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論 文 要 旨 
 

学籍番号 80834616 氏 名 醍醐 将之 

 

論 文 題 目： 

宇宙往還実験機の操縦システムに関する研究 
 

 

 

 

（内容の要旨） 

 

近年，米国・英国を中心として，サブオービタル（亜軌道）宇宙飛行を提供する民間ビジネスがス

タートしたが，利用料金が極めて高く未だ事業化には成功していないのが現状である． 

 

一方，日本国内においては，技術開発も着手しておらずビジネスも出るも提案されていない．宇宙

旅行は，依然として1部の機関の限られた人しか体験できない． 

 

本研究では宇宙往還旅行の事業化早期実現のため，有人飛行のための実験場が存在しないという日

本独自の制約を乗り越える方法として，海上離陸・着陸による宇宙往還実験機を，効率のよい安全

なシステムを検討する手段として，限りなく物理的・運航的にも航空機により近い形態でのフィー

ジビリティを事業用操縦士（パイロット）操縦の視点から、オペレーション・技術的課題を識別し，

その解決へのアプローチを示し，概念検証（POC）システムを活用し，具体案を提示する． 具体的

には、パイロットのワークロードに着眼し、陸上離発着との比較、本研究提案の高速ボートを使用

した、海上離発着方式の有効性、妥当性、問題点を分析し、問題解決を図る。また、概念検証モデ

ルを用いた実験計画も示す． 

 

 

キーワード（5語） 

宇宙往還機, パイロットワークロード, 概念検証（POC）モデル, サブオービタル, OCGR 
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SUMMARY OF MASTER’S DISSERTATION 
 

Student 

Identification 

Number 

 

80834616 
 

Name 
 

Masayuki DAIGO 
 

Title 

Study on Operational Aspects of Space Plane Experimental Vehicle 

 

 

 

Abstract 

 

The private companies of the U.S. made the first attempt in 2004 and succeeded in sub-orbital 

flight without any Government support. Before that time, only limited or qualified person as the 

astronauts could go to the space with special training as a National project. Nowadays, there are 

many possibilities to go to the space using similar concept to an International Vacation Flight on 

Aircraft. However, there exist quite a few problems: Flight cost is still very high, special training is 

required and so forth. In this paper, the best way for manned space plane launched system from 

point of view of a commercial pilot was considered and found.  
 

 

Key Word(5 words) 

Re-usable launched Space Plane, Pilot’s work load, POC, Sub-orbital Flight, OCGR 
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Abbreviation 

ATIS(Automatic Terminal Information service)飛行場情報放送業務 

ATC（Air Traffic Control） 航空交通管制 

MTOW(Maximum Takeoff weight)最大離陸重量 

MLW（Maximum Landing Weight）最大着陸重量 

ILS(Instrument Landing System)計器着陸装置 

ICAO(International Civil aviation organization)国際民間航空機構 

MLS(Microwave landing System)マイクロ波着陸装置 

GCA(Ground Controlled Approach) 着陸誘導管制 

TAS（True Airspeed）真対気速度 

Kt（Knot）海里→約１．８５２Km 

TLAV(Takeoff/Landing Assist Vehicle) 離着陸アシストビークル 

RLV(Re-usable launch Vehicle)再使用型宇宙往還機 

DME（Distance Measuring equipment）距離測定装置※地上局に対しての斜距離 

NDB (Non Directional Beacon)無指向性無線標識 

GPS (Global positioning system)全地球測位システム 

RWY(Run Way)滑走路 

T/O(Take Over)引き継ぎ 

TACAN：(Tactical Air Navigation)タカン※VOR/DME と同等の機能を有した簡易に敷設できる主

として軍事目的に開発された無線援助施設．ただし作動原理は VOR とは違うが DME は機上で

読み取れる． 

VOR: (VHF Omni – Directional Radio range) 超短波全方向式無線標識施設 

VORTAC: （VOR ＋TACAN）ヴォルタック 

POC(Proof Of Concept)概念検証モデル 

PAR（precision Approach Rader）精測レーダー 

DA（Decision altitude）決心高度※平均海面からの高さ 

DH (Decision Height)決心高※滑走路末端標識が基準．精密進入における進入限界高度であり，

接地帯標高からの高さ 

PF (Pilot Flying)：操縦担当つまり事実上の機長．  

PNF （Pilot Not Flying）操縦担当以外を担当つまり副操縦士． 
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1. まえがき 

 

本論文では宇宙往還機の高速ボートへの安全な着陸の操縦もしくは操作の妥当性の研

究を行った．特に往還機を安全に帰還可能とするためにパイロットのストレスを軽減

し，往還機を誘導着陸させるシステムと機動性の高い高速ボートを利用して，高速ボ

ート上に安全な着陸を実現させることを目的とし，海上高速ボート＝移動可能な誘導

滑走路と考え， 

 

「Ocean Course Guidance Runway （OCGR）」 

 

という着陸システムを提案する．本システムは日本という島国の特性を生かしたシス

テムである． 

 

この宇宙往還機構想のもとになったのは 2004 年，小川真由 氏（慶應義塾大学大学院

理工学研究科 開放環境科学専攻）の修士論文 1「サブオービタル宇宙輸送システム

のコンセプトデザイン」である．ここでは，垂直離陸水平着陸型，水平離着陸型，高

速船（TSL）」からの水平離陸/既存（陸）滑走路使用方式など比較検討している．最

終的に選択されたのが海上離陸サブオービタル宇宙輸送システムである．この，ユニ

ークな離陸補助船を使った宇宙輸送システムでは実際の運用を想定し，上昇軌道解析

手法（誘導量離散化法/SQP 法）をとりいれ，かなり具体的に進められ，1/10 スケール

モデルである Proof Of Concept（概念検証）モデルが２機製作され風洞実験も行われた．

次に，上記をもとに，萩原明日香 氏（慶應義塾大学大学院 システムデザイン・マ

ネジメント研究科）が，2009 年に修士論文として発表した 2「海上を利用した水平離

発着宇宙往還機－日本独自の有人機実現に向けての試験計画，ビジネスモデルの検討

について」,2009 年当該論文ではビジネスモデルに特化し，研究を試みている． 

過去２例では，どのような機体が安全なのか．どのような離着陸機能が必要なのかな

ど，システムに要求される事，システムを構成する機能などを整理したファンクショ

ナルヴュー（機能的視点）であった．もう一方では，日本での事業が成立するかどう

かを検討した，ビジネスモデルビュー（商業的視点）からであった． 
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二つの論文に共通して言えることは国の内外問わず，オペレーションという視点，つ

まり航空従事者（パイロット，管制官，整備士など．）すなわち国家資格保持者として

の立場，すなわち航空プロフェッショナルとしては書かれていない． 

本研究ではそこに着眼し，日本から宇宙に到達し，地球に帰還する商用サービスの実

現を目指し，その宇宙往還機システムを具現化に近づけるため，事業用操縦士（飛行

機）/航空無線通信士の観点から考察し，オペレーショナル・ヴューという視点から，

システムデザインを検討することを主目的とする． 

 

Goal Statement 

To:     操縦士の視点で，航空機としての要素を取り入れた指令破壊無しの，安全な

運航システムの構築 

By:     海上離発着往還機および水上離発着支援装置を使用した有人機実現に向けて，

安全な操縦システムを構築し，実験計画および検証計画を立てること 

Using:  POC(無人機)を往還機実機同等の計器類および操縦方式で飛行実験ができる

設計を実現させること 
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宇宙往還機 Vモデルでのデザイン全体計画 

２．要求分析：顧客要求につい

てインタビュー 

システム要求分析 

 
3.System architecting： 

宇宙往還機概念検討 

System design: 

ビジネスツール 

6.Verification：ビジネスプランの

作成、セールスキットの作成 

 

 

4.Build:宇宙往還機シス

テムデザイン：実現案 

 

System design: 

Pugh手法、OPM1,2等によ

るシステム検討 

System design: 

Pugh手法、OPM1,2等によ

るシステム検討 

４.System design: 

海上海上発着システム

検討 

 

1.宇宙往還機 V全体計画 

５．往還機実験機のコンセプトV

モデル 

 

 

図 1－１ Ｖ字モデル 
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2. サブオービタルのコンセプト －往還機の概要― 

 

宇宙往還機のコンセプトの概要を説明する． 
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図 2-1 宇宙往還機の基本コンセプト 
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本図に示す通り，海上を離陸した往還機が 15 分程度かけて宇宙空間へ到達する．宇宙

空間では 6 分ほど航行して地球へ帰還する．帰還時には離陸時と同様に海上に着陸す

ることを想定している． 

このような宇宙往還機システムを構築するにあたり，以下の３点を検討，実施した． 

 

・パイロットのワークロードを基盤とした評価・比較・考察を実施 

通常の地上着陸と本研究で提案する着陸システム（OCGR）と比較し，また空母着陸

との比較も行った．比較に際しては，往還機の制御変数（12 要素） 

→本方式の妥当性を明らかにした． 

 

・POC（実験用ラジコン往還機）の基本機能を改修・検証を実施 

エンジンの推力アップとラダー索錯誤変更（プロポのジョイスティック化），そしてバ

ッテリーＮiCd→ＬＩＰＯ変更，モニタの搭載を実施 

 

・ＰＯＣの検証 

POC の基本性能確認 

 

また，本研究では過去の研究をベースに進めているものであることを説明しておく． 
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図 2-2 研究の視点 
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上図のように，2004 年までは，慶應義塾大学理工学部にてエンジニアリングの観点か

ら研究を進めた．その中で後述するとおり，POC を用いてボート上から離陸すること

を確認し，全体コンセプトの策定を行った．また 2010 年には事業計画の立案を行い，

ビジネス上の検討を行った． 

そして，本研究では実際に運用していくためのオペレーションの観点を中心に研究を

進めることとした． 

 

宇宙往還機ビジネスモデルとしての前提条件は以下のようにまとめられる． 

宇宙旅行をビジネスにするための顧客ニーズの明確化を行った． 

＜要求概要＞ 

 10 分程度の無重力体験  

 高度 100km から地上観測 

 2000 万円以下の旅費実現 

 特別訓練なしで快適に飛行ができる 

 1 週間に 2 フライトで運用 

 パイロット自身，又は地上オペレーターが安全に責任を持つ（指令破壊装置

非搭載） 

＜詳細要求＞ 

 顧客が搭乗するのにロケットタイプでは垂直方向に 50ｍ程度昇る必要がある． 

 ロケットはミサイルと同等なので，軌道をそれると爆破が必要である． 

 簡単，安全な条件を満たせない．よって，現代社会に馴染み深い航空機タイ

プ案を  採用．単純なタラップ，椅子に着席，パイロットも存在し，ミサ

イルでない． 

 安全性確保の為，自動制御優先（フルオート発進・インシデント時手動（パ

イロットＴ／Ｏ）・無線操縦化の 3 重冗長構成，高速船との協調制御） 

 機体軽量化手段→降着装置（5～7％機体重量軽減可） 
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日本においては，宇宙往還機ビジネスモデルを検討する上で，下記に述べるインフラ

の問題がある．日本で，宇宙旅行をビジネスにするための陸上設備条件の課題として， 

 

 長大な滑走路がない． 

（空港：大小１０１空港．2010 年現在（ヘリポート除く））  

 最長４０００ｍ関空，成田 ：※スペースシャトル４７００M 級 

 往還機開発のための陸上実験施設がない．（空域問題，人家問題） 

 米国 MOJAVE Air and Space port（民間運営）のような実験可能な飛行場がな

い． 

しかし，「日本の周囲は海に恵まれている．」という特徴を生かしたその解決策

として海上における宇宙往還機の離発着システムを検討することとした． 



15 

 

 

3. 離着陸におけるパイロットのワークロード 

3.1.  航空機事故の現状 

事故の発生状況 

米国資料によると下表のように航空機の事故は離着陸時に多発している． 
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表 3-1 米国における航空機事故状況 

 

 

 

 

航空事故原因（１982-1991年、米国）

原因 事故件数 死者数

正常飛行中の対地衝突 36 2169

整備、検査 47 1481
操作不良・不能 9 1387
航空管制 39 1000
離着陸 133 910
クラッシュ後の火災・煙発生 41 799
飛行中の火災・煙発生 6 610
地上防除氷 9 384
ウインドシェア 10 381
エンジン破損 11 199
離陸時設定不適 11 188
地上誘導 23 138
離陸中断 19 53

合計 394 9699
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上図のように正常飛行中の対地衝突および離着陸での事故で事故が多発している．一

見誤解を生じやすいが正常飛行中の対地衝突も正常な離着陸態勢に入っている状態で

の事故も含んでいる．よって，離着陸時の事故が非常に多いことがわかる． 
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3.2.  事故原因の現状 

ボーイング社（2005）によると事故原因の多くはヒューマンエラーである．またその

他の要因についても，その原因を突き詰めればヒューマンファクターであることも想

定され，実質的には下図以上にヒューマンファクターが事故原因になっている可能性

が高い． 
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図 3-1 大型航空機の事故原因 
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3.3.  プロジェクトの課題 

慶應義塾大学宇宙往還機プロジェクトの進行上，離陸検証は POC を利用して行ってい

る．しかし，着陸検証は上記のように非常に重要な要素であるが，現在未着手状態に

あった． 
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表 3-2 現在の検証状況 
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3.4.  ヒューマンファクター 

安全に飛ばすためには，まず全ての機器が正常に作動しているかモニタリングし，更

に予期せぬことも尐なくない様々な環境下の中で，例えば，急激な気象変化，一見，

晴れていて，きれいな空に見えていても晴天乱気流というものがある．これは Clear Air 

Turbulence(CAT)と呼ばれ，俗にエアポケットといえば分っていただけるだろうか．通

常，コクピットには気象レーダーが搭載してあり，雲であれば光学的に，識別し，危

険な雲なのかどうか判断することができる．しかし，CAT の場合，雲のように視覚的

特徴がない為，レーダーにも映りにくく，実際には，遭遇し，揺れ始めてから気づく

ことが多い．さらに，急な病人，機械的故障，燃料切れ，これらすべてを３次元かつ，

高速移動した状態の中で，なにかしらの操作，情報整理また判断しなければならない．

事業用操縦士の経験でいえば，数ある飛行工程の中で，もっとも緊張するのが離発着

時である．この理由は，低速度により、揚力がもっとも得にくく，機体コントロール

が難しい為である． 

プロペラ機では，プロペラそのものが直接揚力を得ることができ，エンジン出力をす

ぐに，推進力に変換できるため，あまり問題にならないが，ジェットエンジンの場合，

急激に出力をあげても，すぐに速度に反映されず，速度が出るまでにタイムラグが生

じることである．また操舵系の特徴として油圧を使用している場合もタイムラグを生

ずる． 

  

離陸時の特徴として機体姿勢は機首が上を向くため，機体下方が視認出来ない． 

エンジンから出力な推力が得られないとき，または何がしかのトラブルが発生した場

合，離陸直後，もしくは，離陸中止の判断を一瞬で決定しなければならない．機体が

滑走路を離れた場所，残滑走路距離を瞬時に，はじき出し，離陸中止または，離陸後

引き返す．などといった状況判断が要求される． 

これは現在でも機械的すなわちオートパイロットでは解決されない問題となっている． 

最近の事例では，２００９年１月１５日ニューヨークで起きた US-AIRWAYS１５４９

便（エアバス A320）が離陸直後，バードストライクにより全てのエンジンがフレーム

アウト（停止）した．機長の適切な判断によりハドソン川に不時着することができた．

乗客乗員全員無事だったことは記憶に新しい． 
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残滑走路が十分に残っていると判断した場合，一旦飛び上がった場合でも，そのまま

すぐ戻る場合もある．しかし，飛び上がった直後，すぐに戻れない場合がある．航空

機には，最大離陸重量，最大着陸重量が機体ごとに設定されており，必ず，最大着陸

重量のほうが最大離陸重量より軽くなければならないのである．つまり，飛び立つこ

とはできても，そのままでは降りられないというわけである．そのような場合，重量

を減らすために燃料を投棄して重量を軽くしてから降りることになる．パイロットは

出発前に専用のチャート（例；バランスシート）を使い重量計算を出発前に行う． 

（航空運送使用の用に供する航空機は，最大離陸重量５７００ｋｇ以上は運航管理者

とともに行わなければならない．） 

ハーパークーパーレーティングというパイロットワークロード測定方法を紹介する． 
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表 3-3  HARPER-COOPER RATING SCALE 
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事故原因がヒューマンファクターであることから，往還機の安全な航行にはパイロッ

トのメンタルコントロールが非常に重要なことであると言える．下図のようにパイロ

ットのストレスは着陸時がピークである． 
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図 3-2 パイロットのストレス限界とその遷移 
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このストレスのピークを如何に低く抑えるかということが，安全上重要なポイントに

なると考えた． 
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4. OCGR の特徴 

上記の現状をまとめると， 

・離発着時に事故は多発 

・事故原因の多くはヒューマンファクター 

・パイロットのストレスは着陸時がピーク 

・本プロジェクトでは海上着陸に関して未検証 

という状況である．よって，取り組むべき課題として，着陸時の安全性確保が急務で

あると考えた． 

但し，地上でも着陸誘導装置が存在するが，設備が巨大で海上では利用不可であるた

め，別の方式を検討することにより，着陸時の安全性を確保する必要がある． 
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地上着陸における誘導装置には主に ILS,VOR/DME,NDB,MLS などがある。最近では

GPS アプローチが可能になり、より精度が高いアプローチおよび着陸を可能としてい

る。 
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4.1.  ソリューションの提案 

 

ソリューション案として以下の３案について考察を行った。 

 

・ 高速船を利用した離着陸システム・・・【案１】 

80-90kt(148～167Km/h)の航行速度を保ち、且つ 13 トンの積載が可能

な高速ボートを開発し、そのボート上で離着陸するシステム 

・ 往還機自体にフロート等の海上着陸機能を装備・・・【案２】 

往還機自体が海上に浮かぶためのフロート機能を保有し、自立的に離

着陸を可能とするシステム 

・ 低速着陸を可能とするために往還機に可変翼を装備・・・【案３】 

往還機の翼面積を可変にし、着陸時には大きな揚力を得て低速での着

陸を実現し、巡航速度では低い揚力での航行を可能にする。これによ

り、既存レベルの性能を保有する船で離着陸を可能とするシステム 

 

以上の内容を表としてまとめ、各案を相対的に評価した結果を示す。 
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表 4-1 ソリューション案の比較 

 

 【案１】 【案２】 【案３】 

高速ボートの

実現性 
○ 

○ 

（ボート不要） 

○ 

（既存ボート技術の

応用） 

高速ボートの

安全性 
△ 

○ 

（ボート不要） 

○ 

（既存ボート技術の

応用） 

離着陸操縦の

難易度 
◎ ○ ○ 

往還機の重量 ○ × × 

評価 ○ × △ 
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以上を踏まえて、宇宙往還機を高速ボートによりキャッチする方式，OCGR（Ocean 

Course Guidance Runway）を提案する．本方式では船から無線誘導により，往還機を誘

導着陸することが可能である． 
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図 4-2 OCGR のイメージ 

 

 

 

 

 

 

無線誘導システム 
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現存 TACAN：無線標識(Tactical Air Navigation System)などが軍事用とした技術として

存在し，それを応用することを想定している．民間機用としてはこれを応用した

（VORTAC）がある。 

空母への着陸のように，飛行機が空母という定点に着陸することとは異なり，本方式

では，往還機の着陸方向，着陸速度に合わせて高速ボートを航行させ，往還機の失速

速度を合致した時点で高速ボートが往還機をキャッチする方式を考えた． 

 

 航空管制機能付き船舶を活用 

 往還機の失速速度の 10%増し程度の最高速度の TLAV が往還機をレーダー誘

導し速度，位置を合致させて着陸するという誘導回収方法（相対速度ゼロ） 

 水上離発着においては，滑走路は無限と考えることができる．滑走路の両端

に遮蔽物もなく，理想の滑走路といえる．（パイロットのワークロード軽減） 

 

万一，誘導装置の機械的故障や，無線故障の場合，現在でも空中航法のひとつとして

よくつかわれている会合法を応用すればよい．現在では救難活動の為，他の航空機，

又は船と相互に連携して行動する場合に使われている．以下に会合法の基礎的な考え

方を図にまとめておく． 
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図 4-3 会合方法 

 

 

会合方法：速力三角形（２） 

速 力三 角

形 

A 

B 

1100 

0900 
A

1 

B

1 1000 

1000 A

2 

B

2 
0900 

1200 
A

3 

B

3 1100 1200 

相 対 距 離

(MRM) 相 対 方 位

(DRM) 
相 対 速 力 （ 長 さ ）

(SRM) 

例：AからBを見た場合、相対運動の方向と速力がそれぞれ 

一定に保たれていれば、２時間後も、３時間後も相対方位、 

相対速力は変わらない。しかし、相対距離は経過時間とともに 

比例し増大してゆく。 

 

  

   Directional   of   Relative  

Movement   

  

   Speed of Re lative Movement   

  

  

   Miles of Relative movement   

会合方法：速力三角形 

（１）   

01:00   

02:00   

02:00   01:00   

速力三角 

形   

相対距離 

( MRM)   
相対方位 

( DRM)   相対速力（長さ） 

( SRM)   

A の運動   

B の運動   

   例： 現在 01 ： 00 時   

   （ A → B ） 相手 ポジジョン３時方向 。       

（相対方位） （ DRM ）   

   現在約５マイル (S RM)   

  

   02 ： 00 時点、   

   現在約１０ マイル 相対距離 。    

（相対方位） 同じ。 (MRM)   
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上記の図では一見すると，A と B は離れていくように思えるだろう．しかし，A から

B を見た場合，（2）の説明の通り，一定の条件下であれば，相対方位，速力は変化し

ない．ではどうやって，会合するかといえば，単純である．（2）を使えば A3 も B3

もそのまま 180 度転進つまり，A，B それぞれに向かい，3 時間後には A,B が会合で

きるのである．どんな複雑な組み合わせもこれが基本である． 
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4.2.  本研究の価値 

滑走路は高速ボート上であり，空母との違い高速，高機動で滑走路自体（高速ボート）

が移動可能である．つまり，海上すべてを使用できる無限距離の滑走路を持つことに

等しい．そして，定点着陸ではないため，パイロットのストレス軽減できる．また，

高速船上で宇宙往還機を自動コントロールする．以上により，往還機航行の安全性を

向上させることが可能である． 

 

4.3.  先行研究 

本研究の先行研究として以下の３つの研究成果がある． 

 小川真由は，「サブオービタル宇宙往還機のコンセプト」をまとめ，そもそもの

宇宙往還機のコンセプトを提案し，その実行・実施準備を進めているものであ

る 1)．また，Nebylov A.V.らは, 海上離着陸にエクラノプランを用いた離着陸方

式に関する研究を実施している（Nebylov A.V., Tomita N., Sokolov V.V., Ohkami Y. 

The Concept of Heavy Ekranoplane Use for Aerospace Plane Horizontal Take Off and 

Landing. WIGs International Conference. The Royal Institution of Naval Architects, 

London, UK, 1997, pp. 81-92.） 

 本研究成果を用いて，往還機の想定失速速度 150-200km/h 程度での無線誘導着

陸の方式を検討した 2)
.また，WEB サイトもある 3)．（宇宙丸サイト 

http://www.uchumaru.com/ 

本研究では日本での往還ビジネスモデルとして参考にした．） 

また，本研究では，海上離着陸に利用を検討しているエクラノプランを用いた離着陸

方式に関する研究を実施している．本研究成果を用いて，往還機の想定失速速度

150-200km/h 程度での無線誘導着陸の方式を検討した． 

 

 

 萩原明日香, 修士論文：「海上を利用した水平離発着宇宙往還機- 日本独自の有

人機実現に向けての試験計画、ビジネスモデルの検討について」, 慶應義塾大

学大学院 システムデザイン・マネジメント研究科 2009  

 

http://www.uchumaru.com/
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5. 概念検証モデル（POC）の方策 

 

5.1.  OCGR の優位性 

OCGR（海上キャッチ方式）は空母よりも運用性が優れている．下表に示したように，

滑走距離は無限であり，船の速度は往還機の失速速度以上である．そして無線誘導装

置まで加味すると，明確に空母よりも本方式の優位性を理解することが出来る． 
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表 5-1 OCGR と空母の比較 
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例えば，以下のようなモデルを想定してみる． 

 

◆航空母艦への着陸を行うケース 

 

失速速度 115km/h で機体が母艦に進入し，約 100m の母艦距離で停止することを想

定 

 

ｖ2－ｖo2＝２ａｓ 

ｖ：速度，ｖo：初速度，ａ：加速度，ｓ：距離 

 

であるから，機体に生じる加速度は 

 

０－（115km/h）２＝２a×0.1km  a≒5.08m/s2 

 

重力加速度は 9.8m/s2 であるから，約 1/2Ｇの負荷がかかることがわかる． 

実際の往還機では乗客には大きな負担となると想定される． 
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図 5-1 航空母艦への着陸（簡易シミュレーション） 
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◆OCGR での着陸を行うケース 

 

高速ボートで機体をキャッチすることを想定する． 

 

前提条件で記述したとおり，ほぼ機体の失速速度と高速ボートの最高速度は一致

する． 

よって，物理的には高速ボートの最高速度で機体のキャッチが可能である． 

 

その際，上記のような急激な停止は不要であることから，乗客への負担は尐ない． 
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図 5-2 OCGR 実現時の簡易シミュレーション 
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また，一般論として着陸方式は下記の３種類存在するが，そのときのパイロットへの

ストレス状況を判断しても本論文で提案する OCGR 方式の優位性を確認できる． 
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表 5-2 着陸の３方式 
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着陸方式は大きく３つに分類することが出来る．精密着陸方式とは自動着陸方式であ

り，無線誘導着陸システムを用いて自動着陸を実現する．陸上において、CATⅡ以上

は自動着陸装置が前提となっており、装備によって多尐違いあるが、フレア、着地、

ブレーキングまで自動で行うものもある。また，非精密着陸方式とは，地上から無線

誘導はなされているが，その誘導をもとにパイロットが操縦することが前提となって

いる着陸システムである．さらに非精密着陸は２つに分類される．空母の場合、確か

に管制システムは存在するが，無線誘導が母艦からなされていても着陸の操作はパイ

ロットの自主的判断に頼るしかない．空母以外では，前述の非精密着陸方式の通りで

ある．また目視着陸方式はパイロットが文字通り目視して着陸するやり方である． 

この各方式における着陸責任の所在を確認すると，精密着陸，非精密着陸（空母以外）

では，着陸の最終責任は管制官になり，パイロットではない．しかし，非精密着陸（空

母），目視着陸はパイロットが最終責任を持つ．空母着艦に際しては専用の Qualification

に受かる必要がある・ 

本研究で提案している OCGR 方式は精密着陸方式であり，最終責任は管制官に依存す

る．そのためパイロットのストレスは目視着陸，空母の非精密着陸方式と比較して小

さなものである． 

 

以上のことから，本 OCGR 方式はパイロットのストレスを軽減し，安全な着陸を実現

する方式であると言える． 

 

余談ではあるが，最近の空母着陸装置を紹介する。航空母艦には管制官に近い役割を

持つ担当がおり，甲板誘導担当などサポート体制があり、また精密着陸に近い仕組み

を構築しているものもある．下記にその概要図を示す． 
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図 5-3 最近の空母の誘導システム 
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5.2.  航空機の制御 

 

航空機は進入角“１～２度”の制御ミスが致命傷である．そのような微妙な調整が必

要な航空機の操縦であるが，それを制御するには１２の要素のコントロールが必要で

ある．時速 200-300km/h で，1000m 以上から降下してくる場合，地上に到着する時点

では 1-2 度で数百メートルの誤差を生じさせてしまう． 

そのため，横風はその誤差を容易に生じさせる原因としてパイロットは非常に注意を

要している．また自動車と異なり，アプローチ中は航空機は滑走路に必ずしも正対す

る必要はない。機体が多尐斜めを向いていても，斜めに傾いていても航行は可能であ

る．しかし，着陸時には機体を真正面に向け，地面と平行な姿勢を保っていなければ，

着陸後のコントロールが困難なものとなり，安全性低下の要因となる． 
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図 5-4 着陸コントロールの困難さ 
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パイロット視点では，着陸態勢に入る時点では，滑走路は非常に小さなポイントに過

ぎない．その小さな定点に正確に姿勢を保ちながら着陸をするために様々な計器や管

制官との情報交換などから，随時状況を判断し，ミスのない操縦を行うことが必要と

なる．そのためのストレスは前述の通り，ストレス限界に達するレベルになることが

通常である． 
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5.3.  地上着陸との比較 

上述のとおり，パイロットは安全な着陸のために様々な要素をコントロールしなけれ

ばならない．その１２の要素を列挙し，地上着陸と OCGR 方式でどのように変わるの

か，次に考えていく． 

まず，パイロットがコントロールすべき１２の要素を列挙する．機体の姿勢角度とし

て，X,Y,Z の３つの要素．機体の速度として Vx，Vy，Vz の３つの要素．そして往還

機の姿勢角速度として，Θ，Φ，Ψの３要素．そして外部要因として，向風・追風Ｗx，

横風Ｗy，ダウンバーストＷz の３つの要素がある． 

これらの１２要素ごとに着陸時に潜むリスクを説明する． 
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表 1-3 機体制御の 12 要素とリスク 

制御変数 
Conventional Landing 

地上着陸のリスク 

海上高速ボートへの Landing 

海上キャッチ方式のリスク 

機体の 

位置 

Ｘ 
着陸ポイント限定 

（滑走路距離内に着陸） 

計器とパイロットにより、高速ボ

ートと並走 

Ｙ 
着陸ポイント限定 

（滑走路幅内に着陸） 
原則としてボートのタスク 

Ｚ 
制御不能（２０フィート以

下からは制御不能） 

ボートから協調信号により自動

制御可 

機体速度 

Ｖｘ 失速速度より大 
失速速度とボート速度の一致時

に着陸→POC で検証予定 

Ｖｙ 横風対応 
横風対応不要（ボートの進行方

向を修正することにより） 

Ｖｚ 沈下速度以下 沈下速度対応用意 

往還機の 

姿勢 

Θ ±３度以内 

ボートの協調制御により、要求は

緩和 
Φ ±２度以内 

Ψ 
WCA10 度以内（滑走路

幅） 

往還機の 

姿勢角速度 

‘ωｘ 横風限界変数 
原則的になし（ボートの進行方向

を修正することにより） 

‘ωｙ 失速速度 影響なし 

‘ωｚ 沈下速度 影響なし 
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制御変数 
Conventional Landing 

地上着陸のリスク 

海上高速ボートへの Landing 

海上キャッチ方式のリスク 

外
部
環
境 

向風 Wｘ 影響なし 影響なし 

追風 Wｘ 失速速度に影響 
原則的になし（ボートの進行方向

を修正することにより） 

横風 Wｙ 
20 ノット以下が必須 

（機体による） 

原則的になし（ボートの進行方向

を修正することにより） 

ダウン 

バー

スト 

Wｚ 予測不能 可視化可能。海面状態より判断 
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地上着陸のケースから説明を始める．機体の姿勢角について，Ｘは滑走路距離であり，

Ｙは滑走路幅，そしてＺは高度である．表中に示したとおり，パイロットは機体の姿

勢を制御することによりＹ，Ｚに対するリスクはある程度までの制御性を持っている．

しかしＸについては，フレア（機首を着陸時に上げること）ためにパイロットは着陸

ポイントを目視することが出来ない． 

また，機体速度については，Vx，Vz について制御するが，Vy，つまり横風について

は対処が非常に難しい． 

次に機体の姿勢角速度は計器をもとにして操作を行うことが可能である． 

それ以外に外部環境として風の影響を考慮する必要がある．横風は機体によるが２５

ノット以下であることが着陸の法令上決まっている．そのときパイロットは機体がド

リフトすることを制御しなければならない．そのドリフトを制御できないと，滑走路

幅を超えてしまうことになり，着陸失敗を意味する．また，ダウンバーストは予測困

難な風であり，その危険性も高い．機体自体を地面にたたきつけるものであり，大事

故に繋がりかねない． 

しかし，OCGR 方式の場合では，高速ボートが往還機の着陸方向，着陸速度に合わせ

ることが可能である． 

また，横風を機体の進行方向を変更することで，追風・向い風にしてしまうことも可

能である．そして，ダウンバーストについても，海上の海面近くを飛行するならばグ

ランドエフェクトが得られることから，地上着陸時に想定しなければならない地上に

叩き付けられるような事故の発生確率は非常に低い．高速ボートが往還機の失速速度

と同調して高速ボート上に着陸するという実績を作れていないことは今後の課題であ

り，本研究の継続検討課題として今後取り組むが理論上は十分に可能なものである．

また海上着陸における唯一の課題は地上着陸と同様に，着陸時にパイロットは目視の

みでは機体の着陸ポイントを十分に確認できないため，計器や高速ボートからの誘導

電波とによって，互いに協調した着陸が必要になることである．そのような点におい

ては地上着陸とほぼ同レベルのリスクが残る． 

以上のように，最後に述べた着陸時のリスクは地上着陸と同様であるが，それ以外は

地上着陸時に想定されるリスクは本 OCGR 方式ではすべて解消され，安全性が向上し

ていることが分かった． 
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6. サブオービタル実験機の実現に向けて 

 

Pugh メソッドにより，本システムの安全性を他の着陸方式と比較評価を行う． 
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表 6-1 OCGR の Pugh セレクション 
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本表では，往還機の運行時に関わるステークホルダーとそれを実現する技術の観点で

評価を行った．評価する着陸方式は OCGR と通常の地上着陸，そして海上の航空母艦

への着陸方式の３つである． 

前述のとおり，パイロットのストレスは OCGR の優位性が高く，海上母艦方式の優位

性が低い．また管制側のストレスはほぼ同等である．但し，航空母艦には独自の管制

システムが存在するが、その特殊性というよりむしろ艦長の責任範疇にある． 

また技術的な容易性という観点では，すでに確立された地上着陸に比べれば，他の２

方式は優位性が低い．そして，乗客へのストレス面では OCGR が一番優位性高い．

OCGR では往還機の失速速度に同期をとった高速ボート上に着陸するために，急激な

減速が必要ない．地上着陸や航空母艦では滑走路の距離が有限であり，往還機自体が

減速することが必須となる．そのため航空母艦上では非常に急激な減速が必要となり，

場合によっては概算で 0.5G の負荷を乗客に与えることになる．そのようなことから

OCGR の優位性が高いと考えた． 



58 

 

 

6.1.  ソリューション実現に向けたアプローチ 

6.1.1.  検証意義 

今まで述べてきたとおり，往還機と高速ボートが海上で速度を同調させ，誘導無線に

より高速ボート上に着陸させることで安全性が高まると考えた．そのためには以下の

点について検証する必要がある． 

・POC がボートと失速速度を合わせ，ボート上に着陸することが出来るかどうか． 

・そのときにパイロットのストレスは軽減するのか． 

この２点を検証するために以下を準備中である． 

 

6.1.2.  パイロットの操作性確保 

ラジコンのハンドコントローラーをパイロット用のジョイスティックに変更する必要

ある．ジョイスティックはパイロットにとって慣れている装置であるため，操縦シス

テムの整備が必要と判断した．操縦システムの整備が完了したのちに，機体の状態量

などのモニタによるパイロットの疑似体験を行いストレス状態のデータ取得・解析を

行う． 

POC にビデオカメラを搭載し，環境情報を取得しその情報を機体の姿勢情報と共に地

上に送信することで機体の基礎情報を収集する． 

 

6.1.3. ハードウェアの整備 

操縦システムの整備状況を述べる． 

・ジョイスティック導入 

ジョイスティックでプロポと同等な操作が可能とした．ジョイスティックとプロポを

接続し，ジョイスティックを操作することで，プロポのスティックの稼働領域を十分

に網羅し，操作可能であることを確認した． 
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図 6-1 プロポ検証状況 
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・パイロット用ジョイスティック 

ジョイスティックは推進系と操舵系の２系統で設計し，その基本機能を確認した． 
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図 6-2 ジョイスティック 
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・スラスト系の測定 

ＰＯＣコントローラーの性能検証として，出力系はエンジンと接続して制御・操作性

を確認した．下図にそのジョイスティック位置とエンジンの推進力との関係を示した．

図の上方は出力最小で，スティックをニュートラル位置（真ん中）に戻すとほぼ中程

度の出力を得る．そして下方に引くことで最大出力を得ることができる．」 
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図 6-3 スラスト系測定 
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・ＰＯＣ１推力（モータージェット） 

ＰＯＣコントローラーの性能検証結果を実際にモータージェットと接続して得たジョ

イスティックの位置と推力の関係を示す． 
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図 6-4 エンジンの推力性能 

 

 

 

①  ②  ③  ④ ⑤ 
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図に示したように，ストラスト位置と推力はほぼ比例関係にあり，操作性として問題

のないことを確認した． 
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6.1.4.  着陸ガイダンスシステム 

着陸を無線誘導するための全体像を示す． 
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図 6-5 ガイダンスシステムの基本構成図（案） 
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高速ボート側にはコントローラーとして地上コマンド系機能とモニタリングとして地

上データ処理系機能を設置する．往還機にはオンボード系制御系，データ処理系，セ

ンサー系機能を設置する． 

オンボードセンサー系では機体に設置したセンサーからデータを収集する．またオン

ボードデータ処理系では，地上から送信される指示データをもとに機体の操縦機器向

けのデータへ変換する機能である．またオンボード制御系は，オンボードデータ処理

系とセンサー系のデータをもとに実際に操縦機器を制御する機能を持つ． 

地上データ処理系では，オンボードセンサー系で収集されたデータを計器類に表示す

る機能である．そして地上コマンド系では，実際にジョイスティック等を操作し，往

還機に操縦データを送る機能を持つ． 

本システムの詳細については，今後詳細設計を行い，実装していく計画である． 
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6.1.5. ＰＯＣによる検証 

POC を実際に動かすことにより，上記のエンジン推力の効果など，その基本機能を検

証した． 

操作上，大きな問題は発見されず，今後さらに性能検証実験，そして着陸実験を行う

こととする． 
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6.2. 今後について 

 

6.2.1.  基本性能実験 

 

基本性能実験として，POC1 による実証を行う．POC 操縦士による遠隔操縦の確認，

操縦システムの I/F の確認，を行い，その実験結果をもとに自動/手動切換方式の具体

的提案として，安全性・緊急対応性を検討する． 
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図 6-6 基本性能実験 
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POC1 による検証条件は，POC1＋コントローラー（含：FPV２４００）操縦テストと

して，地上テスト（Taxing)基本性能 DATA：取得， 失速速度：４０Km/h(推定）を想

定している． 
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6.2.2.  着陸実験 

 

上記基本性能実験を実施後，本研究でテーマとして取り上げた着陸実験に取り掛かる． 
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図 6-7 着陸実験 
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POC1により海上離水/回収（相対速度零）の操縦テストを行う．失速速度は４０Km/h(推

定）を想定している．また，有人レジャーボート最適速度：３０ノット≒５４Km/h

を確保しているものを用いる．それにより，失速速度とボートの速度を合わせること

により，OCGR と同様な条件，失速速度＝ボート速度という条件を作り出し，着陸の

確認を行う． 
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6.2.3.  その他課題 

 

課題 1：往還機の最終進入時用制御機能パワーサプライ 

 

現状では風圧モータを用いて最小限の電力確保及び滑空の制御を行うことを検討

している。（ラムエアタービン使用：直径８０ｃｍ、出力４００ワットを想定。）

又はジェットフュエルスターター 

 

 

 

課題 2：海上での風・波（Wx 情報取得）に対する対処（ATIS にとってかわるもの。） 

 

随時天気図参照のもとで離着陸地点の最適な選択（ボートに搭載される管制機能）

を可能とする仕組みの構築する必要がある。レーダーコントロール。既存の移動

式 RAPCON（GCA）、や TACAN の応用など含め検討する。 
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7．まとめ 

以上により，往還機の離陸から着陸まで全体の理論検証をおよび実地検証を行ったこ

とになり，その安全性を確認した．  
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図 7-1 全体イメージ図 
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今後も研究を継続し，技術的またはオペレーション上の問題を解決し，本宇宙往還機

プロジェクトを完成させたい． 
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【附録・ハードウェアの詳細、関連資料】 

ジョイスティックー回路図 
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