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1 はじめに

地上型衛星航法補強システム（GBAS：Ground-

Based Augmentation System）は，衛星航法によ
る民間航空機の進入着陸システムである．国際民
間航空機関（ICAO）は，1990年代から ILSに代
わるGPSによる進入着陸システムの検討を開始
し，2001年にCAT-Iに対応する地上システムの
国際標準及び勧告方式（SARPs）を発効した[1]．
しかし，精密進入の高い安全性要求を保証する
装置の実現は課題であり，主要国で研究開発が
続いてきた．最近，実用型地上装置の設計が承
認され，米国及びドイツは運用開始に向けて活
動中である．また，ボーイング社，エアバス社は
B787，A380型機以降の新型機に GBASによる
GLS（GBAS Landing System）を装備し，B787

は昨年末から我が国を最初に導入も始まった．電
子航法研究所では，日本列島が含まれる中低緯
度地域の空港へもGBASを導入するため，低磁
気緯度に特有な電離圏現象を脅威に含めたプロ
トタイプの開発を通して安全性を保証する手法
を検討し，装置を実現した．その後，関西国際
空港に装置を設置し，1年間連続データを取得
して安全性要求を検証した．
高い安全性要求を保証するためには，安全性
要求を定量的に検討した安全性設計と同時にシ
ステムを開発し，更に実環境データと脅威モデ
ルにより要求を検証するプロセスが重要である．
本稿では，GBASの安全性要求と設計プロセス
を述べ [2]，次に実環境で取得した連続データを
用いた擬似ユーザによるHMI 解析と衛星異常検
知に関する信号歪み，加速度過剰，CCD（Code-

carrier divergence，コード・搬送波間ダイバージェ
ンス）モニタの検証結果を述べる．

2 GBAS安全性要求と設計プロセス

SARPsでは CAT-I精密進入における安全性性
能を，インテグリティ（完全性），コンティニュ
イティ（連続性），アベイラビリティ（有効性）
で定めている．このうち，インテグリティは装
置が故障するなどしてユーザの安全が阻害され

るときタイムリーに確実に警報を発生する指標
であり，何れの 1進入においても 1 − 2 × 10−7

と高い性能が要求される．故障により影響が発
生してから警報が発出されるまでの時間（Time-

to-alert）は6秒以下と規定され，地上と機上装
置に各 3秒が配分される．コンティニュイティ
は，進入中の航空機にサービスを連続して与え
るための指標であり，警報（誤警報を含む）を
頻繁に発出しないことを要求し，15秒間の平均
で 1− 8× 10−6以下と規定される．これに対し
てアベイラビリティは，警報（誤警報を含む）に
よる中断なしにサービスを行う時間の割合であ
り，99～99.999%と幅を持って規定される．地上
装置は，インテグリティ要求を満足するため保
守的に警報を発生するよう動作するが，コンティ
ニュイティ要求からは警報の発生頻度を一定値
以下にし，更にアベイラビリティを高く保つ必
要がある．これはシステム設計においてトレー
ドオフとなる．
機上装置の警報動作は，航空機の測位誤差推
定値（信頼限界）の指標である保護レベルが使わ
れる．機上で保護レベルを計算するため，地上装
置では，同時に4式の基準局受信機で衛星を受信
し，補正値の誤差パラメータであるインテグリ
ティ情報を放送する．インテグリティ情報は，補
正値の予測誤差（B値），補正値誤差を評価した
後決定される誤差分布のパラメータ（σpr gnd），
電離圏や対流圏の誤差分布のパラメータ（σiono，
σtrop），放送暦モニタの検知性能を示す指標（P

値）から構成される．保護レベルには鉛直方向
のVPLと滑走路中心線に対して横方向の LPLが
あり，それぞれのしきい値と比較して越える場
合に警報を発生する．
図 1にモニタ開発のプロセスを示す [3,4]．始
めにGBASにとって脅威となる要因を網羅的に
洗い出し，その発生頻度や影響を予測する．脅威
は，GPS障害や伝搬異常などGBAS地上装置の
外部に存在する要因と地上装置のハードウェア
故障，ソフトウェア異常，伝送誤りなど内部的な
要因が存在する．次に地上装置の安全性に関す



図 1:インテグリティを保証するモニタ設計プロ
セス

るシステム構成を作成して，脅威を詳細に検討
し，これ以上分割不可能な基本事象を列挙する．
これを，よく知られた FTA（Fault Tree Analysis，
故障木解析）により体系的に樹形図にし，総リ
スクを算定する．総リスクが目標リスクを越え
た場合は，残リスクをモニタなどに配分してリ
スクを低減する．その後，アルゴリズム記述文
書（ADD：Algorithm Description Document）を
作成し，モニタ要求が満たされればソフトウェ
ア開発，実装，検証に移行する．リスクの配分
は一通りではないが，目標リスクに達するまで
正当な根拠によって低減し，目標に達しない場
合は定義に戻って繰り返す．リスクを低減する
基本的方法は，モニタ（リスクが大きい部分へ
の異常検知モニタの追加）の他，インフレーショ
ン（σpr gnd などをインフレートして保護レベル
を大きくする．機上の測位誤差を常時大きく見
積もることに相当する），アーキテクチャ（シス
テムの安全性構造の変更）がある．
次に，FTAにおける具体的なリスク配分と安
全性評価について述べる．GBAS（CAT-I）では，
ユーザに偽の情報を与え，測位誤差が保護レベ
ルを超える危険な事象を HMI（Hazardous Mis-

leading Information）またはMI と呼び，その発
生確率をインテグリティリスクと考える．標準
文書に示されるGBASインテグリティリスク樹
形図の最上部の例を図 2示す．CAT-Iの目標リス

図 2:インテグリティリスク配分木 [5]

クである 2 × 10−7 のインテグリティリスクは，
SARPsにより 1：3に配分する方針が示されて
おり，正常時に偶発誤差により生じる保護レベ
ルH0とH1のリスクと保護レベルのリスクで保
証されないその他（または H2）に分けられる．
保護レベルのリスクは，基準局受信機の障害を
1時間あたり 10−5と保守的に仮定して見積もら
れる．その他のリスクをどの様に配分するかは
装置毎のシステム設計に委ねられており，標準
文書には記載されていない．本プロトタイプの
開発で扱う FTAは，その他の部分に相当する．

FTAにおける基本事象は，推定される発生頻
度に対して十分保守的な事前確率を設定するこ
とが可能である．例えば，GPS障害の事前確率
Pf は，SPS標準 [6] を根拠として，保守的に 1

衛星 1時間あたり 10−4と見積もられており，こ
れを 1回の進入時間である 150秒に換算して，1

衛星 1進入あたり 4.17× 10−6とする [7]．イン
テグリティリスクとして配分されるPa は，モニ
タの未検出確率 Pmd（脅威が発生した場合の条
件付き確率），障害によってユーザ位置誤差が保
護レベルを超える確率Ppl（脅威が発生し未検出
が起こった場合の条件付き確率）と

Pa ≥ Ppl Pmd Pf

の関係にある．
プロトタイプ開発では，抽出した合計 67の基
本事象から FTAを実施し，10段以上の樹形図を



作成して，インテグリティリスクを配分した．リ
スクは，主に後述する複数の異常検知モニタと
リスク緩和アルゴリズムにより低減される．こ
の他，データ処理機器のCPUのハードウェア障
害など，冗長系設計でリスクを低減する場合も
ある．また，コンティニュイティについても同
様にリスク配分を行い，各モニタに配分したリ
スクは誤警報確率とする．なお，モニタに配分
したインテグリティリスクは，未検出確率とな
る．この場合，HMI を生じる可能性のある最悪
ケースを模擬したシミュレーションにより，モニ
タの妥当性を検証する必要がある．これは，最
悪ケース解析と呼ばれ，理論的検討，フィール
ド試験データ分析，計算機シミュレーションに
よる．
安全性アーキテクチャや FTAなどは予備的シ
ステム安全性評価（PSSA：Preliminary System

Safety Assessment）に文書化して，装置設計，製
造と同時にモニタ設計とインテグリティを保証す
るための検証プロセスを進める．最終的に検証さ
れたPSSAは，安全性評価報告書（SSA：System

Safety Assessment）とする．

3 擬似ユーザによるHMI 解析

図 3に関西空港の擬似ユーザ 1局における垂
直方向のスタンフォードチャートを示す．擬似
ユーザは，航空機側機器の動作を模擬する空港
内の固定位置に設置したGPS受信機であり，ア
ンテナ位置は GPS測量されている．図は 2012

年 4月 15日の 24時間の垂直誤差（VPE）と垂
直保護レベル（VPL）の頻度分布（カラーバー）
を意味する．図中のMI 及び HMI 領域内に発生
する事象（ここではHMI 事象と呼ぶ）は，前述
の測位誤差が保護レベルを超える危険な事象で
あり，機上で警報なしに誤差が増加する可能性
を持つ．同様に水平面上で滑走路中心線に直交
方向の保護レベル（LPL）と誤差の関係を示す
図も存在する．

HMI 解析は，HMI 事象が発生した原因を特定
することを目的とし，連続的に収集保存してい
る基準局 GPS受信データ，中間処理データ，放
送データなどを解析する．ただし，HMI 事象は
擬似ユーザGPS受信機側でのマルチパス誤差に
よっても発生する．SARPsの安全性要求（CAT-

I）は個別のユーザに依存しない空間信号を対象

図 3:スタンフォードチャート（垂直）

としており，ユーザ側は正常な受信機が存在す
ることを仮定している．このため，ユーザ側の
マルチパス誤差によって発生する HMI 事象は，
HMI ではない．このユーザ側に原因するHMI 事
象を容易に判別するため，関西国際空港に設置
したGBASプロトタイプでは，マルチパス誤差
に対して独立となるよう擬似ユーザを十分離隔
して異なる滑走端に 2局設置している．
プロトタイプ装置を関西国際空港に設置後，数

ヶ月の連続データを取得した際，スタンフォード
チャートには稀にHMI 事象が発生し，原因追及
を実施した．この結果，ほとんどは擬似ユーザ側
に基因する事象であったが，初期には稀に地上機
器側に原因する事象が存在することも確認され
た．解析の結果，これらの主な原因は，(1)ADD

の誤り，(2)ADDの解釈の間違い（誤解を与える
曖昧な記述），(3)ADDと異なる実装が行われた
（コーディングの段階で判断ミス），(4)設計段階
またはコーディング段階でのプログラムの誤り，
に分類されることが判明した．
この結果，ADDを修正し，3回の改版により
ソフトウェアの修正が行われた．現在，2局の擬
似ユーザで同時に HMI 事象は発生しておらず，
1年間の連続データを再生した解析においても
明らかなHMI は発見されていない．実用機器の
開発においては航空ソフトウェア開発の要求指
針を記述した文書（RTCA DO178）に沿った開
発が要求される．

4 衛星異常に関するモニタの検証

4.1 GPS信号の異常とモニタ

GBASにおいてインテグリティに脅威となる稀
な事象のうち相対的に頻度が高いのはGPS（宇



図 4:信号歪み脅威の定義

宙・制御セグメント）の障害である．GPS自身が
障害を検知したとき航法メッセージによりユーザ
に通知されるのは数分から数時間後であり，進
入着陸システムの警報時間要求を満たさない．
過去に発生した主要なGPS障害の原因は，主に
姿勢制御系，搭載原子時計，送信系に分類され
る [8,9]．検討の結果，以下の主要な 6つの事象
についてはリスクの低減が必要であることが分
かった．GPSの障害による脅威は，GPS送信信
号の電力低下，CCDの増加，クロックの加速度
過剰，エフェメリス異常，信号歪み，である．ま
た，電波伝搬に原因する脅威は，電離圏遅延量
の空間勾配異常である．GPS障害による脅威は，
精密位置が既知の 4式の基準局受信機が出力す
る観測値から生成する検定統計量をモニタして
しきい値と比較して検知する．これら異常検知
モニタは，補正情報の生成過程に伴うソフトウェ
ア処理として実現される．各モニタは，各基準
局受信で受信したある衛星の検定統計量を検出
しきい値と比較し，越えた場合にフラグとする．
この結果を上位の統括モニタに送り，ある衛星
が 2式以上の受信機でフラグした場合など一定
の条件で衛星（または受信機）の排除を判定す
る方法を採用している．

図 5:信号歪みモニタの最悪ケース解析の手順

4.2 信号歪みモニタ

信号歪みモニタでは，1990年に発生した 19番
衛星故障（SV19問題）を基に SARPsにおいて
定義された異常波形を脅威モデルA，B，Cとす
る．モデル A は，GPS衛星内の C/Aコードを
発生するデジタル回路である NDU（Navigation

Data Unit）の故障に関係する出力信号の立ち下
がりの遅延∆（または進み∆ < 0）である．モ
デル Bは，シンセサイザーなどアナログ部での
発振の故障モデル（共振周波数 fd と減衰比 σ）
である．モデルCは，モデル Aとモデル Bの組
み合わせである．モデル A，B，Cの C/A PRN

コード波形とその相関関数を図 4に示す．
更に，機上装置に含まれるGPS受信機は複数
の種類が考えられる．通常のGPS受信機が採用
する相関方式は，Early−Late相関器，ダブルデ
ルタ相関器，の 2種類があり信号歪みによる誤
差特性が異なる．またプリコリレーションフィル
タとして複数のタイプがあり，相関器前の帯域
幅（PCBW：Precorrelation Bandwidth）は2～24

MHzで設計される．このため SARPsでは，機
上GPS受信機として，この 2種類の相関方式に
おける相関器間隔とPCBWの範囲からGBASで
保証する空間を定義している [1]．
信号歪みモニタは，基準局GPS受信機の相関
関数の相関点強度から求める信号歪みに相当す
る量を検定統計量として異常衛星を検出する．本
モニタの性能を検証するために，計算機シミュ
レーションにより機上GPS受信機で発生する全
ケースを模擬し，DGPSで距離誤差となる基準
局 GPS受信機と機上 GPS受信機の擬似距離の



差∆ρと検定統計量∆Rの関係を解析した．こ
れは，脅威モデル領域と機上GPS受信機の保証
領域の探索に相当する．図 5にシミュレーショ
ンの流れを示す．
モニタの妥当性は具体的に次のように検証さ
れた．最初に，設置初期の取得データの検定統
計量分布とモニタに割り当てたコンティニュイ
ティ要求（誤警報確率）から検出しきい値を仮
決めし，割り当てたインテグリティ要求（未検出
確率）とから最小検出可能な信号歪み（MDD：
Minimum Detectable Distortion）を求める．この
とき，検定統計量が自由度 4の χ2 分布に従う
ことを考慮する．次に，故障衛星の距離誤差が，
信号歪みによるバイアス誤差成分と正常時のラ
ンダム誤差成分に従うとして，最大許容距離誤
差（MERR：Maximum-allowable Error in Range）
を求める．ここで，MERRは 24衛星で最悪配置
の場合の許容垂直誤差の最小値として求めた．
脅威モデル領域の探索の結果，最もクリチカル
な脅威モードは，モデルC，∆=0.12 chip，fd=8.4

MHz，σ=1.0 Mnepers/secであり，∆RがMDD

以下でかつ∆ρがMERRを越える場合は存在し
ないことを確認した．更に，9ヶ月の収集データ
（2011年 4～12月）により，検定統計量に影響
を与える衛星特有のバイアス誤差の変化を求め，
バイアスの変動によっても，インテグリティ要
求が満足できることを確認した．この結果，本
モニタの妥当性が検証された．

4.3 加速度過剰モニタ

クロックの加速度過剰は，搭載原子時計の異
常であり，各衛星の搬送波位相の加速度推定値
を検定統計量としてモニタする．モニタの検出
しきい値は，正常時のデータから検定統計量の
分布を求め，オーババウンド法 [10]によりイン
フレーション係数を決定して，コンティニュイ
ティ要求から決定する．本モニタの検定統計量
は，受信機のクロック変動を削除した搬送波位
相から，最小二乗法による二次近似の係数とし
て求める Acc（加速度），Ramp（速度），Step

（バイアス）とする．検定統計量は，サイクルス
リップによっても同様になるため，スリップモ
ニタとしても利用する．
本モニタの妥当性は次のように検証された．

MERRは σpr gnd から計算する．次に，許容可

能な検定統計量の最大値（MAE：Maximum Al-

lowable Error）を距離誤差がMERRを越えない
範囲で求める．MAEとMERRの関係は，検定統
計量と距離誤差の関係式から導出される．モニタ
の妥当性は，最小検出可能な検定統計量（MDE：
Minimum Detectable Error）とMAEを比較する．
MDEは，9ヶ月の収集データから求めた正常時
の検定統計量の標準偏差 σdから，前節と同様に
割り当てたインテグリティ及びコンティニュイ
ティ要件により求める．比較は，5度毎の仰角区
間毎に実施し，全ての仰角区間で条件が成立し
た．この結果，本モニタの妥当性が検証された．

4.4 CCDモニタ

CCD脅威は，GPSの PRNコードと搬送波位
相の電離圏遅延量が逆符号であるため，主に電
離圏擾乱や衛星故障によって受信機の平滑化フィ
ルタで誤差が蓄積され増加する現象である [11]．
CCDモニタは，各衛星各受信機の搬送波位相と
擬似距離観測値の差に 2段階の平滑化フィルタ
を適用し，ダイバージェンスレートの推定値を
検定統計量とする [12]．検出しきい値は同様に
正常時の検定統計量分布から決める．
モニタの妥当性は次のように検証する．許容
可能な検定統計量の最大値（MADR：Maximum

Allowable Divergence Rate）とσpr gnd の関係を
計算機シミュレーションによる最悪ケース解析
により導出する．これは，地上及び機上の平滑化
フィルタの開始時間，ダイバージェンスレート発
生時間に依存する．MADRは，この結果から求
める．次に，最小検出可能な検定統計量である
MDDR（Minimum Detectable Divergence Rate）
を求める．MDDRは，9ヶ月の収集データから
求めた正常時の検定統計量の標準偏差 σeとイン
フレーション係数から，同様に割り当てたイン
テグリティ及びコンティニュイティ要件により
求める．モニタの妥当性はMDDRがMADRを
越えないことにより成立する．比較は前節と同
様に 5度毎の仰角区間に分割して確認した．こ
の結果，仰角 25度以上の衛星で条件が成立する
が，低仰角衛星では不成立となることが分かっ
た．この原因は，収集データから求めた低仰角
衛星の σeに季節変動があり，ダイバージェンス
レートが電離圏活動に基因して変動するためと
考えられる．しかし，検出しきい値の設定方法



など妥当性の成立条件は保守的な部分が残って
おり，更に詳細に検討を進めれば成立する可能
性は高い．

5 まとめ

本稿では，GBASの安全性要求を保証するた
めの設計・検証するプロセスについて，実環境の
連続データを用いたHMI 解析，信号歪み・加速
度過剰・CCDの各異常検知モニタの検証結果に
ついて述べた．GBASの高い安全性要求を保証
するためには，擬似ユーザによるHMI 解析など
実証と共に，モニタの妥当性の検証が重要であ
り，実環境データによる正常時の検定統計量分
布の決定と最悪ケースを模擬する計算機シミュ
レーションが要点となる．
安全性要求を保証する手法を検討するため，実
用機と同様の安全性設計が可能なプロトタイプ
を開発し，安全性要求を検証しながらシステム
設計を行うプロセスを実施した．本稿で述べた
手法により，CAT-I GBASの安全性要求を保証
する安全性設計の指針が示された．今後の課題
は，CAT-II， III の安全性要求を保証する手法を
検討することにあり．CCDモニタの再検証と共
に進める予定である．
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