.3項，
4.3.4.2項参照），対策および地上での電波リンク試験を行
うこととした．
　尚，テレメータについては，分離前のモニタに支障にな
らない程度にリンクが成立していれば良く，懸吊飛行試験
で十分な性能が発揮できていることが確認できた．

4.2.3.1　非常系電波リンク試験
（1）目　的
　懸吊飛行試験で非常系電波の到達距離が短かった原因
は，主に搭載機器からの電磁干渉であることが地上での確
認で判明した．配線にシールドおよびフェライトコアを追
加することで干渉を低減することができたが，無視できる
程度まで低減することはできず，性能余裕が乏しい状態に
なった．また，懸吊飛行試験では実験機の姿勢をロールや
ピッチ軸回りに大きく変えることはできず，異常飛行時の
姿勢に対して非常系電波リンクの成立を確認することが
できないので，地上でアンテナパターン試験を実施するこ
ととした．
　通常のアンテナパターン試験は電波暗室を用いて行う
が，電波暗室が対応している最低周波数は 1 GHz程度で
あり，非常系の 73 MHzに対しては電波暗室で自由空間を
模擬することはできない．可能な範囲で自由空間を模擬す
る方策として，屋外の開けた場所で試験を行い，非導電性
の材料で実験機を空中に保持し，機体の姿勢を変えてアン
テナパターンを計測することとした．
（2）試験方法
　試験は 2009年 2月に FHI工場のグラウンドで実施した．
図 4.2.3-1に非常系アンテナパターン試験の実施状況を示
す．実験機は木製のやぐらの上に置かれ，地面からの高さ
は約 4 mである．
　発泡スチロールの冶具で機体を保持してロール角
を 30 degおきに設定し，回転台で方位を 10 degおきに
360 deg回転させて，全姿勢について計測した．機体姿勢
の設定状況を図 4.2.3-2に示す．送信アンテナの偏波面は，
垂直偏波と水平偏波の両方について計測した．
（3）試験結果
　図 4.2.3-3にアンテナパターン計測結果の例を示す．No. 

図 4.2.2-1　質量・質量中心計測（水平面内）

図 4.2.2-2　慣性モーメント計測試験セットアップ

図 4.2.2-3　慣性モーメント計測試験
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1アンテナ（左の列）と No. 2アンテナ（中央列）それぞ
れでは，方位によって受信レベルが落ち込んでいるところ
があるが，両者の大きいほうをとる（右の列）と，概ね均
一なアンテナパターンが実現できている．
　計測結果から非常系電波の到達距離を計算すると，No. 

1アンテナで 4.2 km，No. 2アンテナで 5.3 kmとなった．
この距離は大樹航空宇宙実験場の飛行管制棟に非常系送
信機を置いた場合の飛行範囲をカバーすることはできる
が，回線マージンを十分確保できるほどの値ではない．た
だし，最低受信電力の計測時に，非常系が安定して動作す
る条件で計測しており，確実に正のマージンを確保してい

るので，非常系電波リンクは成立していると判断した．

4.2.3.2　GPSアンテナパターン試験
　第一回懸吊飛行試験でMSAS信号が分離待機経路を周
回中に受信できないことがあったことから，GPSのアン
テナパターンに問題があることが疑われ，地上でアンテナ
パターン試験を実施することとした．
　実機で実衛星の信号を受信して試験を行うこととした
が，GPS衛星の方向と信号レベルは常に変化しているので，
試験に使うのには不便である．そこで，GPSと同様の信
号を送信しているMTSATが静止衛星で，方向と信号レベ

図 4.2.3-1　非常系アンテナパターン試験状況

図 4.2.3-3　非常系アンテナパターン試験結果例

図 4.2.3-2　機体姿勢設定状況
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ルが一定であることを利用し，実験機の方位を回転させて
GPSの受信電力を記録し，仰角一定の条件ではあるが水
平面内のアンテナパターンを得る方法をとった．図 4.2.3-4
に試験の状況を示す（大樹町での試験状況）．実験機を懸
吊装置と合体し，懸吊架台の方位を約 45 degおきに変更
しながら計測を行った．
　最初の試験は，2007年 10月 23日，24日に FHI工場の
グラウンドで実施した．結果を図 4.2.3-5に示す．
　第一回懸吊飛行試験と同じ状態での計測結果が GP（グ
ラウンドプレーン）無で示した線であり，C/N0が通常の
レベルである 40 dB程度より明らかに低い．また，GPSア
ンテナの下を通る ADSプローブを取り付けないと受信状
況が良くなることが分かった．
　このことから，GPSアンテナ下方からの反射波が影響
していると推定し，GPSアンテナの下面の周囲（前胴上
面の内側と前方アクセス扉前半分の内側）にアルミテープ
を貼ってグラウンドプレーンを形成した．この状態でアン
テナパターンを計測したところ，図中の GP有の線の結果
が得られ，懸吊装置および懸吊架台で遮蔽される方向以外

は，正常に受信できることを確認した．この時点でのグラ
ウンドプレーンは仮設で，アクセス扉に段差を生じていた
が，薄いアルミテープで段差を生じないように本設した後
の第二回懸吊飛行試験時に大樹航空宇宙実験場で同様の
試験を行い，FHI工場での試験時と同等の結果が得られる
ことを確認した．

4.2.4　全機落下試験
　想定される落下衝撃に機体および搭載機器が耐えられ
ることを確認すること， 接地時の降着系の挙動のデータを
取得することを目的として全機落下試験を実施した．
　試験は第二回懸吊飛行試験をはさんで 2007年 11月 8日
と 12月 26日の二回に分けて実施された．実施したケース
を表 4.2.4-1に示す．また，試験状況を図 4.2.4-1に示す．

4.2.4.1　全機落下試験（その 1）
　試験は，ADSプローブ等一部の部品は取り外し，ダミー
ウェイトで質量・質量中心を合わせて実施することとし
た（表 4.2.4-1参照）．また，実験機の電源はオフの状態で
実施し，機体の挙動データは計測用の加速度計を取り付け
て取得した．質量・質量中心計測後，実験機を所定の高さ
まで手で持ち上げて落下させる方法を用いた．接地時の姿
勢角を模擬したため，前脚のみ持ち上げて落下させるケー
スからはじめて徐々に高さを上げて主脚の高さが 30 cm

になるケースまで実施した．接地時の沈下率上限である
0.5 m/sでの落下を模擬するためは高さ約 50 cmから落と
す必要があるが，万一機体を破損した場合の日程への影響
を考慮してこれ以上の高さについては第二回懸吊飛行試
験の後に実施することとした．また，機体軽量化のため，
脚取付マウント部分を改修する予定があったため，まず改
修前の形態について実施したのち，取付部を交換して改修
後の形態についての試験を行った．その後，機体電源を投

図 4.2.3-4　GPSアンテナパターン試験状況

図 4.2.3-5　GPSアンテナパターン試験結果
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入し，搭載機器の動作に問題がないことを確認した．

4.2.4.2　全機落下試験（その 2）
　第二回懸吊飛行試験後に二回目の落下試験を行った．改
修後の脚マウントを使用し，高さ 50 cmまでの試験を実施
した．実験機は懸吊装置の分離機構を用いて落下させた．
また，接地時の機器の動作異常等の有無を確認するため，
実験機電源オン状態で落下させた．50 cmの高さからの落
下後，機体の状態を目視確認したところ，チップフィン
取付部等，複数の箇所に破損が認められたため，その後，
機体の構造強度を再検討し，補修 /補強を実施することと
なった．

4.2.5　全機結合試験
4.2.5.1　試験目的
　LIFLEXでは，実験機および懸吊装置を結合した状態（全
機結合状態，図 4.2.5-1（a）参照）で母機ヘリコプタから吊

り下げ（懸吊飛行状態，図 4.2.5-1（b）参照），所定条件で
実験機が切り離され（図 4.2.5-1（c）参照），実験機は自動
で滑走路まで飛行し，母機ヘリコプタと懸吊装置は着陸場
に着陸する．本試験では，実験機，懸吊装置（分離操作パ
ネルを含む），懸吊架台などの結合状態や分離状態での機
能を確認することを目的とする．
　本試験の対象外である母機ヘリコプタと懸吊装置間の
物理的・電磁気的な確認については，懸吊飛行試験（4.3.3
項および 4.3.4項参照）において確認を行った．

4.2.5.2　確認項目
　飛行実験シーケンスを想定し，以下の物理的・電磁気的
な確認を行った．
（1-1）離陸前における機体結合
・支持台を使い懸吊装置と実験機の結合作業を支障なく行
えること．
・電気ハーネスを結合することで実験機搭載プログラム等
に悪影響を及ぼさないこと．
・結合状態で GPS衛星の受信数に大きな変化がないこと．
（1-2）全機結合状態（離陸前又は懸吊飛行時）
・結合状態で懸吊装置を傾けても実験機と懸吊装置の間で
過剰な干渉（変形など）がないこと．
・支持台から懸吊ロープ一本で吊り上げ／吊り下げ時に実

表 4.2.4-1　試験ケース

図 4.2.4-1　全機落下試験

図 4.2.5-1　結合状態と切離状態イメージ
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験機が支持台に接触しないこと．
・母機ヘリコプタの操作員が取り扱う分離操作パネルの操
作により，分離操作パネルのランプが設計どおりに点灯
すること．
・非常切り離し装置の電気ハーネスが切り離された状態
で，実験機側から分離信号を送っても切り離されないこ
と．
（1-3）結合状態で帰投後の分離
・支持台に乗った結合状態の実験機を支障なく切り離し作
業ができること．
（2-1）実験開始時の分離
・分離信号ONから1秒以内に実験機が実際に切り離され，
電気ハーネスが支障なく切り離されること．
・分離操作パネルが分離許可状態で，実験機から分離信号
を送ったときに正常に分離されること．
・分離後に，懸吊装置側の電気ハーネスのコネクタ部分が
懸吊装置に当たらないこと．
・電気ハーネスが分離した後，切り離し装置のモータが停
止すること．発火など異常な状態にならないこと．分離
操作パネルのランプが正常に点灯すること．懸吊装置の
電源を正常に OFFできること．
（2-2）分離後
・分離後の懸吊装置が懸吊ロープの一本吊りの状態で異常
な角度にならないこと，支持台に問題なく設置できるこ
と．

4.2.5.3　試験結果
　2007年 7月 26日における試験で，外部電源から内部電
源に切り替える際のスイッチングノイズで FCCがリセッ
トされる不具合が発生したため，電源分配器の改修を行
い，2007年 11月 7日に全ての要求機能・性能を満足する
ことを確認した（図 4.2.5-2参照）．

4.2.6　フィジカルシミュレーション試験
　フィジカルシミュレーション試験は，飛行実験前に実験
機を使い誘導制御プログラム（GNCP）の動作を確認する
ことを目的している．GNCPを実験機上の FCCに搭載し
た状態で，地上において動作を確認する．
　ただし，実験機は地上で静止しており飛行運動は発生し
ないため，センサ信号はGNCPの入力として使用できない．
代わりに飛行シミュレーションを用いた模擬信号を FCC

で取り込み，GNCPの入力とする．入力信号に応じた制御
舵面の舵角コマンド等が，GNCP内で計算され出力される．
出力された舵角信号により，アクチュエータが駆動され
る．この試験において確認できることは，次の 2つである．
（1）実験機に搭載された状態での GNCP動作
（2）アクチュエータ動作
ただし以下のような，飛行実験と異なる点がある．
・飛行中の FCCはセンサからの信号を受信するが，この
試験では飛行運動の模擬信号を取り込むため，FCCへ
の信号伝達経路が飛行中とは異なる．
・この試験では，アクチュエータ舵面に空気力は働かな
い．よって，厳密には飛行中の舵角の挙動とは異なる．
特に，バックラッシュは空気力の大きさと方向により，
舵角を微妙に変化させる．

4.2.6.1　試験システム
　図 4.2.6-1に，試験システムの概略を示す．システムの
主要部は大きく分けて，実験機に搭載された FCCと飛行
運動を模擬するシミュレーション計算機の，2つの部分か
ら成る．
　シミュレーション計算機で飛行運動を模擬して，センサ
出力相当の信号を出力する．その信号を FCCで取り込み，
GNCPで誘導制御コマンドを計算し，アクチュエータを駆
動する．各アクチュエータ舵角はポテンショメータで計測
され，シミュレーション計算機に送られ，飛行運動計算に
反映される．
　GNCPの設計確認は，飛行運動シミュレーションと
GNCPを含む 1台の PC内で実行している（オフラインシ
ミュレーション）．よって本試験システムとは，実物のア
クチュエータを使用することが異なるのは明らかだが，違
いはそれだけではない．試験システムでは，いくつかの異
なるセンサからの信号を，全てシミュレーション計算機か
らの信号に置き換える必要がある．センサ出力がアナログ
の場合には，シミュレーション計算機出力をアナログに変
換する必要がある．FCCにアナログで取り込んだセンサ
信号は再度デジタル信号に変換されて，GNCPに利用され
る．よって「シミュレーション計算機の出力」と「GNCP

の入力」とは微妙な差があり，完全に一致するわけではな
い．アクチュエータを除いたとしても，1台の PC内で実図 4.2.5-2　実験機と懸吊装置の結合状態
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行する設計確認とこの試験は，信号の伝送部分が異なって
おり計算結果も微妙に異なる．またこの試験では，飛行運
動シミュレーションをリアルタイム処理する必要もある．
　以上の設計確認時との違いを考慮し，この試験では段階
を追って図 4.2.6-1の試験システムを構築した．

4.2.6.2　試験手順
　図 4.2.6-1の試験システムを構築するために 3つのステッ
プで確認した．第 1，第 2ステップの試験コンフィギュレー
ションを図 4.2.6-2に示す．第 3ステップが，図 4.2.6-1の
試験システムとなる．

第 1ステップ
　シミュレーション計算機を用いて，設計確認時の状況を

再現する．図 4.2.6-2（a）に，試験コンフィギュレーション
を示す．シミュレーション計算機に，飛行運動シミュレー
ションプログラムと GNCPを組み込む．この状態で飛行
シミュレーションを実施し，設計確認時と同じ結果が得ら
れることを確認する．
　この試験では，設計確認時とは異なるハードおよびソフ
ト（OS，コンパイラ）を使用しても，同じ結果が出力さ
れることを確認する．

第 2ステップ
　次に，シミュレーション計算機と FCCとの接続の妥当
性を確認するため，アクチュエータを介さず直接接続す
る．この試験コンフィギュレーションを，図 4.2.6-2（b）
に示す．第 1ステップとの違いを，以下に記す．

図 4.2.6-1　フィジカルシミュレーション試験システム

図 4.2.6-2　試験手順
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（1）GNCPが異なる計算機（FCC）で動作する．
（2）2つの計算機間の，接続が必要である．
（3） 接続において，DA変換，物理量－電圧変換等の処

理が介在する．
（4）リアルタイムで動作する．

　以上の違いがあるが，基本的には第 1ステップとほぼ同
じ結果が得られるはずである．物理量－電圧変換のスケー
ルファクタの誤りなど，接続の問題を排除することができ
た．

4.2.6.3　確認項目
　フィジカルシミュレーション試験において確認した項
目は，大まかに分類して次の 3項目である．
（1）アクチュエータ特性
　　 各舵面の入出力を計測．入力と出力に大きな違いが無
いことを確認．

（2）誘導制御性能
　　 基準軌道，および誘導制御コマンドへの追従性を確
認．

（3）オフラインシミュレーションとの比較
　　 飛行運動状態量，誘導フェーズ，WOWフラグなどに
ついて，オフラインシミュレーション結果と大きな差

異がないことを確認．

　上記のシミュレーションの前に，実験機分離前に必要と
なる，分離条件や各種フラグの確認を実施した．具体的に
は，次の項目である．
（1）分離判定パラメタ・フラグ
　　 分離判定に用いる各 12個の飛行状態量が，許容幅範
囲内外で正しくフラグを出力することを確認．

（2）分離時フラグ
　　 「分離フラグ」および「電源切替フラグ」に連動して
変化する，「誘導制御フラグ」，「積分フラグ」，「誘導
フェーズ」の各フラグが正しい値を出力することを確
認．

4.2.6.4　試験結果
　試験ケースは次の 5通りとした．
（1）ノミナル（誤差無し）
（2）Y = 50 mオフセット分離
（3）向風
（4）追風
（5）横風

　最も基本的なケースであるノミナルケースにより，垂直

図 4.2.6-3　試験結果例：Y = 50 mオフセット分離
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面内の飛行と縦運動について確認できる．また（2）のオ
フセット分離ケースにより，横運動の妥当性が確認でき
る．さらに比較的影響が大きいと考えられる，風を含む 3

ケースを追加した．
　図 4.2.6-3に試験結果例として，Y = 50 mオフセット分
離ケースの時歴データを示す．左側は誘導制御性能を示し
ており，赤線がコマンドを表す．少し遅れて実測値（青線）
が追従していることがわかる．一方で右側には，姿勢角を
オフラインシミュレーション結果と比較したデータを示
す．青線で示す試験結果と，緑線で示すオフラインシミュ
レーション結果は良く一致していることがわかる．

4.2.7　構造補強試験
　飛行安全の観点から機体構造に問題のないこと，すなわ
ち，想定される非常用パラシュートの開傘荷重に対して少
なくとも機体が分解しないだけの耐荷能力を有すること
の確認を目的として，部分模擬供試体を用いた耐荷能力の
確認試験を実施した．

4.2.7.1　試験供試体
　試験供試体として，実機の STA348.5から STA1406.5に
至る部分の主構造組立を新たに製作した（図 4.2.7-1参照）．
　これに，実機を模擬するための部材および，懸吊ポイン
ト周辺で，強度検討の結果必要と判断された補強を追加し
て，耐荷能力確認試験に供する部分模擬供試体とした．供
試体における補強の概要を図 4.2.7-2に示す．
　また，補強部材は以下のとおりである．

 1．補強スティフナ（2 STA） ×各 1
 2．上面補強板（3 mm） × 1
 3．上面補強板（4 mm） × 1
 4．FCC縁補強板（3 mm） × 1

図 4.2.7-1 　供試体概要

図 4.2.7-2　補強概要
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 5．上面ガセット（20 mm） × 8
 6．上面ガセット（90 mm） × 2
 7．下面ガセット（30 mm） × 4
 8．下面ガセット（60 mm） × 2
 9．補強ボルト（M3） × 6
 10．GFRP

4.2.7.2　試験方法
　試験手順は以下のとおりである．
1．当て板，反力支持冶具を介して供試体本体を万能試
験機にセットする．

2．連結冶具，ロードセルを介して懸吊ポイントを油圧
アクチュエータにセットする．

3．左右の上面ビーム板（STA880：懸吊ポイント）と，
アクチュエータに変位計をセットする．

4．僅かに荷重を負荷した状態で，支持点のバランスを
とる．

5．計測（印加荷重，変位，ビデオ画像）開始する．
6．破断により耐荷しなくなるまで，ハンドポンプで徐々
に引張荷重を印加する．

7．破断部分の写真撮影を実施する．
試験方法の概要を図 4.2.7-3に示す．

4.2.7.3　試験結果
　試験結果の概要を以下に示す．
1．440.9 kgf（想定開傘荷重）に対しては，部分的な破

図 4.2.7-3　試験方法概要

図 4.2.7-4　試験結果概要（変位～荷重）
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損もなく耐荷．
2．490 kgfあたりから，異音が生じ始める．
3．570 kgfあたりから，左右の変位計に差が生じ始める．
4．757 kgfで左舷前方破断（負荷停止）．
試験結果概要（変位データ）を図 4.2.7-4に，破断状況概
要を図 4.2.7-5に示す．
　強度検討の結果，想定される非常用パラシュートの開傘
荷重（制限荷重）に対して，安全率（1.5）を見込んだ荷重（終
局荷重）まで，少なくとも機体が分解しないだけの耐荷能
力を有することが確認された．

4.2.8　非常／回収用パラシュート飛行確認試験
　パラシュートの仕様や製作・設計に関しては 3.2.3項に
述べた通りであるが，LIFLEXでは当初非常系用としての
みパラシュートの使用を計画していた．その後の計画変更
に伴い，非常／回収用パラシュートとして，二つの用途に
用いる事にした．即ち，（1）実験機が予定飛行経路を逸脱
する可能性が生じた場合（異常飛行時）にパラシュートを
作動させ，実験機を減速，落下させる．そして地上または
海上への落下時の衝撃を緩和し，飛行実験データを保全す
るために使用する．その非常系としての役割，（2）実験機
が正常飛行し，上空での着陸模擬後，実験機を地上まで回
収する役割，である．
　実験機の開発・進捗過程での見直し等，特に，実験機の
質量増加に伴い，本パラシュートの開傘荷重の見直しおよ
び確認が必要となった．即ち，非常系として実験機最速時
（68 m/s）でのパラシュート開傘荷重を計算値で 440.9 kgf

と予測し，パラシュートの実験機への取付部の構造補強
（4.2.7項参照）を実施した．一方，解析での開傘荷重の推
定には不確定さが伴うため最終的に現物での開傘状況を
含めた飛行確認が必要であった．

4.2.8.1　飛行確認試験
　2009年 2月 12日～ 13日に，現有のLIFLEX用パラシュー

トの開傘確認試験として，茨城県大利根飛行場（滑走路長
800 m）で飛行確認試験を実施した．飛行確認試験は藤倉
航装（株）の単発のセスナ 172型機（図 4.2.8-1参照）を
使用して行った．
　本飛行試験ではパラシュートの開傘挙動の確認，開傘荷
重（降下速度も併せて）の確認および強度確認（開傘時に
破損しないこと）を目的として，実験機質量に相当するダ
ミーウェイト（30 Kg）を懸吊して行った．使用したパラ
シュートは相互比較のため，LIFLEX用パラシュート（フ
ジ・インバック社製）と藤倉航装製のパラシュートを用い
た．
（1） 藤倉航装（株）製同等品での試験手順，計測系等の

確認
（2）LIFLEX用改修品での開傘荷重，降下速度の把握
（3） LIFLEX用改修品（傘体頂部付近補修 ,ライザ部は

藤倉航装（株）製と同等）での開傘荷重，降下速度
の把握

（4） 藤倉航装（株）製同等品での開傘荷重，降下速度の
把握

（5） LIFLEX用新規製作品（ライザ部は藤倉航装（株）
製と同等）での開傘挙動の確認

　パラシュート投下時の機体速度はセスナ 172型機の最
大速度を勘案し，110 kt（56.6 m/s）とし，解析で 68 m/s

時の開傘荷重を推定することにした．また，投下高度は
500 ft（152 m）とし，図 4.2.8-2の試験環境図に示す滑走
路中央付近脇を投下ポイントとした．高度 500 ftで最初の
滑走路進入時に，リボンを投下し，周辺状況，風状況を確
認後，パラシュート投下飛行の進入を行った．搭乗者はパ
イロット，投下責任者，補助者の 3名である．
　パラシュートとダミー計測器一式の供試体の概要図を
図 4.2.8-3に，搭載状況を図 4.2.8-4に示す．また，ダミー
質量の一部として計測器材 BOXを搭載した．計測器材

図 4.2.7-5　破断状況概要
図 4.2.8-1　セスナ 172型機（JA3333）
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図 4.2.8-2　試験環境図

図 4.2.8-3　供試体概要図

図 4.2.8-4　投下レール取付状況とパラシュート・ダミー計測器一式投下準備状況
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BOXには自記位置計測計（GPS）とデータロガーとシグ
ナルコンディショナが内装されている．図 4.2.8-5に計測
器材一式を示す．
　2月 12日の飛行試験では合計 5回の投下飛行を行った．
始めに藤倉航装製のパラシュートで，試験手順，計測系等
の確認のための投下飛行を実施し，データ取得の確認もで
きた．しかしながら，2回目の LIFLEX用パラシュートの
投下飛行で，投下直後にライザが破断し，ダミーは滑走路
脇へ落下した．落下の衝撃で計測系が破損したため，デー
タは取得出来なくなった．一部予備の計測器材で再投下飛
行を行ったが，傘体生地の一部に破損などが生じ，満足な
データ取得ができなかった．
　2月 13日に改めて投下飛行を 5回行った．パラシュー
トの反転開傘と思われる状況が 1回見られたが，残りの 4

回は正常開傘で開傘荷重のデータ取得ができた．但し，降
下速度計測については前日の気圧高度測定器の修復が出
来ずに，データ取得が出来なかった．投下飛行状況を図
4.2.8-6に示す．また，データ例を図 4.2.8-7，4.2.8-8に示す．

4.2.8.2　飛行確認試験結果のまとめ
　以上の飛行試験結果より，110 kt（56.6 m/s）での
LIFLEX用パラシュートの開傘荷重の実測値から推定し
た 68 m/s時の開傘荷重予想値は 1,124 kgf（11,023 N）と
推定された．しかしながら，先に述べたように計算値で
440.9 kgf（4,324 N）と約 2.5倍の違いが見られた．種々検
討の結果，改めて新規パラシュートの設計製作の見直しを
行い，製作後に確認飛行試験を実施することにした．
　パラシュート再設計 /製作の要件として，雨天時の使用
は想定しないことを条件に，JAXAの要求を以下のように
設定した．しかし，この時点で LEFLEX凍結となったため，
新規パラシュートの製作・確認飛行試験には至らなかっ
た．
（1） パラシュートは実験機のパラシュート収納ベイに

収納可能なこととし，質量は 1 kg程度とし，パラ
シュートを含む実験機の吊り下げ質量は実験機質
量上限値の 30 kgを超えないこと．

（2） 開傘速度範囲は 20～ 68 m/sとし，降下速度（終端
速度）は 8 m/s以下とする（更に低減出来れば望ま
しい）．

（3） 開傘荷重（最大値）は構造補強試験で確認されてい
る値 4,315 N（440 kgf）以下とする．

（4） 開傘荷重（最大値）まではパラシュートが破損しな
いこと．

4.2.9　地上走行試験
4.2.9.1　概　要
　実験機の着陸後の滑走路走行時のステアリング，ブレー

図 4.2.8-5　計測器材一式

図 4.2.8-6　投下飛行状況

図 4.2.8-7　高度／降下速度データ例

図 4.2.8-8　開傘荷重データ例
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キ等の機能確認および，走行制御系の設計評価に供するた
めの走行特性を取得する目的で走行試験を実施した．実験
機の滑走状態を模擬するため，自動車による牽引 /加速後
分離する方法を用いることとした．
　試験は FHI工場敷地内での予備試験と大樹航空宇宙実
験場での走行試験を行った．

4.2.9.2　地上走行予備試験
　地上走行予備試験は 2007年 11月 4日に FHI工場敷地
内で実施され，低速での実験機および牽引装置の予備的な
機能確認を行った．実施内容は以下の項目である．
①ブレーキ機能確認
　実験機を手で押して走らせた後，ブレーキをかけ，制動
機能を確認した．
②ステアリング機能確認
　同じく実験機を手で押して走らせた後，ステアリングを
切ってステアリング機能を確認．
③分離機能確認
　実験機を牽引装置に取り付け，静止した状態から正常に
分離できることを確認した．
④牽引機能確認
　実験機を牽引装置に取り付け 25 km/h未満の微速で牽引
走行できることを確認した．

4.2.9.3　地上走行試験
　2007年 11月 23～ 24日に大樹航空宇宙実験場において
懸吊飛行試験に引き続いて滑走路上での地上走行試験を
実施した．ここでは以下の試験項目を実施した．
①制動力確認：分離後にブレーキ作動し，減速時歴から
制動力を推定する．
②横力計測：分離後にステアリングをステップ操舵し，
旋回軌跡から横力を推定する．
③制動用パラシュート機能確認：分離後に制動用パラ
シュートの開傘指令を送り，パラシュートが問題なく
開傘することを確認する．また，減速時歴から制動力
を推定する．

　準備作業として，格納庫内で手押し加速によるステア
リング，ブレーキの調整を行った後，滑走路上に出て自動
車で実験機を牽引して加速し，車上からの操作で分離する
ことによって試験を実施した（図 4.2.9-1参照）．試験ケー
スを表 4.2.9-1に示す．尚，横力計測のケースではステア
リングを切るため，初めは安全のため滑走路中央からステ
アリング方向と逆にオフセットした位置から分離を行い，
その後，滑走路センターライン上から分離しての試験を
行った．

4.3　飛行確認試験
　短期間で LIFLEXのシステム開発の確認試験を行うため
には，地上での確認試験と並行して，飛行環境（飛行パター
ン，飛行計画・実験手順，電波リンクやセンサの飛行環境
確認，等）での確認試験も実施する必要があった．その飛
行環境での確認試験として，母機ヘリコプタ単体での飛行
試験（予備飛行試験）および実験機懸吊での飛行試験（第
一回／第二回懸吊飛行試験）を大樹航空宇宙実験場で実
施した．また，同時に実験機の走行試験も実施した（4.2.9
項参照）．
　ここでは上記飛行試験および飛行試験に先立って JAXA

図 4.2.9-1　試験実施状況

表 4.2.9-1　試験実施ケース
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の飛行シミュレータで行った模擬試験についても述べる．

4.3.1　飛行シミュレーション試験
　飛行試験に先立ち，まず LIFLEX飛行実験を想定し，
JAXAの研究開発用飛行シミュレータである回転翼機型可
動コックピット・システム FSCAT-R13）を用いて，下記項
目を確認するための飛行シミュレーション試験を実施し
た．但し，モーションシステムによる実験機懸吊時の運動
模擬は行わないこととした．即ち，パイロットに計画され
た飛行パターンを飛んで貰い，問題点の洗い出しとパイ
ロットの操縦慣熟等を目的に飛行シミュレーション試験
を実施した．
　LIFLEXにおいて，母機ヘリコプタから実験機を切り離
す場合，母機ヘリコプタの高度，速度はもちろん，その飛
行経路等を母機ヘリコプタのパイロットへ指示をするこ
とが欠かせない．特に，どのようにパイロットへ基準飛
行経路を表示し，分離位置へ正確に誘導指示できるかは，
LIFLEXの成否に関わる課題である．そのためには，飛行
シミュレータにおいてこれらの課題を検討しておくこと
が非常に重要である．確認項目と目的は以下の通りであ
る．
（1）実験機の懸吊状態での母機ヘリコプタの飛行性確認
（2） 飛行実験時に想定している飛行パターンの確認（電

波リンク確認用の試験パターンを含む））と TIS（に
よるパイロットへの基準飛行経路等の指示（表示）
の評価

（3）実験機の分離シーケンス評価
　この飛行シミュレーション試験は，MuPAL-ε の操縦担
当である JAXAおよびMHIのパイロットの搭乗で実施し
た．その後，母機ヘリコプタがチャータ機である AS350B

型機に決定したため，同じ飛行シミュレーション試験を，
中日本航空（株）の担当パイロットの搭乗で実施した．
　FSCAT-Rの外観写真を図 4.3.1-1に示す．写真からも判
るように，FSCAT-Rはハーフドーム型スクリーン投写方
式の模擬視界映像表示装置で，大樹航空宇宙実験場の模
擬視界映像を発生させることができる．またMH2000A型
機の特性データを有しているのでその運動模擬が可能で
あった．
　想定飛行パターンは図 2.3-1に示した当初計画飛行パ
ターンである．飛行シミュレーションでは以下のパターン
を準備した．
（1） ノミナルパターン 2ケース（母機ヘリコプタ離陸後，

実験機分離位置まで進入する飛行パターン）
（2） リトライパターン（分離条件が整わず，実験機を分

離出来ずに再度実験機分離位置まで進入する飛行
パターン）

（3） 実験中止パターン（分離条件が整わず，または異常

時に実験を中止して実験機懸吊形態で着陸地点に
戻る飛行パターン）

　また，TISの表示内容はMuPAL-ε 仕様の表示をベース
にし，下記項目を追加または現状の内容を修正することに
した．
（1） 直線進入時に，「電源切り替え」，「実験機静定」，「分

離安全装置解除」，「分離許可信号 ON／ OFF」，「実
験機分離」の表示等

（2） 実験機分離アーム（電源切り替え時）開始位置（こ
この位置を決める）から分離まで，トンネル枠の色
または点滅，分離許可信号 ON時には音声，文字の
点滅等

　実験手順の確認として，実験ケースに従って，パイロッ
ト，ミッションオペレータの実験機分離作業手順を行うこ
とにした．
　飛行シミュレーション試験は 2回に分けて実施した．そ
の結果，飛行形態として旋回半径 1000 m，左旋回，速度
80 ktが最も良好で，上昇中は速度を下げる方が良いとい
うことになり，これをノミナルの飛行パターンとすること
にした（図 4.3.1-2参照）．これらを反映して予備飛行試験
（4.3.2項参照）の飛行試験計画書等を作製していった．

4.3.2　予備飛行試験
　上記，飛行シミュレーション試験を基に，2006年 10月
23日（月）～ 25日（水）に MH2000A型機（MuPAL-ε）
を使用し，大樹航空宇宙実験場で予備飛行試験を実施し

図 4.3.1-1　FSCA-R
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た．この予備飛行試験では，懸吊装置も実験機も無い形態
で，LIFLEX実施時の飛行環境上の調査を主目的に飛行試
験を計画した．

4.3.2.1　飛行試験の目的と概要
　予備飛行実験は，LIFLEXの事前調査を目的として飛行
試験が計画され，以下の項目の確認を行った．
（1） 母機ヘリコプタの飛行パターンの実現性（実験手順

含む）の確認および経路誘導のための TISの表示内
容の妥当性確認

（2）実験場における電波リンク確認
（3）実験場の地面に対するレーザ測距機能の確認
（4）ダウンウォッシュ風計測と体感確認
　上記項目確認のため，飛行ケースは大きく下記の 4ケー
スとし，
　ａ）飛行パターン・表示内容確認（TRACK）
　ｂ）電波リンク確認（LINK）
　ｃ）レーザ測距器機能確認（LASER）
　ｄ）ヘリコプタ風圧確認試験（WASH）
　　注） 括弧内のローマ字は飛行方案，飛行結果等で簡便

に記載するために使用した試験項目名の略語で
ある．

　それぞれ飛行方法をさらに細分化して，より効率的な飛
行をするように飛行実験方案を作成し実験に臨んだ．試験

図 4.3.1-2　ノミナル飛行パターン

表 4.3.2-1　飛行結果一覧
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期間中 3回の飛行を行い，データを取得した．飛行結果の
一覧を表 4.3.2-1に示す．

4.3.2.2　確認試験結果と課題
　上記「飛行試験の目的」に沿って，その結果の概要およ
び課題について以下に述べる．

（1） 母機ヘリコプタの飛行パターンの実現性（実験手順
含む）の確認および経路誘導のための TISの表示
内容の妥当性確認

　母機ヘリコプタの飛行パターンの実現性を確認するた
めに，図 4.3.2-1に示す飛行パターン案①，②を準備した．
　この飛行パターンに従って，実験機分離に至る，ノミナ
ル飛行，再試行飛行，着陸等の飛行を行い，その間での実
験手順，交信シーケンスを確認・修正した．修正したシー
ケンス等も本予備飛行試験の中で確認し，実現性のある飛
行実験シーケンスがほぼ確立できた．実験手順の複雑さか
ら実験機分離までの時間的余裕を持たすために進入直線
部をさらに延ばすこととなった．
　また，TISに関しては 3.3.4項で述べたように，飛行シミュ
レーションでの課題の洗い出しも行っていたのと，TISが
MuPAL-ε の標準装備機能として種々の飛行実験にも用い
られていた実績から，本予備飛行試験での LIFLEX用の
バージョンの作動確認で，ほぼパイロットにも受け入れら
れる表示内容となった．MuPAL-ε 搭載時の TISシステム
については 3.3.1.3項の（3）に述べた通りである．

（2）実験場における電波リンク確認
　データ転送のためのテレメータ（実験機から飛行管制棟
へ）や実験機異常飛行時の非常系（飛行管制棟から実験機
へ）の電波のリンク確認は，回線解析計算だけではなく実
環境（地上，海上，建物，樹木等の影響）での確認が必要
である．テレメータについては 3.2.2項で述べたように小
電力データ通信システムによるデータリンクを用いてい
る．本来，実験機（空中）から電波を出して地上で受信す
る必要があるが，予備飛行試験では実験機が無いため，送
信機をMuPAL-ε に搭載し，電波を発射することを検討し
た．しかし，法的にMuPAL-ε からこの電波の発射は出来
ないため，送受信機の場所を入れ替えて，飛行管制棟屋
上に送信機を置き，MuPAL-ε へ向けての電波発射を行い，
機上に搭載した受信機で受信すると言う，逆の電波リンク
確認方法をとった．即ち，MuPAL-ε の機内に持ち込んだ
ノート型 PCで受信状況を記録およびモニタした．非常系
電波リンクに関しては，産業用 RCのプロポを使って管制
室前のベランダからMuPAL-εに向けて電波の発射を行い，
機上で受信機の受信状況を確認した．電波リンク確認のた
めの飛行パターンを図 4.3.2-2に示す．

　テレメトリデータは，ほぼ予定した全域で受信できた
が，約 20%程度のデータ欠損があることが判った．欠損
の割合が距離によらないことから，使用した通信ソフト
ウェアの問題で，無線通信自体に問題は無いと判断し，実
験機を製作した後で，懸吊飛行試験で再度確認することと
した．非常系に使用している産業用 RCシステムに関して
は，分離以降に相当する距離での受信にほぼ問題のないこ
とが確認された．
　また，地上アンテナの設置状況による影響が確認された
ため運用に反映する必要があった．

（3）実験場の地面に対するレーザ測距機能の確認
　3.2.2項で述べた，精密な高度計測のためのレーザ測距
計（高度計）の機能確認のため，MuPAL-ε の機内で計測
員の手持ちにより測距を行った．確認飛行パターンを図
4.3.2-3に示す．
　MuPAL-ε の高度を変化させ，計測員が窓越しに滑走路
にレーザを照射した．滑走路に対するオフセット水平飛行
や照射角度等を変えて計測した結果，ヘリコプタの窓ガラ
スの影響などの問題があり，十分な機能確認が出来なかっ
た．そのため，懸吊飛行試験で再確認することにした．

（4）ダウンウォッシュ風計測と体感確認
　LIFLEXのように懸吊物のあるヘリコプタの離陸や着陸
には，地上作業員のサポートが必要となる．この地上作業
ではヘリコプタのダウンウォッシュの影響を受けること
は避けられない．特に実験機および懸吊装置を吊り上げ／
吊り下ろしでは，このダウンウォッシュの影響で懸吊物で
ある実験機および懸吊装置が回転などの悪い挙動をしな
いように作業員は慎重に取扱わなくてはならない．
　同様の飛行実験であった ALFLEXにおいてヘリコプタ
（川崎バートル KV107Ⅱ A機：大型ツインロータ）によ
る吊り上げ／吊り下ろしの経験はあるが，LIFLEXで使
用する予定の小型シングルロータのヘリコプタはダウン
ウォッシュが強くなることが予想された．そのため，その
下での地上作業が可能か否かを確認するために，改めて計
測および体感試験を試みた．ヘリコプタ直下風圧確認概要
と試験配置を図 4.3.2-4に示す．
　MuPAL-ε はエンジン始動・離陸後，計測員の前方約
20 mの目印を置いた地点に一度接地し，管制塔や整備
士と連絡した後，計測員の上空高度 60 ft（18.3 m），90 ft
（27.4 m）でそれぞれ約 1分間のホバリングを行う．計測
員は計測が完了した後，整備士を通してパイロットに計測
終了を知らせる．また，避難方向などを決めるなどの安全
手順を決めて実験を行った．
　また，ダウンウォシュの計測・体感実験状況を図 4.3.2-5
に示す．計測結果の一例を図 4.3.2-6に示す．この図

This document is provided by JAXA.



リフティングボディ飛行実験（LIFLEX）システム開発 67

図 4.3.2-1　母機ヘリコプタ飛行パターン案
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は，横軸時間（秒）で縦軸が気温と風速を示すもので，
手持ち式の風速計（KANOMAX社製 , CLIMOMASTER 

Model6542）で 2006年 10月 24日に計測した値である．
ダウンウォッシュの最大風速は 11.6 m/sであり，高度によ

る違いはあまり見られなかった．むしろ計測員とヘリコプ
タの位置による違いのほうが顕著に見られた．
　この確認試験の結果，MuPAL-ε のホバリング時のダウ
ンウォッシュ程度ならばヘリコプタ離着陸時の吊り上げ /

吊り下ろし作業は訓練を必要とするが十分可能であると
判断できた．同時に地上作業員とヘリコプタなどとの連携
は管制塔が作業者の合図を無線中継することで円滑にで
きることを確認した．
　また，ハンディ GPS受信機によりヘリコプタの下での
衛星捕捉状況を確認してみたところ，ホバリングの前後で
捕捉数に変化は見られず，ロータの影響はあまり無いこと
を確認した．

4.3.3　第一回懸吊飛行試験
　実験機や懸吊装置の製作に伴い，実験システムの必要な
機能性能について，早期に飛行状態で確認可能な項目を洗
い出すため，懸吊飛行試験を計画した．中日本航空（株）
のヘリコプタ AS350B型機を母機ヘリコプタとして使用す
る上での課題や同社パイロットへの実験習熟に主眼をお
いて，2007年 7月 30日（月）～ 8月 9日（木）に第一回

図 4.3.2-3　レーザ測距計機能確認飛行パターン

図 4.3.2-2　電波リンク確認飛行パターン
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図 4.3.2-4　ヘリコプタ直下風圧確認概要と試験配置図

図 4.3.2-5　ダウンウォッシュ計測・体感実験状況
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懸吊飛行試験を大樹町航空宇宙実験場で実施した．

4.3.3.1　飛行試験の目的と概要
　この飛行試験の目的は，「実験システムが実験に必要な
機能性能を有していることを，飛行状態で確認するための
試験で，リスク低減のために，早期に実施が可能な項目に
ついて確認を行うもの」で，以下の項目の確認を行った．
この中には，母機ヘリコプタと実験機，懸吊装置とを組合
せて実施した地上試験も含まれている．また，飛行毎に飛
行方案を作製し，ブリーフィング／デブリーフィングによ
り作業内容や飛行内容を確定した．
（1）トンネル表示装置（TIS）機能確認
（2）スカイスクリーン（SSW）設定
（3）母機ヘリコプタ運用手順の確認
（4） 母機ヘリコプタと実験システムの電磁適合性確認
（EMC地上試験）

（5）実験機 GPS受信試験
（6）懸吊装置単体運用確認
（7）実験機懸吊特性確認
（8）通信系電波リンク確認
（9）非常系電波リンク確認
（10）レーザ高度計機能確認
（11）Micro-GAIA航法機能確認
（12）分離直前までの実験運用手順の確認
　上記以外に，取得した飛行データにより，ADS（付録１
参照）等，搭載機器の健全性なども確認した．
　上記項目を効率よく確認するため，飛行方案を作成し
た．試験期間中 7回の飛行（離着陸回数は 9回だが，エン
ジン始動から停止までを一連の飛行とした）を行い，デー
タを取得した．以下に飛行結果の一覧を表 4.3.3-1に示す．
表中の飛行内容のローマ字略語の意味は以下の通りであ

り，詳細は各飛行方案に記載される．
HOVER ：懸吊装置等の上げ下ろし時のホバリング飛行
HNG ：懸吊装置のみを吊り下げた飛行
TRACK ：想定した飛行パターンに沿った飛行
TURN ： 旋回飛行（主に，母機ヘリコプタが懸吊装置

単体または実験機を組み合わせた状態で，パ
イロットがその飛行状態の確認を行う）

MANUVR ：操舵運動を行う飛行（同上）
LEVEL ： 水平飛行（主に，母機ヘリコプタが水平に飛

行をした時，懸吊物体（懸吊装置単体または
実験機を組み合わせた状態）の姿勢・安定性
などの状況確認を行う）

APCH ：進入飛行
LINK ：電波リンク確認時の飛行
SSW ： スカイスクリーンの飛行リミットライン設定

の飛行

4.3.3.2　懸吊準備作業
　先に述べたように，母機ヘリコプタは中日本航空（株）
が運航する機体である．同社パイロットおよび整備士は物
件の懸吊飛行には熟知しているが，JAXAが実施するよう
な飛行試験については未経験であった．一方，懸吊物件の
吊上げ／吊下ろしの地上作業者は ALFLEX時の経験者も
含まれていたが，ほとんどが未経験者であった．そのため
懸吊飛行に先立ち，格納庫内のクレーンで懸吊装置＋ダ
ミーウェイト（実験機質量相当）を吊り下げ，中日本航空
（株）の整備士の指導の下で，吊上げ /吊下ろし作業の訓
練を実施した．その状況を図 4.3.3-1に示す．

　一方，中日本航空（株）のパイロットも飛行シミュレー
タでの慣熟飛行は実施したが，実際にこのような物件の懸

図 4.3.2-6　ダウンウォッシュ計測結果例
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吊は初めてであり，離着陸の懸吊作業時のホバリング飛行
状態を維持する訓練が必要であった．一般に，精密なホバ
リング飛行を行うにはパイロットは目視目標とする建物

や樹木を必要とする．今回は格納庫の前面扉を目標物とし
た．そのため，吊上げ／吊下ろし作業場所も当初予定して
いたヘリポート位置（予備飛行試験時のダウンウォッシュ

図 4.3.3-1　懸吊装置＋ダミーウェイトによる吊上げ /吊下ろし訓練

表 4.3.3-1　飛行結果一覧
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計測場所）から，格納庫前位置に変更し，図 4.3.3-2に示
すようなホバリング訓練を実施した．その後，格納庫にあ
まり近接すると実験機の GPSの受信状況が悪くなること
が判明した．そこで，最終フライト（F1-7）では，離陸は

格納庫から約 100 m離れた場所で行い，着陸は格納庫扉が
高度の目標になりやすいように格納庫前約 40 mまで接近
して行うことに変更した．
　吊上げ時の作業状況を図 4.3.3-3に示す．作業は，パイ
ロットと整備士との間で無線によるコミュニケーション
をとりながら，訓練に基づいて実施した．パイロットは自
機の真下は直接目視できないため，足下のミラーにより実
験機／懸吊装置の懸吊状態を常に把握しながら格納庫前
面扉を目標とした．図 4.3.3-4にその状況を示す．
　今回の訓練などで，懸吊装置等の吊り上げ／吊り下ろし
の手順はほぼ確立できた．尚，ダウンウォッシュの影響を
懸念していたが，実際は問題なく作業を行えることが確認
できた．

4.3.3.3　確認試験結果と課題
　上記「飛行試験の目的」に沿って，その結果の概要およ
び課題について以下に述べる．

（1）トンネル表示装置（TIS）機能確認
　母機ヘリコプタとした AS350B型機への TIS搭載は初め
てであるため，まず地上で搭載／作動確認を行った．

図 4.3.3-2　格納庫扉を目標にホバリング確認飛行

図 4.3.3-3　吊上げ作業状況

図 4.3.3-5　Micro-GAIAと GPSアンテナ取付状況

図 4.3.3-4　ミラーによる吊上げ作業／飛行確認状況 図 4.3.3-6　飛行中の TIS画面と確認作業風景
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　図 3.3.1-5の TIS構成図に示したように本来，TISに必
要な速度／高度情報については ADSとの接続が必要だが，
AS350B型機の ADSとの結線が困難なため断念し，その
代わりに Micro-GAIAから得られる対地速度および GPS

高度情報を TIS画面に表示した．TIS用に母機ヘリコプタ
に搭載したMicro-GAIAはキャビン床中央に固定し，その
GPSアンテナは上部窓に内側から貼り付けた．GPSアン
テナの下面には，機内からの反射波による受信不良を防ぐ
ために試験途中から図 4.3.3-5に見られるように約 30 cm

四方のアルミ箔を貼り付けた．
　尚，AS350B型機搭載時の TISシステムについては 3.3.1.3
項の（3）に述べた通りである．
　地上での作動確認後，飛行状態での確認作業を行った．
その状況および TIS画面とコクピット左席用簡易モニタ
（パイロットの脚に取付）を図 4.3.3-6に示す．飛行中，飛
行後に整備士やパイロットコメントにより搭載／結線状
況，TIS表示状況についてコメントを貰い修正を行った．
　中日本航空（株）のパイロットは事前の飛行シミュレー
タでのトレーニングもあり，またコクピット左席に JAXA

パイロットが座り，種々アドバイスをしたため，TISに対
する理解も深まり，母機ヘリコプタ誘導に特に違和感を持
たない操縦が出来るようになった．その他，予定した飛行
パターンでの操縦についても特段の問題も生じなかった．

（2）スカイスクリーンの設定
　3.4.2.2項で述べたように，実験機異常飛行の目視監視
を行う地上計測員（SSW：スカイスクリーンウォッチャ）
が配置される．その際，飛行管制室の所定位置より実験機
の正常飛行範囲（リミットライン）を設定する方法として，
机上で計算したラインを窓ガラス上にテープで引くこと
にした．その検証として，実験機の替わりに母機ヘリコプ
タを使用して TISの誘導により SSWの左右上下のリミッ
トラインの設定・確認を行った．即ち，ヘリコプタの特徴
を生かしてリミットライン上のホバリングや低速飛行を
行い，管制室内より目視監視で窓ガラスを透して見える母

（a）管制棟の窓からの見え方

（b）飛行ケース
図 4.3.3-7　スカイスクリーンの設定方法
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機ヘリコプタの位置にラインを設定することが出来た．こ
の設定方法を図 4.3.3-7に示す．
　上方ライン設定検証には，所定の高度まで母機ヘリコプ
タが上昇する必要がある．しかしながら本試験内では，天
候（雲など）に左右され，予定の１回の飛行では検証でき
なかったことや，リミットライン位置の机上計算ミスや
TISの経路設定ミス等があり，再検証飛行が必要となった．

（3）ヘリコプタ運用手順の確認
　予備飛行試験でも実施したが，中日本航空（株）のパイ
ロットでの飛行パターンの妥当性や慣熟のために再度確
認飛行を行った．飛行パターンは一部手直しをしたが，ほ
ぼ予備飛行試験時のパターンと同様とした（図 4.3.2-1参
照）．また，分離手順模擬も実施しその結果，特に問題は
無かった．ただ，母機ヘリコプタとの通信において管制室
内のカンパニー無線機のホイップアンテナ（図 3.4.4-5参
照）ではノイズなどで明瞭度が悪く，室外アンテナが必要
であることが分かった．

（4） 懸吊母機ヘリコプタと実験システムの電磁適合性確
認（EMC地上試験）

　実験機を懸吊しての飛行に先立ち，地上で実験システム
と母機ヘリコプタの電磁適合性（EMC：Electro Magnetic 

Compatibility）試験を実施した．試験は試験計画書および
試験手順書に従って，ハンドリングエリア上で母機ヘリコ
プタ，懸吊装置，実験機を結合し，実験機システムを立ち
上げた状態でヘリコプタのエンジンを始動，その後実験機
側のスイッチの ON/OFFを行い，電波の送受信を実施し
て干渉状況を確認し，チェックシートに記録した．その結
果，問題になるような電磁干渉は認められなかった．
　地上の機材配置を図 4.3.3-8に，実際の試験状況を図
4.3.3-9に示す．

（5）実験機 GPS受信試験
　EMC地上試験と同時に，実験機搭載のMicro-GAIA内
蔵 GPSの受信状況を確認するため，障害物の無いハンド
リングエリアに懸吊装置と結合した実験機を置き，Micro-

GAIAのデータを記録した．また，各飛行前後での GPS

の受信状況の確認を行った．その結果，静止状態での動作
に関して，搭載プログラムの修正が必要な点がある，等の
問題が判明した．

（6）懸吊装置単体運用確認
　懸吊装置単体で母機ヘリコプタによる懸吊飛行手順，懸
吊装置の操作手順，懸吊状態でのヘリコプタの飛行性，懸
吊装置単体の収容手順等を確認した．吊り上げ，吊り下ろ
しについては 4.3.3.2項に述べた懸吊準備作業訓練に従っ

て実施した（図 4.3.3-4，図 4.3.3-5参照）．訓練により，パ
イロット，誘導員（整備士），地上作業員間の密なる連絡
により安全に操作ができることが確認できた．
　また，実験機分離予定飛行速度である母機ヘリコプタ
80 kt（40 m/s）で懸吊装置の安定性や姿勢状況の確認を行っ
た．その結果，パイロットからは懸吊自体の飛行性・操縦
性に対するコメントは無かったが，地上からの目視で懸吊
装置の頭下げ状況が見られたので，懸吊ロープ長を調整し
た．

（7）実験機懸吊特性確認
　懸吊装置単体運用確認と同様に，実験機と懸吊装置の合
体形態での母機ヘリコプタによる吊り上げ，吊り下ろし手
順確認や，実験機懸吊状態での母機ヘリコプタの飛行性や
実験機＋懸吊装置の安定性や姿勢状況の確認を行った．手
順確認はスムーズに行えることが確認できたが，母機ヘ
リコプタ 80 kt（40 m/s）での実験機＋懸吊装置の安定性や

図 4.3.3-8　地上の機材配置

図 4.3.3-9　 母機ヘリコプタ＋懸吊装置＋実験機の電磁
適合性試験状況
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姿勢状況では，テレメトリデータでピッチ角が－ 6 deg～
0 degの頭下げが確認され（目視でも頭下げ確認）た．懸
吊飛行試験後の検討で，これ以上の懸吊ロープ長の調整が
できないので，懸吊装置と実験機の取り付け角度を調整す
ることになった．

（8）通信系電波リンク確認
　通信系電波リンク確認試験では，テレメトリによるデー
タ転送が全飛行範囲で受信できることを確認した．遠方で
はしばしば短時間の受信断が発生するが，分離前後の実験
機のモニタには支障のないことが確認できた．

（9）非常系電波リンク確認
　非常系（産業用 RCシステム）の電波リンクについては，
分離後の飛行領域で地上からの非常指令が実験機で受信で
きることを確認する必要がある．そのため，実験機懸吊状
態で母機ヘリコプタが想定飛行パターンを飛行したり，滑
走路上空を水平飛行している間に，地上の非常系送信機（プ
ロポ）のモニタチャンネルを連続的に操作し，実験機にそ
の信号を送った．管制室では，実験機から送られてくるテ
レメトリのデータを受信し，そのモニタ信号が受信できた
かどうかを確認する方法をとった．その結果，滑走路近辺
を実験機が通過する 20秒程度のみ断続的に受信できる程
度であった．地上での調査を行ったが原因不明であった．

図 4.3.3-10　滑走路上での電波リンク確認試験状況

図 4.3.3-11　電波リンク／レーザ高度計確認飛行パターン
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そのため，改めて工場等で調査する必要が生じた．滑走路
上での非常系電波リンク調査状況を図 4.3.3-10に示す．

（10）レーザ高度計機能確認
　レーザ高度計の機能確認のために，実験機を懸吊した
母機ヘリコプタは TISの誘導により海側から陸へ進入し
滑走路上を水平飛行し，データを取得した．飛行高度は
1600 ft（500 m），500 ft（152 m），400 ft（122 m）の 3ケー
スとした．また，径路角 6°の着陸進入飛行でもデータ取
得を行った．その結果，レーザ高度計は使用の想定される
範囲の高度で正常に機能していることが判った．但し，精
度や応答性等の性能については評価出来なかった．電波
リンク／レーザ高度計確認飛行パターンを図 4.3.3-11に示
す．

（11）Micro-GAIA航法機能確認
　Micro-GAIAの機能確認は，本試験中に随時データの取
得をしながらその評価を行った．その結果，下記の状況が
判った．
　（a） 静止状態での動作に関して，搭載プログラムの修正

が必要な点がある（（5）実験機 GPS受信試験，参照）
　（b）飛行状態での機能は概ね問題ない
　（c） MSASの受信状況が悪く，航法精度が十分で無いと

推定される

　（d） MSASの受信状況がリアルタイムでモニタできない
問題がある

　これらを踏まえて，プログラムの修正や運用方法の検討
をすることにした．

（12）分離直前までの実験運用手順の確認
　「地上班 母機班音声通信シークエンス」や飛行手順書
に従い，計画書の飛行パターンに沿って，母機ヘリコプタ
離陸から懸吊した実験機の分離直前までの手順を確認し
た．その際，管制室と母機ヘリコプタ間の通信や TISによ
る飛行コース誘導がスムーズに行くか，分離操作が無理な
くできるか，等を調べた．その結果，概ね良好な手順となっ
ていることが確認できたが，さらなる見直しも必要である
ことも判った．

　以上，第一回懸吊飛行試験で予定した試験項目の実施状
況表を表 4.3.3-2に示す．

4.3.4　第二回懸吊飛行試験
　第一回懸吊飛行試験での課題や再確認項目を飛行環境
で確認することを主目的に，2007年 11月 12日（月）～ 11
月 24日（土）に第二回懸吊飛行試験（走行試験含む）を
大樹航空宇宙実験場で実施した．

表 4.3.3-2　試験項目実施状況一覧
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4.3.4.1　飛行試験の目的と概要
　本飛行試験は，第一回懸吊飛行試験で識別された技術的
課題への対策の妥当性を確認するとともに，開発リスクの
低減のために，以下の項目を実施した．
（1）実験機 GPS受信試験
（2） 懸吊母機ヘリコプタと実験システムの適合性確認
（EMC地上試験）

（3）懸吊ハンドリング訓練
（4）実験機懸吊特性確認
（5）通信系電波リンク確認
（6）非常系電波リンク確認
（7）レーザ高度計機能確認
（8）Micro-GAIA航法機能確認
（9）誘導制御プログラム機能確認
（10）分離直前までの実験運用手順の確認
（11）懸吊装置分離機構の安全確認
（12）懸吊装置単体飛行特性確認

　上記以外に，取得した飛行データにより，ADS（付録１
参照）等，搭載機器の健全性なども確認した．
　それぞれ飛行方法をさらに細分化して，より効率的な飛
行をするように飛行実験方案を作成し実験に臨んだ．試験
期間中 4回（実質 5回）の飛行を行い，データを取得した．
以下に飛行結果の一覧を表 4.3.4-1に示す．表中の飛行内
容の略語の意味は，4.3.3.1項および下記に記載された通り
であり，飛行詳細は各飛行方案で確定した．
　CIRCLE：非常系電波受信確認のための円周飛行

4.3.4.2　確認試験結果と課題
　上記確認項目に従って，確認試験結果の概要および課題
について以下に述べる．

（1）実験機 GPS受信試験
　第一回懸吊飛行試験で，懸吊発進地点において実験機搭
載Micro-GAIA内蔵 GPSの受信状況に格納庫の影響と思
われる悪化現象が見られた．そのため適切な場所を選定す

表 4.3.4-1　飛行結果一覧
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るために，地上で事前に GPS受信機単体で，GPSの受信
データを取得し，高度と速度の変動を評価して，格納庫か
らどれぐらい離れれば問題無いかを調査した．その結果，
格納庫から約 100 m離れた発進地点で問題ないことが分
かった．その上で実験機を用いた GPSアンテナパターン
確認試験を行った．器材配置を図 4.3.4-1に示す．
　実験機の格納庫搬入後に，GPSグラウンドプレーンの
改修（アルミテープを薄いものにしてハッチ部の段差を無
くす）を行ったが，悪影響はなく，問題なく GPS信号を
受信できることが確認できた．また，Micro-GAIAの初期

方位角に対する磁気補正データの取得と補正も行った．

（2） 懸吊母機ヘリコプタと実験システムの適合性確認
（EMC地上試験）

　第一回懸吊飛行試験の後，懸吊装置の電源制御器等の改
修を行ったため，再確認のため前回同様（4.3.3.3項の（4）
および図 4.3.3-12参照），飛行試験実施前に地上において
母機ヘリコプタ，懸吊装置，実験機の組合せで，チェック
シートに従い電磁適合性（EMC）試験を実施した．その
結果，特に問題がないことを確認した．また，併せて誘導
制御プログラム（GNCP）のチェックを行った．確認作業
状況を図 4.3.4-2に示す．

（3）懸吊ハンドリング訓練
　最も危険な作業の一つである，懸吊物の吊り上げ，吊り
下ろし操作訓練を前回同様（4.3.3.2項参照）実施した．前
回の第一回懸吊飛行試験から，（1）懸吊バー前部分の延長
（305 mm），（2）実験機後ろ支え部の延長（61 mm），これ
により実験機が懸吊装置に取り付けられた状態で以前よ
り 5 deg頭上げになる，（3）切り離し機構部の変更，等の
懸吊装置の一部改修を行った．
　吊上げ /吊下ろし作業の訓練風景を図 4.3.4-3に示す．

（4）実験機懸吊特性確認
　第一回懸吊飛行試験時に，飛行中の懸吊装置（実験機含図 4.3.4-1　実験機 GPS受信試験配置図

図 4.3.4-2　GNCP、EMC確認作業状況
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む）に頭下げの傾向が見られたため，実験機取り付け部を
改修し頭上げになるようにした．この効果を確認するた
め，実験機懸吊状態での母機ヘリコプタの安定性や実験機
の姿勢状況の確認を行った．その結果，母機ヘリコプタ
80 kt（40 m/s）での水平飛行でも，懸吊装置（実験機含む）
は目視でほぼ水平になっていることが確認できた（テレメ
トリのモニタで -1 deg～ 3 deg）．また，マヌーバーを行っ
ても，特に母機ヘリコプタへの影響（振動など）も無いこ
とが確認できた．実験機懸吊飛行状況を図 4.3.4-4に示す．

（5）通信系電波リンク確認
　第一回懸吊飛行試験後に実施したテレメトリ送信アン

テナの移設で，テレメトリの受信状況が改善したかどうか
を評価するために，想定飛行パターンの全飛行範囲で，そ
の受信状況を調べた．その結果，モニタ表示ではあるが，
ほぼ受信できていることが確認できた．しかしながら，受
信データ内容にいくつか課題（逆符号表示のデータ，ノイ
ズ発生，等）が判明した．

（6）非常系電波リンク確認
　第一回懸吊飛行試験時ではほとんど実験機側で非常系
電波の受信が出来なかったため，非常系の二重化および実
験機の受信アンテナ配置を見直し，再設置を行った．その
上で，実験機分離後の飛行領域で非常指令信号が実験機で
受信できるかどうか，飛行試験でその電波リンク状況を確
認することにした．
　その結果，改善が見られたものの，やはり至近距離でし
か受信できない状況が判明した．そのため，地上での原因
調査として実験機の搭載機器からの電波干渉の有無を調
べることにした．その結果，実験機の 14.8 V系搭載機器
（FCC，電源分配器，Micro-GAIA，レーザ高度計）からの
干渉が，非常系受信不良の原因のひとつであることが判っ
た．非常系電波受信に悪影響を及ぼしている干渉源に対し
ては応急のシールド等を施したが十分でなかった．そのた
め，根本的な改善方策を立てるため工場に持ち帰り，電波
リンク試験で解決策を探すことにした（4.2.3項参照）．

図 4.3.4-3　懸吊ハンドリング訓練風景

図 4.3.4-4　懸吊飛行状況

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発報告　JAXA-RR-10-00480

（7）レーザ高度計機能確認
　レーザ測距機能を確認するため，第一回懸吊飛行試験
時と同様（図 4.3.3-11参照）に，母機ヘリコプタが，高度
500 ft（152 m）および 400 ft（122 m），速度 80 ktで滑走
路上を水平飛行して，データの確認を行った．また，速度
70 kt（36 m/s）で，6 degの降下パスで進入した後，高度
400 ft（122 m）でローパスする着陸進入飛行についても実
施した．その結果，レーザ高度計はモニタ上で想定使用範
囲の高度で正常に機能していることが判った．

（8）Micro-GAIA航法機能確認
　Micro-GAIAの GPS受信アンテナにグラウンドプレー
ンを追加したので，GPS受信状況が改善されたかどうか，
その効果を確認することと，Micro-GAIAの位置姿勢計測
機能を確認するため，想定飛行パターンでの飛行確認を
行った．大樹町周辺ではMSAS衛星の電波は南から来る
ため，直線経路への進入直前に左旋回する飛行パターンで
は，実験機の GPSアンテナが懸吊装置で遮られてMSAS

信号が受信できない．そのため，GPS測位の精度が低下
するので，母機ヘリコプタでの右旋回からの進入を行い，
進入前にMSAS信号受信を確認する手順を試みた．その
結果，概ね良好な結果が得られた．

（9）誘導制御プログラム機能確認
　誘導制御プログラム（GNCP）はまだ完全でないが，そ
の機能を確認するため，地上での確認後（図 4.3.4-2参照），
飛行試験でのデータ収集を行った．実験機の内部電源に切

替，分離操作パネルでアクチュエータ電源を ONとして，
（1）実験機の挙動に異常が起きないか，（2）GNCPで計算
したパラメータが，テレメトリとログに正常に出力されて
いるかを調べることにした．その結果，ロジックを確認す
るためのデータを取得することができた．

（10）分離直前までの実験運用手順の確認
　離陸前点検手順，離陸手順，再試行手順，分離手順，着
陸手順等の飛行手順書および管制／母機ヘリコプタ間音
声通信シークエンスに従い，想定飛行パターンでの実験機
分離前までの手順と着陸手順を確認した．その結果，概ね
手順通りに試験が行えることが確認できた．

（11）懸吊装置分離機構の安全確認
　懸吊装置の分離機構の安全確認のため，懸吊装置に抱か
せる実験機の替わりにダミーウェイト（15 kg × 2）を懸吊
して母機ヘリコプタでのマヌーバーを行い，着陸後の点検
で分離機構が動いていないことを確認した．ダミーウェイ
トの吊り下げ状況を図 4.3.4-5に示す．

（12）懸吊装置単体飛行特性確認
　実験機分離後の母機ヘリコプタ帰還時を想定して，（11）
での飛行後，ダミーウェイトを外して懸吊装置単体での懸
吊飛行を実施し，その安定性の確認を行った．その結果，
母機ヘリコプタに懸吊された懸吊装置は若干ピッチング
傾向が見られるものの，水平飛行ではほぼ安定した状況で
あることが確認できた．懸吊装置単体での懸吊飛行状況を

図 4.3.4-5　ダミーウェイトの吊り下げ状況
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図 4.3.4-6に示す．
　上記の項目の実施状況を表 4.3.4-2に示す．

5．まとめ

　本報告では LIFLEXのシステム設計，製作，開発試験の
一連の作業について記述した．
　LIFLEXは，将来宇宙輸送系研究の一環として，リフティ

ングボディ形態に関する着陸技術の蓄積を行うとともに，
将来輸送システム設計の自由度拡大，小規模で低コストな
飛行実験システムの実現を目指すものであった．第 2章で
述べたような経緯により，実際の着陸実験には至らなかっ
たものの，開発の過程では一定の技術的な成果があった
（表 5.1参照）．
　誘導制御アルゴリズムの開発においては，実質的には高
速飛行実証など過去のより大規模な飛行実験と遜色のな

図 4.3.4-6　懸吊装置単体の懸吊飛行

表 4.3.4-2　第二回懸吊飛行試験　試験項目実施状況
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い設計解析手法を適用し，リフティングボディ形態での着
陸のための誘導制御の経験と技術蓄積を図る一方，風条件
に対応したオンボードでの基準経路調整等の技術的な工
夫や，統計的最適化等の新規性のある技術の適用を試み，
一定の成果を得ている．これらの技術は今後の実験機開発
や将来の輸送システム開発時にも適用することができる．
　また，開発の初期に大規模な CFD解析を行って空力デー
タベースを構成し，これに基いて設計を進めたことも特筆
すべき成果であった．CFDに基く空力データベースは後
から行われた風洞試験ともよく一致しており，今後，新規
の機体を設計する際に CFDを積極的に活用して開発効率
を高めることができると考えられる．また，CFD，風洞試
験の結果を通して，空力設計上の知見も得られた．例えば，
リフティングボディのような上反角効果の大きな形状で
はエルロン操舵時に生ずる横滑りによりローリングモー
メントが発生し，有効な舵効きが損なわれる傾向がある
が，垂直尾翼を設けることにより，方向安定のみならず操
舵特性を改善することができることがわかった．
　小規模飛行実験用のシステム技術の成果としては，
JAXA内で開発しているMEMS技術を用いた複合航法装
置（Micro-GAIA）を無人実験機に適用してその技術蓄積
に寄与したことや，無線免許のいらない小電力データ通信
システムを用いたテレメトリ装置が飛行実験に使用可能
であることを確認したことなどがあげられる．
　そのほか，小規模なシステムである特徴を生かして，実
機での風洞試験など独自性のある実験手法を試みている．
　また，母機ヘリコプタに搭載した経路表示システムは
JAXA内で開発しているトンネル表示を用いたディスプレ
イ技術を適用したものだが，このような投下実験における
精密な経路誘導に対する有効性を示した．
　システム開発においては小型で低コストなシステムを
用いてリフティングボディ機の自動着陸という難易度の

高い実験を試みたことから，大規模な開発とはまた違った
種々の問題（質量管理の問題，アクチュエータ特性の問題，
民生品の電磁干渉の問題など）に遭遇したが，それらの解
決を図る過程でこの規模の実験システム開発における貴
重な経験が得られた．
　例えば 4.2.3項に記述したアンテナパターン試験などは，
小規模な飛行実験でよく用いられる電波（73 MHz帯）に
対して全機アンテナパターンを取得したものであるが，こ
のような試験を実施した例は過去になく，稀有な試みで
あった．
　現在，将来宇宙輸送系研究では，桁違いのコスト低減，
安全性・信頼性向上を目指す再使用型輸送システムの実現
に向けた主要技術獲得のための検討を継続している．その
技術開発過程において，LIFLEXのような小規模の飛行実
験を技術開発の 1ステップとして位置づける方針であり，
LIFLEXで得られた技術的な経験が生かされるものと考
える．
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付録１　懸吊飛行試験における ADS機能確認

（1）第一回懸吊飛行試験
　本試験により得られたエアデータを解析し，ハードウェ
アとしての ADSを構成する各センサ等の機能健全性を評
価した．ただし，本試験ではGNCPにエアデータ補正ロジッ
クが搭載されていなかったため，定性的な評価にとどまっ
ている．
　絶対圧センサ（静圧孔圧力計測）はMicro-GAIAにより
計測された高度の比較により，差圧センサ（総圧孔圧力と
静圧孔圧力の差圧計測）はMicro-GAIAにより計測された
対地速度の大きさとの比較により，また，迎角計測用矢羽
根ポテンショメータ出力はMicro-GAIAにより計測された
各方向の対地速度と機体姿勢角から算出した迎角との比
較により，健全に機能することが確認された．
　一方，横滑り角計測用矢羽根ポテンショメータ出力と
Micro-GAIAにより計測された各方向の対地速度と機体
姿勢角から算出した横滑り角の比較を行ったが，Micro-

GAIA計測値から算出した横滑り角の振動が大きく，両者
の比較は困難であった．そのため，地上において直接，矢
羽根の横滑り角を変化させ，出力を確認することにより，
機能の健全性確認を行った．

（2）第二回懸吊飛行試験
　本試験により得られたエアデータを解析し，以下の 2項
目について健全性を評価した．
　（イ）エアデータ補正ソフトウェアの健全性
　（ロ）ADSを構成する各ハードウェアの健全性
　GNCPエアデータ補正ロジックの健全性確認は，記録さ
れた補正後のエアデータ値と，補正前のエアデータを用い
てオフラインで補正を行った値とを比較して行った．両者
は厳密には一致しなかった．これは，データを記録する周
期と，GNCPエアデータ補正ロジックの計算周期に時間的

なズレが生じているためと考えられる．この時間的なズレ
の間のエアデータの物理的な変化量を考慮すると，記録さ
れた補正後の値と，オフラインで補正した値の間には妥当
な一致が見られた．従って，GNCPエアデータ補正ロジッ
クは健全に機能していると考えられる．
　ADSを構成する各ハードウェアの機能健全性確認につ
いては，以下の手法により行った．
（a） 絶対圧センサ（静圧孔圧力計測）：絶対圧センサ出

力とMicro-GAIAにより計測された高度との比較（定
性的）

（b） 差圧センサ（総圧孔圧力と静圧孔圧力の差圧計測）：
差圧センサ出力から算出（補正を含む）した等価対
気速度とMicro-GAIAにより計測された対地速度の
比較（定量的）

（c） 迎角計測用矢羽根ポテンショメータ：ポテンショメー
タ出力から算出（補正を含む）した迎角とMicro-

GAIAにより計測された各方向の対地速度と機体姿
勢角から算出した迎角の比較（定量的）

（d） 横滑り角計測用矢羽根ポテンショメータ：ポテン
ショメータ出力から算出（補正を含む）した横滑り
角とMicro-GAIAにより計測された各方向の対地速
度と機体姿勢角から算出した横滑り角の比較（定量
的）

　（a）については妥当であることが確認された．また，（b）
および（c）については良好な一致が確認された．従って，
絶対圧センサ，差圧センサおよび迎角計測用矢羽根ポテン
ショメータは健全に機能することが確認された．一方，（d）
についてはMicro-GAIA計測値から算出した横滑り角の振
動が大きく，比較は困難であった．そのため，第一回懸吊
飛行試験における機能健全性確認と同様に，地上において
直接，矢羽根の横滑り角を変化させ，出力を確認すること
により，横滑り角計測用矢羽根ポテンショメータの機能の
健全性確認を行った．
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