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慣性速度情報を用いたADS横滑り角の補正 1

多目的小型無人機の開発と気象観測飛行実験＊

多目的小型無人機チーム

Development of Multipurpose Unmanned Aerial Vehicle 

and Meteorological Observation Flight

By

Multipurpose Unmanned Aerial Vehicle Team

Abstract: JAXA is studying a multi-purpose small UAV for observation, surveillance and monitoring mis-
sions. Performance targets include a cruise speed of 35 m/s, a cruise altitude of 3,000 m, and an 24-hour max-
imum endurance. The structure of the 1.85 m long, 3.32 m span vehicle is primarily constructed of CFRP
(Carbon Fiber Reinforced Plastic), and the power plant is a 25.4 cc, 1.2 PS/8,000 rpm 2 cycle engine. The
vehicle has a maximum take-off weight of around 20 kg and a payload including fuel of around 5 kg. The
vehicle carried out meteorological observation flights over the west of Kyushu Island in 2005 at the request of
the Japan Meteorological Research Institute (JMRI), and JAXA delivered the flight data and meteorological
data of the “Baiu” seasonal rain front.

Keywords: Unmanned Aerial Vehicle, Flight Test, Meteorological Observation

概　　　　　要

宇宙航空研究開発機構では，必要に応じて任務機器を変更することによって気象観測，地上／海上監視，

災害監視等のいろいろな任務を遂行できる「多目的小型無人機システム」を開発した．目標性能は，運用高

度 3,000 m，運用速度 35 m/s，航続時間 24時間と設定した．機体は全長 1.85 m，全幅 3.32 mであり，主要部

分は CFRP（炭素繊維強化プラスチック）製であり，エンジンは 2サイクル，25.4 cc，1.2 PS/8000 rpmのも

のを搭載した．平成 17年 6～ 7月には，開発したシステムを用いた最初の任務として，気象庁気象研究所

（MRI）と共同で九州南西海上において梅雨前線観測飛行を実施し，飛行データ及び気象観測データを気象研

究所に提供することに成功した．

＊ 平成 19年 2月 23日受付（Received 23 February, 2007）
＊ 2 日本油脂株式会社　研究開発部
＊ 3 ㈱日立エンジニアリング・アンド・サービス　プラント本部
＊ 4 株式会社ケイ・ジー・ティー　ビジュアリゼーション事業部
＊ 5 琉球大学　工学部
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略　語

AHRS Attitude Heading Reference System

姿勢方位基準装置

AWS Automatic Weather Station

自動気象観測装置

CF Compact Flash

コンパクト・フラッシュ

CFRP Carbon Fiber Reinforced Plastic

炭素繊維強化プラスチック

DRAP Data Review and Analysis Program

日常運航データ再生ツール

FTB Flying Test Bed

飛行実験機

GPS Global Positioning System

全地球測位システム

JAXA Japan Aerospace Exploration Agency

独立行政法人　宇宙航空研究開発機構

MRI Meteorological Research Institute

気象庁気象研究所

NAL National Aerospace Laboratory of Japan

独立行政法人　航空宇宙技術研究所

NMRI National Maritime Research Institute

独立行政法人　海上技術安全研究所

OS Operating System

オペレーティング・システム

PFD Primary Flight Display 

一次飛行表示

RC Radio Control

無線操縦

RTB Return to Base

基地への帰投

UHF Ultra High Frequency

極超短波

UPS Uninterruptible Power Supply

無停電電源

VFR Visual Flight Rule

有視界飛行方式

WP Way Point

ウェイ・ポイント

記　号

H ：高度

X, Y ：実験場固定座標系 x, y軸方向位置

VIAS ：指示対気速度

Ï ：迎角

Ç ：横滑り角

Ëa ：エルロン舵角

Ëe ：エレベータ舵角

Ër ：ラダー舵角

Œ ：ピッチ姿勢角

添え字

c ：指令値

1．ま　え　が　き

宇宙航空研究開発機構（JAXA）では，無人機技術を将

来の航空分野における重要課題と位置づけ，必要に応じ

て任務機器を変更することによって気象観測，地上／海

上監視，災害監視等のいろいろな任務を遂行できる「多

目的小型無人機システム」1,2）を開発した．そして，平成

17年 6～ 7月には，開発したシステムを用いた最初の任

務として，気象庁気象研究所（MRI，以下，気象研）と

共同で九州南西海上において梅雨前線観測飛行を実施し

た．

本稿では多目的小型無人機システムについて述べると

ともに，その開発と，気象観測飛行実験について述べる．

2．経 緯 と 目 的

本無人機の開発は，気象研が国産小型無人機の開発を

平成 13年に旧航空宇宙技術研究所（NAL）注 1）に要望し

たことに始まる．気象研は，それまで豪州のエアロゾン

デ機（長距離・長時間の飛行が可能な小型無人気象観測

機）3）を気象観測に使用していたが，専門の運用クルーが

必要で，経費が高く，観測時期の自由度が少ないこと，

国内法の規制に合わせた改造が困難であることなどが国

産機を要望した背景にある．当時，NALにおいても，無

人機技術を将来の重要技術と位置づけていたことから，

当面の目標を，気象研が文部科学省の人・自然・地球共

生プロジェクトの一環として実施する「Baiu Hunter （無

人小型気象観測機や海洋気象観測船等による九州での梅

雨前線帯の降水システム総合観測）」における梅雨前線観

測飛行として，無人機の開発を行うこととした．

同時期に，独立行政法人海上技術安全研究所（NMRI，

以下，海技研）から映像伝送装置を搭載した海上監視型

無人機の要望があったため，任務機器を変更することに

よって，気象観測と海上監視の両方の任務に対応できる

とともに，災害監視や，さらには先進無人機技術の研究

宇宙航空研究開発機構研究開発報告　JAXA-RR-06-0232

注 1） NAL, NASDA及び宇宙科学研究所（ISAS）は平成 15年 10
月に統合し，宇宙航空研究開発機構（JAXA）となった．
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開発等に用いる無人 FTB (Flying Test Bed：飛行実験機）

としても活用可能な，「多目的小型無人機システム」とし

て開発を進めることとした．

3．多目的小型無人機システム

ここでは，多目的小型無人機システムを構成する機体，

機上システム及び地上システムについて述べる．

3.1 全体構成・機能

図 3.1-1に全体システムの構成図，図 3.1-2に写真を示

す．システムは，多目的小型無人機及び地上システムと，

図 3.1-1には示していないが，機体の離陸を支援する発進

支援システムから構成される．重量軽減と開発費抑制の

ため，無人機に脚は装備せず，離陸は自動車の屋根に載

せて加速発進させる特殊な運用方式，着陸は滑走路への

胴体着陸としている．これらの離着陸は通常のラジコン

機と同様に遠隔操縦で行なうが，離陸後，飛行場上空で

オート・モードに切り替えた後は，任務飛行実施と飛行

場への帰投まで，非常時の RTB（緊急帰投）指令及び機

体投棄指令以外は，ウェイ・ポイント方式の完全自律飛

行が可能なシステムとなっている．

多目的小型無人機の開発と気象観測飛行実験 3

図 3.1-1 多目的小型無人機システムの構成図

(a) 多目的小型無人機 (b) 地上システム (c) 発進支援システム

図 3.1-2 多目的小型無人機システムの写真
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3.2 多目的小型無人機

図 3.2-1に多目的小型無人機の外観を，図 3.2-2に三面

図を，表 3.2-1に主要諸元をそれぞれ示す．図に見られる

ように，機体形式は高翼双胴単発機で，ピトー静圧管や

Ï/Çベーン等のエアデータセンサの配置が容易なプッシ

ャ方式を採用することとし，主翼の平面形や翼型，水

平・垂直尾翼容積等は空力的な洗練度が高い同規模の世

界選手権用 RCグライダやエアロゾンデ機等を参考にして

決定した．ただし，気象観測任務遂行上，ある程度の悪

天候下でも飛行しなければならないため，風に煽られに

くいように，離着陸性能をやや犠牲にして，大きめの翼

面荷重を採用した．機体主要構造は，軽量で強度に優れ

る CFRP（炭素繊維強化プラスチック）を用いている．な

お，着陸装置は機体質量と抗力減少を目的として省略し

たため，3.4項に述べるように，離陸は車両上に固定され

た発進台から，着陸は胴体着陸によることとした．図 3.2-

3に機器搭載図を示す．これらの図に見られるように，機

上システムは，センサ群，コントロール・ボックス，サ

ーボ群，UHFデータリンク送受信機等で構成される．OS

を含むシステム・ソフトウェア，誘導・飛行制御則ソフ

トウェア，飛行計画ファイル及び飛行データ等はすべて

コントロール・ボックス内の CFメモリカードに格納され

る．特に，誘導・飛行制御則ソフトウェアはモジュール

方式として設計の自由度が大きくなるように考慮した．

宇宙航空研究開発機構研究開発報告　JAXA-RR-06-0234

図 3.2-2 多目的小型無人機の三面図

図 3.2-1 多目的小型無人機の外観

表 3.2-1 多目的小型無人機の主要諸元
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3.2.1 搭載機器

主要な搭載機器の概要を以下に示す．

（1）コントロールユニット

システム管理，航法誘導制御演算，センサ・データ処

理，サーボモータ駆動，データ通信制御，計測データ収

録などを行なう機器で，GPSユニットが組み込まれてい

る．表 3.2.1-1及び図 3.2.1-1にコントロールユニットの仕

様の概略及び構成図をそれぞれ示す．

（2）UHFデータリンク送受信機

機上システムは，送受信アンテナ，デュプレクサ，極

超短波モデムから構成され，9600 bpsの同時双方向通信が

可能となっている．地上システムも基本的には機上シス

テムと同様であるが，ラジコン操縦装置（プロポ）の入

力信号を変換してモデムに送るためのプロポインターフ

ェースとデータ表示やコマンド入力を行なうパソコンが

追加になっている．表 3.2.1-2及び図 3.2.1-1にデータリン

ク送受信機の仕様の概略及びブロック図をそれぞれ示す．

（3）電源管理ユニット

機体の電源ソースとしては，エンジンに直結した交流

発電機，バッテリー，地上点検時に使用する地上電源の 3

種類があり，この切換え及び発電機出力に余裕があると

きのバッテリーへの充電などを行なうものである．なお，

バッテリーは 10セルの NiCdバッテリーで，着陸のため

のエンジン停止時及びエンジン故障，発電機故障時のバ

ックアップ電源として搭載されており，約 30分間使用で

きる容量がある．表 3.2.1-3及び図 3.2.1-2に電源管理ユニ

ットの仕様の概略及びブロック図をそれぞれ示す．

（4）センサ

主要な搭載センサと仕様の概略を表 3.2.1-4に示す．

（5）推進装置

エンジンは小松ゼノア製のGZ 25，25.4 CC，2サイクル

エンジンをチューニングしたもので，減速ギア及び発電

機はこの機体用に田屋エンジニアリングで製作したもの

である．表 3.2.1-5に仕様の概略を示す．

多目的小型無人機の開発と気象観測飛行実験 5

図 3.2-3 多目的小型無人機の搭載機器
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表 3.2.1-2 データリンク送受信機仕様

表 3.2.1-3 電源管理ユニット仕様

表 3.2.1-4 搭載センサ仕様

表 3.2.1-1 コントロールユニット仕様

図 3.2.1-1 コントロールユニット構成図

図 3.2.1-2 データリンク送受信機ブロック図

図 3.2.1-3 電源管理ユニットブロック図
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3.2.2 誘導制御系

気象観測用ミッション飛行として，誘導制御系に対す

る特別な設計要求は課せられなかった．基本的要求とし

て与えられたことは，水平位置誤差 ＜ 400 m，高度誤差

＜ 90 m，速度誤差 ＜ 2 m/sという緩めの精度要求の下で

指定されたウェイ・ポイントを順に通過する飛行を 9時

間以上継続できることであった．また，指定されたウェ

イ・ポイントをたどる基本飛行のほかに，与えられた二

地点間で上昇降下を繰り返すノコギリ歯状のフライトパ

ターン等，いくつかの飛行パターンが要求された．そこ

で，飛行計画ファイルには，ウェイ・ポイント・データ

（緯度，経度，高度）と，あらかじめ任意に定義すること

ができるフライトパターンの組み合わせデータを格納し，

すべて基本飛行の応用として同じ誘導制御ロジックを用

いて処理することができるものとした．誘導制御則全体

の構成は一般的なもので，所望の高度，速度，方位を達

成するために必要な姿勢角コマンドを計算する誘導則，

および姿勢角コマンドを達成するために回転運動を制御

するための姿勢制御則より成る．誘導則は高度保持，あ

るいは高度遷移のためのピッチ角コマンドを生成する縦

の誘導，および進行方位を制御するためのロール角コマ

ンドを生成する横の誘導に分けられる．さらに，ロール

角コマンドとピッチ角コマンドを達成するための舵面操

舵ロジックとして姿勢制御ブロックを設計した．

通常，縦の誘導ブロック出力としてスロットル開度が

加わるのが一般的である．しかしながら，エンジン調整

の遅れから低中速回転域が安定せず，推力が大きくばら

つき，最悪の場合エンジン停止の可能性も指摘された．

安全策は常に定格回転で運転することであったが，同時

に次の 3つの懸念事項があった．

①降下時に過回転となり発電機を破壊する可能性がある．

②推力制御ができないのでピッチ角の制御のみで縦方

向の運動を制御せざるをえない．したがって，経路

角と速度の双方を同時に制御することはできず，ど

ちらか一方は出来高とならざるを得ない．

③降下時，巡航時に必要以上の燃料を消費するために

航続時間 9時間を達成することは不可能となる．

①については，ミッション飛行時に想定する降下速度

2 m/s程度では危険回転数 10000 rpmを越えないことが事

前に確認できた．②については，ミッション要求を満足

するために必ずしも経路角と速度を同時に制御する必要

はなかったので，エレベータによるピッチ角の制御のみ

で対応することとした．③については，気象研サイドと

の打ち合わせにより，想定している 1日 8時間の飛行を航

続時間 4～ 5時間の飛行 2回に分けて行うということで合

意した．

姿勢制御ブロックは今後の高信頼性自律飛行制御への

発展に向けた機能拡張に対応できるようダイナミック・

インバージョンをベースとする非線形制御方式を採用し

た．また，横滑りは機体固有の方向静安定特性をもって

吸収することで十分と判断されたので，当面ラダー操作

は行わないということで開発を進めた．図 3.2.2-1に誘導

制御系のブロック図を示す．なお，誘導制御則を含めた

飛行制御ソフトウェアの詳細については別の報告書 4）を

参照されたい．
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表 3.2.1-5 推進装置仕様

図 3.2.2-1 誘導制御系の構成
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3.2.3 実験計測系

気象観測データとして，温度，湿度，気圧及び風向風

速の計測が要求された．

この内，温度・湿度については，既存の気象

観測ゾンデ用温度湿度センサ（TUセンサ）を

搭載し計測を行なった．信頼度の点で国際的に

定評のあるヴァイサラ社製のセンサを使いたい

という気象研の要望があったが，エアロゾンデ

社との独占契約があり販売できないということ

で，明星電気製GPSゾンデRS-01型に使われて

いるものを選択した．TUセンサはセンサ本体

と信号変換器から構成されている．表 3.2.3-1

に仕様の概要を，図 3.2.3-1にセンサ本体の写

真を，図 3.2.3-2に信号変換器の概要を示す．

これ以外の気圧及び風向風速については，飛

行計測用に搭載されているセンサを使用した．

すなわち，気圧については気圧高度計用の圧力

センサの計測値を，風向風速はエアデータセン

サ及び慣性センサの出力を用いて推定した．

風向風速の推定には 2種類の方法を用いた．

その概要を，図 3.2.3-3に示す．ウインドスタ

ー法 5）は，エアロゾンデ機において使用され

ている方法であり，計測値としては慣性センサ

に基づく対地速度ベクトルと，エアデータセン

サに基づく対気速度（スカラー）のみで良く，

計測系はシンプルであり，計測系に基づく誤差

の影響は小さいが，3方向の飛行データが必要

であること，その間の平均風データが推定され

るため，計測途中に風が変動すると，推定誤差

が発生すること，また推定できるのは水平風の

みであり，上下風の推定が不可能であること等

の欠点がある．一方，偏流角逐次推定法 6）で

は，慣性センサに基づく対地速度ベクトルと，

エアデータセンサに基づく対気速度ベクトル

（すなわち対気速度の大きさと，迎角及び横滑

り角）の計測が必要であるが，飛行方法に制約

はなく，飛行中の逐次推定が可能であること，

水平風に加えて上下風の推定も可能であること

等の利点がある．今回の試験では，両手法を併

用した．ウインドスター法については，複数の

計測点間で飛行方位が異なる必要があるため，

主に旋回飛行部分，具体的には 1～ 3分間（計

測点数では 30～ 180点程度）に飛行方位が 60

～ 180度以上変化している区間に対して用い

た．一方，偏流角逐次推定法は，データ間の同

期誤差の影響や，姿勢方位基準装置（以下，

AHRS）の機首方位誤差が機首方位変化時に大

きくなることを考慮し，直線飛行部分，具体的にはバン

ク角が± 10度以内の区間に対して適用した．
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表 3.2.3-1 温度湿度センサ仕様

図 3.2.3-1 温度湿度センサ（TUセンサ）

図 3.2.3-2 温度湿度信号変換器概要
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図 3.2.3-3 風推定法（ウインドスター法及び偏流角逐次推定法）
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3.3 地上システム

図 3.3-1に示した地上システムは，遠隔操縦装置（RC

プロポ），モニタ画面（ノートパソコン），UHFデータリ

ンク送受信機，送受信アンテナ等で構成される．モニタ

画面には，ダウンリンクで送信されてくる飛行データに

基づいて，高度，速度，機体姿勢等を統合的に表示する

PFD（JAXAで開発されたDRAP7）用の表示を用いている），

現在位置や予定飛行経路等を表示するMap，飛行データ

の時暦等を表示する Graphをウィンドウとして表示する

ことができる．地上システム用への電力供給は，商用電

源（AC 100 V）を用いるが，野外実験等それが不可能な

場合にはポータブル発電機（AC 100 V）を用いる．いず

れの場合でも停電や電力障害等に備えて無停電装置（UPS）

を経由して電力を供給している．

3.4 運　用

運用は，UHF帯の全二重双方向方式のデータリンクで

行なわれる．すなわち，地上局から機体に対してコマン

ドを送信するアップリンクと，機体から地上局に対して

飛行データを送信するダウンリンクとで構成される．運

用方法は以下の通りである．

離陸は走行車両上に固定された発進台から遠隔操縦に

より行なわれる．離陸後，基地上空で一連の機能確認を

行い，不具合等がなければ自動航行モードに切り替えて

任務飛行に移行する．移行後は飛行計画ファイルに格納

されたウェイポイント・データや飛行パターンに従った

飛行を行う．自動航行中は地上システムのモニタ画面に

高度，速度，現在位置等の飛行状況データが表示され，

運航及び安全監視等を行う．自動航行中に機体故障等の

何らかの不具合が生じた場合には，その状況に応じて

RTBコマンドあるいは投棄コマンド等が送信される．着

陸は自動航行モードで基地上空に帰投し，着陸待機パタ

ーンを飛行する機体を目視で確認後，遠隔操縦に切り替

えて行われる．既に述べたように，着陸装置を装備して

いないため，回収は胴体着陸により行われる．

なお，本システムの運用制限として以下を設定してい

る．

・離陸時の最大風速 ： 13 m/s以下（帰還時の対地速度確

保に必要）

・離陸時の横風成分 ： 4 m/s以下（離陸時の横揺れ安定

性の確保に必要）

・離着陸時の視程 ：VFR条件（離着陸時の遠隔操縦に必

要）

・離着陸場の条件 ： 400 m以上の平坦な草地又は舗装路

（車を 90 km以上まで加速して停止できる長さが必要）

降水についても制限を設けるべきであり，地上走行試

験で 4 mm/hの降水まではシステムの健全性を確認して

いるが，妥当な値を設定するに至っていない．
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図 3.3-1 地上システム
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4．開　　　　　発

4.1 概　要

図 4.1-1に多目的小型無人機システムの開発スケジュー

ルを示す．開発は平成 14年度に Prototype I (RC機で自動

航行機能を有しない）による低速風洞試験及び飛行実験

を含む技術的成立性の検討を行い，この結果を反映して，

平成 15年度に Prototype II（自動航行機能を有する）の設

計製作を進め，平成 16年度から本格的な飛行実験を大樹

町多目的航空公園に於いて開始した．飛行実験は遠隔操

縦による機体特性把握等の運用方法の確立から始め，可

視範囲内での自動航行を繰り返し行い，システムの問題

点を抽出しながら改良を重ね，その後に可視範囲外での

自動航行に移行し，徐々に飛行範囲を拡大した． 平成 16

年 12月に大樹町において 2時間以上の連続自動飛行に成

功した後，平成 17年 5月には，目的である気象観測飛行

実験を実施する薩摩硫黄島近辺において遠距離飛行試験

及び気象観測飛行パターン（定点上昇降下及び上昇降下

を繰り返しながら直線コースを飛行するのこぎりパター

ン）による模擬気象観測飛行試験を実施し，システムが

気象観測を実施するための機能を有することを確認した．

この結果に基づき，平成 17年 6月の気象観測飛行実験に

移行することとした．

4.2 多目的小型無人機

表 4.2-1に目標性能を示す．気象観測任務では梅雨前線

帯域や台風周辺域等の悪天候下を位置や高度を変えなが

ら長時間にわたり観測できる飛行性能が，また，海上監

視任務では広範囲な海面上空を同様に長時間にわたり映

像伝送を行いながら監視を続けられる飛行性能等が要求

された．これらの要求を実現するために，この分野で多

くの運用実績を上げているエアロゾンデ機の飛行性能等

を参考にして現実的な目標性能を設定した．

PrototypeⅡの設計製作に当たっては，PrototypeⅠの低

速風洞試験，飛行実験の結果わかった改善点を反映する

と共に，長時間の自動航行を可能にするために必要な機

器の設計製作を行った．

4.2.1 主　翼

PrototypeⅠでは，製作期間と経費の制約から設計より

一回り小さいラジコングライダー用の主翼（Sw=0.61 m2，

bw＝ 2.9 m）をそのまま用いた．しかし，尾翼の荷重を

主翼のねじりモーメントで受ける構造となっているため

剛性不足であったことと，面積を当初計画値まで拡大す

る必要があったことから，翼幅を延長し剛性を上げた

CFRP製の中央翼を新たに設計製作することで対応した．
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図 4.1-1 多目的小型無人機システムの開発スケジュール

表 4.2-1 目標性能
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4.2.2 胴体，尾翼

胴体については，同じく PrototypeⅠでわかったカウリ

ング下面のはね上げ形状による L/D悪化の改善，エンジ

ン冷却用空気取入口の追加，機器搭載容積確保のための

胴体延長と高さの増加，全体的な形状の洗練を行うとと

もに，軽量高強度化のため CFRP製とした．尾翼について

は大きな設計変更は行わなかったが，高強度化のため

CFRP製とした．

4.2.3 コントロールユニット

当初，市販品を使用する案もあったが，いろいろな用

途に使えるように発展性を持たせるためと市販品の長時

間安定性に懸念があったことから，独自に要求条件を設

定し新規に自主開発することにした．開発に際しては，

当センターが保有するドルニエ機のシステム設計の考え

方を参考にして，CFメモリーで簡単にソフトウェアの変

更が可能で，システムエリアとユーザエリアが区分され

システムソフトをあまり意識せずに誘導制御ソフトの設

計製作ができるようにした．

4.2.4 通信リンク

通信リンクの方式としては，エアロゾンデ機が採用し

ている UHF 1波の送受信切り替方式と 2波を使った同時

双方向通信方式の二つが考えられたが，後者を選択した．

開発の途中で何が起こるかわからない状況では，常時デ

ータモニタとコマンド送信ができる方が安全性が高いと

いう判断であるが，これによって，モデムが 2台必要に

なりさらに 2波を分離するデュプレクサが必要になった

ことで重量と消費電力の点ではデメリットを背負ってい

る．

電波到達距離に関しては，電界強度の計算から 160 km

程度離れても電波見通しが得られれば通信可能であると

いう推算結果が得られている．なお，H 17.3月の遠距離

飛行実験の前に，図 4.2.4-1に示す十国峠―三浦半島間の

約 50 kmの地上間通信実験を実施して，通信リンクの確

保を確認した．

4.2.5 推進装置

エンジンは，エアロゾンデ機が 1 kW (1.36 PS）である

ことから，パワーローディング P/W一定の条件からこの

2割増 1.6 PS以上という設計要求を行なったが，適当なエ

ンジンがなく既存のエンジンをチューニングする方法を

選択した．これにより 8000 RPMで 1.6 PS以上の出力があ

ることをプロトタイプⅠでのプロペラ単体試験で確認し

ている．ただし，この試験の結果，高回転域でないと必

要な出力が得られないことが分かり，プロトタイプⅡで

は減速ギアを用いて 18-10から 20-12の大ピッチ，大型の

プロペラを使用できるようにした．

しかし減速ギアを入れたために，エンジン停止時のプ

ロペラの位置が水平にならなくなり，着陸時に破損する

確率は高くなった．破損した場合には交換するが，プロ

ペラの前縁などにバリがあると抵抗になるため十分な回

転数が得られない場合があり，発進前に最大回転数を確

認することを発進運用の手順に加えている．

また，3.2.2で述べたように，エンジンの出力を絞ると

回転数が不安定になり，最悪の場合エンジン停止に陥る

不具合があり，エンジンの運用方法を常に定格回転で運

用することにしたため，燃料消費率が大きくなり航続時

間が短くなっている．今後の改善が必要な点である．

4.2.6 発進装置

発進装置は，PrototypeⅠの飛行実験時に田屋エンジニ

アリングがエアロゾンデ機の装置を参考に設計製作した

もので，機体の揚力によりリンクを持ち上げることで留

め金を外し離陸させる方式となっている．リンクの持ち

上げ荷重が離陸重量に付加されるため，当初なかなか発

進できないという問題があったが，リンクの軽量化など

の改良で解決している．もう一つの課題は，装置の最適

な取付角の設定であるが，これについてはトライ＆エラ

ーによって適切な角度を見つけている．図 4.2.6-1に発進

装置の写真を示す．
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図 4.2.4-1 地上間通信実験（H 16.3） 図 4.2.6-1 発進装置
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4.3 誘導制御システム

4.3.1 設計開発方針

制御対象となる小型無人機は人間パイロットによる遠

隔操縦モードと，オンボード飛行制御ロジックによる自

動操縦モードを，マニュアルコントローラ（通称プロポ）

のスイッチ操作により自由に切り替えることができる．

その特徴を活かして，ひとつひとつの機能を確認しなが

ら徐々に飛行範囲を拡大していく，step by step方式で誘導

制御ソフトウェアを開発していくことを基本方針とした．

シミュレーション技術との組み合わせによりコスト（マ

ンパワーと予算）を低く抑えながら比較的短期間で開発

を進めることが可能である．この点は，実飛行前に徹底

したシミュレーションと評価を繰り返す必要のある宇宙

機開発方式のスタイルとは異なるところである．この点

についてはソフトウェアの検証という観点からの考察と

して，4.3.4節の記述も参照されたい．

4.3.2 シミュレーションモデル

当初，シミュレーションモデルにおける空力特性は多

目的小型無人機プロトタイプⅠの風洞試験結果を用い，

動安定微係数も考慮されていなかったため，実飛行デー

タとの整合性が悪かった．2004年 9月にプロトタイプⅡ

の全機パワー付き風洞試験が行われたのでその結果得ら

れたデータにもとづき空力特性を修正した．さらに動安

定微係数についても推算値を求め，実飛行データとの整

合性を確認したうえで空力特性に組み込んだ．この段階

でシミュレーションモデルの精度は制御則の設計ツール

として活用できるレベルに到達した．この時期より誘導

制御則の設計が以前に比べて効率的に進められるように

なった．ただし，推進系のモデルが組み込まれておらず，

水平巡航時のデータより推算される推力をもって一定と

していたので，特に上昇・降下時の運動で実飛行データ

と整合しない部分が残った．

4.3.3 開発手順

開発ステップを，1．姿勢制御則の設計と飛行実験，2．

誘導則の設計と飛行実験，3．ミッション飛行用ソフトウ

ェア追加と飛行実験，の順に設定した．また，飛行実験

では誘導制御則の確認のみならず，搭載機器の耐環境性

確認，エンジン調整，発進・回収技術の維持，運用技術

の向上などさまざまな作業も同時並行的に進められ，飛

行実験を積み重ねることによりシステム全体の信頼性向

上を図った．

誘導制御ロジックの設計結果は，MATLAB, Simulink環

境における 6自由度シミュレーションにより確認した．

次にそのロジックを C言語でコーディングしソースファ

イルを作成した．また，主要な関数については，関数を

記述する元になったMATLAB環境下で作成したブロック

の入出力と，C言語で記述された関数の入出力が一致する

かどうかを確認することによりコーディングミスを排除

した．ただし，この段階では搭載コード全体そのものが

検証されたわけではない．開発の当初は可視範囲内のみ

で飛行実験を行っていたため，たとえソフトウェアに不

具合があった場合でも遠隔操縦に切り替えることにより

機体をすみやかに回収することができた．2005年 3月の

実験で初めて可視範囲外の飛行が行われたが，ソフトウ

ェアの検証作業が十分に行われていなかったため海没に

つながる設計ミスを事前に発見することはできなかった．

この事故を受けて 2005年 5月以降は飛行計画ファイルを

含めて搭載コードそのものを全体にわたって検証するこ

とによりソフトウェアの信頼性向上を図った．この点に

ついては次節を参照されたい．

4.3.4 搭載コード検証シミュレーション

搭載用誘導制御プログラムの動作は，これまで搭載プ

ログラム単体及び地上試験による舵面の動きなどによっ

て確認してきた．ところが意図した経路の追従や各種フ

ラグの切り換えなどが適切に行われるかどうかは飛行状

態でなければ確認できないことも多いが，これまで飛行

前に飛行状態での動作を確認する手段がなかった．そこ

で今回，飛行状態において搭載プログラムの動作を検証

するための飛行運動シミュレーション・プログラムを開

発した．

飛行前に搭載プログラムの飛行中の動作を検証できる

ことのメリットは，飛行前に搭載プログラムのバグが明

らかになり修正が可能となることである．このことは実

際に飛行させてみなければバグが明らかにならないこと

と比較して，次のようなメリットがある．

・搭載ソフトの信頼性向上．

・ソフト検証に関する時間と労力を含めたコストの低減

による，効率的な実験の実施．

・実験実施関係者の搭載ソフトの動作に対する安心感の

増大と心理的負担の軽減．

シミュレーション検証システム

搭載コード検証シミュレーションの概念を図 4.3.4-1に

示す．搭載用の誘導制御プログラムと，6自由度飛行運動

シミュレーション・プログラムを接続して，計算機シミ

ュレーションを行う．飛行運動シミュレーション・プロ

グラムは，小型自動着陸実験（ALFLEX）の開発において

用いたシミュレーション・プログラム8）をベースとして

おり FORTRANで記述される．一方，搭載プログラムは

Cで記述されている．このときに重要なのは，本シミュレ

ーションの目的は搭載プログラムの検証であり，シミュ

レーションを行う際に搭載プログラムに一切変更を加え

ないことが望ましいということである．これを実現する

ために図 4.3.4-2に示すように，飛行運動シミュレーショ

ン・プログラムと搭載プログラムの間にインターフェー

多目的小型無人機の開発と気象観測飛行実験 13
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ス部分を加え，このインターフェース部分から搭載プロ

グラムを呼び出し，必要なパラメータの受け渡しをする

こととした．基本的にインターフェース部分には，2つの

プログラム間でやり取りされるパラメータを並べて記述

しているだけである．

シミュレーション・プログラムの構成を図 4.3.4-3に示

す．機体運動モデルは図のように，大気モデル，空力モ

デル，機体モデルから成る．誘導制御演算の計算周波数

は搭載計算機に合わせて 50 Hz，運動の計算周波数はその

5倍の 250 Hzとした．このように設定するとノート PCを

用いて，実時間で 1時間の飛行を 1分弱でシミュレーショ

ン可能である．従って，当日の急な飛行計画の変更にも

対応でき，飛行前に全経路をシミュレーションで確認す

ることができる．

今後に向けて

シミュレーション検証ツールに関して，今後の検討に

値すると考えられる項目を以下に記す．

1）誘導制御ソフトの内部状態出力

今回用いたシミュレーション検証ツールは図 4.3.4-1に

示されるように，誘導制御ソフトから舵角指令を受け取

って飛行運動を模擬し，必要な状態量を誘導制御ソフト

に出力する．このシステムは誘導制御ソフトの検証が目

的であるため，誘導制御ソフトには一切の変更を加えず，

搭載されるそのままの状態で用いることが重要である．

現状では飛行シミュレーション・プログラム側では，舵

角コマンド以外の誘導制御ソフトの出力は確認できず，

制御コマンドや Auto/Manual切換えフラグなどの誘導制

御ソフト内部のパラメータを出力することはできない．

しかし，これらの情報も誘導制御ソフトの検証及びトラ

ブルシュートの際には重要となる．もし誘導制御ソフト

に変更を加えずに，かつ，これらの内部状態パラメータ

の出力が可能となれば，本検証システムの利便性はさら

に向上すると考えられる．
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2）ハードウェアを含むシミュレーション検証

今回の検証ツールは誘導制御ソフトのみの検証のため

に用いるものであり，誘導制御計算機やアクチュエータ

などのハードウェアも含めた検証ではない．一般的には，

ハードウェアも含めた検証のほうが，信頼性は向上する．

ところが一方で，ハードウェアも含めたシミュレーショ

ン検証を実施するためには，次のようなデメリットも存

在する．

・誘導制御計算機は，各種センサ出力を取り込んで舵

角コマンドを算出する．ハードウェアも含めたシミ

ュレーション検証を実施するためには，誘導制御計

算機にシミュレーション出力を取り込めるように改

修する必要がある．このことは実験機重量の増加と，

さらなる開発時間とコストを必要とする．

・シミュレーション検証を実施する際にも，必要な機

器類のセットアップを行って初めて，検証が可能と

なる．

・アクチュエータを含めた検証では，実時間よりも速

くアクチュエータを動作させることはできないため，

シミュレーション検証においても実時間が必要であ

る．

・上記の時間的制約とハードウェアの耐久性の観点か

ら，実施できるシミュレーション・ケースは数値シ

ミュレーションのみの場合と比べるとかなり制限さ

れる．

これらのデメリットを考慮し，ハードウェアを含むシ

ミュレーション検証を実施する場合には，何を目的とす

るかを明確にしておくことが重要である．例えば，小型

自動着陸実験（ALFLEX），高速飛行実証機（HSFD），や

ロケットの打ち上げなどでは，飛行状態でハードウェア

の動作を事前確認する手段はない．従ってこれらのシス

テムにおいては，上記のデメリットを考慮してもなお，

ハードウェアを含めた飛行シミュレーション検証の要求

は極めて高い．これに対して本実験機システムは次の点

で異なる．

・マニュアル操縦によって飛行させた状態で，事前に

搭載計算機やアクチュエータの動作を確認すること

は可能

・実験機は強い固有安定性を持っており，常に制御し

ていなくても安定した飛行を継続できる

・小型の比較的安価な模型実験機を利用しており，重

量やコストの増加をどの程度許容できるかの検討が

必要

ハードウェアを含むシミュレーション検証ツールを整

備する場合には，以上の点を考慮した上で何を目的とす

るか，また飛行実験の際にはどのように利用するか，な

どについてあらかじめ検討した上で，整備するかどうか

を決定するべきである．

4.4 開発試験

多目的小型無人機システムの開発は，4.1節に示したよ

うに平成 14年度から開始された．平成 16年度以降の Pro-

totype IIによる開発試験のスケジュールを図 4.4-1に示す．

本節では，これらの開発試験について述べる．
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4.4.1 風洞試験

（1）2m低速風洞試験

実施場所： JAXA 2 m× 2 m低速風洞

実施期間：第 1回－平成 16年 1月 26日～ 1月 30日

第 2回－平成 16年 4月 5日～ 4月 9日

目的：

（a）エアデータシステム校正データ取得

（b）プロペラ推力データ取得

（c）システム機能確認

成果：

（a）エアデータシステム校正データ取得

迎角，横滑り角をパラメータとした Ï・ Çベーンの校

正データ及び風速，迎角，横滑り角をパラメータとした

ピトー静圧管の校正データを取得．

（b）プロペラ推力データ取得

3種類のプロペラについて静止推力を測定，その内，1

種類については風速変化に伴う正味推力を測定．

（c）システム機能確認

風速 30 m/sにおいてエンジン全開状態で約 6時間の連

続運転を実施，耐久性を確認．

（2）全機低速風洞試験

実施場所： JAXA 6.5 m× 5.5 m低速風洞

実施期間：平成 16年 9月 6日～ 9月 17日

目的：シミュレーション用数学モデル構築のための静的

な空力特性データ取得

成果：

（a）全機空力特性データの取得

全機六分力空力特性データ（フラップ角をパラメータ

とした形態変更を含む）を取得．

（b）舵効きデータ取得

エレベータ，エルロン及びラダー舵効きデータを取得．

図 4.4.1-1にこれらの風洞試験の写真を示す．

4.4.2 飛行試験

（1）開発飛行試験

運用手順の確立，パイロットの慣熟，自動操縦装置及

び制御則の確認を目的に以下のように 6回にわたる飛行

試験を実施，ステップ・バイ・ステップで確認と改善を

進め平成 16年 12月に 2時間 15分の連続自動飛行に成功

した．

1）第 1回飛行試験

実施場所：大樹町多目的航空公園

実施期間：平成 16年 4月 19日～ 4月 28日

実施内容：飛行運用手順の確立及び確認，手動操縦に

よる離陸，空中及び着陸操作の慣熟，手動と

自動操縦のスイッチング機能の確認．

2）第 2回飛行試験

実施場所：枕崎飛行場

実施期間：平成 16年 5月 10日～ 5月 21日

実施内容：飛行運用手順の確立及び確認，手動操縦に

よる離陸，空中及び着陸操作の慣熟，手動と

自動操縦のスイッチング機能の確認，自動操

縦装置の調整（姿勢制御則ゲイン調整）

3）第 3回飛行試験

実施場所：大樹町多目的航空公園
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実施期間：平成 16年 6月 25日～ 7月 2日

実施内容：飛行運用手順の確立，手動操縦による離陸，

空中及び着陸操作の確立と確認，手動と自動

操縦のスイッチング機能の確認，自動操縦装

置の調整（姿勢制御則ゲイン調整）．

4）第 4回飛行実験

実施場所：大樹町多目的航空公園

実施期間：平成 16年 9月 27日～ 10月 1日

実施内容：搭載機器の不具合と悪天候のため飛行中止．

耐環境性試験（雨）の一環として雨中の車載

走行試験（約 90分）を実施，システムに不具

合が生じないことを確認．

5）第 5回飛行試験

実施場所：大樹町多目的航空公園

実施期間：平成 16年 11月 4日～ 11月 12日

実施内容：自動操縦装置の高度･速度及び方位制御則の

ゲイン調整及びウェイポイント・ナビゲーシ

ョン機能，RTB機能の確認．

6）第 6回飛行試験

実施場所：大樹町多目的航空公園

実施期間：平成 16年 11月 29日～ 12月 10日

実施内容：自動操縦装置の飛行経路制御則のゲイン調

整及びウェイポイント・ナビゲーション機能，

RTB機能の確認を実施，2時間 15分の連続自

動飛行に成功．ビデオカメラを搭載した海上

監視型についてリアルタイムビデオ画像伝送

飛行実験を実施．

（2）総合確認飛行試験

実施場所：薩摩硫黄島

実施期間：平成 17年 3月 14日～ 27日

目的：気象観測飛行と同じ飛行場を基地とし，多目的小

型無人機の長時間飛行能力，遠距離通信能力，緊

急時の安全機能，実験計測系機能などを確認する．

成果：表 4.4.2-1に実施した飛行の一覧を示す．2回の遠

隔操縦飛行の後，第 3～ 5回の飛行において，自動

飛行により直線軌道，円軌道トラッキング，円軌

道周回飛行を実施し，航法誘導制御機能を確認し

た．第 6回飛行では，3マイル（約 6 km）離れた 2

点を 5往復し，連続 2時間 3分の飛行を達成した．

また，RTB機能（付録 2）「多目的小型無人機気象

観測飛行実験　飛行安全計画書」参照）も確認し

た．続く第 7回飛行において，3点周回自動飛行中

に制御を失い，海没．原因は誘導制御ロジックの

ミスであったため，ロジックの修正を行うととも

に，プログラムチェック体制の強化を実施し，模

擬気象観測飛行試験に進むこととした．

（3）模擬気象観測飛行試験

実施場所：薩摩硫黄島

実施期間：平成 17年 5月 15日～ 29日

平成 17年 6～ 7月の気象観測飛行試験にに先立って，

その気象観測能力（風向，風速，気温，湿度，気圧等を

飛行位置や高度を任意に変化させながら機動的に観測す

る）を飛行実証するための模擬気象観測飛行試験を実施

した．

気象観測項目は，温度，湿度，気圧（高度），風（風向，

風速），位置（緯度，経度）の 5項目で，温度，湿度セン

サはラジオゾンデ用のものを用い，冗長性を確保するた

めに左右主翼胴体ブームの下面に各 1個を，また胴体内

に同センサ用シグナル・コンディショナをそれぞれ搭載

した．気圧は機体装備の気圧高度センサを用い，風は対

気速度（ピトー静圧管及び Ï/Çベーン），対地速度（GPS）

の飛行データ等から推算した．位置は GPSの緯度，経度

データを用いた．風を推定する手法としては，3.2.3項に

示したウインドスター法と偏流角逐次推定法の 2種類の

手法を用いた．

（a）飛行試験空域

図 4.4.2-1に飛行実験空域を示す．（A），（B）いずれも

薩摩硫黄島飛行場を基地として図中の黒枠で囲まれた海

上部分が飛行実験を実施する空域である．

（b）飛行計画

飛行実験は，第 1段階として飛行実験空域 A内，高度

5,000 ft以下において自動操縦装置等の機能確認及び模擬

気象観測飛行実験を行い，第 2段階として飛行実験空域 B

内，高度 5,000 ft以下において飛行範囲を拡大した前記飛

行実験を行うこととした．いずれの空域においても 1日

当たりの飛行時間は最大で 8時間程度（日中のみ飛行）

とした．なお，同一日に飛行する飛行実験空域は Aまた

はBのどちらか一方を選択している．

（c）飛行試験結果

模擬気象観測飛行試験において得られた主要な成果を
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表 4.4.2-2に，飛行実験ケース一覧を表 4.4.2-3に，飛行試

験の写真を図 4.4.2-2にそれぞれ示す．F 201から F 209ま

での全 9回の飛行が行われ，所期の目的をほぼ達成した．

また，今回初めてミッション機器である温度湿度（TU）

センサを搭載した．TUセンサ出力の精度については別途

確認が必要であるが，ここでは出力が異常ではないこと

及びおおよそ妥当な出力であることを確認するための計

測を実施した．以下，主要な飛行の結果概要を示す．
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1）F206

本実験ケースは気圧高度 600 m一定で西方 50 kmまで直

線飛行させ，電波到達限界を確認する試験で，完全に可

視範囲外まで遠方進出する初のケースとなった．

図 4.4.2-3 (a）に F 206ケースの平面軌跡飛行データを

示す．ウェイ・ポイントをたどってきれいな直線飛行を

行い，44 kmまで達していることがわかる．水平距離が

44 kmに達したあたりでダウンリンク・データが途切れ始

めたため，RTB指令によって帰還させているが，プログ

ラム通り GATEポイントに向かっていることが確認でき

た．なお，RTB指令を出した後しばらくの間ダウンリン

クが回復しなかったことが報告されている．これについ

ては，機体の送受信アンテナが水平尾翼の上に取り付け

られているため，機首が基地をの方向を向いた場合機体

の陰に隠れ受信感度が落ちるためであろうと推測されて

いる．

図 4.4.2-3 (b）は高度（GPS高度）と位置の軌跡である．

WP 2に向かうまで，一定高度で水平飛行をしていること

が分かる．設定した高度 600 mとは差があるが，その原

因は気圧高度計算用のパラメータ設定ミスで生じた誤差

であることが分かった．なお，誘導制御則には問題ない

ことが確認できている．

2）F208

スクエア型飛行は，正方形の頂点に定められたウェ

イ・ポイントを通過しながら上昇・降下を繰り返す飛行

であり，気象観測のために設定された飛行パターンであ

る．F 208の飛行実験結果を図 4.4.2-4に示す．図に示すよ

うに，‘×’印で示されるウェイ・ポイントの内側を通過
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図 4.4.2-3 F 206の実験結果（遠方進出）

図 4.4.2-2 薩摩硫黄島空港及び実験状況

This document is provided by JAXA.



しながら，上昇・降下飛行を行っていることがわかる．

また（a）図においてスクエア軌道の外側にずれて飛行し

ている箇所がみられるが，これは実験時に東風が強かっ

たためである．旋回中は定められた軌道を逸脱している

箇所はみられるものの，誘導制御系によって軌道が修正

され，問題なく正方形の 4つの頂点付近を通過しながら

飛行を継続している．

次に制御性能を確認するため，図 4.4.2-4の軌道に対応

する高度，対気速度，ピッチ角の時間履歴を図 4.4.2-5に

示す．高度のコントロールは，エンジンパワーを一定と

して，（指示）対気速度コマンドを変化させることで上

昇・降下を実現している．高度と対気速度の時間履歴を

比較すると，上昇時の対気速度は 27 m/s程度，降下時は

35 m/s程度で，それぞれほぼ一定値に保持されており意

図した通りの速度制御が実現できていることがわかる．

また，内部ループである姿勢制御系はピッチ角が制御量

である．赤線が指示された対気速度を実現するためのピ

ッチ角コマンドであり，青線がセンサ出力のピッチ角デ

ータである．ピッチ角もコマンドによく追従しており，

姿勢制御も問題なく実現できていることが確認できる．

3）F209

本実験ケースにおいて，ノコギリ型飛行，65 kmの遠方

進出，3時間の飛行継続時間を達成した．ノコギリ型飛行

は高度 200 m上昇又は降下する毎に一定高度の飛行に移

り左斜め前方，右斜め前方に進路を変更してノコギリの

歯のような軌跡を取り，元の進路に戻るような飛行パタ

ーンである．本飛行ケースも気象観測（風速・風向の推

定）のために設定された飛行パターンである．

図 4.4.2-6に F 209ケースの飛行実験データを示す．左

上図が平面軌跡を示すが，水平直線距離で 65 kmの飛行

を達成できている様子がわかる．水平距離が 65 km付近

に到達したあたりでダウンリンク・データが途切れ始め

たため，RTB指令によって帰還させた．この付近の高度

は左下図に示すように，1400 m程度である．また左上図

から，西に進行中にノコギリ型飛行を実施していること

もわかる．ノコギリ型飛行は高度 200 m上昇する毎に実

施したが，その様子は左下図で上昇中に水平飛行を行っ

ている箇所で確認できる．さらに，この実験では表 4.4.2-

3に示したように 3時間の長時間飛行を達成することがで

きた．

4）TUセンサ・データの確認

TUセンサは両翼に一つずつ搭載されており，それぞれ

温度及び湿度の計測が可能である．図 4.4.2-7に F 208,

F 209ケースの飛行実験において取得した TUセンサのデ

ータを示す．赤が TUセンサ 1，青が TUセンサ 2の出力

である．TUセンサ・データは高度と共に大きく変化する

ため，飛行中の高度の時間履歴も併せて示した．また，

温度については TUセンサとは別の温度計が実験機に搭載

してある．この温度計の精度は± 1 °C程度であるが，TU

センサ・データが異常な値を出力していないことを確認

するために，（a）（b）図のそれぞれ 2段目のグラフに TU

センサ・データと共に黒線で示した．
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これによれば，高度が上がるにつれて温度は下がり，

高度が下がるにつれて温度は上がる傾向がみられ，温度

変化の様子は妥当である．また，機体搭載の温度計出力

よりも，TUセンサの値は 2～ 3度高めになっている．こ

れも温度計出力の精度を考えれば，特に異常な値ではな

い．やや気になる点は，F 207のケースでは TUセンサ 1

と TUセンサ 2の出力は殆ど一致しているのに比べて，

F 208のケースでは TUセンサ 1のほうが，1度程度高めに

なっていることである．

次に湿度については，F 207，F 208の両ケースにおいて，

TUセンサ 2の出力が 100％を超えており，明らかに異常

な値を示している．ただ，湿度データの変化の様子は TU

センサ 1の出力と酷似しているため，生データから物理

量を算出する際の係数の値に問題がある可能性があると
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図 4.4.2-7 TUセンサ出力

図 4.4.2-6 F 209の実験結果（ノコギリ型飛行パターン）
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考え，第 2回薩摩硫黄島飛行実験の終了後に，地上にお

いて改めて左右の TUセンサ出力の確認を行った．その結

果，TUセンサ 2は異常値を出力していることを確認した．

このため，次の気象観測実験においては TUセンサを取り

替え，正常に動作することを確認した後に，飛行実験を

実施することとした．

5）風観測結果

ウインドスター法及び偏流角逐次推定法による風推定

を試みた．F 209における推定結果を図 4.4.2-8に示す．

3.2.3項に示したように，ウインドスター法は，飛行方位

が変化している部分，偏流角逐次推定法は直線飛行部分

のデータに適用している．なお，上下風は偏流角逐次推

定法でのみ推定可能である．この結果を見ると，両手法

の結果に大きな不連続性が見られないことから，良好な

風推定が行われているものと考えられる．

4.4.3 開発目標達成度

以上の開発試験を完了した時点での，表 4.2-1に示した

多目的小型無人機システムの目標仕様の各項目に対する

達成度を表 4.4.3-1に示す．一部に目標を達成していない
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項目があるが，これらについては気象研と調整の上，備

考欄に示した対策をとることとした．これにより，気象

観測飛行は可能と判断し，6月の気象観測飛行実験に臨む

こととした．

5．気象観測飛行実験

本章では，気象観測飛行実験の運用及び結果について

述べる．

5.1 概　要

気象観測飛行実験は，気象研が主催する「Baiu Hunter

2005（無人小型気象観測機や海洋気象観測船等による九

州での梅雨前線帯の降水システム総合観測）」の一環とし

て実施された．その目的は，多目的小型無人機を用いて，

梅雨時期の九州西方海域で気象観測を実施して，気象観

測データを取得することである．このデータは気象研に

おいて，梅雨前線とそれに伴う降水システムの熱力学的

構造の調査に使われ，観測データを数値モデルに同化さ

せて，非静力学モデルの改良・検証に役立てられる．

全観測期間は 6月 15日から 7月 7日までで，その前半

をエアロゾンデ社が担当するため，JAXAは 6月 25日か

ら 7月 5日までの間，基地となる薩摩硫黄島飛行場に展開

した．全観測期間をとおして，観測対象である梅雨前線

は，九州北部でその活動が活発で，梅雨前線の南側にあ

たる観測空域周辺は晴天の日が続いた．したがって，梅

雨前線帯に伴う降水システムを観測する機会には恵まれ

なかったが，梅雨前線に流入する大気を観測する目的で 2

フライトを実施し，その観測データを気象研に提供する

ことができた．なお，観測飛行に先立って，UHFデータ

リンクに関する電波伝搬飛行実験を行い，飛行高度約

300 mで最大進出距離約 65 kmの飛行実績を残すことがで

きた．

5.2 運用

5.2.1 飛行空域

機体の飛行許可空間を図 5.2.1-1に示す．これは，国土

交通省航空局へ提出された飛行通報書に定められたもの

であり，飛行実験中，基本的には飛行許可空間への航空

機の進入は制限される．

5.2.2 飛行計画

気象観測飛行実験の飛行計画及び実施体制をを付録 1）

の飛行実験実施計画書に示す．

具体的な飛行実験の内容を，付録 2）の飛行実験実施要

領に示す．飛行実験では，機体調整に係るフェーズ 0，電

波リンク確認及び基本気象観測を実施するフェーズ 1及

び気象研からの要求に従い，より詳細な気象観測をオプ

ションとして実施するフェーズ 2の 3つのフェーズを設定

した．

5.2.3 安全対策

今回の気象観測飛行試験において，地上より離陸した

機体もしくはその破片等が落下する際，落下点または落

下途中において人命または財産に対し被害を与える可能

性を最小限にとどめ，公共の安全を確保することを目的
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として，付録 3）に示す飛行安全計画を策定した．また，

その基となった飛行安全解析結果を付録 4）に示す．なお，

飛行安全計画の策定にあたっては，「宇宙航空研究開発機

構　総合技術研究本部　無人機安全技術基準」9）に従っ

た．

5.3 飛行実験結果

5.3.1 飛行結果

JAXAによる気象観測飛行実験は，平成 17年 6月 24日

から 7月 7日までの間行われた．この間，F 301から F 312

までの合計 12回の飛行を実施し，総飛行時間は 7時間 57

分である．期間中の作業内容と飛行実績を表 5.3.1-1に示

す．また，図 5.3.1-1は，多目的小型無人機の離陸時の連

続写真である．実験全般を通じて，AHRS出力の異常によ

る対策に時間を費やしたが，低高度における遠方進出実

験と，気象観測実験を 2回実施できた．これらの飛行実

験結果を以下に示す．

（1）遠方進出飛行結果

遠方進出飛行については，5月に実施した模擬気象観測

飛行試験までの開発試験において図 4.4.2-6に示すように，

既に水平直線距離 65 kmを実証している．しかし，65 km

を達成したときの飛行高度は 1400 m，帰還中の高度も

600 m程度であった．しかし気象観測ミッションの要求と

して，より低空から高空に渡る気象データの取得が望ま

れている．したがって，遠方においても広い高度範囲で

のデータ取得が必要であり，低空においても電波リンク

を確保することが必要である．より確実に遠方，低高度

での電波リンクを確保するために，開発試験においては

滑走路上 2 m程度に設置していたアンテナ高度を，クレ

ーン車を用いて高度 13.2 mまで大幅に引き上げた．クレ

ーン車を用いたアンテナ設置の様子を図 5.3.1-2に示す．

1）F301～ F302

マニュアル飛行中， AHRSによるピッチ姿勢角及びロ

ール姿勢角のダウンリンク・データに明らかに誤差が見

られ，自動飛行に切り替えると，正常な飛行を行わない

状況が発生した．前回に比べて，AHRS取り付けマウント

が変更されていたため，これが原因の可能性があると考

え，前回の実績のあるものに交換した．

1）F303

上記対策を行った後，F 303を実施したところ，AHRS

出力に異常が見られなかったため，ケース 1 aとして，高

度 300 m程度（1000 ft）を保持しながら遠方進出実験を行

った．この飛行実験結果を図 5.3.1-3に示す．この場合も

水平直線距離で原点から約 65 km地点において，ダウン
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リンク・データが途絶え始めたため，RTB指令による帰

還を行った．本ケースでは，図 5.3.1-3 (b）に示すように，

常に高度 300 m程度を維持しながら飛行していることが

確認できる．遠方進出実験について，模擬気象観測飛行

試験と今回の結果をまとめると，

・前回，今回共に水平直線距離 65 kmで電波リンクが

途絶え始めた．

・前回も帰還時には，50 km以上遠方において高度

600 m程度を維持しながら飛行できた．

・今回は，高度 300 m程度において 65 kmの遠方進出が

達成できた．

以上の結果から，次の可能性が考えられる．

・アンテナ高度変更により，遠方においても高度 300 m

の低空で飛行できるようになった．

・アンテナ高度に関わらず，水平距離が 65 km程度に

なると電波リンクは途切れやすくなる．

したがって，前回と今回を比較しただけでは必ずしも，

アンテナ高度を上げた効果が実証できたというわけでは

ない．しかし，直接波の見通し距離 D (km）は，送受信

アンテナ高度を h1，h2 (m）として D=4.12（√h1+√h2）

で近似されることから，アンテナ高度を上げることによ

り電波リンク状態が改善されることは理論的にも確実で

あり，実験の確実な遂行という観点からアンテナ高度を
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上げた状態で気象観測実験を実施することとした．

2）F304～ F308

F 303の後，同様の試験を実施すべく試みたが，離陸直

後の初期マニュアル飛行中に AHRSの不具合が発生し，

飛行を中断するケースが続いた．原因の特定ができず，

試行錯誤的に，取り付けマウントの交換，AHRS自体の予

備品との交換等の対策を実施したが，予備品でも同様の

現象が発生し，その誤差は元の搭載品より大きかった．

3）F309

AHRSを元の搭載品に戻して F 309を実施したところ，

異常が見られなかったため，ケース 1 b（南方向通信距離

確認試験）を実施した．途中，ダウンリンク（D/L）途絶

が発生，RTBを発信したが回復せず，直前のデータから

海没と判断した．図 5.3.1-4に飛行データを示す．海没位

置は，図 5.3.1-4のD/L途絶点と示した地点（口永良部島

北西海上）の直近と推定される．関係各機関には直ちに

連絡し，安全上の問題は発生しなかった．

・不具合原因

図 5.3.1-5に，通信途絶前 20秒間のダウンリンク・デー

タを示す．このデータを解析した結果，原因は，アップ

リンク不調により通信エラーが発生し，搭載誘導制御ソ

フトが，オートからマニュアルへの切り替えコマンドを

誤認識した結果，舵面をロック及びスロットル下げを指

示した．このため，機体姿勢が大きく崩れるとともに，

推力が低下したため，その後，オートに復帰しても安定

した飛行を継続できなくなったと考えられる．オート／

マニュアルの切り替えについてはこうした通信エラーに

よる不時作動を防ぐ目的で，10回連続（0.2秒間）で同じ

コマンドを受信しなければ切り替わらないようになって

いたが，結果的にこれだけでは不十分であったと言える．

・不具合対策

飛行安全措置として，マニュアルに切換えてエルロン･
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ラダーをフル操舵することにしているため，オート飛行

中のマニュアル切換を禁止することはできない．オー

ト／マニュアルの切り替え判断までのコマンド連続時間

を長くすることによって，不時作動の発生確率を大幅に

下げることが可能であるが，可視範囲内での遠隔操縦

（マニュアル）への切り替えも通信リンクを介して行って

おり，その即応性を確保する意味で，この連続時間を一

律に長くすることはできない．そこで，機体位置が可視
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範囲内（GSから 3 km以内）の場合はこれまで通りとし，

これを超えている場合（目視遠隔操縦は不可）には 3秒

間程度に長くするように制御ソフトを変更した．アップ

リンク不調による自動 RTBが 5秒であり，この程度であ

れば飛行安全上の問題は発生しない．（その後，RTBまで

の時間 5秒は 2秒に短縮している．）

地上試験により，このソフトウェア変更の機能確認後，

飛行を再開することとし，翌々日から気象観測飛行を実

施した．

（2）気象観測飛行結果

気象観測実験開始前に地上試験による TUセンサ出力を

確認した．また，気象観測飛行実験として，F 310, F 312

の 2ケースを実施した．以下に，その地上試験結果と気

象観測実験結果を示す．

a.  TUセンサ地上試験

使用する TUセンサは気象研指定のものであり，温度・

湿度の物理量を計算するための校正係数なども個別の TU

センサ毎に既に指定されている．したがって，ここでの

地上試験はセンサの校正のためのものではなく，故障な

どによる出力の異常がないことを確認するためのもので

ある．

地上試験では TUセンサ出力と地上に設置した AWSの

データと比較した．AWSが滑走路脇に設置された様子は

図 5.3.1-1に示されている．地上試験では，TUセンサを実

験機に搭載した状態で AWSの横に静止させた状態，及び

滑走路上を走行させた状態で比較した．図 5.3.1-6にその

結果を示す．赤が TUセンサ 1，青が TUセンサ 2の出力

を示し，黒線がAWSデータである．搭載誘導制御ソフト

がオート・モード時にのみ TUセンサ・データは記録され

るため，途中 TUセンサ・データが途切れているのはマニ

ュアル・モードとなっているためである．

この結果，温度・湿度共に左右の TUセンサ出力は同程

度となっているが，AWSデータとは異なった値となって

いる．しかし，TUセンサは左右共に同程度の値を出力し

ており，また双方共に同程度の異常値を出力していると

は考えにくい．一方，走行状態になると温度・湿度共に

AWSデータに近づいている．

以上のことから，円筒形の容器の中に格納されている

TUセンサは，静止状態では風に直接曝されていないため

日射の影響をかなり受けるが，走行中は前方から外気が

吹き込みAWSデータに近づくと考えられる．このために

静止中の温度は高め，湿度は低めの計測値が得られるも

のと推測される．よって，地上試験結果ではAWSデータ

との厳密な値の比較はできないが，少なくとも TUセンサ

出力は双方とも同程度の値であること及び異常な値では

ないことは確認できた．ただし，飛行中に日射の影響が

どの程度残るかについてのデータは得られておらず，今

後の課題となっている．

b.  気象観測飛行試験

気象観測飛行実験は，ノコギリ型飛行により FLT 310及

び FLT 312の 2回実施した．2回の飛行共に目的とする温

度及び湿度のデータを取得することができた．以下にそ

れぞれの実験ケースの結果について述べる．

1）F310

図 5.3.1-7に FLT 310ケースの飛行実験データを示す．

原点から西側に 20 km程度進出したところで，南北方向

に上昇・降下しながらノコギリ型の軌跡を辿っているこ

とがわかる．（a）図の平面図において，緑の丸印が設定

したウェイ・ポイントであるが，確かにこれらのウェ

イ・ポイント上を通過していることが確認できる．また

（b）の時歴データからは，実験機が上昇しながらノコギ

リ型飛行を行っている様子がわかる．

このときに取得した TUセンサ出力を（c）図に示す．

図 4.4.2-7と同様に，高度データと共に温度・湿度データ

を示す．この結果から，温度については左右の TUセンサ

の値は殆ど一致していることがわかる．実験機搭載の温

度計出力は TUデータよりは若干低めであるが，時間と共

に変化する様子は TUデータと同じであることがわかる．

また一般に，上昇すると共に温度は低下していくが，大

略そのような傾向がみられ，合理的な結果であると考え

られる．

湿度については，TUセンサ 2の値が負の値であったた

め図 5.3.1-7には示されていない．物理量変換のための校

正係数を掛ける前のデータは TUセンサ 1の値とそれほど

違っておらず，また変化の様子も似通っている．従って，

これは校正係数の値自体の問題である可能性もあって，

TUセンサ 2の湿度データが異常なものであるとは必ずし

も断定できない．しかし，結果として得られる湿度デー

タは全く物理的意味をもたない値であるため，次回以降

のフライトでは TUセンサ 2を予備のセンサと交換して実

験を継続することとした．

宇宙航空研究開発機構研究開発報告　JAXA-RR-06-02328

図 5.3.1-6 TUセンサ地上試験結果

This document is provided by JAXA.



TUセンサ 1の湿度データの時間履歴をみると，ほぼ温

度データと線対称な形になっていることがわかる．つま

り，温度が上昇すると湿度は下がり，温度が降下すると

湿度は上がっている．飛行空域において，空気中の単位

体積中の水蒸気量がほぼ一定であるとすれば，この結果

は合理的である．以上の結果から，F 310ケースについて

は TUセンサ 2の湿度データを除いて，温度データ及び

TUセンサ 1の湿度データは妥当なものであると結論でき

る．

（d）図は，風推定結果である．3.5項に記したように，

風推定は，1～ 3分間（計測点数では 30～ 180点程度）

に飛行方位が 60～ 180度以上変化している区間に対して

はウインドスター法，バンク角が± 10度以内の区間に対

しては偏流角逐次推定法を適用した．（d）図の一番下に

示した高度図で，赤色で示した部分がウインドスター法

を，青色で示した部分が偏流角逐次推定法を，それぞれ

適用した区間であり，推定結果を上の 3つのチャートに

示す．推定結果には，推定誤差も同時に示している．そ

の推定原理のため，上下風は，偏流角逐次推定法でのみ

推定可能である．これによると，推定法が切り替わって

も，推定結果に不連続性は見られず，良好な推定が行わ

れたものと考えられる．また，この飛行区域では，高度

によらず，西風が吹いていることもわかる．

2）F311

AHRS不具合が再発し，飛行を中断した．

3）F312

図 5.3.1-8 (a）及び（b）に F 312の飛行軌跡及び時歴デ

ータを示す．本実験ケースでは，飛行中に AHRS出力異

常に伴って飛行経路が逸脱し始めたため，途中で RTB指

令を送信し帰還させた．オート飛行中に AHRS不具合が

発生したのは，このケースが初である．（a）図に RTB点

として示す地点で RTB信号を送信したが，それまでの飛
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行においてノコギリ型飛行の上昇及び降下の飛行が実施

できている．特に，降下しながらのノコギリ型飛行は今

回初めて実施されたものである．

このときの TUセンサ・データを（c）図に示す．この

ケースでは，TUセンサ 2を取り換えている．温度データ

については，TUセンサの値は双方ともよく一致している

ことがわかる．また，実験機搭載の温度計出力よりも若

干高めに出ているのも F 310ケースと同様の傾向である．

また高度の時歴と比較すると，上昇すると共に温度は低

下しており，妥当な結果が得られていると考えられる．

湿度データについては，TUセンサ 2を取り換えたことに

より，今回は左右の TUセンサの値が殆ど一致した値とな

っている．また湿度の変化の様子も F 310ケースと同様に，

温度データとほぼ逆の傾向が見られ妥当な値と考えられ

る．

（d）図は，風推定結果であり．F 310と同様，妥当な推

定が行われていることがわかる．

（e）～（g）図は，（c）及び（d）図に示した温度，湿

度（TUセンサ 1）及び風（ウインドスター法）の気象関

連データを，GPS高度をパラメータとして描き直したも

のである．図には高度方向約 200 mから 600 mに上昇後，

一定高度で飛行，その後 1500 mまで上昇して下降開始，

1200 mまで降下後再度 1500 mまで上昇した後 200 m以下

に降下するまでのデータが示されている．これらの図を

見ると，800 mを境に上層には西北西からの高温の乾いた

気団が，下層には西南西からの低音の湿った気団があり，

逆転層が存在していることを明確に計測できていること

がわかる．

（e）図は温度－高度であるが，上層と下層の気団が混

合している 600 m～ 800 mの間ではばらつきがあるが，そ

の上及び下では高度に対する温度低減率-0.6 °C/100 mの

線に沿ってきれいに並んでおり再現性の良い計測が行わ
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れていることがわかる．1200 m-1500 mの間で上昇降下を

繰り返してもばらつきが出ないことから，温度センサの

公称精度± 0.5 °Cは十分達成されており，応答性も十分

であることがわかる．

（f）図は湿度である．湿度センサの公称精度が± 7％

RHであることを考えると，温度と同様十分な精度で計測

されていることがわかる．

（g）図は東西風，南北風である．1500 mに上昇後，

1200 mまで降下し再上昇する部分で東西風に差が見られ

るが，北に向かって飛行し戻ってくる部分であり，位置

の影響が出ているものと考えている．ただし，ほぼ同じ

位置・高度を飛行しているこの間の往復のデータは非常

に良く一致しており，目標とした計測精度± 1 m/sは達成

できたと考えている．

5.3.2 発生不具合と対策

（1）オート／マニュアル切り替えコマンド誤認識

F 309において標記不具合が発生し，機体を失う結果と

なった．上述したとおり，その原因究明及び対策策定を

直ちに実施し，続く F 310以降，当該不具合は解消した．

（2）AHRSの不具合

今回の気象観測飛行試験中，AHRSの出力異常が度々発

生した．具体的には，ピッチ角，バンク角，方位角のい

ずれか（または複数）が大幅に実際の値と異なる値をバ

イアス的に出力し，その後，静止状態，あるいは水平飛

行のような定常飛行状態を続けると，数十秒間でもとの

状態に戻る現象である．現地で原因究明を行ったが，解

明には至らなかった．試行錯誤的に対策をとることによ

り，所期の任務は達成したが，最後まで根本的な解決と

はならなかった．

飛行試験終了後，地上試験によって原因究明を行った

結果，搭載していたAHRSに，ある種の振動が加わると，

当該事象と同一と思われる現象が発生することを確認し

た．これは個体によるものではなく，同一の製品を用い

て，製造メーカにおいて行った試験においても事象が再

現した．そこで，製造メーカと共同で原因究明を行った

が，やはり明確な結論には至らなかった．ただし，同製

品に GPS受信機を内蔵し，GPS情報による補正機能を追

加した別製品（製造メーカは同じ）に対して同じ試験を

行ったところ，不具合であるバイアス誤差の程度が，飛

行に影響がない程度まで減少することがわかった．理論

的にも GPS補正によりバイアス誤差が減少することの説

明がついたため，明確な原因は不明であるが，対策とし

ては有効であると判断し，以後の飛行試験を，この GPS

内蔵AHRSを搭載して行うこととした．平成 18年 11月に

実施した飛行試験では，当該不具合による飛行異常は発

生しておらず，対策が有効であったと判断している．

5.4 まとめ

平成 17年 6月 27日から 7月 5日の間，気象観測実験の

ため，薩摩硫黄島で多目的小型無人機の飛行実験を実施

した．飛行回数は 12回，総飛行時間 7時間 57分である．

AHRSの不調等が発生したものの，目標である気象観測を

2フライト実施し，目的を達成することができた．
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6．あ　と　が　き

多目的小型無人機を開発し，気象研が主催する Baiu

Hunter 2005に参加して，気象観測に対する任務遂行能力

を飛行実証し，当初の目標を達成することができた．

しかし，航続時間，航続距離等，開発当初に設定した

目標仕様に到達していない項目もあり，今後，この無人

機を有効に活用していくためには，以下の改良が必要で

ある．

①航続時間の増大 ：機体構造や搭載機器の見直しによ

る軽量化

②航続距離の増大 ：衛星通信の導入による通信距離の

拡大（ex. Iridiumの利用）

また，本無人機の運用範囲は，現状では安全性や信頼

性の観点から，関係官庁及び地元自治体等と事前に調整

された過疎地域か海面上空に限っている．今後，「多目的」

の名の通り，用途を拡大して，いろいろな任務に活用し

ていくためには，この運用範囲の拡大など，解決すべき

課題は多く，以下の検討が必要である．

③民家上空でも飛行可能な安全性の確保

④通信コマンドの機能拡張

⑤誘導・飛行制御系ソフトウェアの機能拡張と開発環

境の整備

⑥航空交通管制に対する適合性の確保（ ex. ATC

Transponderの搭載）

⑦関係官庁や民間団体と連携した運用基準の整備

（JAXAでは平成 17年に内規として無人機安全技術基

準9）を制定した）

これらの意味で，多目的小型無人機システムは，まだ

開発途上と言え，今後，いろいろな任務要求に答えて運

用実績を積み重ねながら，機能・性能の向上を図り，汎

用無人機として完成させるとともに，無人機技術の向上

に努めていきたいと考えている．なお，多目的化の一環

として，本機の技術を観測用小型無人機に応用すべく，

平成 16年 12月から海技研と共同で，本機にリアルタイム

画像伝送装置を搭載し，映像伝送飛行実験を実施してい

る．10,11）
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付録 1） 多目的小型無人機（気象観測用）の気象観測飛行実験計画書

＜気象観測実験実施の経緯＞

本実験は，文科省の人･自然･地球共生プロジェクト「高精度･高分解能気候モデルの開発」の中の雲解像大気モデルの検

証･改良のための機動観測に係わる再委託業務として，多目的小型無人機を用い気象研究所と協力して行うものである．

1．試験の目的

多目的小型無人機（気象観測用）を用いて，梅雨時期の九州西方海域で気象観測を実施して，気象観測データを取得す

る．

このデータは気象研において，梅雨前線とそれに伴う降水システムの熱力学的構造の調査に使われ，観測データを数値

モデルに同化させて，非静力学モデルの改良・検証に役立てられる．

2．多目的小型無人機の概要

多目的小型無人機は，スパン 3.3 m，全長 1.85 m，全備質量約 20 kgで 26 ccのガソリンエンジンを搭載し，遠隔操縦によ

り離陸後自動操縦に切り替え，あらかじめ規定されたウェイポイントを自動飛行することができる小型の無人機である．

脚がないため自動車の屋根に搭載して加速発進し，着陸はエンジン停止後，胴体着陸により行う．性能諸元及び，運用方

法等の詳細は「模型航空機の飛行通報書」（添付資料（1），以下飛行通報書）及び多目的小型無人機システム概要にあるの

で省略するが，将来的には巡航速度約 30 m/s，航続時間 24時間，最大高度 3000 mを目標性能としている．

＜システム安全に対する設計方針＞

このクラスの無人機は，Aerosondeもそうであるが，搭載能力の制限からほとんどが 1重系の機器構成となっている．多

目的小型無人機も電源系を除いて基本的に 1重系であり，システム安全を確保するための方策として，1 Fail-safe Flight Ter-

mination System (FTS）を有すること，すなわち故障が発生した場合に安全に飛行を終了させる機能を有することを基本的

な設計方針としている．本機の場合，海上運用を考えて回収用パラシュートは装備していないので，故障が発生した場合，

自動飛行を中断し，故障によっては一定時間回復を待った後，海上に廃棄するか，遠隔操縦により基地あるいは安全な場

所で廃棄できるものとしている．電源系については，発電機が故障してもバックアップバッテリーが作動し，故障が発生

しても 20分以上電力供給が可能なようになっている．

緊急時の安全手順については，多目的小型無人機飛行安全計画書（以下飛行安全計画書）に示す．

3．実験内容と進め方

（1）地上機能確認試験（6･26-6･27を予定）

機体組立後，地上にて機能確認試験を行い，計測系，データ通信リンク系，誘導制御系，推進系，遠隔操縦機能，手

動／自動切換え機能，緊急時の安全手順機能などが正常に動作することを確認する．

（2）確認飛行実験（6･26-6･27を予定）

・硫黄島からの電波伝搬状況把握試験（北コース及び南コース）

通信距離拡大の対策としてアンテナ高さ（現在約 2.5 m）を 6 m程度にする計画を進めており，この効果を確認する．

・観測飛行パターンの再確認．（第 2回薩摩硫黄島飛行実験で上昇から降下へ転ずる部分が未確認となっているのこぎり

パターンの再確認）

（3）気象観測実験（6･28-7･5を予定）

・AWS（地上気象観測装置）との同期観測･･･遠隔操縦飛行で実施する計画

・気象庁観測船との同期観測･･･黒島南方海上でスクウェアパターン飛行を行い，観測船から放球されるゾンデデータと

の比較データを取得する．（7/2 or7/5）

・通常気象観測･･･気象研が 24 H前に示す南北のコースをのこぎりパターンで飛行する．

4．実施場所

薩摩硫黄島飛行場，鹿児島県鹿児島郡三島村
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図 1飛行場周辺地図，図 2薩摩硫黄島飛行場の状況写真参照

5．実験期間

平成 17年 6月 26日から 7月 5日の間の飛行に適した日．

実験期間内の概略スケジュールを下表に示す．なお実験予定は作業の進捗状況，天候及び各実験結果により大きく変動する．

6．実験実施者

飛行通報及び 24時間前NOTAM，2時間前NOTAM通報等，関連機関との調整及び観測コースについては，気象研究所の

指示により行われる．しかし，飛行直前のGO/NO GO判断，緊急時の安全措置は宇宙航空研究開発機構 JAXAの判断にお

いて実施する．

なお，機体製造メーカである田屋エンジニアリング（株）に実験支援を委託して実施する．

7．試験実施上の分担

・宇宙航空研究開発機構（JAXA）

実験機運用全般取りまとめ，地上安全確認，実験のGO/NO GO判断，飛行データの監視，緊急事態発生時の処置判断

・気象研究所

関係機関との連絡調整，NOTAMの発行依頼，観測コースの設定，気象観測データの判断

・田屋エンジニアリング（株）

機体システムの点検整備，機体の発進・回収運用，機体の遠隔操縦

8．観測実験空域

観測実験空域は，気象研究所が航空局をはじめとする関係機関と調整済みで，既に飛行通報書が発行されている．図 3

に示すABCDE点で囲まれた範囲が航空局に届け出た観測実験空域であるが，JAXA小型無人機による観測域は東経 130度

以東の範囲に限定することで気象研究所と調整済みである．

9．実施体制

現地での実験実施体制を以下に示す．

24時間前NOTAM，2時間前NOTAMの通報及び，観測コースの指示は気象研究所が観測に適しているかどうかを判断し

て行う．飛行実験責任者はこれを受けてGO/NO GO判断を行い，飛行実験作業を開始する．滑走路への機体展開開始以降，

撤収までは，運航責任者の指揮の下，役割分担に応じて各担当者が必要な作業を実施する．飛行実験開始後の航空局等関

係機関への連絡通報は，運航責任者の指示により連絡通報担当者（気象研及び JAXA）が行う．

飛行安全主任は，飛行実験責任者の指示により離陸から着陸までの間，運航責任者と独立に飛行安全管制に関する責任

者として非常措置の判断･実施を行う．

オブザーバ及び見学者（参加した場合）は，実験実施時には飛行実験責任者の指揮下で行動し，離着陸時には原則とし

て飛行場事務所で待機する．（図 5実験機発進時の人員配置参照）
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10．連絡体制

本部を含めた平常時の連絡体制を図 4-1に，緊急時の連絡体制を図 4-2に示す．

なお，緊急時の連絡は，JAXA側については飛行実験責任者からプロ推（加藤）へ，気象研側については気象研担当者

（別所）から企画室（中澤）へそれぞれ行う．対外発表については，JAXAと気象研で調整後，連名で行うことで調整して

いる．

11．各種法規への対応

（1）国内法上の規制と実施した手続き

多目的小型無人機は航空法で扱う航空機には該当せず，模型航空機として扱われ飛行の許可申請は不要である．また，

大型のラジコン機と同等のサイズであるこの種の無人機については設計製作に関わる技術基準も特に定められていない．

ただし，模型航空機を定められた高度以上を飛行させることは，航空法第 99条の 2の第 2項にある航空機の飛行に影響

を及ぼす恐れのある行為とみなされ，国土交通大臣に通報しなければならない．これに対応するため，関係各機関と調整

の上，気象研から飛行通報書が航空局に提出されている．

12．立入り規制，GO/NO GO判定手順

（1）立入り規制

離着陸時には飛行場内に第 3者が立ち入ることのないように道路を監視し規制する．薩摩硫黄島飛行場は定期便の運航

はなく，離着陸時には監視により第 3者の立入りを確実に規制することができる．（図 1参照）

（2）GO/NO GO判断基準

前日（24時間前）：最新の天気予報から風速･降水・視程の予想による総合的な判断及び飛行通報書の手順に従い，必要

に応じて行う関係機関（鹿児島空港事務所，鹿屋航空基地）との事前協議で問題がないことにより

判断し，成田航空管制情報官及び関係機関にNOTAM発行依頼を出す．（気象研究所作業）

当日（ 2 時間前）：飛行場の気象条件，機体及び地上システムの準備状況から飛行実験実施の可否を判断し，飛行実験

の実施･中止に関するNOTAM発行依頼を出す．（気象研究所作業）

発　　　進　　　：飛行場の気象条件（視程 5000 m以上，雲底 300以上，風速 13 m/s未満，横風成分 4 m/s未満），機
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体及び地上システムの準備状況，飛行場内に第 3者がいないことにより判断する．風速等気象条件

の計測は気象研が持ち込む予定の地上気象観測装置（AWS）により行う．

自動飛行への切り替え：薩摩硫黄島飛行場の場周経路内（高度 2000 ft以下）で手動操縦での機能確認，UHFデータリン

クの電波伝播状況に異常がないことにより判断する．

着　　　陸　　　：飛行場内に第 3者がいないことにより判断する．

13．飛行実験実施手順の概略

飛行実験実施時の手順の概略を以下に示す．また実験機発進時の人員配置を図 4に示す．

・ 24時間前NOTAM，2時間前NOTAM発行を確認．

・チェックリストに従って機体及び地上設備の点検が終了し，正常であることを確認．

・飛行場の風向風速，視程等気象条件が飛行に適することを確認．

・発進用車両に機体を搭載し，離脱機能が正常に動作することを確認．

・エンジン始動後，遠隔操縦機能，データ通信リンク機能が正常であることを確認．

・発進位置に移動し，飛行場の安全を確認．

・運航責任者からトランシーバで発進を指示．

・発進用車両加速後，約 90–110 km/hでパイロットの操縦により発進，上昇．

・連絡通報担当者は運航責任者の指示により，離陸を関係機関に電話にて通報．

・場周経路内の遠隔操縦飛行で機体視認距離が十分であることを確認．

・飛行機能が正常であることを，目視及びモニタデータにより確認し，目的の飛行実験に移行．

・高度獲得中に上空の風をモニタデータ（対気速度とGPS速度の差）によりチェックし，30 m/sを超える強風がある場

合は高度を下げ，実験を中断し帰投．

・飛行実験中はモニタデータにより，機体位置，飛行状態を常時監視．

・連絡通報担当者は，運航責任者の指示により，民間試験訓練空域の出入り，通過を関係機関に電話にて通報．

・実験機の帰還をモニタデータにより確認．

・飛行場内の安全を確認．

・目視で飛行状態が確認できる状態で自動モードから遠隔操縦モードに切り替え，着陸態勢に移行．

・着陸

・連絡通報担当者は，運航責任者の指示により，着陸を関係機関に電話にて通報．

・機体及び飛行場内に展開した機材を撤収．

14．想定されるトラブルと安全対策

想定されるトラブルとその対策については，本部安全審査チェックシート様式 2ハザード要素点検表に示す通りである．

また自動飛行中の緊急処置手順の詳細は飛行安全計画書に示す．

安全運用に係わる不具合が発生した場合には，品質マニュアルに基づいた不具合報告書（添付資料（4））を作成する．

15．その他参考となる事項

（1）第 3者損害賠償保険について

JAXA及び田屋エンジニアリングを被保険者とした短期の第 3者損害賠償責任保険に加入している．この種の保険はいず

れの保険会社も無制限の保険契約認可は受けていないことから，通常のラジコン機の保険で田屋エンジニアリングが加入

している上限 5億円の 4倍の額に設定した．

対人保険： 1名につき 2億円，1事故につき 20億円まで

対物保険： 1事故につき 20億円

（2）第 2回薩摩硫黄島飛行実験結果について（添付資料（2））

H 17年 3月の第 1回薩摩硫黄島飛行実験での機体海没の後，不具合を解決すると共に，実験・開発体制を強化し，再度

気象観測能力，長時間飛行能力，遠距離通信能力などを確認することを目的として第 2回目の飛行実験を実施した．

飛行回数 9回，総飛行時間　12時間 08分の飛行実験を実施し，長時間飛行能力，遠距離観測能力で未達となっているが，
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観測空域の調整，アンテナ高さ・位置など運用面の工夫で気象観測実験が可能であることを確認できた．また，飛行安全

手順上必須の RTBコマンドが確実に作動することを飛行実証すると共に，UP LINK故障時の自律判断機能が正常に動作す

ることを地上試験により確認できた．

（3）前回飛行実験において発生した不具合の処置情況（添付資料（3））

H 17.5薩摩硫黄島飛行実験不具合一覧表に示したように，飛行安全に係わる不具合については，全て解決済みとなって

いる．

＜添付資料＞

（1）模型航空機の飛行通報書（参考）

（2）多目的小型無人機の第 2回薩摩硫黄島飛行実験結果及び

H 17年度気象観測実験計画について（第 5回本部会議資料）（添付省略）

（3）H 17.5薩摩硫黄島飛行実験不具合一覧表（添付省略）

（4）不具合報告様式
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添付資料（1） 飛行通報書
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（別紙 1）

無人小型気象観測機の運航について

1 無人小型気象観測機の運航目的

文部科学省「人・自然・地球共生プロジェクト」の地球温暖化「日本モデル」ミッションで，気象庁・気象研究所は，

「高精度・高分解能気候モデルの開発」を担当する．このモデル開発において，高分解能モデルの検証・改良に必要な機動

観測を梅雨前線帯および台風の降水システムを対象として実施する．この機動観測の中心的な役割を果たすのが，無人小

型気象観測機である．なお，本プロジェクトは平成 14年度から 5年計画のものであり，平成 15年は上五島空港，平成 16

年は，薩摩硫黄島を基地にして，それぞれ機動観測を実施した．平成 17年度は，無人小型気象観測機として，エアロゾン

デ及び，宇宙航空研究開発機構（JAXA）開発無人機による機動観測を行う．

2 平成 17年度の梅雨特別観測

（1）観測時期：平成 17年 6月 15日から 7月 10日（約 3週間）

（2）離発着基地　薩摩硫黄島飛行場を予定．

（3）飛行機数　エアロゾンデもしくは JAXA無人機どちらか 1機が薩摩半島の西の海上で気象観測を実施する．梅雨前線に

直行する方向（南東から北西方向）で飛行．

（4）飛行高度： 6000 ftもしくは 5000 ft以下．825 ftと 6000 ftもしくは 5000 ftの間を上下しながら飛行（図 1参照のこと）．

（5）運航空域：九州南西方海上（福岡ACC管内）．

（6）1回の滞空時間：最大 10時間．日中のみの飛行．

（7）観測予定空域　図 1を参照のこと
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3 飛行計画

（1）Notum の発出依頼

24時間前と 2時間前に出す．24時間前は，離着陸時刻及び飛行する予定を通知する．2時間前には，離着陸時刻の他に，

観測経路座標および使用機体（エアロゾンデもしくは JAXA無人機）を記した飛行計画を通知する．

（2）飛行経路例

梅雨前線は，ほぼ東西にのびて存在するのが普通であり，無人飛行機は，この前線を南北に何回か横切りながら観測を

行う予定である（図 2参照のこと）．

（3）想定される飛行スケジュール例

図 2で示された飛行経路を取った場合に，想定される飛行スケジュールを以下に示す．

観測空域は，北端点と南端点との間を結ぶ線とその両側にそれぞれ 5マイル幅の空域．2時間前のNotam発出依頼時には，

飛行経路順の緯度，経度情報および観測空域の緯度，経度情報および使用機体（エアロゾンデもしくは JAXA無人機）につ

いて，それぞれ報告を行う予定である．
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（別紙 2）

1．模型航空機の種類

メーカ 豪州 Aerosonde Robotic Aircraft社

型式 Mark2 

2．模型航空機の諸元，性能
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3．模型航空機の操作方法

Aerosondeを運用するための離着陸基地局の無線局は，Ch.1（制御用 PC）とCh.2（ラジコン用プロポ）の 2波で構成され

る．

Aerosondeには，基地局からのコマンドでチャンネル切り替え可能な無線送受信装置が搭載され，巡航時のデータ収集と

遠隔制御はCh.1（制御用 PC）で行い，離着陸時の手動操縦はCh.2（ラジコン用プロポ）で行う．

離陸前に飛行経路座標（x,y,z）を制御用 PCから入力する．離陸後に自動航行モードに切り替えると，自動的に指定経路

を辿る機能を有する．

なお，自動モードであっても地上局 PCから新たな経路座標を指示することで，経路の変更が可能である．

制御用 PCのディスプレイ上に現在座標，気象データ，状態データ（速度，エンジン回転数，エンジン温度等数十項目）
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図-1 Aerosonde Mark2 三面図
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がリアルタイムに表示され，機体の状況を詳細にモニタする機能を有している．

表-2にAerosonde Mark2の無線通信仕様を示す．

多目的小型無人機の開発と気象観測飛行実験 49

表-2 Aerosonde Mark2の無線通信仕様
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1）Aerosondeの離陸

離陸は手動操縦でおこなう．

Aerosondeは車輪を有しないため，航空機や通常のラジコン機のような滑走はできない．自動車の屋根に専用の launcher

(cradle）を取り付け，これに機体を固定する．

エンジンをラジコン機と同様のスタータで始動後，自動車が風上に向けて直進加速し，揚力が十分に増す（時速約 80 km）

と，機体を launcherに固定していたバンドが外れ，離陸する．

自動車の走路として，通常，400 mが必要とされる．

離陸操縦には Ch.2（ラジコン用プロポ）を使用し，離陸後，Aerosondeの通信チャンネルを Ch.1に変更し，巡航時の遠

隔制御とデータ収集を行う．

2）Aerosondeの着陸

Aerosondeは構造上，車輪を有しないため，胴体着陸させる．

プロペラを回したまま着地すると破損するため，地上高度数mで操縦者がエンジンを停止し，その後は滑空状態で胴体

着陸させる．

従って，離着陸用地としてはゴルフ場のように短く密な草地が最適であるが，飛行場のように整備された状態であれば

コンクリート面やアスファルト面にも着陸可能である．

Ch.2に切り替え，手動操縦で着陸させる．
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（別紙 3）

エアロゾンデの緊急時の安全対策について

1．通信不能

エアロゾンデはこれまで同様に機能することができるが，地上オペレータは，エアロゾンデの状態を知るテレメトリー

を得ることができない．通信不能の状態になったとき，あらかじめプログラミングされているとおり，その場で 20分間

2000フィートの高度で円軌道を飛び続ける．もし 20分経過しても通信が確立できない場合には，エアロゾンデは自動的に

エンジンを切って不時着水する．

このような事態を想定はしているものの，これまで同様な状態になっても常に通信を確保してきた経験を有している．

2．GPS受信不能

この状態に至った場合，エアロゾンデは円軌道を飛行するようにプログラムされている．もし離着陸基地から見える距

離であれば，オペレータが手動で基地まで戻すことができる．もし可視範囲でない場合には，危険を察知し，必要であれ

ばエンジンを切る．エアロゾンデは円軌道を描きながら不時着水する．

3．経路離脱

もしエアロゾンデが決められていた経路からある距離以上離れた場合，GPSの受信が不能であれば，エアロゾンデは自

動的にエンジンを切って不時着水する．GPSが働いているときであっても，空中及び海上に危険が想定される場合にはエ

ンジンを切る場合がある．

4．通信及びGPS受信不能

エアロゾンデは即座にエンジンを停止し，不時着水させる．

5．エンジン故障

もしエアロゾンデが発電機故障の時には，25分間はバッテリーでの運用が可能である．したがって離着陸基地から 20海

里以内であれば，戻すことが可能である．それ以上離れた場所にいる場合には，操縦者は，危険を避けるためにエアロゾ

ンデを不時着水させる．
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（別紙 4）

1．模型航空機の種類

製　作：独立行政法人宇宙航空研究開発機構（JAXA）

型　式： JAXA式　多目的小型無人機（ Prototype II ）

2．模型航空機の諸元及び性能

表 1に模型航空機の諸元及び性能を示す，同じく図 1に三面図を示す．
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3．模型航空機の運用方法

多目的小型無人機（以下では小型無人機と略記）の運用は，UHF帯の無線電波を用いた双方向全二重方式のデータリン

クでおこなわれる．すなわち，地上基地局から小型無人機に対してコマンド等を送信して遠隔操作等を可能とするアップ

リンクと，小型無人機から地上基地局に対して飛行状況データや気象観測データ等を送信してリアルタイムな状況監視等

を可能とするダウンリンクとで構成される．運用方法の詳細は以下のとおりである．

ア）離陸（手動操縦）

小型無人機の離陸は，地上基地局からのアップリンクを用いた手動操縦でおこなわれ，離陸後に基地上空で一連の機能

多目的小型無人機の開発と気象観測飛行実験 53

図 1 多目的小型無人機（ Prototype II ）三面図
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確認を実施して，問題がなければ自動航行モードに切り替えられる．なお，多目的小型無人機は機体軽量化のため車輪を

装備していない．したがって，自動車の屋根に専用の架台を取り付けて機体を固定している．エンジン始動後，自動車が

風上に向けて直進加速し，離陸速度に達すると機体を固定していたバンドが自動的に開放されて離陸する．自動車の走行

距離は無風の状態で 4-500 mが必要である．

イ）巡航（自動操縦）

自動航行の準備作業として，離陸前に飛行経路座標（緯度，経度,高度）を地上基地局の制御用 PCから入力する．離陸後

に自動航行モードに切り替えると，自動操縦装置を用いて指定飛行経路を自動的に巡回する．なお，自動航行モードであ

っても地上基地局から新たな飛行経路座標を指示することで，飛行経路を変更することが可能である．また必要に応じて

手動操縦（オーバーライド）による針路変更や高度変更も可能である．自動航行中は，地上基地局の制御用 PCのディスプ

レイに現在位置（緯度，経度，高度），対気速度等を始めとする飛行状況データや気象観測データ等数十項目がリアルタイ

ムに表示され，機体の状況を詳細にモニタする機能を有している．表-2に小型無人機の無線通信仕様を示してある．

ウ）着陸（手動操縦）

小型無人機の着陸は，自動航行モードで基地上空まで帰投したのを目視で確認した後に手動操縦に切り替えておこなわ

れる．前述のように，車輪を装備していないため，対地高度数mでエンジンを停止させ，その後は滑空状態で胴体着陸さ

せる．
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表 2 多目的小型無人機（ Prototype II ）の無線通信仕様
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（別紙 5）

JAXA無人機の緊急時の安全対策について

1）通信不能

多目的小型無人機（以下では小型無人機と略記）は，通信が不能となっても飛行を継続することができる．ただし，地

上オペレータは小型無人機の飛行状態を知るテレメトリーを得ることができない．この状態に至った場合，小型無人機は

その場で約 20分間，円軌道を飛び続けるようにプログラムされている．もしこの 20分間で通信が確立できない場合は，自

動的にエンジンを停止させ，円軌道を描きながら不時着水する．

2）GPS受信不能

この状態に至った場合，小型無人機はその場で円軌道を飛行するようにプログラムされている．もし基地からの可視範

囲であれば，オペレータが手動で基地まで帰投させることができる．可視範囲でない場合は，自動的にエンジンを停止さ

せ，円軌道を描きながら不時着水する．

3）飛行経路逸脱

設定飛行経路からある距離以上離れた場合（或いは設定空域から逸脱することが予測される場合），GPSの受信が不能で

あれば，自動的にエンジンを停止させ不時着水する．GPSの受信が正常であっても設定飛行経路への復帰が困難であると

判断される場合にはエンジンを停止させる場合がある．

4）通信及びGPS受信不能

この状態に至った場合，自動的にエンジンを停止させ，円軌道を描きながら不時着水する．

5）エンジン又は発電機故障

エンジンが故障した場合，円軌道を描きながら不時着水する．発電機が故障した場合，最低 30分間はバッテリーでの運

用ができる．したがって，基地から 20海里以内であれば帰投させることができる．ただし，その時の飛行高度や風向風速

を考慮して帰投が困難であると判断される場合や，基地から 20海里以上の距離がある場合は，円軌道を描きながら不時着

水する．
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添付資料（4）不具合報告様式
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1．全般

1.1 飛行安全の目的

本飛行安全計画は，多目的小型無人機を用いて平成 17年 6～ 7月に，鹿児島県鹿児島郡三島村薩摩硫黄島飛行場及びそ

の西方海上にて実施する飛行試験において，地上より離陸した機体もしくはその破片など（以下，「機体等」）が落下する

際，落下点または落下途中において人命または財産に対し被害を与える可能性を最小限にとどめ，公共の安全を確保する

ことを目的とする．

なお，飛行安全の基本的な考え方は，平成 17年 3月及び 5月に同飛行場で実施した飛行実験（関連文書（3））と同じで

ある．

1.2 飛行安全の実施範囲

上記の目的を達成するために，飛行実験に際して実施すべき飛行安全の作業範囲は以下の通りである．

（1）設定された飛行計画が上記目的に照らして適当であることを確認すること．

（2）飛行実験時に飛行安全管制を実施すること．即ち，機体の離陸から接地まで，機体が当初設定した飛行計画を外れ，

人命または財産に対し被害を与えるおそれが生じた場合は，災害を最小限に抑えるための処置をとること．またこ

のために必要な準備作業を行うこと．

1.3 関連法規等

1.3.1 宇宙航空研究開発機構　プログラム管理要求文書

（1）JAXA JMR-001システム安全標準

1.3.2 基準等

（1）JAXA GGQ-03003 A 総合技術研究本部　システム安全審査要領

1.3.3 関連文書

（1）GRE-05001 多目的小型無人機（気象観測用）の気象観測飛行実験計画書

（2）模型航空機の飛行通報書

（3）多目的小型無人機　飛行安全計画書Rev.B (H 17.3）

（4）多目的小型無人機　飛行安全解析結果

1.3.4 参考文書

（1）宇宙航空研究開発機構　総合技術研究本部　無人機安全技術基準（案）2005.5.19

2．飛行径路の安全性

2.1 飛行実験計画

飛行実験計画は，関連文書（1）を参照のこと．

2.2 飛行範囲

（1）飛行許可空間

機体の飛行許可空間を図 2-1に示す．これは，関連文書（2）に定められたものである．飛行実験中，基本的には飛行許

可空間への航空機の進入は制限される．

（2）落下許容区域（参考文書（1）参照）

飛行許可空間の地表（海面）上への投影区域の内部で，機体もしくはその破片が落下した場合でも第三者の生命・財産

への危害を与えるおそれのない領域として，図 2-2のように落下許容区域を定めた．落下許容区域は，飛行許可空間の投影

区域から，口永良部島と黒島の全域及び薩摩硫黄島の空港近辺以外の部分について，1 kmの余裕を持って除いている．こ

の区域中には第三者の居住する住居はなく，また薩摩硫黄島空港周辺は飛行試験中には第三者の立ち入りを監視し，侵入

者を発見した場合には試験の状況に応じて立ち入りを制限する，もしくは試験を中断する，等の処置を執る．

（3）飛行中断許容空間（参考文書（1）参照）

飛行中断許容空間を落下許容区域の境界の内側 2,200 m（薩摩硫黄島空港付近については 1,100 m）として図 2-3のように
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設定した（上下境界面は飛行許可空間と同じ，設定根拠については関連文書（4）を参照のこと）．ただし，この設定によ

ると，離着陸場である薩摩硫黄島空港付近が飛行不可となるため，この近辺のみ飛行中断空間を階段状に設定した．機体

の飛行を飛行中断空間の内部にとどめている限り，万一機体に異常が生じた場合にも，機体もしくはその破片が落下許容

区域を越えて落下することはない．

飛行計画は機体の飛行経路が全て飛行中断許容空間内に収まるよう設定する．特に飛行中断許容空間境界との余裕が最

も少なくなる着陸フェーズについては，ミッションを終えて，あるいは RTB1により基地に帰投した機体は，［BASE 1］ポ

イント 2 及び［GS 1］ポイント 3を南側の 1辺とする正方形を経路とするスクウェア軌道で一定高度で待機することとした

（図 2-4参照）．スクウェア軌道を飛行中は対地位置制御が行われ，20 m/sの水平風があっても軌道のふくらみは 230 m程度

に抑えられることがシミュレーションにより示されている．スクウェア軌道の東側 1辺から飛行中断許容空間の東境界ま

では 250 mの余裕があること，当該区域の水平風は累積確立 90％まで考慮しても 15 m/sが最大であること（関連文書（4）

によると）から，この軌道で待機している限り飛行中断許容空間を越えて飛行することはない．なお，地上の着陸条件が

整った時点で，自律待機飛行からマニュアルに切り替えて遠隔操縦着陸を行う．

（4）非常措置判断面

機体の飛行中，飛行中断許容空間を越えて飛行するおそれが生じた場合は非常措置（4.3項）を実施する．その実施を判

断する非常措置判断面は，参考文書（1）に従い，1フェールセーフの観点から飛行中断許容空間境界とした．

3．飛行安全システム

3.1 構成及び概要

機体の飛行安全システムは，以下の 2つのシステムから構成される．

（1）機体監視システム（図 3-1）

機体の現在位置の監視及び位置以外の飛行・機器作動状態の監視（ヘルスモニタ）をするためのシステムであり，機体

搭載計測系統による計測値をテレメータ送信することにより行う．

（2）非常措置システム（図 3-2）

機体が飛行中断許容空間を越えて飛行するおそれが生じた場合に，機体の飛行を中断し，機体を破棄するシステムであ

り，

ア．エンジン停止

イ．エルロン・ラダー舵面の操舵による機体のロールスピン飛行状態移行

の 2つの手段により，機体の揚力飛行能力を喪失させる．（図 3-3）

3.2 耐故障性

機体の飛行安全システムは，アップリンク故障及びコントロールユニット故障を除く単一の故障または単一の人的過誤

によりその機能が失われないよう設計，製作した．

アップリンク故障が 5分間継続した場合には，コントロールユニットが自律的に非常措置システムを作動させることと

した．

コントロールユニット故障時には，舵面が完全対象釣り合い飛行舵角からエルロン 0.1度の差動があれば水平距離

1,000 m以内に，0.5度の差動で 400 m以内に，それぞれ落下（無風時）することをシミュレーションにより確認している

（関連文書（4）参照）．
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1 RTB (Return to Base）：飛行中不具合が発生した場合等に，自動もしくは地上コマンドにより，落下許容空間内を通りながら基地に帰投す
る機能．

2 BASE 1ポイント：［130° 15’ 13.5” E，30° 46’ 51” N，滑走路面からの高度 200 m］GS 1ポイントの西方 1.5 kmの点
3 GS 1ポイント：［130° 16’ 10” E，30° 46’ 51” N，滑走路面からの高度 200 m］落下許容区域東境界から西方 500 m，滑走路南端とほぼ同緯
度（滑走路中心点の西方約 125 m，南方約 400 m）の点
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4．飛行安全管制

4.1 飛行安全管制実施期間

飛行安全管制を実施する期間は，離陸滑走開始から着陸停止までとする．

4.2 飛行安全管制のためのデータ

飛行安全管制のため使用するデータ及び信号は以下の通り．これらは機体監視システムにより取得される．

（1）飛行安全管制の主的判断に供する機体の現在位置を実時間で計測表示するための機上計測データ

（2）飛行安全管制の補助的判断に供する機体搭載機器の作動状態の実時間監視に用いる機上計測データ

4.3 非常措置基準

飛行安全管制のためのデータ及び信号により，以下の項目の何れかに該当すると判断されるときは，非常措置を実施

（非常措置システムを作動させるコマンドを発信）する．

（1）機体が非常措置判断面（2.2 (4）項）と接触した場合．

（2）機体の現在位置監視不能状態（ダウンリンク故障，GPS故障，地上モニタ故障）が 5分間継続し，かつ機体が目視

範囲外であった場合．

（3）エンジン故障が発生し，かつ機体が目視範囲外であった場合．

（4）機体の非常措置機能が完全に喪失する可能性が生じ（エルロン及びラダーのサーボモータ 4個の内 3個故障），かつ

機体が目視範囲外であった場合．

（5）（1）～（4）の他，機体の飛行続行により安全確保上，支障が生じるおそれがあると判断されるとき．

5．安全管理体制

5.1 実験隊組織

飛行実験の実施に当たっては，作業に直接従事する役職員をもって実験隊が編成され，飛行安全管制に関する責任者と

して飛行安全主任がおかれる．

飛行実験に先立つ期間には，故障の発生を想定した訓練等，飛行安全の確保に必要な安全教育・訓練を実施する．

5.2 機体落下後の対策及び措置

飛行実験中，廃棄指令等により機体が地上並びに海上に落下した場合には，関連文書（1）に示す連絡体制に従い連絡を

行うと共に，被害状況の把握に努め，必要な措置を講じる．
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付録 4） 多目的小型無人機飛行安全解析結果

1．目的

本解析は，多目的小型無人機を用いて平成 17年 3月及

び 5月に，鹿児島県鹿児島郡三島村薩摩硫黄島飛行場及

びその西方海上にて実施する飛行試験における飛行安全

計画を策定するにあたって必要となる機体の飛行特性を

明確にするとともに，飛行中に不具合が発生した場合，

設定された落下許容区域の中に機体及びその破片を確実

に落下させるための飛行中断許容空間を設定することを

目的とする．

2．飛行安全解析結果

2.1 飛行包絡線

機体の高度 1,000 mにおける飛行包絡線（V-γ線図）を

図 2.1に示す．巡航飛行状態での真対気速度は約 36 m/s

である．なお，今回の飛行では高度上限が 5,000 ft（約

1,524 m）に制限されているが，以下の解析では安全側の

解析として，高度 1,800 m，速度 38 m/sの水平巡航飛行状

態を規準飛行状態としている．

2.2 非常措置実施時

機体が高度 1,800 m水平巡航飛行中に非常措置（関連文

書（1）-図 3-3，左右エルロン及び左右ラダーの計 4舵が

最大舵角に偏位）が実施された場合の飛行軌跡を図 2.2に

示す．図には，3次元の飛行軌跡と，それを水平面に投影

したものの 2種類を示している．機体はスピンに入り，

非常措置実施地点の直下から 800 m以内に落下すること

がわかる．

2.3 1舵のみによる非常措置実施時

非常措置に使用される 4舵の内，最悪ケースとして 3舵

のサーボモータに不具合が発生し，釣り合い飛行舵角に

固着された場合に，残りの 1舵のみによって非常措置を

実施場合のシミュレーションを行った．エルロン 1舵及

びラダー 1舵のみによる非常措置時の結果（飛行軌跡の

水平面投影）を，それぞれ図 2.3 (a）及び（b）に示す．

落下分散が広くなるエルロン 1舵のケースにおいても，

非常措置実施地点の直下から 700 m以内に落下すること

が確認された．

2.4 コントロールユニット故障時

飛行中にコントロールユニットに故障が発生した場合，

舵面の制御が不可能となり，最悪ケースとして全舵面が

定常釣り合い飛行舵角に固着して巡航飛行を継続するケ

ースが考えられる．しかし，全舵面が完全に釣り合い舵

角に固着することが現実に発生するとは考え難く，多少

の偏差が存在すると考えられる．ここでは，考えられる

舵角として，エルロンに 0.1°及び 0.5°の偏差が存在した

ケースのシミュレーションを行った．結果を図 2.4-1 (1）

及び（2）に示す．各々非常措置実施地点の直下から

1,300 m以内（0.1°ケース）及び 650 m以内（0.5°ケース）

に落下することがわかる．

図 2.4-2に，大樹町飛行実験での定常飛行中のエルロン

舵角の実績を示す．これによると，エルロン舵面は平均

位置から± 0.5度程度の振幅で振動しており，この状態で

コントロールユニット故障が発生して舵面が固着しても，

0.5度程度の偏差は残存すると考えられる．このことから，

コントロールユニット故障時には，機体は約 100秒以内

に不具合発生地点から 650 m以内に落下するものとして

扱う．

2.5 定常風の影響

実験空域に近い種子島における定常風データを調査し

た結果を図 2.5に示す．これによると，累積確率 90％ま

で考慮した場合，飛行許可空域の全高度範囲（0 m～

1,524 m）において 15 m/s程度の水平風を想定する必要が

あることがわかる．2.2項から 2.4項の解析によると，非

常措置実施あるいはコントロールユニット故障から海面

あるいは地表に落下するまでの時間は最大で 100秒程度

であるから，この間に機体は定常風によって 1,500 m程度

水平方向に流されることを想定する必要がある．ただし，

離着陸時には横風が 4 m/sに制限されているため，滑走路

付近において，滑走路直交方向への風によるドリフトは

最大 400 mとする．

2.6 飛行中断許容空間の設定

2.1項から 2.5項の解析により，飛行中に不具合が発生

した場合，最悪のケースとしてコントロールユニット故

障時においても，落下地点は不具合発生地点から 650 m

以内となる．また，定常風によって機体は 1,500 m（滑走

路付近，滑走路直交方向へは 400 m）流される可能性を考

慮すると，飛行中断は，落下許容区域の境界から 2,150 m

（同，1,050 m）程度内側に設定する必要があることにな

る．

以上の結果から，種々の誤差の影響も考慮し，飛行中

断許容空間の境界は，落下許容区域から 2,200 m（滑走路

付近，滑走路直交方向へは 1,100 m）内側に設定するもの

とする．
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図 2.1 飛行包絡線

図 2.2 非常措置実施時の飛行軌跡
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図 2.3 1舵による非常措置実施時の飛行軌跡
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図 2.4-1 コントロールユニット故障時
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図 2.4-2 定常飛行時のエルロンの動き（大樹町飛行実験結果）
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図 2.5 種子島風モデル（夏期）
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