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摘要

本論文では,制 御アクチュエータにPPT(PulsedPlasmaThruster)を 使用 して,超 小型衛星での高精度姿

勢制御手法の検討を姿勢シミュレータを用いて行 う.具 体的に超小型衛星のPPTで の制御の検証を行 うた

めに,本 研究室で開発 しているORBISの モデルを用いて,姿 勢制御手法の確立を目指す.

初めに,一 般的な制御系の制御 フローを示 し,本研究で用いたセンサのパラメータや衛星のモデルを示す.

次に姿勢シミュレータの軌道上での衛星の姿勢や位置,速 度の算出方法を説明 し,軌 道上での環境モデルを

数学モデルか ら算出し,軌 道上での姿勢の乱れの要因 となる環境外乱の妥当性 を検討 した.そ の後,PPTで

の制御アルゴリズムを提案 し,そ のアル ゴリズムを姿勢シミュレータに実装 し,高 精度姿勢制御の達成でき

るかを検証 し,PPTの パラメータによる制御精度の影響を評価 した.ま た,電 力の制約や ミッションの運用

期間を考慮 した上で,高 精度姿勢制御を達成できるPPTの パラメータを抽出した.
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第1章 序章

1.1背 景

1957年 に世界で初めての人工衛星であるスプー トニク1号 が打ち上げ られて以来,こ れまでに様々な人工

衛星が打ち上げられ,宇 宙の神秘の追求や地球上に住む我々の暮 らしの向上な どに大いに役立っている.機

能の充実の追求 と限 られた打上機会の有効利用から人工衛星の大型化が進む中,2000年 代になって超小型衛

星 と呼ばれ る質量100kg以 下の人工衛星が大学や研究機関で盛んに開発 されるようになった.超 小型衛星は,

大型の人工衛星と比べて低コス トで短期開発が可能 とい うメリッ トがある他,大 型衛星ではできない,一 つ

のミッシ ョンへの専念 とい うことも可能 となる.近 年,技 術の成熟 とともに,超 小型衛星は工学的な実証か

ら,天 体観測や地球観測な どの理学観測 といった実利用の段階へと移行 しつつある.理 学観測では多 くの場

合,人 工衛星を目標の姿勢に高精度で制御す ることが必要になる.加 えて,超 小型衛星では電力の確保など

が制約条件 として発生するため,少 ない電力で高精度な姿勢制御を実現するが要求 され る,参 考までに,大

型衛星,小 型衛星で現在達成,ま たは要求されている姿勢指向精度や姿勢安定度を表1.1に 示す.

表1.1人 工衛星の姿勢制御 精度の例1)2)3n)

衛星名1質 量(kg)1開 発機関1打 上年1指 向精度1姿 勢安定度

れいめい 60 JAXA 2005 0.05deg 0.004deg/sec

ひので 900 JAXA 2006 一 0.002arcsec/sec

きく8号 2,800 JAXA 2006 0.05deg 一

ほどよし3号 機 60 東京大学 2014 0.5deg }

Nano-JASMINE 35 東京大学,他 未定 0.05deg 0.72arcsec/8sec

CIBER-2/EXZIT2) 複数 JAXA,他 未定 0.1deg 0.06arcsec/sec

宇宙赤外線背景放射 50 JAXA,他 未定 0.ldeg 0.larcsec/sec

ORBIS 50 首都大学東京,他 未定 0.ldeg 一

GEO-X 300 首都大学東京,他 未定 0.01deg larcsec/sec

Hiz-GUNDAM 400 JAXA 未定 0.02deg 10arcsec/sec

現状の超小型衛星の姿勢系のシステムブロック図の一例を図1.1に 示す.通 常人工衛星の姿勢系 とは,内

界センサや外界センサを用いて現在の姿勢を決定する姿勢決定系と,ア クチュエータを用いて衛星の姿勢を

所望の姿勢に制御す る姿勢制御系に分かれている.そ れぞれの系の詳細な説明は次節で行 うが,超 小型衛星

での高精度制御を行 う場合,一 般的にアクチュエータとして,リ アクシ ョンホイール(RW)が 使われてい

る.RWは きめ細やかな制御が可能で,非 常に高精度な制御が可能である.し かし,消 費電力が大きいこと,

非常に高価であること,角 運動量が飽和 した際にアンローディングが必要になるなど,デ メ リッ トも多い.

そこで本研究ではRWで はなく電気推進の一つであるPPT(PulsedPlasmaThluster)を 用いて,高 精度姿勢

制御 を目指す.PPTは 低 コス トかつ低電力で,任 意の時間間隔で微小推力を発生す ることができる.こ の

PPTを 用いて,RWで の姿勢制御衛星 と同等,ま たはそれ以上の姿勢制御精度を達成することができれば,

低 コス ト,短期開発で,大 型衛星で しか成 し得なかった ミッションや大型衛星では成 し得ないミッシ ョンが

可能にな り,さ らなる宇宙利用の拡大 と発展につながる.

1
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図1.1姿 勢制御 システム構成 図

1.2目 的

本論文では,超 小型衛星の高精度姿勢制御の新たな手法の実現として,以 下のことを挙げる.

● 従来の超小型衛星でのRWを 用いて達成 された姿勢制御精度(姿 勢指向精度)や 姿勢安定度 をPPTを

用いて同等,も しくはそれを上回る制御精度を達成する.

● 超小型衛星に搭載することを想定 して,電 力など制約を踏まえた上で,高 精度な制御精度を要するミ

ッシ ョンの実現可能なPPTの システム要求を提案する.

なお,衛 星固有のパラメータを含む具体的な検証のため,本 論文におけるPPTの 搭載対象は本研究室で

開発 している超小型衛星ORBISを 前提 とする.ORBISの 詳細は2章,3章 を参照 されたい.
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第2章 人工衛星の姿勢制御

この章では,人 工衛星のシステムと人工衛星の姿勢がどのような流れで制御 されているかを示す.

2.1人 工 衛星 の シス テム

人 工衛 星はシステム と して,電 力,通 信,姿 勢制御 などの人工衛 星の基本 的な機 能 と して必要 なバ ス機

器 と,通 信,地 球観 測,科 学デー タの収集な どの人工衛 星 ごとの用途(ミ ッシ ョン)の た めに必要 な ミッ

シ ョン機器 よ り成 り立ってい る.人 工衛星の システム構成 図の一つの例 を以下に示す5).
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図2.1人 工衛星 システム構成図5)

バス部では,各 役割を担 うそれぞれのサブシステムが存在 し,バ ッテ リや太陽電池などを使 って電力収

支を管理するサブシステムは電源系,通 信機器で地上 とのコマン ドのや り取 りをするサブシステムは通信

系と呼ばれる.姿 勢制御を担当するサブシステムは姿勢系と呼ばれるが,姿 勢系は姿勢決定系と姿勢制御

系の二つに大別 される.前 者はセンサの出力から衛星の真の姿勢を推定することを目的 とし,後 者はその

推定値をもとにアクチュエータを用いて所望の方向に向け,姿 勢を維持することを目的 とする.次 節で,

姿勢決定系で用い られるセンサやアル ゴリズム,姿 勢制御系で用い られるアクチュエータやアル ゴリズム

を紹介するとともに,本 研究に用いた,セ ンサやアクチュエータ,姿 勢決定 ・制御アル ゴリズムについて

述べる.

2.2姿 勢 決定 系

2.2.1姿 勢決 定 セ ンサ

センサの種類 としては,外 界センサと内界センサに分けられ る.外 界センサは地球や恒星な ど衛星外部

の環境を計測 し,基 準となる方向に対する衛星の向き(姿 勢)を 検出するセンサである.し か しなが ら,

外界センサは蝕により計測出来ない期間があるうえに,観 測データの取得には数秒から数十秒の時間間隔

3



を要する.そ の間の姿勢決定を補完 し,精 度を高めるために,内 界センサで衛星の角速度等を計測 し,時

間経過による姿勢の変化を検出する.図2.2に 人工衛星で使われる姿勢決定センサの種類を載せる6).
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姿勢決 定セ ンサは数多 く存在す るが,本 研 究では,姿 勢角の検出は,高 精度 な姿勢決 定が必要な時に多 く

用 い られ てい る恒 星セ ンサ(STT)を 用い る.角 速度の検出には,理 学観測 な どの高精度 な姿勢 決定が必要

な衛星 では,光 フ ァイバ ジャイ ロ(FOG:FiberOptica1Gyro)を 用い られ るこ とが多いが,1軸100万 円オー

ダー と機械式 ジャイ ロに比べ高価 であ り,比 較的消費電力 も大 きい.加 えて,温 度変化 によ り計測誤 差が生

じるな どの欠点 もあ る.そ こで本研究で は,MEMS(MicroElectroMechanicalSystems)ジ ャイ ロを用 い るこ

とを想定 している.こ こ数 卜年 におけ る半導体微細加工技術 の発達 によ り,電 子回路やセ ンサな どをシ リコ

ンチ ップ上 に製作す る ことが可能 となった.こ の技術がMEMS(MicroElectroMechanicalSystems)で あ り,

それ を利用 して作 られ たジャイ ロをMEMSジ ャイ ロと呼ぶが,近 年 のMEMS技 術の発達や検 出器 の性能 向

上に よ り,FOGに 匹敵す るMEMSジ ャイ ロが開発 され るよ うにな った.し か も,3軸 で10万 円オー ダー と

FOGに 比べ低価格 で小型,温 度変化 の影響が少 ない こ とな ど,精 度以外の 面ではMEMSジ ャイ ロの優位性

は これまで も広 く知 られて いる.

表2.1,図2.3に 本研 究で用いてい るAxelSpace社 製 のSTTで あるAxelStar-3の 諸元 と外観 を,表2.2,

図2.4に シ リコンセ ンシング社製のMEMSジ ャイ ロであるCRHO2-025の 諸元 と外観 図を記載す る.

表2.1AxelStar-3諸 元7)

精度 η
ピ ッチ/ヨ ー 7[arcsec](3σ)

ロ ー ノレ 77[arcsec](3σ)

視野角 8[deg]・8[deg]

更新周期 1,05,0.2[Hz]

太陽除外角(ロ ングフー ド) 35[deg]

質量(ロ ングフー ド) 516[9]

寸法(ロ ングフー ド) 150×80×75[mm]

消費電力 3.0[W](typ.)

動作温度 一20～50rc]

f

も

図2.3AxelStar-3外 観7ノ
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表2.2CHRO2-025諸 元8)

ランダムノイズ 2.26e-3[rad/・ 厨]

ランダム ウォー クノイ ズ 5e-7[・ad/(》 蘇)]

質量 45[9】

寸法 33×33×254[mm]

消費電力 0.3[W]

計測範囲 ±25[deg/sec]

図2.4CRHO2-025外 観8)

2.2.2姿 勢決 定 アル ゴ リズム

高姿勢決定精度が要求される理学衛星では恒星セ ンサとジャイロを用いた姿勢決定が一般的であるが,

STTお よびジャイロの出力にはランダムなノイズやバイアス,ド リフ トが含まれ る.高 精度な姿勢決定を行

うためにはこれ らセンサの出力からノイズを取 り除き真の値を推定する必要がある.そ こでよく用いられる

姿勢決定アルゴリズムとして,カ ルマンフィルタがある.

カルマンフィルタとは1960年 代にR.E.Kalmanに よって提唱 されたアルゴリズムで,時 系列的変化をす

るデータ履歴から次に取 りうる値 を予測するフィルタであり,姿 勢伝搬 と観測更新 とい う2つ の処理から

構成 される.姿 勢伝搬 とは現在の姿勢とジャイロの角速度によって次の姿勢を予測する処理のことである.

しか しジャイ ロが示す角速度にはランダムなノイズが含まれてお り,こ れが推定値の誤差 として蓄積 され

る.そ の誤差をSTTの 観測値によって修正するのが観測更新である.こ れら姿勢伝搬 と観測更新を繰 り返

す ことで姿勢推定精度を高める.

'

翻
鱒 tる1 "2

時刻

姿勢伝播位

観測璽蜥 敏

ノ冒観測 更新周1敬スタ・一トラッカ・地球センサ等の観測周恥

△':伝播周婁敬角速度センサの観測周期)

百 ・姿勢 伝播値
侮 電

o,¶ 姿 勢 観測 更新 憾

y,:観 測 轍 ス ター一 トラ ッか 地 球 セ ンサ 等 の 計測 僚)

(D,。、.1角 速 度セ ンサ の 計測M

図2.5カ ル マ ン フ ィル タ6)
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2.3姿 勢 制御 系

2.3.1姿 勢制御 アク チ ュエー タ

姿勢制御に用いられるアクチュエータは,衛 星本体 と角運動量を交換することを通 して,角 運動量の時

間変化率 として トルクを発生 させる内力アクチュエータと,外 力としての トルクを発生 させる外力アクチ

ュエータに大別 される.内 カアクチュエータには衛星構体に固定されたホイールを持つモーメンタムホイ
ールや リアクションホイール

,ま たジンバル機構 により角運動量ベ ク トルの発生方向を変化できるコン ト

ロールモーメン トジャイロ(CMG)な どがある.外 力アクチュエータには質量の放出を通 して トルクを発生

させ るスラスタや,衛 星周囲の場 との相互作用を利用する磁気 トルカや ロッ ドなどがある.以 下に代表的

なアクチュエータの概要を記す.

内 ヵア クチ ュ瓢一 タ

図2.6姿 勢制御 ア クチュエ ータ分類6)

高精度 な姿勢制御衛星 には,内 カア クチ ュエー タの一つ であるRWが 多 く用い られて きた.し か し,先 に

も述べたが,消 費電力が大 きい こ と,非 常に高価 であるこ と,角 運動 量が飽和 した際にア ンローデ ィングが

必要にな るな ど,デ メ リッ トも多い.そ こで本研究で はRWで はな く外 力アクチュエー タの電気推進の一種

であ るPPTを 用い て制御す ることを 目的の一つ としてい る.

以 下に,PPTの 推 力の発 生メカニズム を説明す る.

PPTは 主 に,2枚 の電極(ア ノー ド・カ ソー ド),固 体プ ロペ ラン ト,プ ロペ ラン ト用 の フィー ド機 構,点

火装置 としてのイ グナイ タ,主 放電エネル ギー充電用 の コンデンサ,お よびイグナイタ用 パル ス電源 と主放

電電源 のみ で構成 されてお り,構 造が非常に簡素であ るとい う特徴 を もつ.図2.7に 平行 平板型PPTの 推

力発生 の しくみ を示 す.

1)イ グナイ タに よ り印加 され た高電圧 の火花 放電が,少 量 の個体 または液体の プ ロペ ラン トを昇華 さ

せ,そ の一部 をプ ラズマ化 させ る(図2.7(a)).

2)プ ラズマは,ア ノー ド・カ ソv-一一一・ドの 両電極間に広が り,高 導電 性の領域 をつ くる.こ の領域 によ り両

電極 間が短絡 され,両 電極 間にっ ながれ たキャパ シタ内の電荷 が一斉 に流れ,主 放電 が形成 され る

(図2.7(b)).
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3)こ の主放電による電流成分はジュール加熱によってプロペラン トにエネルギーを与え昇華させる.

昇華 したプロペラン トは,高 温気体の膨張による空気力学的加速を うける.一 部は電離 してプラズマ

とな り,主 放電電流 とその自己誘起磁場が作るロー レンツカによる電磁的加速を受ける(図2.7(c)).

4)電 磁気的 ・空気力学的加速を受けたプラズマは,下 流方向に加速 され,そ の放電領域を拡げっっ,ス

ラスタ外へ排出 される.

消費量 と同量のプロペ ラン トが,フ ィー ド機構によって自動的に供給 され,新 たな放電チャンネルを形成す

る.

(の 屋帥 。＼c、 漁(b) ω

/
↓＼

図2.7PPTの 推力発 生メカニズム9)

以上のサイ クル を1シ ョッ トとし,任 意 の時 間間隔 で駆動 して推力 を発生す るこ とができ る.1サ イ ク

ル とな る主放電 は数10μsecの 減衰振動波形 を示す9).

本研 究では,こ のPPTを 用 いて,高 精度 姿勢制御 の実現 を 目指す.

2.3.2姿 勢 制 御 ア ル ゴ リズ ム

この項 では,姿 勢制御アル ゴ リズムにつ いて述べ る.モ ー メンタムホイール のバイアス角運動 量の変化 に

よって1軸 を制御 し他軸 はジャイ ロ効果 に よって安 定化 を図る制御方式 をバ イアスモー メンタム方式 と呼

ぶ のに対 し,複 数 のア クチ ュエー タを用いて,ロ ール軸(x軸),ピ ッチ(γ 軸),ヨ ー軸(z軸)を 独 立に制

御す る方 式をゼ ロモー メンタム方式 と呼ぶ.ス ラスラを用いて制御 す る場合 は,3軸 独 立 して制御す る必 要

があるため,ゼ ロモー メンタム方式 を用 いる.ゼ ロモー メンタム方式 の制御 アル ゴ リズムについて説 明す る.

なお,座 標 系の定義やダイナ ミクス に関 しては,3章 に詳細 を記 した.

衛星 の姿勢角 を[φ θ ψ]τ,軌 道 レー トをωo,主 慣性 モーメン トを[lx1γ1z]T,ス ラス タお ける トル ク

を[TcxT。 γTc。]T,環 境 外乱 トル ク[τxτ γ τ・]Tとす る.衛 星が定常状態 にあ り姿勢 角の変動が微小 であ

る として運動方程 式 を線形化 す る と,以 下の よ うにな る6).

1xφ

1γθ

1。ψ

十 1鶉1慌 二篇1
一磯:腓 臓

(2.1)

軌道 レー トを無視す る と,式(2.Dは さらに以下の よ うになる.
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1xφ
　　

∬γθ

　　

1zψ

κ

y

Z

τ

τ

τ

十

κ

y

α

丁
耀
乃

乃

(2.2)

バイアスモー メンタム方式 では,ロ ール軸 とヨー軸 のカ ップ リングがあ るが,ゼ ロモー メンタム方式 で

は,各 軸 を独立 して設計,制 御す るこ とが可能で ある.

ゼ ロモー メンタム方式 は3軸 が同一 の形 で表 され るので,1軸 回 りに注 目して設計 を進 めれ ば よい.ロ

ール軸 の運動方程式のみ抽 出す る と
,以 下の よ うに表 され る.

1κφ+=τx+T、x (2.3)

姿勢制御系のブロック線図を図に示す.姿 勢制御系は姿勢決定系が推定する姿勢角をフィー ドバックし

所望の姿勢に制御す るために必要な トルクを算出す る.

衛 墨 ダイナ ミクスP(S)

外乱トルクη

纐 卸器c(の
十

昌標姿勢角

図2.8姿 勢制御系 のブ ロ ック線図

2.4超 小 型衛 星 ミッシ ョンの例

本論文 では,超 小型衛 星固有のパ ラメー タを含 む具体的な検討 のため,本 研究室 で開発 中のバ イナ リブ

ラ ックホール の観測 を 目的 とす る超小型衛 星ORBIS(ORbitingBinaryblack-holeInvestigationSatellite)を 前

提 とす るので,ORBISの ミッシ ョンの詳 細を述べ る.ま ず,初 めに観測 目的で あるバイナ リブラ ックホー

ル とは何か を述べ たい.

かつて一般相対論 によってその存在 が予言 され たブラ ックホールは,あ らゆる銀河 の中心 に実在 してお

り宇宙の多 くの現象 に重大 な役割 を果 た しているこ とが現在では知 られてい る.ブ ラ ックホール はその他

の天体に同 じく,様 々な質 量を持 った ものが存在す る.太 陽の質量は2.0×1030kg程 度で あるが,銀 河 の

中心 に存在す るのは太陽 の100万 ～10億 倍 の質量 を持つ 巨大ブ ラ ックホールで ある とされてい る.し か しそ

の形成 の過 程 は未 だ未解 明であ り,ガ ス降着 による成長や銀河同士の衝 突に よる成長な どの諸説が考 え ら

れてい る.銀 河同士 の衝突 による巨大 ブラ ックホール生成 とい う理論 の裏付 け とな るのか,バ イナ リブ ラ

ックホールの存在で ある.

宇宙 には様 々な規模の銀河が存在 しているが,こ れ らは互いに引き寄せ あい衝 突合体 を行 うことで成長

す る.そ の衝 突の際,互 いの銀河 の中心 にあ るブ ラ ックホール 同士 も衝突合 体を行 うと考え られてい る.

ブラ ックホール 同士が合体す る過程で2つ のブ ラックホール が双方 の重 力に よって引かれ合 い互いの周囲 を

回 り出す段 階が存在 し,そ れがBBH(BinaryBlackHole:BBH)で あ る.
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図2.9BBH概 観lo)

銀河同士の中心に存在す るブラックホールは,銀 河衝突の過程において星 との力学的摩擦によって角運動

量を失い,共 通重心に落ち込むことでBBHと なる.こ れ らは時間の経過 とともに更にエネルギーを失い,最

終的には衝突合体 し先の巨大ブラックホールへ成長すると考えられている.

以上の成長メカニズムに対しての課題 となるのが,フ ァイナルパーセク問題 と呼ばれる宇宙物理学におけ

る重要な未解決問題である.星 との衝突によってブラックホール同士はエネルギーを失い互いに周回 しなが

ら接近するが,互 いの距離が1パ ーセクとなる付近で星の密度が極度に薄くな り,そ れ以上のエネルギー散

逸が起きなくなる.よ ってブラックホール同士はそれ以上接近することは出来なくな り,合 体するには至 ら

ない.以 上のような説明が過去に理論的になされているため,本 来であれば天文観測によって非常に多くの

BBHが 発見 ・観測されているはずである.し かし実際には過去にBBHが 観測されたことは一度 もなく,こ の

理論と観測の矛盾をファイナルパーセ ク問題 と呼ぶ.ブ ラックホール同士の合体によって巨大ブラックホー

ルの生成を説明付けるためにはこのファイナルパーセク問題を解決する必要がある.こ れを受けて,星 との

力学的摩擦以外に角運動量を失 う機構が提唱され るなどもしているが,互 いの距離が1パ ーセク未満のBBH

を観測す ることが出来れば,フ ァイナルパーセク問題を直接解決することにつながる.

銀河中心のブラックホールが単一であるかバイナ リであるかを判別する方法の一つに,ブ ラックホール中

心からの光を解析することが挙げられる。BBHか らの放射光は,単 一の場合と比べて十分に判別可能な特

徴を持つ.過 去のシミュレーション 川によると,可 視光や赤外線はほぼ変動 しないのに対 し,紫 外線やX線

は激 しく時間変動することが分かっている.こ の変動はBBHの 構造による特徴 と考えられてお り,放 射光

のX線 領域での観測によってBBHを 判別できるとい うことを示 している.

以上の現状を踏まえて必要 となるのは,新 たなBBHの 探査および長期間の観測である.ブ ラックホール同

士の距離が1パ ーセ ク未満であるBBHの 発見や,1パ ーセク付近のBBHが 更に近づいてい く過程の観測が出

来れば現代物理学への大きな貢献 となる.

しかしBBHの 存在 自体が確実とは言いがたく,周 期性の観測には多大な時間を要することなどから,多 額

の開発費を投入 し1機で複数の天体の観測を行 う大型理学衛星によってBBH探 査を扱 うことは困難である.

そこで単一 ミッションへの専有性 とい う利点を生かした超小型衛星によるBBH探 査が考えられ る.比 較的

少額の開発予算で単一 ミッションに集中する超小型衛星は,BBH観 測などの時間を要 しかつ リスクの伴 う

ミッションへの有用性が高いといえる.

以上の理由から首都大学東京宇宙システム研究室ではX線 天文観測によりBBHを 長期観測することを ミ

ッションとした超小型衛星ORBISの 開発を行っている.

9
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第3章 姿 勢 シ ミュ レー タ

姿勢 シ ミュ レー タ とは,軌 道上での姿勢の決定 と制御 を模擬 す るシ ミュ レー タであ り,任 意の軌道上,開

始 時刻 か らの軌道上の環境外乱 を考慮 し,姿 勢 セ ンサの値 か らフィル タ リング し,姿 勢決定 を行 い,RWな

どのア クチ ュエー タを用い て,姿 勢制御 を模擬 す るもので ある.こ れ によ り,軌 道パ ラメー タを設 定す るこ

とで種 々の軌道上外乱や衛星姿勢,さ らに消費電力 の時 間履歴 を求 めるこ とが可能で ある.こ のシ ミュ レー

タは,環 境モデル,ダ イナ ミクスモデル,セ ンサモデル,姿 勢決定 ・制御 アル ゴ リズム,ア クチュエー タモ

デル か ら構成 され る.環 境モデル とダイナ ミクスのモ ジュール によって,環 境外乱か ら衛星 の真 の姿i勢盾報

を得 る ことがで きる.実 際 の衛星 運 用では真 の姿勢 情報ではな く,セ ンサに よってそ の推定値 が得 られ る.

よって,真 の姿勢情報 を取得 しよ うとす るセ ンサ を模 擬 したセ ンサモデル を組 み込み,こ こで真 の姿勢 晴報

に ノイズや バイアス,ド リフ トの雑音 を付加す るこ とでセ ンサの値 を模擬 してい る.姿 勢決 定アル ゴ リズム

では,セ ンサモデルか ら出力 された真 の姿i勢1青報 にノイズ を付加 した値 を持 って,衛 星 の姿勢情報 の推 定値

得 る.姿 勢制御 アル ゴ リズ ムで は,姿 勢決定 アル ゴ リズ ムによ り決定 した姿勢情報の推定値 か ら各種 ア クチ

ュエー タへの制御 パ ラメv-一一一タをア クチ ュエー タモデル に送 る.ア クチ ュエー タモデルで は,本 研 究ではPPT

を模擬 した もの にな るが,必 要 な トル クを姿勢制御 アル ゴ リズムで求 めたパ ラメー タに準ず る駆動 を行 う.

姿勢 シ ミュ レー タの概 略図 を図3.1に 示す.な お,姿 勢シ ミュ レータはMArLAB/Simulink⑬ を用 いて開発 し

た.

本章 では,本 研 究で搭 載 を仮定 してい る超小型衛 星ORBISの 衛 星モデル について述べ,座 標系 の定義 と

ともに,衛 星の ダイナ ミクスにつ いて述 べる.そ の後,姿 勢の乱れ る要因 に深 くかかわ る環境 モデル につ い

て述べ る.

TLE,解 析 時刻

環境外乱

所望のトルク
十擾乱

アクチュエータ

モデル

真の値+ノ イズ

姿勢決定
アルゴリズム

姿勢制御
アルゴリズム

目標姿勢

図3.1姿 勢 シ ミュ レー タ概略 図

3.1超 小 型衛 星の ダイナ ミクス

3.1.1衛 星 モ デ ル

本研究 では,衛 星モデル と して,本 研 究室で開発 中であ る超 小型衛 星ORBISの モデ ルを用い る.以 下

に,ORBISの 諸 元 と外観 図を示す.

ll



表3.10RBIS諸 元

寸法
498×498×444[㎜]

(パ ドル サ イ ズ:420× 糾0[㎜])

質量 50[kg]

重 心 零1 X:3.4,Y:6.3,Z:238.5[㎜]

*1)潮r星し繍 搬 講 饗翻J
繭繕 難 鷲,」"

図320RBIS外 観

慣性 モー メン ト'は 太陽パ ドル展開後3DCADを 用いた計算値 を用 いる.

1=

愚5蠣51;i・lii]k・ ・㎡
(3.1)

3.1.2座 標 系 の定 義

軌道上で の姿勢角や位置 を表 現す るために,3つ の座標 系を定義す る.

1つ 目は,J2000.0赤 道面座標 系 と呼ばれ る地心慣性 座標 系を用 い る.J2000.0赤 道面座標系は,地 球 を中

心 と し,西 暦2000年 の春分点 方向をx軸 正方向,北 極 点方向をx軸 正方 向 とし,x軸 お よびx軸 を基準 と し,

右 手系座標 とな るよ うy軸 を定 めた もので ある.慣 性 空間にお ける衛星 の軌道上位 置は この座標 系で表 現 さ

れ る.

2つ 目は,軌 道座標 系 を用い る.こ れ は軌道上の速度ベ ク トル方向をx軸,地 球 中心方向をx軸 とし,そ れ

らを基 準にy軸 を定めた もので ある.

3つ 目は,機 体座標 系で ある.こ れ は,機 体の重心を中心 とし,観 測窓が ある方向 をκ軸正方向,太 陽パ ド

ル 方向をκ軸正 方向,そ れ ぞれ を基準 と し,右 手系座標 となるよ うにγ軸 を定 めた機体 に固定 され た座標 系で

ある.本 論 文では,次 項 よ り座標 系の表現 が しやす いよ うに,J2000赤 道座標 系を{N}系,軌 道座標 系を{0}

系,機 体座標 系を{B}系 と定義 してお く.

軌道座標系【O}系

勲鼠の遮哲2r向
、

'
鼎

/ノ〆 膏9の 軌議

へ

Z

盈A
膨!r嶋曜

◎ ぜ

81

レi

,↓
儀麟 中砺 肉
/

賭

紹
.,,b噸.・ ●

護彦
1;;ニン

働 …
亀も

髄悔
◎し

＼
.¢汐曜

郷 、
、L

、 ●

Y

' 4r鰍頭 劔 「'4ρゆ'

X

旨

・k議

12000赤 道 面座 標 系{N}系

図3.3座 標 系定義
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3.1.3姿 勢 表 現

衛 星の姿勢表現 にはい くっ かの方 法があ る.代 表的 な方 向余弦行列,オ イ ラー角,ク オー タニオ ン表現 に

ついて説 明す る.

方向余弦行列 は,任 意 の2つ の座標 系の変i換を表す行列 である.任 意 の2つ の座標 系,こ こではJ2000赤

道 面座標 系 と機 体座標系 を例 に して説 明す る.J2000赤 道面座標 系の 基底ベ ク トル を[κnYnZn]T,機 体座標

系の基底ベ ク トル を[」CbγbZb]Tとす る と,こ れ ら2つ の基底ベ ク トル と方向余弦行列Cの 関係 は,以 下の通

りになる.ま た,本 論文で は,基 準座標系{N}系 に対 して{B}系 の方 向余弦行列 は嬬 と定義す る.

h
}

h
一

'0

κ

γ

Z

CllC12Cl3

C21C22C23

C31C32C33

κπ κπ

Yn=c喬Yn

ZnZn

(3.2)

衛星 の姿勢 は基準 とな り座標 系 と衛星重心座標系,こ こでは機 体座標 系 との方向余弦行列 として 定義 され

る.し か し,こ の行列そ のものか らは姿勢 を直観的 に把握 しに くい.そ こで,オ イ ラー角,ク オー タニオ ン

と呼 ばれ る姿勢 表現が存在す る.J2000赤 道面座標 系 をz軸 回 り,γ 軸 回 り,x軸 回 りに回転 させ る と,回 転

後 の軌道座標系 は構 体座標 系 と一致す る.こ の ときのz軸,y軸,κ 軸 それ ぞれ についての回転角 をオイ ラー

角 とし,ま たこれ らの角度 をx,y,zの 順 にφ(ロ ール 角),θ(ピ ッチ角),ψ(ヨ ー角)と 呼ぶ.オ イ ラー

角 は回転軸 の選 び方 と順番 に よって12通 りの表現が考 えられ るが,特 にこの順 序で回転 させ る ものを3-2-

1系 のオイ ラー角 と呼ぶ.

方 向余弦行列Cと3-2-1系 のオイラー角 との間には以 下の関係 が成 り立つ.

c=

100cosθ0-Sinθcosψsinψ0

0cosφsinφ010-sinψcosψ0

0-sinφcosφ0-sinθcosθ001

COSθCOSψCOSθSinψ 一Sinθ

SinφSinθCOSψ 一COSφSinψSinφSinθSinψ+COSφCOSψSinφCOSθ

COSφSinθCOSψ+SinφsinψCOSφSinθSinψ 一SinφCOSψCOSφcOSθ

(3.3)

方 向余弦行列 と3-2-1系 との関係 は以下の通 りであ る.

φ一㎡ 舞(一 π≦φ≦π)

θ一㎡ 一

(C13c量3+c呈3)(÷ θ≦1)

ψ一㎡ 藷(一 π≦ψ≦π)

(3.4)

この場合,cosθ=0の とき,す なわちθ=± π/2のとき特異点を持ち,計 算することができない.オ イラー角

を使用す る場合は,こ の特異点を留意する必要がある.

オイラー角の3変 数で表 したときに生ず る数学的特異点を回避す ることができる姿勢表現 として,ク オ
ータニオン(オ イラーパラメータまたは四元数 と呼ばれることもある.)が 存在する.ク オータニオンは座

標系の回転はある直線回 りのひとつの回転 とみな して表現するオイラーの定理をさらに発展 させて表現 さ

れる.こ の時の直線 をオイラー軸 と呼ぶが,オ イラー軸の方向単位ベ ク トルλを

λ=λxeBx十ZyeBy十ZzeBz (35)

と し,こ の直線 回 りの回転 角度(1直 線 に向きを与 え,右 回 りを正の角度 とす る)を θとす ると,ク オー タ

ニオ ンqは 以 下で定義 され る.

13



θ
q・=λ ・sin7

θ

一2
n.飢

y
λ

=2q

(3.6)
θ

q・'=Z・sin7

θ
q4=COS7

4個 のパ ラメー タを用い て表 され るが,制 約条件 として,

qぞ+q釜+qぎ+q葦=1 (3.7)

があるため,実 質的には3個 の自由度 を有す る.

方向余弦行列 とクオータニオンには以下の関係がある.

"「矯甜 2(qlq2十q3q4)

姥 一 娠 一qぞ+㌶

2(q3q2-qlq4) 撫 競! (3.8)

逆に方向余弦行列からクオータニオンを求める際にはまず式(3!7)の制約条件から方向余弦行列の対角項

を用いてクオータニオンの1変 数を算出し,そ の求めた1変 数を用いて残 りの変数を求める.1例 として

対角項からq4を求めた際の関係 を示す12).

1

q4=2 1+C11+C22+C33

1
q・一4al(ら ・-632)

(3.9)
1

q・=砺(C・ ・一 ご・3)

1

q・=翫(C・ ・-C・ ・)

3.1.4キ ネ マ テ ィクス 方程 式

衛星 の角速度 ベ ク トル をω=[ω κ

下の関係 が成 り立っ.

ωyω ・]Tとす ると,角 速度ベ ク トルωとクオー タニオ ンqの 問には以

静麺 癒驚 欄 (3.10)

ここです,ρ(ω)は 以下の式で定義 され る.
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q=[q4q・q2q3]T (3.ll)

トィ

～吻鵡鯛

0一 ωκ 一ωγ 一 ω・

ωκ0ωz一 ωy

ωy一 ω・0ω κ

ω・ ωγ 一ωκ0

(3.12)

式(3.12)を キネマテ ィクス(運 動学)方 程式 と呼ぶ.た だ し,あ は以下の式で定義 され る12).

あ=

0一 ωzω γ

ωzO--tOx

一 ω
yω κ0

(3.13)

3.1.5ダ イナ ミクス 方程 式

衛星 に加 わる トル クをτ=[τxτyT'・]T,慣1生 モー メン トを1と す る と,ト ル クτに よって衛星 に生 じる

角速度 は以 下の式 を解 くことで求 め られ る.

∬{b十 あ1ω=τ (3.14)

式(3.14)を ダイナ ミクス(動 力学)方 程 式 と呼ぶ12).

3.1.6姿 勢 角 算 出

本 シ ミュ レー シ ョンでは,式(3.14)の ダイナ ミクス方程 式か ら,入 力 され る トル クτを用 いて衛 星の角速度

ωを算出す る.そ の角速 度ωをも とに,式(3.10)の キネ マテ ィクス方程式か らクオー タニオ ンを算 出 してい る.

算 出 した クオー タニオ ンを式(3.8)及 び式(3.4)を 用 いて,方 向余弦行列やオイ ラー角 に変換 して適 宜用いてい

る.

3.2軌 道 計算

本来,人 工衛 星は地球の周 りを周回 してい る.本 シ ミュ レー シ ョンで用いてい るORBISの 想定軌道 を表

3.2に 示す.ORBISで は軌道 高度550㎞ としているが,地 球の重力ポテ ンシ ャルの影響や太 陽,月 や惑 星な

ど他天体 の引力 を受 けるた め,一 定の高度で一定の速度で周 回 してい るわけではない.こ の現象 を軌道 の摂

動 とい うが,本 シ ミュ レーシ ョンでは摂動 の影響 も加 味 し,軌 道上の位置,速 度 をTLEI3)の 要素 を基準 にシ

ミュ レー シ ョンの時間経過 とSGP414)を 用 いて算出 している.こ の節で は,TLEI3)とSGP4に っ いて詳 しく述

べ,本 シ ミュ レー シ ョンの軌 道上位 置,速 度 の算出方法 を述べ る.軌 道上 の位置や速度 は,次 の節で述べ て

い る環境外乱 に大 き くかかわって くる.
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表3.2超 小型衛星ORBISの 想 定軌道

高度 550[㎞]

傾斜角 31[deg]

昇交点赤経 0[deg]

離心率 0

平均回転運動 15.05534468[回 転/day]

軌道一周周期 5760[sec]

3.2.1TLE

TLE(Two-LineElement)は2行 要 素 と も呼 ば れ,平 均 軌 道 要 素 の 一 種 で あ り,2行 の デ ー タ に よ り軌 道 情

報 が 表 され る こ と か ら名 づ け られ て い る.以 下 にORBISのTLEを 例 と し て 挙 げ る.な お,ORBISは ま だ 打

ち 上 が っ て い な い の で,次 項 で 説 明 す るSGP4に 必 要 な 要 素 だ け を シ ミ ュ レー タ 開 始 条 件 に 合 わ せ て,設 定

して シ ミ ュ レー タ に 取 り込 ん で い る13).以 下ORBISのTLEを 例 に 示 す.

ORBIS

l99999U1699917001.00000000+.00000000+00000-063538-3000005

29999931.0000000.00000000000000.0000000.000015.05534468

1そi目abbbbbcddeeefffgghhh.hhhhhhhh+.iiiiiiii+ガjjjj+kkkkk-kl

2行 目obbbbbppp卿qqq.qqqq㎜sss.ssss㈱

1行 目

a

bbbbb

C

dd

eee

班

99

hhh.hhhhhhhh

+iiiiiiii

+jjjjj-j

+kkkkk-k

1

一
n

一

UU.UUUUUUUUVWVW

行番号(LineNumber)

衛星 カタ ログ番号(SatelliteNumber)

軍事機密種別(Classification)S:秘 匿,U:公 開,の どち らかの文字 が入 る

国際識別符号(lnternationalDesignator)打 ち上 げ年 の通算番号

国際識 別符号 その年の打 ち上げの通 算番 号

国際識 別符号 その打 ち上げに よる飛行体 の通番

飛行 体が1つ の場合は3桁 とも空 白.飛 行体 が複数 の場合 は各 々の飛行体 を区別す る目

的でA～AAAま で表記す る.

元期(Epoch)西 暦の下2桁 軌道 要素 がいつ観測 され て得 た ものかを示す

元期 その年 の通 日3桁

平均運動 の1次 微分値(FirstTimeDerivativeoftheMeanMotion)

平均運動 の2次 微分値(SecondTimeDerivativeoftheMeanMotion)

抗力項(DragTe㎜)後 ろの2文 字"-k"は10を 底 とす る指数部 分で,10〈-kを 表 す.

この情報 は通常 は使用 されず常 に0

軌道 要素通番(ElementSetNumber)

チ ェックサム(Checksum)

2行 目

0 行 番 号(LineNumber)
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PPP・PPPP

qqq・qqqq

㎜

SSS.SSSS

ttt.tttt

uu.uuuuuuuu

VVVVV

W

軌 道 傾 斜 角(lnclination)[deg]

昇 交 点 赤 経(RightAscensionofAscendingNode)[deg]

離 心 率(Eccentricity)先 頭 の 小 数 点 は 省 略 され て い る

近 地 点 離 角(ArgumentofPerigee)[deg]

平 均 近 点 角(MeanAnomaly)[deg]

平 均 運 動(MeanMotion)[回 転/day]

通 算 周 回 数(RevolutionNumberatEpoch)

チ ェ ッ ク サ ム(Checksum)

3.2.2SGP4

TLEか ら軌道上 の位置,速 度 を求め るには,SGP,SGP4,SDP4,SGP8,SDP8な どのアル ゴ リズムが あ

る.本 シ ミュ レー タでは,SGP414)(SimplifiedGeneralPe血1rbationsSatelliteOrbitModel4)を 用 いてい る.SGP4

とは,NASA(NationalAeronauticsandSpaceAdministration)とNORAD(NorthAmericanAerospaceDefense

Command)が 使 用 してい る,近 地球域 の衛 星の軌道 計算用のアル ゴ リズ ムであ る.地 球 中心慣 性座標 系

(EarthCenteredInertial)に 対す る衛星 の位置ベ ク トルお よび速度ベ ク トル を計算す る.周 回周期 が225分

未満(軌 道高度約5900km未 満)の 全 ての衛星 は,こ のアル ゴリズムを使用すべ きで,周 回周期 が225分 以

上の衛 星については,SDP4ま たはSDP8ア ル ゴ リズム を使用す べきであ る.225分 とい う境 目は,電 波伝

播モデル の近地球域(Near-Earth)と 深宇宙(Deep-Space)の 区分 か ら来 ている.

●SGP:周 期,近 地点離角,昇 交点赤経の摂 動の永年 項のみ補正

●SGP4/SDP4:大 気,太 陽,月 な どの影 響 を含 む摂動モデル

●SGP8/SDP8:複 数 の天体の引力や大気の影響 を含 む摂 動モデル

本研究 では軌道 高度550㎞ を想定 してい るので.SGP4の アル ゴリズムを用 いて計算 してい る.

3.3環 境 モ デル

軌道上では,衛 星の姿勢に対す る擾乱源 としては,衛 星内部で発生する内部擾乱 トル クと衛星の外部か

ら作用する外乱 トルクがある.後 者である外乱 トル クは主に大気抵抗 トルク,残 留磁気 トル ク,重 力傾斜

トルク,太 陽輻射 トルクに分類 され,そ れぞれ宇宙環境に応 じた力が外乱 として加わる.本 節では,そ れ

ぞれの環境外乱 トルクの数学モデルを記述 した うえで,妥 当性の評価も述べる.以 下に本シミュレータの

環境モデルのフローチャー トを示す.

図3.4環 境外乱モデル のフローチ ャー ト
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3.3.1大 気 モ デ ル

大気抵抗 トル ク算出す るた めには,軌 道上の大気密度 を計算す る必要 がある.大 気密度 は,Jacchia71モ デ

ル15)を 用いて計算 してい る.大 気(400㎞ 以上の高層大気)は 太陽活動 によって大 きな影響 を うけ ることが

わ かっている.太 陽活動の主な変化の要因 と しては,昼 夜 に よる変化,11年 の太 陽活動周 期,27日 間の太

陽の 自転周期16)が あげ られ るが,太 陽活動に関す るパ ラメータは以 下の ものがあげ られ る.

・FlO .7太 陽 か らの電波 の ピークに近 い波長10.7cmの 周 波数当た りの電波 流束

・Kpオ ー ロラ帯よ りやや赤道側 に分布す る12の 地磁気観測所で観測 された3時 間毎 の地磁気水 平

成 分の乱れ を指数化 し平均 を取 ったもの

・ApAp指 数、世界12ヶ 所 の地磁気観測所の観 測を もとに した地磁気活動 の指数

本シ ミュ レー シ ョンでは,太 陽活動パ ラメー タはNASAが 予測 した もの(13週 移動平均)17)を 使用 し,軌

道 上の高度,位 置 か らjacchia71モ デル を使用 して大気密度 を求めている.値 の妥 当性の検証 のために表3.3

の条件 で大気密 度 をシ ミュ レー シ ョンで計算 した.計 算結果 を図3.6に 示す.ま た,妥 当性 の検 証のた め高

度500kmに おける大気密度6)を 図3.7に 記載 す る.

S◎蝕rRadioFfux(107¢m》

t80

t6CI

t40

臥 、。
匡

10◎

80

6◎

200720082◎09201e201120122eA320142◎t520金620t7201820r92α20

0a電e

図3.5波 長10.7cmの 周波数 当た りの電波流束(NASA予 測値)

表3.3大 気密度検証のための解析パラメータ

軌道傾斜角 0[deg]

軌道高度 500[kg]

太陽パ ラメー タ
FlO.7 240

Kp 72

×IO-i2

5・5t

5

5

4

僧
0

ゑ　

　

[。・ε
＼
・。
x]
書

。
。
℃奇

010002000300040005000

time[sec]

図3.6大 気 密 度
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図3.7500kmの 大 気 密 度6)

図3.6,図3.7か らオー ダー,極 性 ともに大気密度の計算はおおむね正 しい とい えるだ ろ う.し か しなが

ら,上 層大気 の密度 は厳密 にわかっていない ことな どか ら,大 気密度 の完全 なモデル化 は難 しい と考 え ら

れ る.

3.3.2地 球 磁 場 モ デ ル

本 シ ミュ レー シ ョンでは,IGRFモ デル を用 いて計算 してい る.全 地球的 スケール での分布 を表現す るモ

デル と して最 もよく使 用 され ているのがIGRF(lnternationalGeomagneticReferenceField)モ デル であ る.

IGRFモ デル の地磁気分布係数 は5年 毎に改定 され,現 在,最 新 のIGRF-12モ デルで は2020年 までのモデ

ル が作成 されてい る.妥 当性 の確 認のた めに,NOAA(NationalCentersForEnvironmentalInformation)で 計算 さ

れ た地磁 場 をプ ロッ トした もの と本 シ ミュ レーシ ョンで計算 した地磁場 をプ ロッ トした ものを図3.8に 示

す.た だ し,そ れぞれ軌道高度550㎞ の値 を計算 してい る.図 か らそれぞれ 差異がない こ とが わかる.
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図3.8地 磁場強度 左)NOAAの 計算結果 右)シ ミュ レー タ結果
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3.3.3蝕 判 定

人工衛 星が地球 の影 に入 る ことを蝕 とい うが,蝕 の時衛星 は太陽光に よる発 電がで きな くな り,搭 載 した

バ ッテ リで電力 を補 う必要 がある.蝕 の影響は電力だ けに とどま らず,環 境外 乱の一っ であ る太陽輻射 トル

クに影響 す る.太 陽輻射 トル クの詳細は3.3.7項 で説明す る.衛 星が蝕 の時 の判 定方法を この項では述べ

る.

地球半径 をRE,太 陽半径 をRs,衛 星か ら地球中心のベ ク トル をρE,衛 星か ら地球 中心 へのベ ク トル をρ∫

とす る と,θE,θ ∫,θはそれぞれ以下の式(3.15)で 表す ことができる.た だ し,θE,θ ∫,θの関係 は図3.9に

示す,

θE=sin-1(RE/ρE)

θ∫=sin-1(Rs/ρ ∫) (3.15)

θ=CO∫-1(ρE・ ρS/ρEPS)

Sun

Eatth

u副bre

?enumbxe

S㎜

踊

Satc駿 重te

satellite sun

図3.9蝕 の模式 図

eE,θ ∫,θを用 いて,蝕 か 日照かを判定す ることができる.

蝕 の時は以下の関係 になる.

図3.9の 灰色の部分 も蝕 として定義す る と,

θE>θ ∫

(3.16)

θ<θE一 θ∫
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1θE一 θ∫1<θ<θE+θ ∫

また,日 照 は以 下の式 で表 され る.

θs>eE

(3.17)
θ<θ ∫一 θ百

本 シ ミュ レー シ ョンでは,こ の関係性 を用 いて,人 工衛星 の軌道上 での蝕判定 を行 ってい る.

3.3.4大 気 抵抗 トル ク

大気抵抗 トルクは衛星の軌道運動によって大気が衛星に作用 して発生する トルクである.以 下に大気抵抗

トルクの数学的モデルを示す.

1
df・D=-2c・ ρ(π伽dA (3.18)

ここで,抵 抗係数をCd,大 気密度をρ,衛 星の速度ベク トルをv,微 小面積の単位法線ベク トルをnと し,衛

星の微小面積dAに 対 して作用する大気抵抗力df.Dを 求めている.ま た衛星の重心からみた微小面積dAの 面

心位置ベ ク トル をrとす ると,微 小面積dAに はた らく大気抵抗 トル クdτADは以下のよ うになる.

dτAD=γ ×dfAD (3.19)

よって,衛 星全体にはた らく大気抵抗 トルクτ初 は以下のようになる

TAD-∫ γ ×dプAD (3.20)

式(3.18)か らわか るよ うに大気抵抗 トル クは,抵 抗係数,大 気密 度,衛 星の速度ベ ク トル,衛 星の進行方

向 に対す る姿勢 によって変化す る.抵 抗係数Odは 宇宙空 間では2～3程 度 であるため,本 シ ミュ レー シ ョン

では,Cd=2と して計算 してい る.衛 星 の速度ベ ク トルvはSGP4か ら算 出 した値 を用 い,現 在 との姿勢 と

の関係 よ り,η ・"を計算 し,進 行 方向 を向いてい る場合 にその面に働 く トル クを算出 してい る.以 下 に高度

550kmの 時,慣 性座標系基 準で衛 星の姿勢変 動がない場合 の本 シ ミュ レーシ ョンでの軌道1周 分の大気抵

抗 トル ク を示す.
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図3.10大 気抵抗 トル ク(高度550㎞)

3.3.5残 留 磁気 トル ク

残量磁気 トルクは,衛 星内部の電流のループや衛星の材料にある永久磁石の存在によって残留磁気が発生

す る場合,そ の残留磁気モーメン トと地球磁場 との相互作用によって発生する外乱である.衛 星の残留磁気

モーメン トをm,地 球磁場をBと すると,残 留磁気 トルクは以下の式で表 される.

τRM=mxB (3.2D

本 シ ミュ レー シ ョンでは,地 球磁 場Bは3.3.2項 で述べた よ うにIGRFモ デル を用い て算 出 している.ま

た,磁 気モ ー メン トmは 地上 での事前推定が困難なた め,ORBISと 同規模の超小型衛 星INDEXに お ける軌

道上での推定結果 である以 下の残 留磁 気モー メン トmの 値 を用いている.

η⑰=

一 〇.514

0.042

0.093

[Am2] (3.22)

図3.10に 高度550kmの 時,慣 性座標系基準で衛星の姿勢変動がない場合の軌道1周 分の残留磁気 トルクを

示す.
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図3.11残 留磁気 トル ク(高度550km)

3.3.6重 力傾斜 トル ク

衛星は質点ではなく有限の大きさを持っているため,各 微小質量dmに 地球中心か らの距離に応 じた重力

が作用する.こ の微小重力の総和を重力傾斜 トル クと呼ぶ.

地球中心から衛星の質量中心までの位置ベク トルをRe,衛 星の慣性モーメン トを1,地 球の重力定数をμ

とすると,任 意の姿勢時に機体にかかる重力傾斜 トルクτGGは以下の式で表 され る.

3μ
τ・・ 「R

。1・U× α'U)
(3.23)

ただし,uは 地球中心から衛星中心までの単位ベ ク トルにJ2000赤 道面から機体座標系への方向余弦行列を

乗することで,機 体座標系か ら地球中心への単位ベク トル とし,式(3.24)で 定義する.

π一嬬 (3.24)

以下に高度550kmの 時,慣 性座標系基準で衛星の姿勢変動がない場合の本シ ミュレーションでの軌道一

周分の重力傾斜 トル クの計算結果を示す.
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図3.12重 力傾斜 トル ク(高 度550km)

3.3.7太 陽輻 射 トル ク

光が衛星に入射する際には,そ の一部が衛星表面に吸収 され,ま たはその一部が反射もしくは輻射 し,衛

星外部に戻 ることによって力が発生す る.軌 道上で衛星に入射する光 としては,以 下のものがあげられる.

● 太陽照射:太 陽か らの直接照射光

● アルベ ド:地 球や大気で反射 した直接照射光

● 地球輻射:地 球や大気か らの輻射光

太陽照射の強度は,地 球近傍の低軌道では,ほ ぼ一定である一方アルベ ドや地球輻射は地球からの距離に依

存 して変化するが,太 陽照射 と比べて微小である.よ って太陽輻射 トルクを考える際には太陽照射を考えれ

ばよい.

衛星の表面特性は,以 下で規定され,そ の率に応 じて入射 ・鏡面反射 ・拡散反射によって発生する トルク

の割合が変化する.

● 吸収率Ca:入 射光に対する吸収率

● 鏡面反射率C、:入 射光に対する鏡面反射率

● 拡散反射率Cd:入 射光に対する拡散反射率

太陽照射による単位面積当たりのモーメンタム流量Pは 以下で与えられる.

P=生
C

(325)

ここで,Feは 太 陽強度 であ り,1358[W/m2]と し,cは 高速 である.

太陽方 向ベ ク トル をs,衛 星表 面の法線 方向単位ベ ク トル をnと す る と,衛 星 の表 面dAが 入射 光か ら受 け

る力 は,吸 収 時の力dfa,鏡 面反射時 の力dfs,拡 散反射時 の力dfdは それ ぞれ以 下で表 され る.

dfa=-P6。(5・ π)sdA (326)
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dfs=一 一2PCs(s・n)2ndA(3.27)

dfd=一 一pc・(s・n)(s+iu)dA(3・28)

法線方向ベク トルが太陽方向を向くとき,す なわち(s・n)>0の 条件を満たす場合のみ上式を適応する.以

上の値より太陽輻射圧は以下の通 りになる.

ガ 。P=dノ 。+dプ。+dfd

--P(s・n)[(Ca+C・)・+(2(s・n)Cs+ic・)n]dA(3'29)

よって太陽輻射圧 トルクは以下で計算できる.

T・P一 偏 γxd伽(3・3・)

ただ し,実 際の軌道上では,蝕 の時は太陽照射の影響はないと考えられるため,蝕 ではτ∫p=0と して計算

す る.

以下に高度550kmの 時,慣 性座標系基準で衛星の姿勢変動がない場合の本シミュレーションでの軌道一

周分の太陽輻射 トルクの計算結果を示す.
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図3.13太 陽輻射 トル ク(高度550km)

25



3.3.8環 境 外乱 トル ク

本節 で述 べた4つ の トル クの総和 を環境外乱 トル クτEDと している.

TED=τAD十 τGG十 τRM十 τ∫P (3.31)

高度550kmの 時,慣 性座標系基準で衛星の姿勢変動がない場合の本シミュレーションでの軌道1周 分の

環境外乱 トルクを以下に示す.

0

5

0

P◎

り
も

て

で

[
E
Z
]
o
コ
9

0
↑

8

⊂
霊

≒

ρω
δ

ーハU

ご0渤

て
だ

の
ε
二
〇
上
〉
に
山

0

一6

×10

10002000 3000400050006000
Time[s]

図3.14環 境外乱 トル ク(高度550km)

上 図か らORBISに 働 く環境 外乱は10-5Nmオ ーダー とな り,図3.11か らわか るよ うに残留磁 気 トル クが

支配的 になってい ることが分か る.一 部不連続 になっている箇所 は,蝕 による太 陽輻射 トル クがあ るときと

ない ときの影響 であ る.大 気抵抗 トル ク,重 力傾斜 トル ク,太 陽輻射 トル クはそれぞれ10-6Nm,1r7Nm,

10噛7Nmの オーダー となる.以 下に文献6)よ り引用 した重 量500kg級 の衛星 に働 く環境外乱 の計算例 を示す.
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上図 にお ける高度550㎞ で の環 境外乱 トル クのオー ダー は,太 陽輻射 トノレクは10'4Nm,そ れ以外 は

10-5Nmと なってい る.理 論値 と本 シ ミュ レーシ ョンでの計算結果 を表3.4に 示 し,こ れ らを比較 す るこ と

で,本 シ ミュ レー シ ョンでの計算結果 の妥 当性 を示す.

表3.4高 度550㎞ にお ける環境外乱 トル クのオー ダー

1理 論値 シ ミュ レー シ ョン結果

大気抵抗 トルク[Nm] 10-4 10-6

重力傾斜 トルク[Nm] 10-4 10-7

残留磁気 トルク[Nm] 10-4 10-5

太陽輻射 トルク[Nm] 10-5 10-7

3.3.4項 よ り,大 気抵抗 トル クは以下 の式で与 え られ る.

τAD-∫ γ×df・D (3.20)再 掲

文献 では衛 星構…体の大 き さを1辺 あた り約数mと 仮定 してい るのに対 して,ORBISの1辺 あた りの長 さは

50cm程 度 であ る.そ のた め大気抵抗が作用す る断面積d月 お よびそ の面心の位 置ベ ク トルrの 積 はORBIS

の方 が102程 度 小 さくなる と考 えるこ とがで きるた め,大 気 抵抗 トル クの シ ミュ レー シ ョン結果 は妥 当で

ある と言 え る.

次 に3.3.6項 よ り,重 力傾斜 トル クは以下の式で与え られ る.

τGGz-一 一

3μ

IR。r・u×(1'U)
(3.23)再 掲
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上式のパ ラメー タの うち衛星 に依存す るのは,慣 性モー メン ト1の みであ る.参 考文献では1x-1。=

200kgm2と してい るのに対 し,ORBISで は,式(3.1)よ り1x-1.=0.156kgm2で ある.よ ってORBISの 重

力傾斜 トル クは文献の値 よ り103程 度小 さ くな るのは妥 当である といえる.

また,太 陽輻 射 トル クは3.3.7項 よ り,以 下の式で表せた,

dプ。P=ガ 。+df。+dfd

--P(s'n)[(Ca+Cd)・+(2(・ ・η)婦 ら)η]dA (3.29)再 掲

T・P一 偏 γ×df・P (3.30)再 掲

吸収率Ca,鏡 面反射率Cs,拡 散反射率Cdは 衛星に よって変わるパ ラメー タだが,そ こまでの影響は ない と考

え られ る.大 気抵抗 トル クの妥 当性 の検証 の時に も述 べたが,文 献 よ りも断面積dAは102程 度小 さくなる.

よって太陽輻射 トル クも妥 当である と言 える.

最後 に残 留磁 気 トル クだが,3.3.5項 で以下の式で表 され る ことを述べ た.

τRM=m×B (3.21)再 掲

文献 では衛 星の残留磁 気モー メン トをM=10-5Wb・mと 仮 定 している.こ の値 は真空 の透磁 率μo=4π ×

10-7H/mを 用 いて以下の よ うに換 算す ることができる.

M[Wb・m]
=7.96[Am2]m=

μo[H/m]
(3.32)

それ に対 して,ORBISは 式(322)よ り,残 留磁気モ・一一・・一メン トはINDEXと 同等の値で ある0,514Am2を 用 いて

計算 してい る.こ れ らの比較 よ り,ORBISの 残留磁 気モーメ ン トは,文 献 よ り101程 度小 さい値 を用 いて い

ることがわか る.よ って残 留磁気 トル カ も文献 の値 よ り101程 度小 さくなるのは妥当であ ると考 え られ る.

以上 よ り本 シ ミュ レー タの環境外乱 トル クの大 き さは妥 当で あると言 える.
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第4章 姿勢決定及び制御

4.1理 学観測衛星の姿勢系への要求

一般的に,理 学観測など理学的なミッションを行 う際には,ミ ッシ ョン側か ら姿勢系への姿勢指向精度,

姿勢安定度などの要求が生まれる.こ こで,そ れぞれの定義について述べる.姿 勢指向精度 とは,観 測衛星

には,必 ず観測をするためにミッション機器が載っているが,そ の ミッション機器の座標系と衛星の真の位

置により規定される目標の ミション機器座標系 との誤差角である.ま た,姿 勢安定度 とは,規 定 した時間枠

(時間フ レーム)の 間の真値(姿 勢指向角を規定する座標系の真の状態)と 目標値(そ の座標系に対 して実

現 したい本 当の状態)と の差(制 御誤差)の 変動量であり,一 般にその時間枠の間の変動量の最大値で規定

されることが多い.

衛星*体 聾勢センサ{婁勢訣定蓄準}
陰定塵●藁 目楓塵篠藁衛皇本体目標

塵蝋 アライ掛 婁勤 瑚 婁鰍 定鉾)

暮準塵繍薬
ミ裳醐 陰{ベイ隣一ド}

昼擁塵禰薬

ミ輔 讐{へ'イロートつ

臓篠薬

図4.1指 向,姿 勢 の 定 義18)

本研究 では,ORBISを モデル に 目標 の姿勢制御の達成 を 目的 と してい るので,ORBISの ミッシ ョンか ら

の姿勢精度 に対す る要求 を以下の表4.10RBISに おける ミッシ ョンか らの姿勢精度 要求にま とめる.

表4.10RBISに おける ミッシ ョンか らの姿勢精度要求

要求姿勢指向精度

要求姿勢安定度

01deg

15arcsec/sec

4.2ノ イズ を考慮 したセ ンサモ デル

実際 の衛星 では,姿 勢角や角速度 をセ ンサで測定 し,姿 勢決定の入 力 と して用いてい る.し たがって,本

シ ミュ レー シ ョンでは,3.1.4項 で述べた キネマテ ィクス方程式,3.1.5項 で述べた ダイナ ミクス方程 式で算

出 され た姿勢角及 び角速度 を真 の角速度 とし,ラ ンダム ノイ ズを加 え ることでセ ンサの 出力 を模 擬 してい

る.こ の節 では,セ ンサの ノイズの式 を示す と同時 に妥 当性 の検 証 も述べ る.
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4.2.1恒 星 セ ンサ(STT)

本研 究では,AxcelSpace社 のAxelstar-3を 用い ることを想 定 している.Axelstar-3は 出力 でJ2000.0赤 道面

座標 系基 準での機 体座標系 の姿勢角誤差 をクオー タニオンで出力す る.機 体座標 系 とSTTの ア ライ メン ト

誤差 はない もの仮定 し,機 体座標 系のx軸 とSTTの ロール軸 は一致す るもの とす る.STTの 出力値 であ るク

オータニオ ンの姿勢決定値 のば らつ きがランダム誤 差 とな り,姿 勢決 定精度 と して ロール(光 軸 回 り)は

77arcsec(3σ),ピ ッチ/ヨ ー(光 軸 回 り以外)は7arcsec(3σ)が 生 じる.本 シ ミュ レーシ ョンで,こ の決定精度

誤差 を表 現す るため に,衛 星 の真 のクオー タニオ ンをq,STTの ランダムノイ ズをn,STTの 出力す るクオ
V-・一一・タニオ ンをq

STTと す る.

π=[η φ ηθ ηψ]τ (4.1)

ランダムノイズは,す べて白色雑音であることを想定し,次 式で規定す る.

E[nφ(の 】=o,E[π φ(のnφ(亡')]=σ 釜φ(亡)δ(亡一 が)

E[π θ(の]=0,E[nθ(む)箆 θ(む')]=σ 骨θ(亡)δ(t一 亡') (4.2)

E[%(む)]=o,E[η ψ(亡)7'・,t,(亡')]=σ 盈ψ(む)δ(亡 一 亡')

ここで,δ(ε 一亡')は連続系 にお けるデル タ関数 であ り,次 の式 を満 たす.

∫二δ(t-tr)d亡 一 ・
(4.3)

STTの ランダムノイズによる姿勢の変化を方向余弦行列は,nが 微小量であるため以下の式に近似できる。

Ci≡

昭

φ

-

ψ

-

φ

-

効

θ

(4.4)

式(3.7),式(3.9)よ りランダム ノイズによ る姿勢 の変化qn。is.は以下で近似 でき る.

T

q加・、,主[讐 讐 ㍗1] (4.5)

よって,STTか ら出力 され るクオータニオンqSTTは 次の よ うに計算で きる.

坐

q4-q3q2q12

靴 一一 ・一嶋 一 鱗 望購 師)

1

STTの 出力す るクオータニオンを模擬 できているかの妥 当性 を確認す るため に,J2000.0赤 道面座 標系 に対

して,初 期 姿勢を[000]Tと し,姿 勢変動が ない もの と して,出 力 した値qSTTを 式(3.4),式(3.8)か らオイ ラー

角に変換 して,そ れぞれ の軸 回 りのオ イラー角 ご とに確率変数 を計算 し,図4.2,図4.3に 示す.

30



2・ ・σ32・1σ4

」 瓢_興i門 臨 噛一 、

〉、1.5・ 》,1・5'

餐.,,蓄
oo
　う で

倉 ・ 璽　 　ゆ

§ §む し
dio

.5ao.S・

21。'.5。'5'1。-1・ ・-5・-65・ 一一1・ ・

randomvariable(arcsec)rand◎mvariabie(arcsec)

図4.2STTの 姿勢決定精度(ピ ッチ/ヨ ー)図4・3STTの 姿勢 決定精度(ロ ・一ル)

正規分布 にな り,STTの 出力 はAxelStar-3の 姿勢決定 を模擬 で きてい ることを確認で きた.

4.2.2MEMSジ ャ イ ロ

ー軸回 りのMEMSジ ャイ ロの出力す る角速度 ω∬RUは,衛 星 の真 の角速度 をω,ジ ャイ ロのバ イアス レー

トをb,ジ ャイ ロのシステム ノイズをη1とす る と次 のよ うに表現 され る6).

ω1Rσニω十η1十b(4・7)

バイ アス レー トわの誤 差モ デル は次の よ うな2つ があ る.

ランダム ウォー クモデルb=η2(4.8)

.1
ECRVモ デルb=一 一 ωb+η2(4・9)

τb

本論文ではランダムウォークモデルを採用 し,実 際の多くの科学衛星でもランダムウォークモデルが採用

されている。システムノイズ,ラ ンダムウォークノイズは,白 色雑音であることを想定 し,次 の式で規定

する.

E[η1(t)]-O,E[ηi(t)ηi(t)]一 σ。2(t)δ(t-t)(4・10)

E[η,(t)]-O,E[η,(t)i」 、(t')]一σ。2(t)`5s(t-t)(4・11)

δ(t一 亡')は式(4.3)の 値 で あ る.σ`の 次 元 は そ れ ぞ れ 次 の よ う に な る.

σv2[rad2/s](4.12)

Otl2[rad2/s3](4」3)
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4.3最 適 レギュレータを用いた姿勢制御アルゴリズム

本研究では,PPTを 使用 しての高精度姿勢制御を目的の一っ としている.PPTは 外力アクチュエータで

あるため,必 然的にゼロモーメンタム方式の制御になる.ロ ール,ピ ッチ,ヨ ーがそれぞれ微小量の場合

式(2.2)に示 したように運動方程式は独立で同一の構造になる.姿 勢決定系で,姿 勢角及び角速度を得 られ

ている場合以下の線形連続 システム方程式で表現できる.同 一の構造をもっているので,代 表 して機体座

標系でのx軸 回 りの運動方程式を用いて説明する19).

Ac(の=ノ1.x(の+わc㍑(の (4.14)

状態量,各 行列は以下のよ うに定義する.

y(t)ニ`cx(亡)

x(t)一[鋼

(4.15)

(4.16)

Ac-[81] (4.17)

b。=[・ti (4.18)

C。=[11] (4」9)

状態量κは,セ ンサを用いて直接観測できるとする.

しか し,実 際の衛星では,セ ンサの出力は連続的ではなく,特 定のサンプ リング周期毎に得 られる.そ

のため先の連続線形システム方程式を離散系に変換する必要がある.離 散線形システム方程式は以下のよ

うになる20).

x(k+1)=Ax(k)+bu(k) (4.20)

y(k)=Cx(k) (4.21)

ここで状態量はセンサの出力値になる.

κ(た)一[課)] (4.22)

離散時間をTと すると,係 数行列は以下のように算出できる.

∠4=eAcT

=£-1[(sE--A。)『1]

=[II】
(4.23)
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わイ 即)b・d・

一∬[1㌃1雌

一1湘 一園
(4.24)

c=Cc

まず初めに,こ のシステム方程式が可制御であることを確認する.

一 一購1

(4.25)

(4.26)

T2
1u・1=隔 壇(4・27)

T≠0の とき1U,1≠0よ り可制御 である.し たが って,こ のシステムに対 して,以 下の式(4.28)を 入力 とす る

状態 フィー ドバ ック制御 を施 し,フ ィー ドバ ック係数 は,最 適 レギ ュ レー タを用い て,評 価 関数1を 最小 に

す るよ うに設定す る.

u(k)=-fx(k)(4.28)

　
ノ ー Σ{x・(k)Qx(k)+u'(k)Ru(k)}(4・29)

ん　む

q,Rは 重み行列 と呼 ばれ,式(4.29)で は,qは2×2の 半正定行列,Rは スカ ラ・・一一Lとな り,制 御 目的に応 じて

q,R設 定す る.評 価関数1を 最 小にす るフィー ドバ ックゲイ ンは以 下の式 で与え られ る.

f=(R十bTPb)-1bTPA(4.30)

ここで,Pは 次 式のRiccati方 程式 を満 たす2×2の 正定行列 にな る.

P=∠4Tp、A-」47PB(R十 わTPの 一1bTPA十q(4.31)

以下 の表4.2に 本研究 で用 いたそれぞれの軸回 りでのパ ラメータを記載 す る.
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表4.2姿 勢制御 アル ゴ リズムにお けるパ ラメー タ

π軸1γ 軸lz軸

離散時間丁 1[sec]

9 [ll]
R 1

P

[総煕 ξ198] [1:藷1:雛ll1 [1:磯1:脚
プ 「0.34300.75661 [0.34970.7748] 「036090.80571

4.4PPT駆 動 アル ゴ リズム

ス ラス タは非線形 なア クチ ュエー タであるた め,連 続 系に近い形 で トル クを出す よ うに動作す るアル ゴ リ

ズムが必 要にな る.PPTの 推力発生 メカニズムは2.3.1項 で述べたが,PPTの 発 生す るイ ンパルスは1放

電 あた り変化 しない.4.3節 で述 べた姿勢制御 アル ゴリズムか ら制御周期Ts(制 御周期 と離散 時間Tは 同 じ

値 になる)ご とに必要なイ ンパル スlmpが 算出で きる.

Imp(k)=IZt(k)TI (4.32)

PPTが 一放電 で生み出すイ ンパ ルス をイ ンパル ス ビッ ト1bitと呼ぶが,ス ラスタモ ジュ レー タで必要 なイ ン

パル ス とイ ンパル ス ビッ トを用 いて,制 御周 期間で何 回放電す るべきかの放電 回数η{1,2,…,nmαxln∈Z}が 算

出で きる.た だ し,制 御周期 内での最大放 電回数ηη砿はキャパ シタへ の充電時間,イ グナイ タの点火周期,

放電時間 に依存す る.充 電時間 をtc,イグナイタの点火周期 をti,放 電時 間をtfと す ると,式(4.33)で 表 され る.

nmαx=
max{亡 σ 亡`}+亡 ノ

(4.33)

ここで,床 関数 を式(4.34),天 井 関数 を式(4.35)の よ うに定義 してい る.

Ixl=max{n∈Zln≦X} (4.34)

fxl=min{n∈Zln≦x} (4.35)

よって,制 御周期期 間での点火 回数πは式(4.37)で 表 され る.

Imp(k)

m(k)ニ1

bit

(4.36)

n(k)={離)謙)囎 三欝 一α5) (4.37)

ただ し,u(k)が 正 の場合,正 方向のPPTをn(k)回 等間隔で点火 し,u(k)が 負 の場合,負 方 向のPPTをn(k)

回等間隔で点火す る.PPTの 出力 をイ ンパル スで表す と図4.4の よ うに模擬 でき る.実 際の微 小間隔 ご との

イ ンパル スを足 し合わ して表現 してい る.図4.4はnmαx=10と している.nmαxが 大き くな るほ ど,線 形 に

近づ くことがわか る.
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図4.4PPTの 出 力 例

図45に アクチュエー タ部のブ ロ ック図 を示す.出 力す るイ ンパル スZLppT(k)は 以 下の式で計算で きる.

UPPT(k)一{ _∠ケ墓袈5～)
ifu(k)≧O

ifu(k)<0
(4.38)

㍑㈹ スラスタ

モジュレータ

η㈹
の,

5

Impdise

而 一5

一5

5i6一

アクチュエータモデル

MV UpPT(k)

図45PPTの 制御 モデル

4.5PPTを 用 いた3軸 姿 勢制御 シ ミュ レー シ ョン

先 までに述べ たアル ゴ リズムを用いて,姿 勢シ ミュ レータでの軌道上 の姿勢制御 を解 析 した.こ の章 での

シ ミュ レー シ ョン開始時間は2017年1月1日0時0分0秒 と してい る.ま た,PPTの 出力は首都大学東京

宇宙電気推進研究室 で開発 されたTMU-5P-PPT9)の 値 を用 いて姿勢制御 している.TMU-5P-PPTの 諸元,外

観 は表4.3,図4.6に 示す.
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曾

表4.3TMU-PPT-5P諸 元9)

寸法 52×87×214[㎜]

重量 1.41[kg]

イ ンパル ス ビッ ト1櫨 48.2[μNs]

比推 力1∫p 1255[s]

投入エネルギー 5[J]

充電時間 0.1[s]

1放 電時間 15[μs]

マ ス シ ョ ッ トムm 3.92[μ9]

推進効率η 6[%]

.d』

、評 〆 ぎ

軍

轟、 ㌔

1
'`

図4.6TMU-PPT--5P外 観 図9)

TMU-PPT-5Pの 充 電 時 間 に は0.1sを 要 し,放 電 時 間 は15psと な っ て い る.

火 回 数nmαx-9と な る.

したが って,1秒 間 での最大点

4.5.1環 境外 乱 トル ク に よる姿 勢変動

3.3節 の説 明に基づき実装 した環境外乱 トルクに よる姿勢変動 を検証す るた め,姿 勢 決定及 び姿勢制御

を行 わず,初 期 条件 と して,J2000.0赤 道座標 系基準 の機体の初期姿勢角[φoθoψo]T=[000]Tdeg(今 後姿

勢角の基準座標 系はJ2000.0赤 道座標系基準 と定義す る.),機 体の初期 角速度[ωoκωoγωo・]T=[000]Tdeg/s

を与 え,実 際の想定軌道 に基づ いて軌道周期であ る5760sの シ ミュ レーシ ョンを行 った.そ の結果 を以 下に

示す.

36



脇
。
℃
]

200

0

e-200

0

珊
。
で
]

100

0
くb -100

0

『
。
で
]

200

0

100020003000
Time[s]

40005000

≡ト ー200

0

100020003000
Time[s]

40005000

100020003000
Time[s]

40005000

「

ー

」0

0

[
ω
＼
b。
o
℃
]

0
」0瞬

×

3

マo.2

営o一

3>-O・20

100020003000
Time[s]

40005000

マo.5

営o一

3N儒 α50

100020003000
Time[s]

40005000

100020003000
Time[s]

40005000

図4.7姿 勢角及び角速度

4.5.2PPTを 用 い た3軸 姿 勢 制 御

4.3節,4.4節 で述べた,ア ル ゴリズムを用 いて姿勢 を制御す る.た だ し,姿 勢決定 はカル マンフ ィル

タな どのアル ゴ リズムは使用せず に,MEMSジ ャイ ロとSTTの 出力を用い る.PPTの 衛星 への搭載位 置 を

図4.8に 示 し,ス ラスタNo.と トル クの発生方 向の例 を表4.4に ま とめ る.な お,本 研 究で はPPTの 搭 載位

置 は重心 が衛 星の体心 と一致す るこ とを仮定 し,重 心 か らの距離が0.25mの 位 置に搭 載す るこ とをかんげ
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る。また,TMU-PPT-5Pを 用い るこ とを想定 してい るので1放 電 での与 え得 る角運動量 は12.05pNmと な る.

た だ し,シ ミュ レーシ ョン上でのPPTの 出力 は理想的 な矩形で表現 し,1放 電での トル クT,・O.8033Nmと

し,1放 電の発生出力 を図4.9に 示す.

図4.8PPT搭 載配置図

表4.4ス ラスタの発生す る トル ク例

ス ラ ス タNo.

取 り付 け位置ベ ク トル γ[rn](質 量中心か ら) 発生 トル ク7/1Tl【Nml

㌦ 今 窃 乃 乃 乃

1 0 一〇.25 一〇25 一1 .0 0 0

2 0 一〇25 0.25 1.0 0.0 0.0

3 0.25 0 0.25 0.0 1.0 0.0

4 0.25 0 一〇.25 0.0 一1 .0 0.0

5 一〇.25 一〇.25 0 0.0 0.0 一1 .0

6 一〇.25 0.25 0 0.0 0.0 1.0
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TMU-PPT-5Pの 充電時間tdは0.lsec,放 電時間tfは10μsよ り,最 大点火 回数nmaxは9回 と して与 え得 る角

運動量 を計算 している.定 常応答時 の姿勢精度 を検証す るため,初 期姿勢角[φoθoψo]T=[000]Tdeg,機 体

の初期角速度[ωoκωoγωo・]T=[00.010]Tdeg/sと し,環 境外乱 を抑制 し,姿 勢 を維持す る軌道1周 分 の姿勢

制御 シ ミュ レー シ ョンを行 った.時 間の応答 の結 果は以下の通 りである.
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図4.11姿 勢角速度 の時間応答

目標 のクオー タニオ ンをqt,真 の姿勢の クオー タニオ ンをq,姿 勢の誤差をq。rr。.とす る と,式(4.39)の

関係 があ る.外 乱抑制 を考 える とき 目標姿勢 はニ[0001]τ となる.

q=q・t⑭qerγor(439)

ここか ら,qerr。 γは以下の式 で求 めるこ とが できる.

qerror=q套 ⑭q(4。40)

-ql

q'一=ll(4・41)

q4

姿勢指 向精度θは以 下の式 で定義す る.

θ=2cos-1qerror4(4.42)

qerr。r-[q,rr。r、q,rr。 。、qer,。r3q。rr。r4]T(4・43)

姿勢安定度ρは以下の式で定義す る.

n=ω 爵十ω多十ω多(4.44)
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式(4.42),式(4.44)か ら姿勢指 向精度 と姿勢 安定度 を計算 し,時 間応答 と確 率分布 を示 した.た だ し,姿 勢

指 向精度,姿 勢安定度 はガンマ分布 に従 うと仮定 し,式(4.45)よ り確率密度 関数 を求めた.ス ケールパ ラメ
ー タα

,形 状パ ラメータβは表 にま とめた 。

1x

xα 一1θア1κ>0プ(xlα,β)= βαr(
α)

(4.45)

表4.5ス ケールパ ラメー タ,形 状パ ラメー タ

スケールパ ラメー タα 形状パラメータβ

姿勢指向精度 4.23254 0.00477299

姿勢安定度 5.45881 0.00128059
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図4.13姿 勢安定度

現状,ア クチ ュエー タ としてRWを 用 いた超小型衛星で達成 されてい る姿勢制御 は表1.1に 示 したが,姿

勢指 向精度 はO.05deg～0.1deg程 度,姿 勢安 定度 は0.004deg/s程 度 となってい る.図4.12,図4.13にPPTを

用 いた指 向精度,姿 勢安定度 の結果 を示 したが,指 向精度 に関 しては,十 分RWと 同等の指 向精度 を達成 で

きてい る.し か し,安 定度 に関 しては,RWで の制御 性能を下回 る結果 になった.

上の シ ミュ レー シ ョン結果 は1bit=48.2pNsと した ときの値 である.

1bit={12.05pNs,24.lpNs,48.2pNs,96.4pNs,144.6pNs}と した ときの指 向精度,姿 勢安 定度 の確率分布結果

を以下に示す.
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図4.14,図4.15か ら読 み取れ る よ うに,姿 勢指 向精度 に関 して は,1bit=48.2μNsの ときが一番ば らつ き

もな く高精度で ある.姿 勢安 定度 に関 しては,1bitが 小 さいほ ど,安 定度は よくな る傾 向にある ことがわか

る.し か し,も ちろん1bitが小 さくな りす ぎると,外 乱を打ち消せ な くな るので精度が悪 くな ると考え られ

る,し たがって,指 向精度 と姿勢安定度 は ミッシ ョンに合 わせ て トレー ドオフ してイ ンパル ス ビッ トを決め

る必要 がある と考え られ る.
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第5章 超小型衛星におけるPPTで の姿勢制御

の実現性

5.1考 察

4.5.2項 でPPTを 用 いて3軸 姿勢制御 を行 った場合,RWよ りも高精度 な姿勢 制御 精度 を達成 できる こ

とを示 したが,4.5.2項 では,超 小型衛星 にお ける制約で ある,電 力収支 の観点 を除外 して制御 している.

本節 では,電 力収支 を考慮 した上で,PPTに よる制御 が実現可能 か,ま たは どの よ うなPPTの システ ムな

らば,超 小型衛 星の限 られ た電力 の中で,ミ ッシ ョンを達成で きるか を考察 し,PPTの システム のパ ラメー

タを抽出す る.

まず初 めに,超 小型衛星 の電力収支 の示す.ORBISの 電力収支 を例 として挙 げ る.ORBISの 軌道条件 は

先 にも述べた が,軌 道高度550㎞,軌 道傾斜 角31degと なってい る.ま た,ORBISは 一般 的な超 小型衛星 の

運用寿命 と同様 に運用期 間を2年 としてい るが,2年 後 の発電力 の効率劣化 も考慮 した上 で,電 力収支 を計

算 して,そ の結果 か ら,PPTに 使用 できる電力範 囲を算 出す る.

発 電力Pは 以下の式か ら求 まる.

P=Scell×Es× ηceu×XxDrxI7× τ ×cosθ (5.1)

式(5.1)で使 用す るパ ラメー タは以 下の表 にま とめた.

表5.1発 電力 の計算 に用い るパ ラメー タ21)

太陽電池セル総面積∫σ飢 0.640[m2] 太陽強度E。 1310[W/m2]

太 陽電池セル効率ηcθε` 0.28[一] 電力伝達効率X 0.80[一]

2年 後の効率劣化率D. 0.9目 温度の影響1T 0.97[一]

カバーガ ラスの透過率τ 0.93[一] 太陽光入射角θ 5[deg]

太 陽光強度 は電力的 に最 も不利 になる遠 日点 を想定 した値 にな ってい る21).太 陽光入射 角は5degと して計

算す る と,発 電力Pは,143.iWと な る.日 照時間は1周 回5760sの うち3598s(2017年1月 か ら2018年12

月 までの最小値)と す る と,1周 回分の発電量Ptは

P亡=」Pt=514873.8[1] (5.2)

となる.

日照時,蝕 時 の ミッシ ョンモー ドにお ける各サブシステムの使 用機 器 と消費電力 を以下 にま とめる.な お

ORBISで は,電 源 系で28Vの 非安定電圧 を5Vに 変換す る ときの変換効率 を0.8,5Vか ら3.3Vに 変換す る

ときの変換効率 を0.9と して計算す る.
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表5。20RBIS各 サブシステムの使用機器 と消費電力

簗凋蠣 蝕
1ゑ1撫 盟1個 数1電 圧vl電 濡A1雷 士wl亦 焔痴 疎1合 計 雷 ナlw1ミ ッシ ョン ミ ッ シ ョ ン

6.8 6.8

1.3 1.3

0.0 0.0

4.2 4.2
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図5.1軌 道1周 分の各サブ システムの消費電力

表52か らアクチュエータであるPPT以 外の機器の消費電力がわかるので,一 周回分で使用する電力量Psa

を以下の計算式から算出できる.

一 周 の 使 用 電 力 量[1]47 .3x5760+10.0×1962

Psa= 電 力 伝 達 効 率O
・80

(5.3)

=365085[J]
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よって,PPTの1周 回で使用 でき る電力量PPPTは,

PPPT=Pt-」 らα=149788[刀 (5.4)

となる.投 入エネル ギー が5JのPPTを 使 用 して制御 す るとき,軌 道一周でPPTの 合計の放電回数 は以 下の

式か ら計算 でき,29957.6回 が上限にな る.

PPPT

投入エネルギー

=29957 .6 (5.5)

4.5.2

な る.

項で述べた条件で姿勢制御をした場合の軌道1周 回でのPPT放 電回数の時間履歴は以下のように

×10414

12

0

8

貞0

4

1
」
O
』
e
⊆
コ
Z

尉
O
よ
0り

2

0
0

-■■■■●rQ圓→・(Nb2)

-rotl-(NO1)

一・■一一pitch+(Ne .3)

-pitch-《No .4}

-Chi+〈 南 邑6)

-thi-〈Nk).5}

-TOTAL

10002000300040005000

time[S]

図5.2最 大放電回数を9回 としたときの各スラスタの放電回数

全PPTの 放 電回数 の総和 は138065回 とな り,1周 回での放電 可能回数 を大幅 に上回って しま って いる.よ

って,最 大放電回数 が9回 での制御 は超 小型衛 星では実現不 可能 である.最 大放電 回数 が何 回 まで許容で き

るか を検証す るた めに,制 御 周期間 での最 大放 電回数nmαx-{1,2,3,4,5,6,7,8,9}と して,シ ミュ レー シ ョン し

た.た だ し,初 期条件,1bit等 は4.5.2項 の時 と同条件 とす る.PPTの 総放電回数 と最 大姿勢指向精度誤差

(0-peak),最 大姿勢 安定度(0-peak)の シ ミュ レー シ ョン結果 を表5.3に 示 し,図5.3は 最 大放電回数 と総

放 電回数 との関係 を示 した.指 向制御 精度,姿 勢安定度の時系列デー タか ら確率分布 を算 出 して考察す る.

図5.4は 制御 指 向精度 の確率分布 を,図5.5は 姿勢安 定度 の確率分布 を示す.

表5.3最 大放電回数 と総放電回数の関係

最大放電回数η,ηα。 1 2 3 4 5 6 7 8 9

総放電回数 ×104 3.3398 4.9555 6.4934 7.9917 9.4693 10.9200 122960 13.8060

姿 勢 指 向 精 度 誤 差

(0-peak)[deg]
179,999 0.0905 0.0743 0.0776 0.0600 0.0631 0.0728 0.0671 0.0679

姿 勢 安 定 度

(〇-peak)[deg/sec]

0.3644 0.0063 0.01 0.OlO6 0.Ol14 0.Ol36 0.0151 0.0164 0.Ol68
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表5.3,図5.3～ 図5.5か ら,投 入エ ネル ギー5Jで1bit-48.2μNsのPPTを 用いた とき,RWと 同等 の精度

を電力の制約 による総放電 可能 回数 以下で達成す ることは難 しい ことがわかる.単 純 な解 決策 と しては,投

入エネル ギー を5Jか ら2.5Jに す る と総放電可能回数 は59915.2回 となる.キ ャパ シタに印加 す る電圧 が変

わ らない とす る と,充 電 時間は2倍 とな り,充 電時間の制約 か ら制御周期 内の最 大放 電回数nmaxは5回 に

な る.ま た,5Jか ら2Jに す る とき も同様 に考 えるこ とがで きて,総 放電可能回数 は74894回,制 御周期 内

の最大放電回数nmaxは4回 とな る.投 入 エネルギーを減 らして も同等 のlbitを出力でき ると仮定す る と,最

大放電回数nmaxが5回 以 内で も十分にRWと 同程度 の精度が得 られ ることが わか る.1bit-48.2pNsの 時,超

小型衛星で実現 可能 な最 大放 電回数ηmακは4回 まで とな る.

図5.4か ら,姿 勢指 向精度 に関 しては,4≦nmax≦9の 範囲では,制 御精度 に差 異はほ とん どない こ とが見

てわか る.図5.5か ら姿勢安 定度 に関 しては,最 大放電回数が少ないほ ど,姿 勢 は安 定す る結果が得 られ た

が,こ れは,最 大放電回数が大 き くなる と制御 周期間で与 え得 る角運 動量が大 きくな るこ とか ら,妥 当な結

果で ある と言 えるだろ う.

1bit=24,1μN∫,1bit=96.4μNsの 時のnmaxとPPTの 総 放電回数 の関係 を以下に表す.
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1bit=24.1μNs,1bit=96.2pNsの 両方 とも1bit=48.2FNsと 同様 に総放 電回数 の制約 か ら実現可能な最大放

電回{9(nmαxは4回 まで となる.

よって,最 大放電回1$(nmCtX=4の 時,1bitの 変更時の指向精度,姿 勢 安定度 の影響 を評価 す る.指 向精度,

姿勢 安定度 の シ ミュ レーシ ョン結 果か らガ ンマ分布 を計算 し評価 す る.ま た,そ れぞれ の1bitの総放 電回数

の関係 を図に示 し.具 体的な数値 については表に明記 した.
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0.025

表5.41厩 の変化に よる総放電 回数(nmαx=4)

1b`亡[μNs]

指向精度 姿勢安定度

総放電回数
α β

最 大 値

[deg]0-peak
α β

最 大 値

[deg/s]0-peak

12.05 1.80E+02 3.64E-Ol

16.18 1.84 3.18E-02 2.31E-Ol 5.67 3.46E-04 5.40E-03 6.79E+04

24.1 4.58 7.HE-03 9.18E-02 5.71 4.38E-04 6.90E-03 6.70E+04

32.13 4.65 5.56E-03 6.76E-02 6.10 4.91E-04 7.90E-03 6.64E+04

36.05 4.15 6.08E-03 7.98E-02 5.14 6.19E-04 1.00E-02 6.60E+04

48.2 4.45 4.99E-03 7.76E-02 5.20 7.22E-04 1.06E-02 6.49E+04

96.4 4.08 4.57E-03 6.03E-02 5.32 1.08E-03 1.66E-02 6.21E+04

144.6 3.83 5.36E-03 6.76E-02 5.28 1.42E-03 1。93E-02 5.96E+04
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表5.4に 示す よ うに,nmaxニ4で,Ibit=12.05μNsの 時 に姿勢 は発散 して しまって制御 ができない結果 とな

った.そ の他 の1bitでは,総 放電可能回数 以内で制御す るこ とがで きる.指 向精度 は1bit・96.4pNsの 時に最

小 の 姿 勢 精度 に な るが,姿 勢 安 定度 は大 き い結 果 に な って い る.逆 に姿 勢 安 定度 を最 小 にす る値 は

1bit=16.18μNsの 時にな るが,指 向精度 は0.05deg～0.ldeg以 内に制御 できていない.1bit=32.13μNsの 時に

指 向精度0.0676deg,姿 勢安 定度0.0079deg/sと なる,RWを 用いた制御 では,指 向精度 は0.05deg～0.ldeg,

姿勢安定度 は0.004deg/sが 達成 されてい る.し たがって,姿 勢安 定はRWで の制御 精度 に劣 るが,指 向精度

は同等な結果 が得 られ た.ま たORBISの 姿勢制御要求で ある指向精度0.ldeg,姿 勢安定度0.004deg/sに 関

しては,両 方 を同時 に満たす こ とは難 しい と考 え られ る.し か し,ミ ッシ ョン要求 によって は指 向精度要求

のみ厳 しい場合や,姿 勢安定度要求 のみ厳 しい場合が あ り,そ れぞれの ミッシ ョンに合 わせ て,最 適 な∬臨

を出力で きるPPTを 開発す ることで,要 求を満 たす ことが できる と考 え られ る.

5.2PPTの 実 現可 能 シス テム要求 の抽 出

5.1節 で,実 際 に超小型衛星 での電力収支範囲の 中で,PPTで 高精度 な姿勢制御 が可能か ど うか を考察

した。その結果 を踏 まえて,こ の節 で,実 際に ミッシ ョン期間,運 用期 間を踏 まえて,高 精度 姿勢制御 が達

成 可能 なPPTの システ ム要求 を抽 出す る.5.1節 で算 出 した高精度 を達成す るため の1bitは32.13pNs,制

御周期期 間内での最 大放電回数㌔ 薦は4回 のパ ラメータを用 いて,衛 星 の運用期 間を想 定 してシステム要

求 を抽 出す る.
一般的 に超小型衛 星の運用期間は2年 間で,ORBISも2年 間で設計 され ている.初 期運用 に半年間要す

る と仮定す る と,理 学観測 な どの ミッシ ョンを行 う期間 は1年 半 になる.軌 道1周 分でのそれぞれ のPPTの

放電回数 は以 ドの表5.5に ま とめ る.
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表5.5各PPTの 放電回数

放電回数

roll+(No.2)

roll-(No.1)

pitch+(No.3)

pitch-(No.4)

phi+(No.6)

phi-(No.5)

TOTAL

10257

11678

8288

13677

8621

13843

66364

一番 多 く放 電す るPPTは ψ軸回 りの13843回 で ある.ORBISの 軌道 条件で考え ると,一 日での周 回回数 は

15.0553回 とな るので,1年 半 の運用 を考 える と114,206,688回 の放 電回数 が必要にな る.実 際 には この値

に安全 率をか けて更 に多 くの放電回数 が必要 になる.こ の放電回数 を保証 し,安 定 したlbitを生 み出すPPT

が理 学観 測の ミッシ ョンを想定 した ときのPPTへ のシステ ム要求 になる.実 際PPTの 個数 を増やす な どで

PPT一 機 あた りの放電回数 を減 らす こ とで システム要求は緩和 され るが,搭 載重量 な どの トレー ドオフに

な ることが考 え られ る.以 下超小型衛星で の高精度姿勢制御用PPTの システ ム要求 をま とめる.た だ し,

搭載個数 は6基 を想定 して システ ム要求 を提案す る.

表5.6高 精度な理学 ミッシ ョン時のPPTの システム要求

イ ンパル ス ビッ ト∬厩 32.13膣Ns

最大点火周期 0.25sec

投入エネルギー 2J

作動保証回数*1 ll4,206,688回

*1作 動保証回数は安定 したインパルスが供給できる回数

長時間の理学観測 ミッションを想定する場合は作動保証回数が大変膨大な回数になってしま う.し か し

長時間の観測 ミッションではなく,短 期間の高精度な姿勢制御 をミッションとする場合は十分な性能 を出

せ るだろ う.

5.3今 後 の課 題

本研究では,PPTの 非線形要素をできるだけ線形的に駆動することで,制 御系は離散線形 と近似 して制御

系を設計 している.実 際の姿勢指向精度,姿 勢安定度はシミュレーションをしない と算出できない.し たが

ってPPTの 非線形のアクチュエータ要素を考慮 して制御系を設計 しPPTの 設計パラメータを解析的に提案

して,評 価できる手法が必要になると考えられる.
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第6章 結論

6.1ま と め

本研究では,超 小型衛星の新 しい姿勢制御アクチュエータとしてPPTを 使用 して高精度姿勢制御手法の

確立と,超 小型衛星ORBISの 衛星モデル,軌 道条件等を仮定 して,軌 道上での高精度姿勢制御の実現可能

性の評価,検 討を,姿 勢シミュレータを用いて行い,PPTの システム要求を抽出した.

第2章 では,超 小型衛星での姿勢系のシステムと実際に想定 しているセンサやアクチュエータの紹介を

行った.ま たORBISの ミッション内容についても触れた.

第3章 では,ORBISの 衛星モデルの説明,軌 道条件から軌道位置,速 度算出方法の紹介.そ こから軌道

上の環境モデルの算出法 と値の妥当性を検証 した.

第4章 では.実 際にPPTを 用いるときの姿勢制御アルゴリズムを述べて,姿 勢シミュレータを用いて,

高精度姿勢制御が実現可能かの検証を行った.

第5章 では,超 小型衛星の電力収支や運用期間の考慮 した上での,PPTの 高精度姿勢制御の実現可能性

の検証と,高 精度姿勢制御に必要なPPTの 設計パラメータの抽出を行った.

よって以上より,

● 超小型衛星特有の厳 しい電力要求のもとでのPPTで の制御指向精度はRWと 同程度のもの,姿 勢安定

度はRWに は劣る結果が得 られた.

● 姿勢シ ミュレータを用いて,ミ ッションの運用期間や電力収支からPPTの システム要求を表5.6の よ

うに提案 した.

6.2今 後 の展 望

現状では,シ ミュレーションを回す ことで超小型衛星のPPTで の制御精度を確認 している.5。3節 で

も述べた通 り,今 後の展望 としては,PPTの 非線形要素も制御系設計に取 り入れて,よ り解析的にパラメ
ータと指向精度や姿勢安定度の算出

,評 価を行 うことが今後の展望である.
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