
 1 

ARLISS2025開発審査書 
提出日：2025 年 11 月 21 日 



 2 

 
チーム情報 

CanSat チーム名 東京大学 Avispa 

CanSat チーム 

代表者情報 

西川諒 

heukaleipdes2484@g.ecc.u-tokyo.ac.jp,  
090-6670-2491  

UNISEC 団体名 東京大学中須賀船瀬五十里研究室 Avispa 

UNISEC 団体 

学生代表 
西川諒 

責任教員 
中須賀真一 

nakasuka@space.t.u-tokyo.ac.jp, 03-5841-6590  

CanSat クラス Open Class  

 

  



 3 

⽬次 
第 1 章 ミッション定義 3 

第 1.1 節 ミッションステートメント 3 
第 1.2 節 ミッション内容 4 
第 1.3 節 サクセスクライテリア 5 

第 2 章 システム要求 6 
第 2.1 節 レギュレーションを満たすためのシステム要求 6 
第 2.2 節 ミッションを達成するためのシステム要求 8 

第 3 章 システム試験項目の設定 8 
第 3.1 節 レギュレーションを満たすためのシステム試験項目 8 
第 3.2 節 ミッションを達成するためのシステム試験項目 9 

第 4 章 システム仕様 10 
第 4.1 節 機体概観 10 
第 4.2 節 機体機構 12 
第 4.3 節 搭載機器 20 
第 4.4 節 アルゴリズム 24 

第 5 章 システム試験 27 
第 5.1 節 レギュレーションを満たすためのシステム試験 27 
第 5.2 節 ミッションを達成するためのシステム試験 39 

第 6 章 工程管理                                  41 
第 7 章 大会結果報告 43 

第 7.1 節 目的 43 
第 7.2 節 結果 43 
第 7.3 節 考察 45 

第 8 節 まとめ 46 
第 8.1 節 工夫点・努力した点 46 
第 8.2 節 課題点 47 
第 8.3 節 今後の展望 47 

 
第 1 章 ミッション定義 
第 1.1 節 ミッションステートメント 

長距離飛行後のピンポイント着陸 

 

近年、宇宙開発は“打ち上げて捨てる”の時代から“帰還して再利用する”という新たなフェーズ

へと進化しつつある。SpaceX の Falcon 9 や Starship、Blue Origin の New Shepard など、再使用型

ロケットの実用化が進む中、注目されているのが、飛行経路の柔軟性と目標着地点の精密な制御技術

である。これらは、地球外のミッションにおいても不可欠な要素であり、たとえば月面基地への定期

輸送や火星からのサンプルリターンにおいても、着陸精度がその成否を大きく左右する。 

 

 私たちが目指す「長距離飛行後のピンポイント着陸」は、こうした宇宙開発の最前線を地球上で先

取りする試みである。遠隔地からの自律飛行の末、狙ったポイントへのピンポイント着陸を実現する

ことは、宇宙だけでなく地上応用においても多くの可能性を秘めている。 
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 例えば、地球上では、以下のような用途が考えられる。 

l 災害時における被災地への精密な物資投下 

l 危険区域（火山、放射線汚染地帯など）からの試料回収 

l 人が接近できない環境下でのターゲット着地・再回収 

l 長距離配送における精密着陸を前提とした無人ドローンの最適化 

  

これらのミッションでは、単に「飛ばせる」だけでなく、「飛ばした後に 8 正確な場所へ戻せる／着

地させられる」能力が極めて重要となる。  

 今回は、3〜6kmほどの飛行の後、ピンポイント着陸を目指す。この挑戦が実現すれば、将来の宇宙

開発に通じる現実的かつ有用な技術基盤の構築になると私たちは確信している。 

 

第 1.2 節 ミッション内容 
ミッションアイテムは以下の通りである。 

1.収納 (準備段階) 

2.キャリアから放出 

3.パラシュート展開〜着地 

4.展開・起立機構の展開 

5.離陸 

6.GPS誘導 (近距離まで接近) 

7.画像誘導 (精密誘導) 

8.着陸 

 図 1.2.1 にミッションアイテム図を示す。 

 
図 1.2.1 ミッションアイテム図 

 

 各シーケンスの詳細を以下に示す。 

1. 収納(準備段階) 
1. センサのキャリブレーション (気圧センサ・IMU・コンパス)  

2. GPS の電源 ON(現在位置取得開始) 

3. ロジックの電源 ON 

4. 通信 OFF 

5. キャリアへ収納 

6. ロケットへ搭載 

7. 気圧センサから推算した高度、および光センサの値から収納判定 

2. キャリアからの放出 

GOAL

1. 収納 (準備段階)

2. キャリアから放出

3. パラシュート展開〜着地

4. 起立・展開機構の展開・分離

5. 離陸
6. GPS誘導(近距離まで接近)

7. 画像誘導 (精密誘導)

8. 着陸
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1. 気圧センサから推算した高度、および光センサの値から放出判定 

2. 地上局へログのダウンリンク開始 

3. 放出シーケンス終了を地上局へ送信 

3. パラシュート展開〜着地 

1. パラシュートが風により展開 

2. 終端速度にて着地 

3. 気圧センサから高度および機体の静止を推定し、着地判定 

4. 着地シーケンス終了を地上局へ送信 

4. 起立・展開機構の展開 

1. ロック機構の解除 

2. 起立・展開機構の展開、機体が直立、機体のアームが展開 

3. 起立・展開機構の展開終了を地上局へ送信 

5. 離陸 

1. 機体の arm 

2. Take-off モードにて機体が離陸 

3. 高度 10m まで垂直上昇 

4. 安定した状態になるまでホバリング 

5. 離陸終了を地上局へ送信 

6. GPS誘導(近距離まで接近) 

1. Offboardモードに切替 

2. Raspi から FC へ目標高度、目標速度、目標座標を一定頻度で送信 

3. ゴールから水平距離で半径 3m 以内の地点まで目標速度にて誘導飛行 

4. 目標座標から水平距離で半径 10m 以内に入ったら高度 3m まで降下を開始 

5. ゴールから水平距離で半径 3m 以内に入ったら GPS誘導終了を地上局へ送信 

7. 画像誘導 (精密誘導)  

1. カメラで赤色球体を認識 

2. 画像からゴール方向を推定 

3. Raspi から FC へ目標高度、目標速度、目標方向を一定頻度で送信 

4. ゴールから水平距離で半径 30cm 以内に入ったら、誘導を継続しつつ降下を開始 

5. ゴール付近に着陸 

8. 着陸 

1. 機体の disarm 

2. 着陸終了を地上局へ送信 

 

第 1.3節 サクセスクライテリア  

サクセスクライテリア 評価方法 

Minimum 
success 

M1. (耐打ち上げ荷重・耐開傘衝撃) 
着地前の時点でミッション継続が可能な機能を保持すること 

目視で確認 

M2. (放出判定) 
放出判定がなされ、放出後から GPSデータがダウンリンクされる

こと 

ログで確認 

M3, (パラシュート減速) 
パラシュートにより減速し、終端速度が 4〜6m/s におさまること 

気圧センサのロ

グで確認 

M4. (耐着地衝撃) 

着地後もミッション継続が可能な機能を保持すること 

目視で確認 



 6 

M5. (飛行前準備) 
着地後、飛行可能な体勢になること 

目視、加速度セ

ンサのログで確

認 

M6. (起立機構の分離) 
起立機構から完全に分離し、高度 10mに到達できること 

目視、気圧セン

サのログで確認 

M7. (高度保持・航続飛行) 
起立機構からの分離後、ゴール判定されるまで地面と接触しない

こと 

目視、測距セン

サ、気圧センサ

のログで確認 

M8. (GPS誘導) 
GPS誘導によりゴールから水平距離 10m 以内に到達すること 

目視で確認 

M9. (ログ記録) 
ミッション継続中、緯度経度、高度、IMU、磁気、バッテリー電圧

のデータのログが記録されていること 

ログを確認 

M10. (ダウンリンク) 
放出後から高度、緯度、経度が 30分に 1回以上の頻度で地上局に

ダウンリンクされること 

地上局での受信

情報を確認 

M11. (緯度・経度の正確性) 
緯度経度の絶対誤差が 50m 以内となること 

目視、ログの確

認 

Full 

success 

F1. (ゴール検知) 
ゴール周辺のマーカーを検知できること 

ログを確認 

F2. (画像誘導 (水平)) 
画像誘導によりゴール地点から水平方向に 0mの位置に誘導できる

こと 

目視、ログを確

認 

F3. (0m ゴール) 
画像誘導によりゴール地点から水平方向に 0mの位置に着陸し、0m

ゴールを達成すること 

目視、ログを確

認 

F4. (ダウンリンク) 
放出後から高度、緯度、経度が 3分に 1回以上の頻度で地上局に

ダウンリンクされること 

地上局の受信ロ

グ確認 

Extra 

Success 

E1. (0m ゴール連続成功) 
2回のミッションにおいて、連続で 0m ゴールを達成すること 

目視で確認 

 

第 2 章 システム要求 
第 2.1節 レギュレーションを満たすためのシステム要求 

番号 レギュレーションを満たすためのシステム要求 

R1 
CanSat は打上げ時に直径 146mm 以下、高さ 240mm 以下、重量 1050g 以下でなければならな

い。 
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R2 
CanSat は直径 146mm、高さ 240mm のキャリアから自然と放出されなければならない。また、

キャリア内に残留物があってはならない。 

R3 
CanSat は放出後、常に位置を特定できなければならない。 最低でも 30 分に 1 回、3 分に 1

回、緯度経度の絶対誤差が 50m 以内のデータがダウンリンクされることが望ましい。 

R4 CanSat の降下時の終端速度は 4〜6m/s におさまらなければならない。 

R5 
CanSat は打上げ時、パラシュート開傘時の衝撃を受けた後もその機能を維持しなければなら

ない。 

R6 CanSat はロケット搭載時に無線の送波を停止しなければならない。 

R7 CanSat に搭載する全ての無線機は要求に応じて周波数の変更を行えなければならない。 

R8 CanSat はロケットに搭載後メンテナンスなしにミッションを維持しなければならない。 

R9 CanSat はロケットに損傷を負わせる可能性のある機構や物質を搭載してはいけない。 

R10 CanSat はパラシュート降下中、一切制御されてはいけない。  

R11 
リチウムイオンやリチウムポリマーバッテリーを搭載する際は液漏れなどの対策を十分に

し、安全に配慮しなければならない。 

 

番号 レギュレーションを満たすためのシステム要求 （ARLISS Comeback Competition） 

CR1 CanSat は完全に自律的に制御されなければならない。 

CR2 CanSat と地上局との通信に人間の介入があってはならない。 

CR3 チームはレギュレーションで指定されたコントロールレコードを提出しなければならない。 

 

番号 レギュレーションを満たすためのシステム要求（UAS） 

UR1 CanSat は FAA認証を取得しなければならない。 

UR2 CanSat は対地高度 400ft を超えて飛行してはならない。 
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第 2.2節 ミッションを達成するためのシステム要求 

番号 ミッションを達成するためのシステム要求 

M1 CanSat は着陸時の衝撃を受けた後もその機能を維持しなければならない。 

M2 着陸後、CanSat が離陸可能な体勢にならなければならない。 

M3 起立機構から CanSat が離陸して高度 10m まで達さなければならない。 

M4 CanSat が 3秒間、もとの位置を中心とする半径 1mの球内におさまるようにホバリングでき

なければならない。 

M5 GPS誘導によりゴールから水平距離 10m 以内まで CanSat が誘導されなければならない。 

M6 
ゴール周辺に設置された赤い球体の画像認識により検知して CanSat をゴール水平距離 0m ま

でに誘導しなければならない。 

M7 
CanSat をゴールへ誘導する際に徐々に高度を下げ、ゴール地点に正確に着陸できなければな

らない。 

M8 
CanSat はゴールまで到達できるだけの航続飛行能力を持たねばならない。 

M9 
放出後、CanSat は定期的に地上局に緯度、経度の情報を送り、地上局側で受信できなければ

ならない。 

 

 

第 3 章 システム試験項目の設定 
第 3.1節 レギュレーションを満たすためのシステム試験項目 

番号 検証項目名 
対応する 

システム要求番号 
実施予定日 

RV1 質量試験 R1 7 月 29日 

RV2 機体の収納試験 R1 7 月 29日 

RV3 キャリアからの投下試験 R2 7 月 9日 

RV4 GPSデータダウンリンク試験 R3 8 月 5日 

RV5 無線通信距離確認試験 R3 7 月 31日 

RV6 パラシュート降下試験 R4 7 月 9日 

RV7 準静的荷重試験 R5 8 月 5日 
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RV8 振動試験 R5 7 月 25日 

RV9 開傘・分離衝撃試験 R5 7 月 25日 

RV10 無線機送波停止・接続試験 R6 7 月 31日 

RV11 周波数変更試験 R7 7 月 31日 

RV12 End-to-End 試験 R5, R8, R10 NYD 

RV13 安全確認 R9, R11 7 月 31日 

 

番号 検証項目名 
対応する 

システム要求番号 
実施予定日 

RV12 End-to-End 試験 CR1, CR2 
7 月 30日

NYD 

CRV1 制御レポート作成試験 CR3 8 月 5日 

 

番号 検証項目名 
対応する 

システム要求番号 
実施予定日 

FRV1 FAA機体申請書 UR1 7 月 31日 

FRV2 高度制御試験 UR2 8 月 5日 

第 3.2節 ミッションを達成するためのシステム試験項目 

番号 検証項目名 
対応する 

システム要求番号 
実施予定日 

MV1 耐着地衝撃試験 M1 8 月 8日 

MV2 起立試験 M2 7 月 9日 

MV3 展開・起立機構からの離陸試験 M3 7 月 9日 

MV4 ホバリング試験 M4 7 月 9日 

MV5 GPS航法飛行試験 M5 7 月 9日 

MV6 カメラ誘導試験 M6 8 月 10日 

MV7 着陸試験 M7 8 月 10日 

MV8 航続飛行距離確認試験 M8 8 月 5日 
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第 4 章 システム仕様 
第 4.1節 機体外観 

 
図 4.1.１ 機体実物の上面と正面(ただし、CADの機体と異なるバージョンである) 

 

F
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図 4.1.2 格納状態 
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図 4.1.2 展開(飛行)状態 

 
表 4.1.1 重量表 

 機体本体(飛行時) 
機体全体 (収納時) 

(パラシュート・展開機構込) 

直径 [mm] 293 124 

高さ [mm] 198 215 

質量 [g] 800 1050 

 

第 4.2節 機体機構 

第 4.2.1項 機体本体 

l 概要 

 機体としてクアッドコプターを採用した。機体全体は柔軟な形状加工に適した PLA と TPU によ

る 3D プリントを採用。ただし、天板や機体下部のセンサホルダは剛性確保の観点からポリカー

ボネート板を使用している。また、軽量化のために支柱にはカーボンロッドを使用している。

カーボンロッドと天板の接続にはカラーを採用している。 

 本機体はゴール付近において発熱したラズパイにプロペラの風を当てて冷やせるように、機

体の横に基板を取り付けている。 

 また、本機体最大の特徴と言えるのはバイオメタルを用いたロック機構による展開方式であ

る。テグス溶断による方法が一般的であるが、人の手が加わることにより再現性が落ちること

を回避するべく、ロック機構によりテグスの固定を解除し機体が展開する機構を採用した。 
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l 構造・配置 

i. 全体構成 
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図 4.2.1.1 全体 

 

ii. 天板 

 
図 4.2.1.2 天板 

 

表 4.2.1.1 天板構成 

Pixhawk (1) ドローン用のフライトコントローラーで、飛行の制御を行ってい

る。Pixhawk の正面とドローンの正面を一致させ、固定する。固定

位置は天板に上つけ。 
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振動吸収機構 (2) フライトコントローラーと天板の間に振動吸収素材を入れることで

振動を抑え、飛行を安定させる。 

GPS (3) フライトコントローラーからの配線が短くなるように、フライトコ

ントローラーの左側に配置 

4in1 (4) 4in1 は天板の裏に固定する。 

 

 

iii. アーム 

 

 
図 4.2.1.3 アーム 

 

 

iv. 支柱 
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図 4.2.1.4 支柱 

 

表 4.2.1.2 支柱構成 

LiPoバッテリー (1) ポリカ板の間に緩衝材と共に圧入気味に挿入し挟み込む 

基板 (2) 側面に基板をねじ止めする。高さ方向の寸法削減に加え、プロペ

ラより下方向にあることによる空冷効果を狙う。 

ロック機構 (3) 電子ラッチロックを基盤と逆側の側面にねじ止めする。重量的に

は展開機構側に置いていった方がいいのは明白だが、設計コスト

が大きいため、とりあえず動くものとしてここに配置。 

 

 

v. 底板・センサーホルダー 
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図 4.2.1.5 底板 

 
表 4.2.1.3 底板構成 

広角カメラ (1) ポリカ板越しに画像を得る 

測距センサ (2) ポリカ板に穴を開け、対地高度を測る 

 

 

第 4.2.2項 起立・展開機構 

l 概要 

 ８本の脚をダブルトーションバネで展開することで立ち上がる。 

 機体との接続は直径 3mmのカーボン棒を機体底部に差し込むことで立ち上がり時のトルクを伝

える。 

 

l 構造 

   円環型の土台に８本の脚がつながる。 

   カーボン棒は現状圧入で組み立てる。 
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   脚の根本には爪を設け、開傘衝撃で機体本体が慣性力で抜け落ちるのを防ぐ。 

   土台の上下面にポリカ板を用いることで、強度を落とすことなく軽量化を目指す。 

 
図 4.2.2.1 展開機構 

 

    

• ラッチロック 

o 仕組みとして、電気を流すことにより収縮する性質をもった金属線を用いて、電気的に

ロックを解除することのできるパーツである。 

 

 
図 4.2.2.2 ラッチロックの仕組み 
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図 4.2.2.3 ラッチロックの外観 

 
o 写真に示すように、ばねによって蓄えられたエネルギーを、電気による金属線の収縮に

よって解放することでロックを解除する仕組みとなっている。 

o 動作の流れとしては 

§ 1. 金属線が収縮する 

§ 2. 金属線につながったプラスチックパーツが軸を中央に回転する。 

§ 3. 2 で回転したプラスチックと接したロックパーツが、連動して③の方向にばね

によって動作する。 

§ 4. 3 のロックパーツの回転により、ロック部分に巻いた糸がはずれる。立ち上が

り展開機構の脚をたたんだ状態で帯状の布で機体を巻きつけ、布の端につけた糸を

ロック部に固定しておく。 

以上の原理により電気を流すことで機体が立ち上がる仕組みである。 

 

 

第 4.2.3項 パラシュート 

l 概要 

 機体本体下部に折りたたんで収納し、ロケットから放出されると当時に展開する。終端速度を

5m/s で設計し、機体本体に加わる着地衝撃を和らげる。 
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図 4.2.3.1 パラシュートの写真 

 

l 構造 

   工夫点 

      安定して落下するように、頂点に穴をあけた。 

   横風の影響を減らすために、横にも穴をあけた。 

 

第 4.2.4項 システム図・搭載機器一覧 

l システム図 

 
図 4.2.4.1 電源系のシステム図 

 

 
図 4.2.4.2 通信系のシステム図 

 

第 4.3 節 搭載機器 
第 4.3.1項 搭載機器 

搭載計器 型番 (商品リンク) 購入元 備考 

メインコンピューター Raspberry Pi Zero 2 W Digikey  

サブマイコン XIAO ESP32S3 秋月電子商業 センサ接続用 
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FC Pixhawk 6C mini Model A Holybro  

FC Firmware PX4 - - 

SD Card 32GB SDCard DAISO  

GPS SAM-M10Q-00B Digikey  

カメラ RPi Camera (M) waveshare 
視野角 200°の 
広角カメラ 

測距センサ HC-SR04 秋月電子商業  

CdSセル GL5528 秋月電子商業  

LoRa TLM922S-P01A 秋月電子商業  

LoRaアンテナ 2111400100 Digikey  

ロック機構 電気ラッチロック Amazon テグス溶断の代替 

モータ BrotherHobby F2004 BrotherHobby  

プロペラ 6030F BrotherHobby 
モータ付属品。 
折プロペラ。 

4in1 BLS 25A 4IN1 ESC AliExpress  

LiPoバッテリー 
Zeee 3S Lipo Battery 

5200mAh 50C 11.1V 
Zeee  

降圧コンバータ(3.3/5V) MYLSM00502ERPL Digikey  

降圧コンバータ(3.3V) MYRGP330060W21RC Digikey  

 

第 4.3.2項 搭載機器 
 バッテリー容量と飛行距離 

  過去の大会結果を鑑みて航続距離 6km をミッション達成に必要な飛行距離とした。バッテリーに

は 5200mAh のものを採用した。機体本体の重量は 750g を目指しており、設計した機体の条件およ

び大会場所の条件のもと、750gの場合の航続可能距離をeCalCにより計算したところ、下写真のよ

うな結果が得られた。航続距離は 6207mであり、ミッション達成に十分であると考えられる。 
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図 4.3.2.1 eCalC による航続距離の推定結果 

 

第 4.3.3項 プリント基板 

回路図を以下に示す。(8/1 現在。なお、LoRa に関してはセンサを変更したため、現在の回路とは

大きく異なる。) 
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図 4.3.3.1 回路図 

 

PCB 

  PCB プリント基板を次の図 4.2.2 に示す。大きさを 40×80mmで設計している。 

 
図 4.3.3.2 基板 

 

第 4.4 節 アルゴリズム 
  フローチャートを以下に示す。以下のように、「準備段階」、「収納判定」、「放出判定」、
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「着地判定」、「GPS誘導」、「カメラ誘導」の 6つのフェーズに分けてコードを書いている。 
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図 4.4.1 フローチャート 

 

第 5 章 システム試験 
第 5.1節 レギュレーションを満たすためのシステム試験 

RV1 質量試験 

● 目的 

� CanSat がキャリア格納時に、重量に関するレギュレーション(1050g 以下)を満たすことを

確認する。 

● 試験内容 

� CanSat本体とパラシュートの合計質量を質量計で計測した。 

● 試験結果 

下図の通り、1049.2g となった。 

 
図 5.1.1 CanSat本体とパラシュートの合計質量 

● 結論 

CanSat 本体とパラシュートの合計質量はレギュレーションを満たす。ただし、ゆとりが 0.8g

しかなく、修理や改良をする際にレギュレーション重量を超える可能性がある。そのため、さ

らなる軽量化が必要である。軽量化のための具体的な案として、金属ねじからプラスチックね

じへの変更、3D プリント部品からより密度は同程度だが強度が高いポリカ板への置き換え、肉

抜き加工などを考えている。軽量化の際には強度不足にならないように注意し、変更後も各種

試験を行う。 

 

RV2 機体の収納試験 

● 目的 

� CanSat がキャリア格納時に、寸法に関するレギュレーション(直径 146mm、高さ 240mm)を満

たすことを確認する。 

● 試験内容 

� レギュレーションに沿ったキャリア(直径 146mm、高さ 240mm の円筒)を 3D プリンターで印

刷する。そのキャリアを用いて実際に収納できるかを確かめる。 

● 試験結果 

� パラシュート含めてキャリアに収めることに成功した。以下の youtube のキャリアからの

放出試験の動画を参照されたい。 

� https://www.youtube.com/shorts/xbuw8jfXCdM 

� キャリアのサイズは図 5.1.2 のとおり、レギュレーションに沿っている。 
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図 5.1.2 キャリアのサイズ 

 

● 結論 

� 直径方向については自重で落ちることができるだけの余裕があり問題がないであろう。高

さ方向については、パラシュートを幾許か力で押し込んで収納することができた。展開脚

用のカーボン棒の長さが数センチ余分に長いため、短くすることさらに余裕を持たせて収

納できると考えられる。 

 

RV3 キャリアからの投下試験 

● 目的 

� CanSat がキャリアから自重で放出されることを確認する。 

● 試験内容 

� レギュレーションを満たすキャリア(直径 146mm、高さ 240mm の円筒)を 3D プリンターで印

刷した。そのキャリアに CanSat を格納した状態で、そのキャリアの開口部を重力方向にむ

けて CanSat がキャリアから放出されるかを確認した。また、機体に結びつけられているテ

グスを持ち、空中で筒を支えている手を離す試験を行い、筒が自重で落下することを確認

した。 

● 試験結果 

� 次の動画の通りである。 

� https://youtube.com/shorts/sP1kkJYlCeI   

� https://youtube.com/shorts/xbuw8jfXCdM 

 

● 結論 

� キャリアから CanSat が自重で放出されることが確認できた。 

� 本番で使用する筒の質量、材質にも依存するため、より余裕を持たせた設計(機体の半径方

向の小型化)を今後進めていく。そうすることで、筒の表面の材質(粗さ、摩擦など)にも対

応できると考えている。 

 

RV4 GPSデータダウンリンク試験 

● 目的 

� CanSat が自身の緯度・経度・高度を 3 分に 1 回以上の頻度で地上局にダウンリンクし、地

上局が CanSat の緯度・経度・高度を受信できることを確認する。また、その GPS データの

緯度経度の絶対誤差が 50m 以内であることを確認する。 
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�  

● 試験内容 

� CanSat が自身の GPS座標を LoRa により地上局に送信し、地上局で 3分に 1回以上の頻度で

CanSat の緯度・経度・高度を取得できることを確認する。また、その GPS データの緯度経

度の絶対誤差が 50m 以内であることを確認する。 

� Cansat は飛行中ではなく、地上に置いた状態である。CanSat から地上局は 10m 程度離れて

る。具体的な情報の経路は次のとおりである：GPS 基板が座標を取得し、それをフライトコ

ントローラー、Raspberry Pi、XIAO、機体側 LoRa を通して地上局 LoRa に送信する。 

● 試験結果 

� 地上局の LoRa で受信したデータは次の画像のようであった。16 進数で送られてくるデー

タを ASCII文字列に変換すると、GPS座標を読むことができる。 

例 え ば 、

6c617469747564653a3335373134393830362c6c6f6e6769747564653a313339373630343231342c6

16c743a31353239346d6d2c76783a312e30392c76793a302e30382c767a3a302e32382c6865616469

6e673a38373631 を変換すると、 

latitude:357149806,longitude:1397604214,alt:15294mm,vx:1.09,vy:0.08,vz:0.28,headi

ng:8761 となる。 

� また、3分に 1回以上の頻度で受け取ることができた。さらに、その GPSデータの緯度経度

の絶対誤差は 1.5m程度であった。 

 
● 結論 

� 飛行中の CanSat を用いた試験ではなかったが、GPS 座標を地上局に送信することには成功

した。したがって、飛行中であっても同様に機能すると考えられる。 

 

RV5 無線通信距離確認試験 

● 目的 

� CanSatが5km離れた地上局に3分に1回以上の頻度でダウンリンクできることを確認する。 

● 試験内容 

� 荒川の河川敷沿いで、障害物が少ない環境を選び、実際に機体に搭載予定の基板を送信側、

本番で地上局として使用予定の評価基板（ADB922S）を受信側として通信試験を行った。試

験では、両者の距離を徐々に離しながら、3分に 1回以上の頻度で通信が成立するかを確認

した。送信側では、1 秒ごとにランダムな 4 桁の数字を 16 進数に変換し、送信するプログ

ラムを実行した。通信条件は、周波数 926.5 MHz、送信出力 13 dBm、Spreading Factor 10、

Bandwidth 125 kHz、Coding Rate 4/6 とした。 

● 試験結果 

� 1枚目の画像に示す、約 5km離れた 2地点間で通信が成立することを確認した。受信側を待

ち受け状態にしたところ、平均して 30 秒に 1 回の頻度でデータを受信できた。試験では、

計 10 回の受信を確認した（2 枚目の画像参照）。送信地点から受信地点の方向を向いて撮

った写真が 3枚目の画像である。 
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送信地点、受信地点を示した図。送信地点が上の小菅駅付近の河川敷、受信地点が、下の

青い点である。 

 

 
受信側のスクリーンショット。radio_rx の後に、受信したメッセージ、RSSI、SNRが順に

表示されている。 
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送信地点から受信地点の方向を向いて撮った写真。 

 

● 結論 

� 本番の砂漠環境と比較すると、今回の実験環境には橋や木などの障害物が多かったにもか

かわらず、約 30秒ごと、すなわち送信されたメッセージの約 30分の1の頻度で受信に成功

した。この結果から、本番の砂漠環境においても、5km程度の距離であれば、機体の位置情

報はより高い確率で送信されると考えられる。 

 

RV6 パラシュート降下試験 

● 目的 

� CanSat のパラシュートが地面に到達するまでに展開し、レギュレーションを満たす範囲(終

端速度 4〜6m/s)で軟着陸できるかを確認する． 

● 試験内容 

� 機体とパラシュートを接続し高さ 12mの建物から投下する． 

� カメラで撮影し投下した建物の階段の高さを参考に、動画の時間と機体の位置から速度を

計算する。 

● 試験結果 

� CanSat の落下速度が 10m/s に到達する前にパラシュートが展開され、所与の終端速度で地

面に着地できた。 

� https://youtube.com/shorts/9ND6a19xGUg 

�  

● 結論 

� CanSat の速度が 10m/s 以上になる前に展開し、開傘衝撃が過剰に大きくなることを防ぐこ

とができる点、また終端速度が 4～6m/s になるように CanSat を減速させることができる点

で性能を満たしているといえる。 
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RV7 準静的荷重試験 

● 目的 

� レギュレーションに記載された推奨試験に則り、打ち上げ時に想定される鉛直方向の準静

的荷重 10Gに10秒間 CanSatが耐久できることを確認する。なお、高さ4000mまで等加速度

で 10 秒で到達するという物理モデルのもと、この CanSat にかかる加速度の値を算出して

いる。 

● 試験内容 

� Cansat の展開機構にひもをくくりつけ、人間はビニールひもを手で 10秒間持ち振り回す。

このとき肩と CanSat の距離が 1.2m になるようにし、回転速度は一秒あたり 1.5 回転とす

る。回転速度は BPM90 のメトロームを流して合わせた。このとき、加速度が 

1.2 × %1.5 × 2 × π(
2
= 106m/s2 

となり、CanSat に 10G の静的荷重が加わることになる。静的荷重を加えた後、機体の損傷

有無を確認する。また、展開・起立機構が展開して離陸体制に入れることを確認する。 

● 試験結果 

以下の動画のように、展開機構に機体をつけた後、展開機構に1.2m程度の ひもをつけ、10秒間で15

回転させた。 https://youtube.com/shorts/dpBLIqNk8dI?feature=share 準静的荷重を加えた後、以

下の動画に示すよう に展開・起立機構を展開 し た 後 、 離 陸 す る こ と に 成功し た 。 

https://youtube.com/shorts/TARGqk6B948 
● 結論 

� Cansat は 10Gの 10秒の準静的荷重にさらされたあとも損傷なく、その機能を維持すること

ができる。 

 
RV8 振動試験 
目的 

� レギュレーションに記載された推奨試験に則り、打ち上げ時に想定される鉛直方向の振動

荷重 15Gに 10秒間 CanSat が耐久し、ミッションを達成できることを確認する。 

● 試験内容 

IMV 社の振動試験機により 20Hz〜2000Hz にわたり 6.8Grms のランダム振動を z 軸方向に 5 分間

機体に加え、その後機体が機能を維持し正常に動作することを確認する。具体的にはまず、機

体の損傷有無を確認する。つぎに、展開・起立機構が展開して離陸体制に入れることを確認す

る。さらに、離陸、FC・Raspi・カメラ・CdSセル・測距センサの動作確認をおこなう。 

 

● 試験結果 

� LiPoバッテリーを搭載した状態で振動を行った。 

� 実施レポート： 

� https://drive.google.com/file/d/1RF7DjA22Y6BbxfPdttDcnQTpi62es59Z/view?usp

=drive_link 

� 実験後の IMV 社員さんによる分析： 

� https://drive.google.com/file/d/1IV5jmIFzPuH3Z5r6RYYizxybQL0po3-

l/view?usp=sharing 
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�  
 

� 1700Hz付近に見られる Aのピークは、IMV社の治具の共振周波数とのこと。 

� 振動および開傘・分離試験後の展開・起立試験：  

https://drive.google.com/file/d/1x91oeh4om1D5xxvTAtjlOVR9yzOiTUEP/view?usp

=sharing 
� 振動および開傘・分離試験後のカメラ、ラッチロック解除、測距センサの動作確

認：  
https://drive.google.com/file/d/15blgZjR1zPr_7LQ88OVlxttAaCpT6P9k/view?usp=s
haring 

� 振動および開傘・分離試験後の光センサの動作確認：  
https://youtu.be/yJszb9Ci2b8 

� 振動および開傘・分離試験後の Raspi から FC ヘの通信の動作確認：  
https://youtu.be/SGDDsmVK1QU 

� 振動および開傘・分離試験後の FC から Raspi ヘの通信の動作確認：  
https://youtu.be/xadPi0Q-kAE 

� 振動および開傘・分離試験後の離陸試験(安全のためプロペラガードを取り付けて

いる)：  
https://drive.google.com/file/d/1feZ3r4lqUh3l5cIDD6eWpn3foic3DWp4/view?usp=s
haring 
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● 結論 

� 警告・中断トレランス内での応答がみられ、振動は問題なく実施されたといえる。 

� 機体への損傷は確認できず、振動試験を行う前と行った後で起立機構や離陸、各種センサ

の動作が同一に動作することが確かめられ、要求を満たす。 

 

RV9  開傘・分離衝撃試験 

● 目的 

� レギュレーションに記載された推奨試験に則り、ロケットから分離する際に想定される

鉛直方向の衝撃荷重 40G に CanSat が耐久、ミッションを達成できることを確認する。 

● 試験内容 

IMV 社の振動試験機により CanSat に z 軸方向に 40G の衝撃荷重を 3 回加え、その後機体が機能

を維持し正常に動作することを確認する。具体的にはまず、機体の損傷有無を確認する。つぎ

に、展開・起立機構が展開して離陸体制に入れることを確認する。さらに、離陸、FC・Raspi・

カメラ・CdSセル・測距センサの動作確認をおこなう。 

● 試験結果 

� 実施レポート（3回目のみの結果）： 

https://drive.google.com/file/d/1cuKZoeCAxxY4wZi02BYij4OjLMviIosn/view 

� 試験の様子： 

https://drive.google.com/file/d/1IV5jmIFzPuH3Z5r6RYYizxybQL0po3-

l/view?usp=sharing 

 

�  
 

� 入力した衝撃荷重は 40Gであるが、最大で 60G程度加わっていた。 

� 振動および開傘・分離試験後の展開・起立試験：  

https://drive.google.com/file/d/1x91oeh4om1D5xxvTAtjlOVR9yzOiTUEP/view?usp

=sharing 
� 振動および開傘・分離試験後のカメラ、ラッチロック解除、測距センサの動作確

認：  
https://drive.google.com/file/d/15blgZjR1zPr_7LQ88OVlxttAaCpT6P9k/view?usp=s
haring 

� 振動および開傘・分離試験後の光センサの動作確認：  
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https://youtu.be/yJszb9Ci2b8 
� 振動および開傘・分離試験後の Raspi から FC ヘの通信の動作確認：  

https://youtu.be/SGDDsmVK1QU 
� 振動および開傘・分離試験後の FC から Raspi ヘの通信の動作確認：  

https://youtu.be/xadPi0Q-kAE 
� 振動および開傘・分離試験後の離陸試験(安全のためプロペラガードを取り付けて

いる)：  
https://drive.google.com/file/d/1feZ3r4lqUh3l5cIDD6eWpn3foic3DWp4/view?usp=s
haring 
 

● 結論 

� 最大で 60G 程度荷重が加わっていたが、機体への損傷は確認できず、開傘、分離衝撃試験

を行う前と行った後で起立機構や離陸、各種センサの動作が同一に動作することが確かめ

られた。またモーターの動作も試験の前と後で同一であった。これにより本番で想定され

る衝撃荷重 40Gへの耐久性は十分にあると考えられる。 

 

RV10 無線機送波停止・接続試験 

● 目的 

� CanSat に搭載された無線機による地上局への送信の可否を制御できることを確認する。 

● 試験内容 

� ランダムな4桁の数字を1秒ごとに送信するコマンドを実行する。受信できることを確

認する。LoRa のリセットピンを LOW にするコマンドを実行し、送信が止まることを確

認する。受信側を待ち受け状態にしても受信されないことを確認する。その後、リセ

ットピンを HIGH にするコマンドを実行し、送信が再開することを確認する。受信側を

待ち受け状態にして受信できることを確認する。通信条件は、周波数 926.5 MHz、送信

出力 13 dBm、Spreading Factor 10、Bandwidth 125 kHz、Coding Rate 4/6 とした。 

● 試験結果 

� ランダムな4桁の数字を1秒ごとに送信するコマンドを実行したところ、受信側で正常

にデータを受信できることを確認した。その後、LoRa のリセットピンを LOW にするコ

マンドを実行したところ、送信が停止し、受信側を待ち受け状態にしてもデータが受

信されないことを確認した。続いて、リセットピンを HIGH に戻すコマンドを実行した

ところ、送信が再開し、受信側で再びデータを受信できることを確認した。次のリン

クは、試験の様子を画面収録した動画である。 

https://youtu.be/3DEq9xcjU3U 

● 結論 

� 地上局への送信の可否を制御できることが確認された。 

 

RV11 周波数変更試験 

● 目的 

� 使用する無線機のチャンネルが任意に変更できることを確認する． 

● 試験内容 

� はじめ送信機、受信機ともに周波数を 926.5MHz に設定する。ランダムな 4 桁の数字を

1 秒ごとに送信するコマンドを実行する。受信できることを確認する。その後、送信機

のみ周波数を 922.5MHz に変更する。受信ができなくなることを確認する。受信機の周

波数を 922.5MHz に変更した後、受信ができるようになることを確認する。 

● 試験結果 
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� 画像は受信機のコンソール画面である。最初周波数を 926.5MHz に設定した後、受信が

できることを確認した。その後、送信機の周波数を 922.5MHz に設定すると、受信がで

きなくなることを確認した。受信機の周波数を 922.5MHz に設定すると、受信すること

ができた。 

次のリンクは、試験の様子を画面収録した動画である。 

https://youtu.be/9ofxyakjNHk 

● 結論 

� 任意に送信機、受信機の周波数が変更できることが確認された。 

 

RV12 End-to-End 試験 

● 目的 

� ロケットからの放出からフルサクセスまでのすべてのシーケンスを放出〜離陸と離陸

〜着地の 2 つに分け、それぞれが自律的に一才のメンテナンスなしで達成されること

を確認する。高所から投下でき、かつ飛行できる場所が見つからなかったため、この

ような構成となっている。 

 

● 試験内容 

� 1.1.キャリアからの放出 

キャリアの収納中に収納判定ができることを確認する．高所からキャリア放出を行い、

光センサ・高度による放出判定ができることを確認する。 

� 1.2.パラシュート開傘・軟着地 

放出後パラシュートが開傘し、その後レギュレーションを満たす終端速度で地上に軟

着陸できることを確認する。 

� 1.3.展開機構の駆動 

着陸後着地判定ができ、自動で起立・展開機構が駆動して離陸可能な姿勢へ起立する

ことができることを確認する。 

� 1.4.ログの回収 

レギュレーションに則った制御レポートを作成する。 

� 2.1.離陸 

自動で障害なく起立・展開機構から離陸ができる。 

� 2.2.GPS誘導飛行 

自動でGPS座標を元に設定したゴール座標へと自動でゴール付近へと誘導飛行ができる

ことを確認する。 
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� 2.3.画像誘導飛行 

ゴール付近で自動で画像誘導飛行へと切り替え、ゴールをカメラにより認識しゴール

の真上へ誘導飛行できることを確認する。 

� 2.4.着陸 

ゴール中心へ着陸できることを確認する。 

� 2.5.ログの回収 

レギュレーションに則った制御レポートを作成する。 

 

● 試験結果 

� 1. 前半 End-to-End 試験 

✧ 動画はつぎのとおりである。 

● https://drive.google.com/file/d/1fGuU7Zi4OuspYBnaHEM7papTL8ee796_/view?u

sp=sharing 

✧ 制御レポートは次のリンクの「EtoE 前半制御レポート.pdf」である。 

● https://drive.google.com/drive/folders/14TLuR96nt3mN1eVY7ajsUEZEH_P8JtwW

?usp=drive_link 

� 2. 後半 

� 2. 後半 End-to-End 試験 

✧ 動画はつぎのとおりである。 

● https://youtu.be/0H9dBi39aF4 

✧ 制御レポートは次のリンクの「EtoE後半制御レポート.pdf」である。 

● https://drive.google.com/drive/folders/1wFKb7pymL6hf79-X8--
0rWshBdS7AKGw?usp=drive_link 

 

● 結論 

� CanSatはミッションを遂行することができる。 

 

RV13 安全確認 

● 目的 

� CanSat がロケットに危害を加えないことを確認する。また、LiPo バッテリーの安全対策を

確認する。 

● 試験内容 

� レギュレーションに適合するよう自作したキャリアに CanSat を入れ、何回か出し入れを繰

り返したのちキャリア内に損傷がないことを確認する。 またリポバッテリーによる機体の

損傷のリスクについて、バッテリーの放出、落下試験における使用の中で損傷がないこと

を確認する。なお、LiPo バッテリーに関しては厚い紙質の緩衝材を挟む形で搭載し衝撃の

対策をし、また電源とのコネクタに関してはハヤコートの絶縁スプレーを用いて絶縁を行

うことで電気的な事故を防止している。 

● 試験結果 

� RV3「キャリアからの投下試験」も参照されたい。放出に際してはいずれも自然に自重によ

りキャリアから放出され、キャリア内に損傷がないことを確認した。 

� 数十回放出・落下試験を繰り返したがバッテリー自体の損傷は見られなかった。また、電

気的な損傷が発生した事例もなかった。 

● 結論 

� CanSat は放出時までにロケットに機械的にも物理的にも損傷を与えることはなく、自重に

より自然に放出されることが期待される。 

 

CRV1 制御レポート作成試験 

● 目的 

� レギュレーションで指定された制御ログが出力できることを確認する。 

● 試験内容 

� 実際の飛行試験のログをもとに、レギュレーションに沿った制御レポートを作成する。能

代宇宙イベントでの飛行をもとに制御レポートを作成する。ミッション内容は次のとおり
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である。下図のような 60m×60mのフィールドを想定する。CanSat は投下用ドローンに搭載

されたキャリアから放出され、着地した後、X1→X2→X3→X4→X1→ ... →X4→G と 50m×

50mの正方形の経路を周回するように各ポイントへ移動する。X1、X2、X3、X4、G の GPS座

標は事前に取得することができる。X1、X2、X3、X4 の各ポイント到達条件は各ポイントを

中心に直径 4m 以内で到達判定をするものとし、周回回数は総飛行距離が 600m ほどになる

よう、3周する。飛行高度は 5mから 10mの範囲に収まるように制御する。ゴール地点 G に

関しては周囲に図 1.2 に示すようなゴールマーカーが置かれており、ゴール地点上に機体

があるように着陸する(0m ゴールを達成する)ことでミッション達成とする。ゴールマーカ

ーは ARLISS2025 で使用されるゴールマーカーに準拠するものとする。 

 
● 試験結果 

� 制御レポートは次のリンクの「report.pdf」である。 

https://drive.google.com/drive/folders/1wFKb7pymL6hf79-X8--

0rWshBdS7AKGw?usp=sharing 

同 じ フ ォ ル ダ に 入 っ て い る 「 log_20250816_083616.txt 」 、 「 guide.csv 」 、

「storeland.csv」は飛行中に生成されたログである。 

● 結論 

レギュレーションで指定された制御ログが出力できることが確認された。 

 

FRV1 FAA機体申請書 

● 目的 

� アメリカにて小型無人航空機(Small UAS)の飛行に必要な米国連邦航空局(FAA)への申請を

行う。 

● 試験内容 

� FAA のホームページから必要な申請を手順に従って行う。  
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� 試験結果 

✧ FAA から必要な認証を受けることに成功した。 

✧ ARLISS本番では機体に登録番号「FA3ELPNCCW」を記載する予定である。 

✧ 

 
 

● 結論 

� アメリカで合法的に CanSat を飛ばすことができる。 

 

FRV2 高度制御試験 

● 目的 

� 自律飛行中、CanSat が対地高度 400ft を確認する。 

● 試験内容 

� 展開機構からの離陸からゴール付近(ゴール付近の 4 つの赤色球体で囲まれた枠の内内

側)への着陸までを通して行う。その間に、高度が 30m を超えないかを確認する。高度

は GPSで取得された高度を用いる。なお、今回、高度 400ft未満で飛行することを確か

めればいいが、高高度飛行は危険をともなうため、高度 30m未満のとした。 

● 試験結果 

� パラシュート落下から、展開、展開機構からの離陸、ゴールへの着陸までを止まることな

く行うことができた。高度は地上約 20mを一定して保つことができた。 

https://youtu.be/0H9dBi39aF4 

● 結論 

� 自立飛行中、CanSar はたいち高度を一定に保ちながら飛ぶことができる。 

 

第 5.2節 ミッションを達成するためのシステム試験 

MV1 耐着陸衝撃試験 

● 目的 

� 着地衝撃を受けた後、CanSat が飛行できるかを確認する。 

● 試験内容 

� 落下速度が毎秒5mとなるように、高さ1.3mの地点から初速度なしで、起立・展開機構

で覆われた CanSat を自由落下させる。自由落下後、展開して起立・展開機構から離陸

できるかを確認する。 

 

● 試験結果 

� https://www.youtube.com/shorts/TARGqk6B948 
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● 結論 

� 地面がコンクリートだったにもかかわらず、毎秒 5m ほどで着地した後、破損せず、離

陸させることができた。このことからブラックロック砂漠においても CanSat は着地衝

撃が加わった後もミッションを遂行できる。 

 
MV2 起立試験 

● 目的 

� 機体が離陸可能な体勢になるように展開機構が展開できることを確認する。 

● 試験内容 

� Raspberry Pi を用いてラッチロック機能を解除し、円筒状の CanSat を横に寝かせた状態か

ら展開機構が展開された後、機体が離陸可能な体勢に移行できることを確認する。 

● 試験結果 

� SSH 接続した Raspberry Pi からラッチロックに対して解除指示を送信したところ、ラッチ

ロックの解除に伴い機体を張力でつつんでいた布がはずれ、機体の展開に成功し離陸可能

な体勢に移行した。また円筒の初期角度を複数パターン試し、任意の角度で展開が成功す

ることが確認できた。以下の URLは展開動作の一例である。 

✧ https://youtu.be/lVZccWoZ4UU 

● 結論 

� ラッチロックの解除により、展開機構は機体の角度の条件によらず動作し、CanSat を離陸

可能な状態に移行させることができる。 

 

MV3 展開・起立機構からの離陸試験 

● 目的 

� 展開機構の展開後、機体が展開・起立機構から離陸できることを確認する． 

● 試験内容 

� 展開・起立機構が展開した状態から機体が離陸できることを確認する．手動操縦で離陸を

行う。 

● 試験結果 

� 手動操作により機体は展開機構から分離して上昇し、展開機構は地面に残ったままドロー

ンの五秒ほどの空中の滞在に成功した。動画は以下のリンクである。 

� https://youtu.be/LqGwJsmrp-o 

● 結論 

� 離陸時に展開機構が抵抗となり機体の角度が乱れるということはなく、離陸後 3 秒ほどで

地面から 2m ほどの距離を保てていることから、離陸のフェーズに問題はないと考えられる。 

 

MV4 ホバリング試験 

● 目的 

� 機体の安定した滞留飛行（ホバリング）および安定した着陸ができることを確認する． 

● 試験内容 

� 離陸後、機体が安定したホバリングが 3 秒以上できることを確認する。なお、ここでの安

定したホバリングは、ホバリングを始めた位置から半径 1m 以内にとどまり続けることをさ

すものとする。 

● 試験結果 

� 以下のリンクの動画において、42秒から 1分 10秒の区間で、機体が上空で安定してホバリ

ングしている様子が確認できた。 

� https://www.youtube.com/watch?v=XdpGJjgjWjQ 

● 結論 

� 3 秒をはるかに超える 28 秒間の安定したホバリングができており、ミッション要求を満た

す。 

 

MV5  GPS 飛行試験 

● 目的 

� CanSat を指定された GPS 座標の地点の水平方向半径 10m 以内へ自律的に誘導できることを
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確認する。 

● 試験内容 

� あらかじめ設定したゴール座標を CanSat に読み込ませる。そのうえで、GPS で自身の座標

を取得しながらその座標へ向けて自律的に誘導飛行した後、真下に降下させる。着陸地点

がゴール座標の水平方向半径 10m 以内であることを確認する。 

● 試験結果 

� Arm 後、約 1 秒で takeoff モードにより離陸し、その後 offboard モードに切り替えて、離

陸地点から水平距離約 15m 離れたあらかじめ設定した座標まで飛行した。最終的に land モ

ードにより自動着陸まで完了し、ゴール座標から約 1.5m 離れた地点に着陸した。飛行の様

子は以下のリンクより確認できる。 

� https://www.youtube.com/watch?v=XdpGJjgjWjQ 

● 結論 

� 水平方向半径 10m 以内へ GPS誘導することが可能であり、ミッション要求を満たす。 

 

MV6 カメラ誘導試験 

● 目的 

� CanSat がカメラ誘導されることを確認する。 

● 試験内容 

� 画像認識によりゴール地点(4 つの赤色球体の中央)の真上に到達することができるかを確認

する。 

● 試験結果 

� 停止する毎にゴール地点を画像認識し、毎回の画像認識の結果を用いてゴール中心の近く

まで到達することができた。 

MV7 の試験と同一とする。 

https://youtube.com/shorts/Y5RIxam66D4?si=M42GcpVN7fxhNHEv 

● 結論 

� CanSat はカメラ誘導が可能である。 

 

MV7  着陸試験 

● 目的 

� 機体がゴール地点に 0m ゴールで着陸できるかを確認する。 

● 試験内容 

� 赤ゴール地点付近に配置された 4 つの赤色球体の枠内において高さ 5m からゴール地点にピ

ンポピントで自律的に着陸できるかを確認する。 

● 試験結果 

MV6 の試験と同一とする。https://youtube.com/shorts/Y5RIxam66D4?si=M42GcpVN7fxhNHEv 

● 結論 

� CanSatはゴール地点に 0m で着陸することができる。 

 

MV8 航続飛行距離確認試験 

● 目的 

� CanSat がゴールに到達するのに十分な航続性能があることを確認する。 

● 試験内容 

� GFC飛行場にて総飛行距離が 5km となるようにシャトルラン飛行を手動飛行によりおこ

なう。安全のため、LiPoバッテリーに残量が危険領域に入ったら音がなる LiPoチェッ

カーをつけ、バッテリー残量がなくなったらただちに着陸させて中断する。 

● 試験結果 

� 航続飛行距離確認試験の動画はつぎのとおりである。 

✧ https://youtu.be/nF6rg_srzmA 

� 航続飛行距離確認試験のフライトログはつぎのとおりである。 

✧ https://review.px4.io/plot_app?log=f016b3bf-d69c-4374-9fee-a1049e3c5ae7 

✧ このログから 5.59km飛行したことがわかる。 

� 当試験では、飛行中に受信機のケーブルがぬけてしまったため、緊急着陸してしまった。
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受信機のケーブルを差し直した後も LiPo バッテリーの充電をせずに離陸および 2 分程度の

ホバリングをすることができた。そのフライトログはつぎのとおりである。 

✧ https://review.px4.io/plot_app?log=01d19750-2a98-41cf-b16d-042b833f3a12 

� CanSat の電源を入れる前は 12.62V、電源を切った後は 10.86Vであった。 

● 結論 

� 5km 以上飛行することができ、CanSat がゴールに到達するのに十分な航続性能があること

を確認した。今回の実験では 5.59km とんだが、着陸後も 2 分程度のホバリングができたこ

と、および今回は 2 地点間を往復するシャトルラン飛行をしたためにとまらずに飛行する

本番環境より航続飛行可能距離の観点では不利だったことをふまえると、本番では航続飛

行可能距離がさらにのびるであろう。なお、受信機のケーブルが抜けて緊急着陸してしま

ったことに関しては、本番では受信機をつけずに飛ばすため、問題ないであろう。また、

その他ケーブルが奥までささっているかは飛行前に念入りに確認し、抜ける可能性がある

ケーブルは接着剤により固定する。 

 

第 6章 工程管理 

kick off当初(4 月末)の予定では図 6.1 に示すように開発工程にあわせて 4機体の開発を予定して

いた。 

 
図 6.1 開発初期の開発工程 

   

  しかし、開発の遅れにより予定を変更して図 6.2 に示す開発工程に沿って開発をすすめている。

現在は本番機 1号機を製作中である。 

 

 
図 6.2 7/4現在の開発工程 
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第 7 章 大会結果報告 

第 7.1 節 目的 

 本大会における目的は、Flyback形式で初の 0mゴールを達成することである。 

第 7.2 節 結果 

 打ち上げは 2回おこなった。 
 1回目の打ち上げでは、上空で展開機構と機体が分離してしまい、機体が自由落下してリタイアと

なった。打ち上げ後、放出直後はテレメトリーで緯度・経度・高度を受け取ることができたが、数分

後に通信が途絶えた。サクセスクライテリアの達成状況は以下の通りである。 
 

サクセスクライテリア 

結果 

(◯：達成、 

×：未達成) 

Minimum 
success 

M1. (耐打ち上げ荷重・耐開傘衝撃) 
着地前の時点でミッション継続が可能な機能を保持すること 

× 

M2. (放出判定) 
放出判定がなされ、放出後から GPSデータがダウンリンクされる

こと 

◯ 

M3, (パラシュート減速) 
パラシュートにより減速し、終端速度が 4〜6m/s におさまること 

× 

M4. (耐着地衝撃) 

着地後もミッション継続が可能な機能を保持すること 

× 

M5. (飛行前準備) 
着地後、飛行可能な体勢になること 

× 

M6. (起立機構の分離) 
起立機構から完全に分離し、高度 10mに到達できること 

× 

M7. (高度保持・航続飛行) 
起立機構からの分離後、ゴール判定されるまで地面と接触しない

こと 

× 

M8. (GPS誘導) 
GPS誘導によりゴールから水平距離 10m 以内に到達すること 

× 

M9. (ログ記録) 
ミッション継続中、緯度経度、高度、IMU、磁気、バッテリー電圧

のデータのログが記録されていること 

部分的に達成 

(バッテリー電圧

のみ未実装だっ

たために記録な

し、その他は全

て記録あり) 
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M10. (ダウンリンク) 
放出後から高度、緯度、経度が 30分に 1回以上の頻度で地上局に

ダウンリンクされること 

× 

M11. (緯度・経度の正確性) 
緯度経度の絶対誤差が 50m 以内となること 

× 

Full 

success 

F1. (ゴール検知) 
ゴール周辺のマーカーを検知できること 

× 

F2. (画像誘導 (水平)) 
画像誘導によりゴール地点から水平方向に 0mの位置に誘導できる

こと 

× 

F3. (0m ゴール) 
画像誘導によりゴール地点から水平方向に 0mの位置に着陸し、0m

ゴールを達成すること 

× 

F4. (ダウンリンク) 
放出後から高度、緯度、経度が 3分に 1回以上の頻度で地上局に

ダウンリンクされること 

× 

Extra 

Success 

E1. (0m ゴール連続成功) 
2回のミッションにおいて、連続で 0m ゴールを達成すること 

× 

 
2回目の打ち上げでは、パラシュートにより減速して着地まですることはできたが、展開機構展開

の指示がとおらず、展開機構が展開しなかった。サクセスクライテリアの達成状況は以下の通りであ

る。 
 

サクセスクライテリア 

結果 

(◯：達成、 

×：未達成) 

Minimum 
success 

M1. (耐打ち上げ荷重・耐開傘衝撃) 
着地前の時点でミッション継続が可能な機能を保持すること 

◯ 

M2. (放出判定) 
放出判定がなされ、放出後から GPSデータがダウンリンクされる

こと 

◯ 

M3, (パラシュート減速) 
パラシュートにより減速し、終端速度が 4〜6m/s におさまること 

◯ 

M4. (耐着地衝撃) 

着地後もミッション継続が可能な機能を保持すること 

◯ 

M5. (飛行前準備) 
着地後、飛行可能な体勢になること 

× 
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M6. (起立機構の分離) 
起立機構から完全に分離し、高度 10mに到達できること 

× 

M7. (高度保持・航続飛行) 
起立機構からの分離後、ゴール判定されるまで地面と接触しない

こと 

× 

M8. (GPS誘導) 
GPS誘導によりゴールから水平距離 10m 以内に到達すること 

× 

M9. (ログ記録) 
ミッション継続中、緯度経度、高度、IMU、磁気、バッテリー電圧

のデータのログが記録されていること 

× 

M10. (ダウンリンク) 
放出後から高度、緯度、経度が 30分に 1回以上の頻度で地上局に

ダウンリンクされること 

× 

M11. (緯度・経度の正確性) 
緯度経度の絶対誤差が 50m 以内となること 

× 

Full 

success 

F1. (ゴール検知) 
ゴール周辺のマーカーを検知できること 

× 

F2. (画像誘導 (水平)) 
画像誘導によりゴール地点から水平方向に 0mの位置に誘導できる

こと 

× 

F3. (0m ゴール) 
画像誘導によりゴール地点から水平方向に 0mの位置に着陸し、0m

ゴールを達成すること 

× 

F4. (ダウンリンク) 
放出後から高度、緯度、経度が 3分に 1回以上の頻度で地上局に

ダウンリンクされること 

× 

Extra 

Success 

E1. (0m ゴール連続成功) 
2回のミッションにおいて、連続で 0m ゴールを達成すること 

× 

 

第 7.3 節 考察 

 1回目の投下では、ロケット搭載中に展開機構が誤って作動し、その結果、ロケットからの放出と

同時に展開機構と機体が分離し、自由落下してしまった。ロケット内部で展開が発生した原因は、展

開までの各判定に設定していたタイムアウトが、想定よりも長引いた打ち上げ準備時間中にすべて経

過してしまったためである。対策としては、打ち上げまでの時間的余裕を考慮し、事前にタイムアウ

ト時間やシーケンス全体を再検討することがあげられるだろう。 
 2回目の投下では、パラシュート降下までは正常に行えたものの、制御プログラムが作動せず、展

開動作を実施することができなかった。原因は、放出判定を行う前にプログラムエラーが発生し、処

理が停止していたことである。発生したエラーは「sigHandler: Unhandled signal 1」であり、SSH
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に関連するエラーであると考えられる。なお、本番環境では nohup を用いてコードを実行してい

た。プログラムエラーの原因については調査を行ったものの、再現ができず、最終的な原因は特定に

至らなかった。対策としては、try をプログラム全体にかませてエラーが起きても最初からプログラ

ムを実行し直せるようにすることが挙げられる。 
 

第 8 節 まとめ 

第 8.1 節 工夫点・努力した点 

＜構造面＞ 
l 靱性・剛性を確保しつつ、徹底的な軽量化をおこなった。3D プリントパーツをポリカーボネー

ド板ではさんだり、アームを限界まで肉抜きしたりした。 
l 展開機構に、一般的に使われるニクロム線ではなく、ラッチロックを用いた。 
l FC と機体の間に振動吸収機構をもうけることで、飛行特性をあげることができた。 
l どのような地面状態でも確実な立ち上がりができるように、幾度も立ち上がりを試験し、改善

した。 
 
＜電装面＞ 
l 表面実装部品を多用し、また 3次元的な配置をすることで、基板を限界まで軽量化した。 
l ロジック用の LiPoバッテリーと動力用の LiPoバッテリーを、1 つにまとることで軽量化をはか

った。 
l 4in1 での電気的なノイズがロジック側に伝わらないように、ローパスコンデンサやバルクコン

デンサ、TVSダイオードを用いた。特に、TVSダイオードはないと LiPoバッテリーをつなげた

ときに基板が焼けてしまったので、効果は絶大だった。 
l 基板において、ノイズが起きないように配線や素子の配置に注意した。 
l 絶縁スプレーをふることで、意図しない電気的なショートを予防した。 
l コネクタには GHコネクタを用いることで、基板の小型化をすることができた。 
l GPS と測距センサは、モジュール部品を使うのではなく、基板を自作した。基板を自作したこ

とにより基板をより軽量化し、かつ構造上の要求にあうように形状をカスタマイズすることが

できた。また、特に GPS 基板に関してはモジュール部品よりも基板の電磁ノイズ発生をおさえ

ることができ、GPS の電波感度向上につながった。 
 
＜制御面＞ 
l FC において、IMU や Compass に対し、ノッチフィルターやローパスフィルタを最適化するこ

とで、振動特性を改善した。 
l C++で開発したことで、実行速度をあげることができた。 
l 開発に Raspberry Pi の内部を再現した Docker を用いることで、Raspberry Pi がなくても簡単に

コンパイルデバッグができ、開発速度が上がった。 
l クロスコンパイル環境をととのえることで、ビルド時間を劇的に短縮できた。 
l 環境を shellscript で表現することで、万が一 SDカードが壊れるなどがおきても Raspberry Piw

のセットアップを迅速に行うことができた。 
l CMakeLists.txt や build をするためのコマンドを書いた shellscript のテンプレートを用意するこ

とで、C++初心者も簡単に C++開発ができた。 
l 画像認識には古典的画像認識を用いることで、高速に画像誘導をおこなうことができた。 
l カメラには視野角が 190°の広角カメラをもちいることで、低高度でも新ゴールマーカーの赤色

ボールを捉えられるようにした。 
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第 8.2 節 課題点 

＜構造面＞ 
l 経験者に設計負担が集中してしまった。 
l バッテリーを縦置きにしたことで、構造上の重さ・高さ制限の制約がきつくなってしまい、設

計の自由度が下がってしまった。 
 

＜電装面＞ 
l センサやモーターが続々と壊れた。動作確認の際に、安定化電源を開発初期から使うべきであ

った。 
l 断線があいついで、試験のときに墜落をすることが多かった。熱収縮チューブには透明のもの

を用い、定期的に点検すべきだった。 
 

＜制御面＞ 
l 本番前の最終チェックにもれがあった。チェックリストを用意するべきだった。 

 
＜その他＞ 
l 物品管理ができておらず、モーターやセンサが壊れて数が不足することで、実験できない事態

におちいることが何度かあった。物品管理をする責任者を決めるべきだった。 
l 東京で飛行試験をできる場所があまりなく、飛行試験場所の確保に苦労した。 

第 8.3 節 今後の展望 

来年こそは私たちの学科の後輩が Flyback で初の 0mゴールを達成できるよう、今年得られた知見

を引き継きたい。 


