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内容梗概

人工衛星の姿勢制御は，一般にはホイールと呼ばれるモータで行われているが，
これを磁気トルカと呼ばれる電磁石のみで行うことは，軽量かつ低コストな点で特
に小型衛星にとって有利となる．しかし，磁気トルクは磁場に垂直方向のみ発生す
るため，クロスプロダクト則などの従来手法では，十分な姿勢制御精度を得ること
が難しかった．そこで，地球近傍での小型衛星の姿勢制御を行う際，外乱として支
配的な残留磁気トルクに着目し，その要因となる残留磁気モーメントを推定するこ
とで精度向上を図ることを提案した．
本論文では，提案手法による姿勢制御を行うにあたり，残留磁気以外の外乱トル
クやセンサの観測雑音が, 残留磁気モーメントの推定にどう影響を与えるのかにつ
いて, シミュレーションによる検討を行い，その有効性を示した．
残留磁気モーメントを求める際，外乱オブザーバのトルク推定値と，地磁場セン
サの測定値の位相差が推定に大きく影響を及ぼすことが分かった．そのため，地磁
場センサからの測定値を，計算に用いる前にローパスフィルタを挿入し，外乱オブ
ザーバのトルク推定値との位相をあわせることで，残留磁気モーメントの推定精
度が向上した．また，推定精度の向上に伴い，外乱オブザーバの時定数を大きくす
ることが可能となり，角速度センサにおける観測雑音を大幅にカットすることがで
き，角度誤差も向上した．



目 次

第 1章 序論 7

1.1 研究の背景 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7

1.2 本研究の目的 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8

1.3 本論文の構成 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8

第 2章 三軸衛星の姿勢制御 9

2.1 緒言 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9

2.2 運動方程式と姿勢の定義 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9

2.2.1 座標系の定義 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9

2.2.2 オイラーパラメータ (Euler Symmetric Parameter) . . . . . . 12

2.3 ゼロモーメンタム衛星の運動方程式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13

2.4 結言 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 14

第 3章 従来手法による地磁気を用いた姿勢制御 15

3.1 緒言 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15

3.2 地磁気を用いた姿勢制御の概要 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15

3.3 軌道傾斜角における地磁場環境の違い . . . . . . . . . . . . . . . . 16

3.4 古典的な制御則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
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第1章 序論

1.1 研究の背景
近年，科学衛星は，科学ミッションの要求が次第に高度化したことにより，大型・

複雑化する傾向にあり，技術的な難度が上がってきている．そのため，開発が長期
化し，計画から打上げまで 10年近い歳月を必要とする衛星が多くなっている．そ
れに伴い，衛星の価格は 100億円を越えるほどの高価格化が進んでいる．また，長
期にわたる開発期間のため，新規技術試みの採用に対して慎重にならざるを得なく
なるなどの弊害も起こりうる．
このような状況への対策として，最近，小型衛星の開発が注目されている．小型
衛星とは，一般的には 1トン級の大型衛星より小さいものを指す．その中で，重量
が 100kgから 50kg程度までの衛星をマイクロサット，5kg程度までをナノサット，
1kg未満をピコサットとよび，それら超小型衛星が特に注目されている．
こうした小型衛星は，目標開発期間を 2年から 3年に設定しており，頻繁にしか
も安価に実現される．これにより，開発した先進技術を，実際の衛星システム上に
いち早く適用し，評価することが可能となる．またそこで得られた評価を，大型科
学衛星や新規技術開発へ活用することができる．
ここ最近打ち上げられたものでも様々な小型衛星がある．日本国内では，オーロ
ラ観測を主な目的とした50×50×50cm3,72kgの”れいめい [1]”，φ68.8×51.5cm3,54kg

の小型実証衛星”MICRO LABSAT[2]”，また10×10×10cm3,1kgの超小型衛星”Cube

Sat XI-V[3]”等がある．
海外においても，小型衛星としてその姿勢精度は最も良いと言われる70×70×30cm3,

53kgの”MOST[4]”をはじめとし，星間の高温プラズマを測定する64kgの”CHIPSat[5]”,

20×10×10cm3,2kg未満のナノサットとして”PACE[6]”，10×10×10cm3,1kg未満の
ピコサットとして”PALMSAT[7]”等が例として挙げられる．
特にMOSTを例に挙げると，星からの光を観測する衛星であり，星を観測する
ための機器を搭載し，その画像を常に中心に据えるように制御をかけることで，
3arcsec' 0.001◦のポインティング精度を達成している．これにより大きな科学的
成果を挙げている．
そうした中，小型衛星のアクチュエータとして，安価で，軽く，高効率なものが
求められている．そこで，システムが複雑でなく，自然力を用いることによって，
燃料などの寿命の心配が少ない磁気トルカーのみを用いることで，どこまで姿勢精
度が向上できるかについて検討している．
磁気トルカーのみを用いた姿勢制御 [8][9][10]に関して，その精度は現在数 ◦程度

であり，小型衛星で最も高い精度を持つと言われるMOST[4]の 0.001◦に比べると
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およそ数千倍にもなる．このように，小型衛星の姿勢アクチュエーターとして，Ḃ

制御 [11]等の古典的な制御を用いた現状では，その精度に関して，あまりにも性能
差がある．
また，小型衛星において，外乱の要素として考えられるものとして，残留磁気ト
ルクが挙げられる．この残留磁気トルクを推定することで，磁気トルカーによる精
度を向上させられる可能性があると考えられる．
以上のことを踏まえ，磁気のみによる衛星の姿勢制御について，精度向上の余地
は十分ありうると考えられる．

1.2 本研究の目的
人工衛星の姿勢制御は，一般にはホイールと呼ばれるモータで行われているが，
これを磁気トルカと呼ばれる電磁石のみで行うことは，軽量かつ低コストな点で特
に小型衛星にとって有利となる．
しかし，磁気トルクは磁場に垂直方向のみ発生するため，クロスプロダクト則な
どの従来手法では，十分な姿勢制御精度を得ることが難しかった．そのため，本研
究は，磁気トルカのみを用いた小型衛星の姿勢制御において，従来手法では数 [deg]

程度あった制御誤差を，1[deg]以下にすることを最終目標としている．
本論文では，地球近傍での小型衛星の姿勢制御を行う際，外乱として支配的な残
留磁気トルクに着目し，その要因となる残留磁気モーメントを推定することで精度
向上を図ることを提案した．

1.3 本論文の構成
本論文は 5章からなる．第 1章では，研究の背景と目的について述べた．第 2章
では，衛星の運動方程式や姿勢の定義について述べる．第 3章では，従来手法によ
る地磁気を用いた姿勢制御について紹介し，地磁気を用いた姿勢制御を行う際に，
外乱要因として残留磁気モーメントが支配的であることを述べる．第 4章では，残
留磁気の推定による磁気トルカのみを用いた衛星の姿勢制御を提案し，提案手法に
対し，シミュレーションを行った．第 5章で本研究で得られた知見と今後の課題に
ついて述べる．
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第2章 三軸衛星の姿勢制御

2.1 緒言
本章では，衛星の運動を 3次元的に表現して，制御系に構成していくことを説明
する．姿勢制御の特徴は，制御対象の衛星の 3次元の回転運動にあり，このダイナ
ミクスを把握することが，適切な制御系を設計する前提になる．
次節では，まず，衛星の姿勢を表すための座標系の定義について記述する．
また，ゼロ・モーメンタム方式では，アクチュエータで 3つの軸のまわりの角運
動量を制御する制御系を考え，運動が独立に扱えるピッチ軸について制御系を設計
し，残りの軸についても近似的に同じ設計が適用できることを述べる．

2.2 運動方程式と姿勢の定義
まず，衛星の姿勢は座標系を基準にして表す．衛星は軌道上を飛行し，その上で
ミッションに必要な姿勢の制御を行うので，軌道上の衛星の現在位置に基準座標系
をつくり，それを衛星の機体座標系の関係で衛星の姿勢を定義する．一般にその姿
勢は，基準座標系から機体座標系へのオイラー角で表現する方法がとられ，ほとん
どの場合にこの座標系で議論をすすめることができる．

2.2.1 座標系の定義

衛星の現在位置を原点にとり，軌道上に下図に示すような基準座標系を考える．
ここでは，磁気トルカのみを用いた小型衛星の姿勢制御を行うことを前提として
いる．そのため，瞬時に出しうるトルクに限度があり，頻繁な姿勢変化を伴うミッ
ションには向いていない．よって，慣性座標系に対し固定した座標系に関する姿勢
制御を考える．
今，Fig.2.1のように慣性座標系の Yearth軸まわりに 90[deg]まわした座標系X，

Y，Zを考える．+X方向を−Zearth方向，+Y 方向は+Yearthと同じ，+Z方向は
+Xearth方向とした座標系をとるとすると，これを基準座標系とよび，X，Y，Z

は右手系をなす．
衛星の機体座標系をΦbody(Xbody，Ybody，Zbody)で定義し，以降添字 bodyは機体座
標系であることを示す．定常状態ではXbody，Ybody，ZbodyはそれぞれX，Y，Zに
一致している．
衛星の姿勢の乱れは，この機体座標系Φbody(Xbody，Ybody，Zbody)が基準座標系Φ(X，
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Xearth

Zearth

Yearth

X

YZ

X

YZ

X

YZ

inertial coordinate

standard coordinates

Zbody

Ybody

Xbody

body coordinates

図 2.1: 基準座標系と機体座標系

Y，Z)からどれだけ傾くかで定義され，その傾きを表現するのにオイラー (Euler)

の回転座標が用いられる．オイラーの回転座標とは，基準座標系Φ(X，Y，Z)を
機体座標系 Φbody(Xbody，Ybody，Zbody)に一致させるように行う，Fig.2.2のような
3回の座標回転をいう．(1)まずは基準座標系をZ(3)軸のまわりにψだけ回転させ

X

Y

Z

X’

Y’

ψ

ψ

XB

ZB

YB

Z’

Y’

ϕ

ϕ

Z

Y’

Z’

X’

X’’

θ

θ

図 2.2: オイラーの回転座標

る．それにより得られた新しい座標系をΦ(X ′，Y ′，Z)とすると，以下の式が成り
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立つ．



X ′

Y ′

Z


 =




cos ψ sin ψ 0

− sin ψ cos ψ 0

0 0 1







X

Y

Z




≡ A3
ψ




X

Y

Z




(2.1)

(2)次に新しい Y ′(2)軸まわりに θだけ回転する．新座標系Φ(X ′′，Y ′，Z ′)は以下
のように表される．




X ′′

Y ′

Z ′


 =




cos θ 0 − sin θ

0 1 0

sin θ 0 cos θ







X ′

Y ′

Z




≡ A2
θ




X ′

Y ′

Z




(2.2)

(3)最後にX ′′(1)軸まわりにϕだけ回転し，この新座標系が衛星の機体の座標系に
一致するとすると以下のように表される．




XB

YB

ZB


 =




1 0 0

0 cos ϕ sin ϕ

0 − sin ϕ cos ϕ







X ′′

Y ′′

Z ′




≡ A1
ϕ




X ′′

Y ′

Z ′




(2.3)

以上，基準座標系を 3→ 2→ 1軸の順に，ψ，θ，ϕずつ回転することによって，
機体座標系が得られる．すなわち，




XB

YB

ZB


 = A1

ϕA
2
θA

3
ψ




X

Y

Z




≡ A




X

Y

Z




(2.4)
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ここで，Aは以下のように表される．

A =




1 0 0

0 cos ϕ sin ϕ

0 − sin ϕ cos ϕ







cos θ 0 − sin θ

0 1 0

sin θ 0 cos θ







cos ψ sin ψ 0

− sin ψ cos ψ 0

0 0 1




=




cos ψcos θ sin ψcos θ −sin θ

cos ψsin θsin ϕ− sin ψcos ϕ sin ψsin θsin ϕ + cos ψcos ϕ cos θsin ϕ

cos ψsin θcos ϕ + sin ψsin ϕ sin ψsin θcos ϕ− cos ψsin ϕ cos θcos ϕ




(2.5)

このAは，方向余弦行列とよばれ，2つの座標系の関係を表せる．
しかし，この方向余弦行列は，回転させる軸の順序に依存したり，ある座標系か
ら別の座標系への行列が無数にある特異点があるなど，実用には問題もある．そこ
で，衛星の姿勢は以下のようにオイラーパラメータ (Euler Symmetric Parameter)

を用いて表される．

2.2.2 オイラーパラメータ (Euler Symmetric Parameter)

あるベクトル a =
(
a1 a2 a3

)T

に対して，Aをかけることは

Aa =




u1 u2 u3

v1 v2 v3

w1 w2 w3







a1

a2

a3




=




ua

va

wa




=




au

av

aw




(2.6)

ここで
Ae = e (2.7)

なる固有ベクトル eを考えると，これはこの回転変換によって不変なベクトルであ
る．よって， 


eu

ev

ew


 =




e1

e2

e3


 (2.8)

このベクトル eは回転の軸を表し，一般にこれはオイラー軸 (Euler Axis)とよば
れている．オイラーパラメータ (Euler Symmetric Parameter)は，基準座標系から
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別の新座標系への変換を，1つの単位ベクトル eとそのまわりの回転で表す方法で
あり，ベクトル eまわりの回転角を θとすると，次式で定義される．

q =




q1

q2

q3

q4




=




e1 sin
(

θ
2

)

e2 sin
(

θ
2

)

e3 sin
(

θ
2

)

cos
(

θ
2

)




(2.9)

このとき方向余弦行列A(q)は以下のように表される．

A(q) =




q1
2 − q2

2 − q3
2 + q4

2 2(q1q2 + q3q4) 2(q1q3 − q2q4)

2(q1q2 − q3q4) −q1
2 + q2

2 − q3
2 + q4

2 2(q2q3 + q1q4)

2(q1q3 + q2q4) 2(q2q3 − q1q4) −q1
2 − q2

2 + q3
2 + q4

2




(2.10)

また，時間変化率 q̇は，以下のようになる．

q̇ =
1

2




−q1 −q2 −q3

q4 −q3 q2

q3 q0 −q1

−q2 q1 q4







ωx

ωy

ωz


 (2.11)

最後に，上のようなベクトル eまわりの回転角を θを，機体座標の各軸まわりの
角度誤差として用いる場合，以下のように各軸の角度として表される．




θx

θy

θz


 =




e1

e2

e3


θ (2.12)

2.3 ゼロモーメンタム衛星の運動方程式
ゼロモーメンタム衛星の姿勢ダイナミクスを表現する伝達関数を求める．
まず，運動方程式は慣性モーメントを I，各軸まわりの衛星姿勢を θ，衛星に作
用するトルクをTとして，以下のように表される．

Ixx
d2

dt2
θx = Tx (2.13)

Iyy
d2

dt2
θy = Ty (2.14)
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X

Y

Z

Xbody

Ybody

θ

Zbody

(e1,e2,e3)

θ

θ e1
2

 + e2
2

 + e3
2
= 1

図 2.3: オイラーパラメータ

Izz
d2

dt2
θz = Tz (2.15)

Eq.2.13，Eq.2.14，Eq.2.15に見られるように，各軸は対称である．よって添え字
を除いて以下のように表す．

d2

dt2
θz =

Tz

I
(2.16)

これをラプラス変換すると，

s2θz =
Tz

I
(2.17)

となる．
従って入力Tから出力 θまでの特性は以下のように表される．

θ

T
=

1

Is2
(2.18)

2.4 結言
本章では，まず，衛星の姿勢を表すための座標系の定義について説明した．また，
ゼロモーメンタム衛星の姿勢ダイナミクスを表現する伝達関数についても触れた．
次章では，この伝達関数の入力をどのように決めるのか，磁気モーメントを用いた
制御則の部分について説明する．
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第3章 従来手法による地磁気を用い
た姿勢制御

3.1 緒言
本章では，まず磁気トルカによってトルクが発生する原理について説明する．次
に，トルクを発生させるには地磁場ベクトルが必要であることから，この手法に
よって姿勢制御される衛星がとりうる軌道について述べる．次に磁気モーメントを
用いた古典的な制御則について説明し，本研究にて用いている，擬似逆行列につい
て触れる．最後に，地球近傍での磁気トルカを用いた小型衛星の姿勢制御を行うに
あたって，外乱となる要因について述べる．

3.2 地磁気を用いた姿勢制御の概要
Fig.3.1衛星の内部に磁気モーメントMを発生させる制御ダイポールを設け，こ
れを地磁場Bの中に置くと両者の相互作用で発生するトルクTはEq.3.1のように
表される．

T = M×B (3.1)

M:発生磁気モーメント [Am2]

B:地磁場 [Wb/m2]

これを利用して衛星の姿勢制御を行うことを地磁気姿勢制御 (Geomagnetic Attitude

Stabilization)という．

T(torque)

B(magnetic field)

M(magnetic moment)

T(torque)

図 3.1: 磁気モーメントと地磁場ベクトルの相互作用から発生するトルク

地磁気の利用には大別すると，受動的な利用と能動的な利用の 2種類がある．受
動的な利用は，衛星に一定の磁気モーメントを与えるような固定のダイポールを搭
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載し，それを地磁場の中でそのまま飛行させれば結局発生するトルク T = 0の状
態，すなわち衛星の磁気モーメントが地磁場ベクトルに沿って安定する性質を利用
するものである．地磁場ベクトルの方向が一定な赤道軌道上などで有効である．一
方，能動的な利用は，衛星の磁気モーメントの大きさ，方向をある基準にしたがっ
て変化させたり，または必要な場合にのみ加えたりして有効トルクを作り出し，任
意の方向へ姿勢を変えようとするものである．
本研究における地磁気の利用は，後者の能動的な利用である．前章でも述べた
が，ここでは，慣性座標系に対し固定した座標系に関する姿勢制御を考えている．

3.3 軌道傾斜角における地磁場環境の違い
磁気トルカを用いた姿勢制御には，地磁場ベクトルの存在が欠かせない．その
ため，衛星の軌道により，トルクが出しやすい方向と出しにくい方向が存在する．
本節では，地球を周回する衛星の軌道傾斜角を大きく 3つに分けて考え，衛星から
みた地磁場ベクトルについて比較した． Fig.3.3から分かるように，軌道傾斜角が

Xearth

Zearth

Yearth

Xbody

YbodyZbody

Xbody

YbodyZbody

Xbody

YbodyZbody

inclination =  0.0[deg]inclination =  0.0[deg]

inclination = 45.0[deg]inclination = 45.0[deg]
inclination = 97.8[deg]inclination = 97.8[deg]

図 3.2: 軌道傾斜角の違い

小さいほど，つまり軌道面が赤道面とのなす角が小さいほど，軌道上の衛星には同
じ向きの地磁場ベクトルしか感じられない．機体座標系をFig.3.2のようにとると，
+Xbody軸方向にしか地磁場ベクトルはでていない．これはEq.3.1の原理でトルク
を発生することを考えると，地磁場と同じ方向，つまり，この場合Xbody軸まわり
のトルクは発生する事ができない．
よって，軌道傾斜角はできるだけ大きい方が良い．例えば，Fig.3.2の　 inclination

= 97[deg]のような極軌道をとるとすると，地磁場ベクトルはその軌道を周回する
衛星にはXbodyZbody平面上を一回転したことになる．Eq.3.1は出せるトルクは地磁
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図 3.3: 軌道傾斜角における地磁場環境の違い

場に対し垂直平面上であることを示しているので，その地磁場ベクトルが平面内を
一回転するということは，少なくとも半周すれば全ての方向にトルクが出せるとい
うことになる．

3.4 古典的な制御則
古典的な制御則の例としては以下の 2つが挙げられる．

3.4.1 Ḃ制御 [11]

Ḃ制御は，衛星の角速度を，一度消散させて，衛星を静止させることを目的とす
る. 衛星の回転運動が持つエネルギーをEとするとき，

dE

dt
< 0 (3.2)

となるよう制御を行えば，衛星の運動エネルギーは消散して衛星が静止することに
なる．ここで衛星の慣性テンソルを I，衛星座標における角速度を ωとすると，

E =
1

2
ωtIω (3.3)
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であるので，

dE

dt
=

d

dt

(
1

2
ωtIω

)

=
1

2

(
dωt

dt
Iω + ωtI

dω

dt

)

=
1

2

{
(ωtI t dω

dt
)t + ωtI

dω

dt

}
(3.4)

ここで衛星に働くトルクをTとすれば，I d!
dt

= T，I t = Iであるので，

dE

dt
= ωtT (3.5)

となる．ここでTは磁気トルカーにより生じる制御トルクであり，地磁場ベクト
ルB，磁気モーメントMより，Eq.3.1を代入して以下のようになる．

dE

dt
= ωt · (M×B)

= Mt · (B× ω)
(3.6)

さらに，Bは慣性系では静止しているベクトルであるので，軌道運動を無視すれば
その時間変化は，

d

dt
B = B× ω (3.7)

と書ける．これを Eq.3.6に代入すると，

dE

dt
= Mt d

dt
B < 0 (3.8)

であれば，衛星の角速度がもつ運動エネルギーは消散すると分かる．
よって，磁場の変化率を見ながら，Eq.3.8を満たすように磁気トルカーを駆動す
る電流の方向を決めれば，衛星の角速度によって生じている運動エネルギーは消散
し，衛星は静止する．

3.4.2 クロスプロダクト則

クロスプロダクト則は，ある角運動量をもって回転する回転軸を，トルクを加え
て軸を傾ける，すなわち角運動量ベクトルを変化させるとき，加えるべき衛星の磁
気モーメントの制御則としてよく用いられる．

Mm = km (∆h×B) (3.9)

ここで∆hは変化させたい角運動量，kmは制御系のゲインである．発生トルクは
T = Mm ×Bに代入して，

T = −km(B ·B)∆h + km(∆h ·B)B (3.10)
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となる．右辺の第 1項が角運動量変化に利用できるトルク，第 2項が擾乱項である．
特に，∆hとBが直交した条件のときに制御ダイポールを加えると有効である．こ
の制御系実現には地磁場Bの情報が必要であるため，衛星に搭載した磁気センサー
で実測する場合もあるが，衛星上に地磁場モデル1を搭載し，それを利用する場合
も多い．

T

B 

∆h

disturbance

Mm

図 3.4: 欲しいトルクと発生トルクとの関係

3.5 擬似逆行列を用いた制御
衛星の内部に磁気モーメントMを発生させる制御ダイポールを設け，これを地
磁場Bの中に置くと両者の相互作用で発生するトルクTは Eq.3.11のように表さ
れる．

T = M×B (3.11)

M:発生磁気モーメント [Am2],B:地磁場 [Wb/m2]

ここで，Eq.3.11を変形すると，以下のように書き換えることができる．

T =




MyBz −MzBy

MzBx −MxBz

MxBy −MyBx




=




0 Bz −By

−Bz 0 Bx

By −Bx 0


 ·




Mx

My

Mz




≡ Bmat ·M

(3.12)

よって，Bmatの擬似逆行列を求めることで，あるトルクに対して必要な磁気モー
メントMが求められる．

M = Bmat
+ ·T (3.13)

これを利用して，衛星の磁気モーメントの大きさ，方向を変化させたり，または
必要な場合にのみ加えたりして有効トルクを作り出し，任意の方向へ姿勢を変えよ
うとする．

1地磁場モデルとしては標準的に IGRFモデルがよく用いられる．

19



3.5.1 擬似逆行列 (Pseudo Inverse)について

擬似逆行列Aは，ある行列Aに対して，以下の全ての条件を満たすもので，A

の転置行列と同じ次元の行列である．

AA+A = A (3.14)

A+AA+ = A+ (3.15)

(AA+)T = AA+ (3.16)

(A+A)T = A+A (3.17)

上のように定義された擬似逆行列A+は，以下の 3つの場合に分けられる．

1. Aが正則であれば，擬似逆行列A+は逆行列A−1と同じである．

2. Aが正方でないか，正則でないならばAは逆行列A−1を持たず，求めた擬
似逆行列は，与式の解の有無によって 2つに分けられる．

(a) 解が余る場合　⇒　ノルム最小解
T = M × Bから，発生トルクTは地磁場Bに対して垂直平面上に生
じる．またその大きさは，MとBで挟まれた平行四辺形の面積に等し
い．今，Fig.3.5のように，トルクTが地磁場Bに対して垂直にある場
合，そのトルクTを地磁場Bとの間に発生しうる磁気モーメントMは
無数にある．このように解が 1つに定まらない場合に，擬似逆行列を用
いることで，解の中でノルムが最小の解（ここでは地磁場Bに対して垂
直平面上にあるM）を求めることができる．

T = Bmat ·T ∩ |M| → min (3.18)

(b) 解がない場合　⇒　誤差最小解
Fig.3.6のように，トルクTが地磁場Bに対して垂直平面上にない場合，
そのトルクTを地磁場Bとの間に発生しうる磁気モーメントMは存在
しない．このように解が存在しない場合に，擬似逆行列を用いることで，
発生したトルクM × Bと欲しいトルク T との誤差が最小の解 (ここで
も同様ｊに，地磁場Bに対して垂直平面上にあるM) を求めることが
できる．

|T−Bmat ·M| → min (3.19)

3.6 地球近傍における外乱要因
Fig.3.7は，軌道高度の変化に対する，衛星に働く自然力トルクの傾向を示して
いる．実際には，衛星の形状，慣性モーメント，表面特性，残留磁気モーメントの
大きさ等で値が上下する．
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M

B

T

M1 M2

図 3.5: 解が余る場合

M

B

TM B

図 3.6: 解がない場合
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今，高度 600[km]程度の地球近傍での小型衛星の姿勢制御を考えた場合，重力
傾斜や太陽輻射圧トルクは，慣性モーメント，表面積など衛星の大きさに依存し，
Fig.3.7の値から容易に 2桁くらいオーダーが下がりうる．一方，残留磁気モーメ
ントは，内部の機器によるものであるので，衛星の大きさが小さくなっても，そう
値が変わるものではない．
そのため，地球近傍での小型衛星の姿勢制御における外乱要因としては，残留磁
気モーメントの影響による地磁気トルクが支配的である，

1.5[m]

0.5[m]0.5[m]

0.5[m]

70[kg]

10

10

600[km]

図 3.7: 地球近傍における外乱要因

3.6.1 残留磁気モーメント

残留磁気モーメントが生じる場合は大きく分けて２つある．
１つは，Fig.3.8のように内部の機器間において，カレントループができていると
き，不測の磁気モーメントが発生する可能性がある．これは，設計の段階でカレン
トループが生じないよう，努めることである程度軽減できる．
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もう１つは，通信機等の搭載でやむを得ず機器内に磁性体が使われたり，鉄などの
部分が磁性を帯びてしまった場合である．
以上の原因で生じる残留磁気モーメントが，地球周回の低軌道においては大きく
外乱トルクの要因となっている．

-

+ + -

current loop

図 3.8: current loop

3.7 結言
本章では，まず磁気トルカによってトルクが発生する原理について説明した．次
に，磁気トルカを用いて，効率よくトルクを発生させるには極軌道をとるのが良い
ことが分かった．
また，小型衛星の姿勢制御を行うに際し，外乱となりうる要因で，特に支配的で
あるのは残留磁気モーメントであることが分かっている．よって，これを推定する
ことが制御精度の向上につながると考えられる．
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第4章 残留磁気モーメントの推定に
よる姿勢制御の提案

4.1 緒言
本章では，提案する残留磁気モーメント推定による磁気トルカのみによる姿勢制
御について説明する．

4.2 提案手法の概要
本研究では地球近傍の慣性座標に対し固定した座標系に関して，磁気トルカのみ
を用いて小型衛星の姿勢制御を精度良く行うことを目標としている．
そのため，前章でも述べたように，その外乱要因として最も支配的である，残
留磁気モーメントによる外乱トルクを抑えることが精度向上につながると考えら
れる．
この外乱は，地磁場の周期が 3000[sec]であることから，コントローラのとりう
る時定数も長く，単純なフィードバックでは抑圧することができない．
そのため，外乱オブザーバによる外乱推定から，推定外乱トルク T̂dを求め，こ
のトルク T̂dと地磁場Bの測定値から残留磁気モーメント M̂rを推定する．その推
定値 M̂rを，要求トルク T を出すために計算された磁気モーメントMから常に差
し引いておけば，磁気モーメントに対し，自然にのってくる残留磁気モーメント分
をキャンセルすることができると考えられる．
提案手法の概要図は Fig.4.1に示す．残留磁気モーメントの推定の部分について
は，以下の 3つの過程を踏む．

1. まず，プラントからの出力にプラントの逆モデルと，その次数以上のローパ
スフィルタを通す．そして，プラントへの入力に同じローパスフィルタを通
したものとの差から推定外乱トルク T̂dを求める．

2. この推定外乱トルク T̂dと，地磁場ベクトルBの測定値からM̂r = Bmat
+ ·T̂d

を用い，残留磁気モーメント M̂rを推定する．

3. 推定した残留磁気モーメント M̂rを，要求トルク T を出すために計算された
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磁気モーメントMからひく．このとき発生するトルクは

T′ = (M− M̂r)×B

= Bmat · (M− M̂r)

= Tm − T̂d

(4.1)

で表される．

よって，推定した残留磁気モーメント M̂rにより，残留磁気モーメントがキャンセ
ルすることができると考えられる．

θ(x,y,z) T(x,y,z)

Mr=Bmat
+

Td

M=Bmat
+

T

Td(x,y,z)

T=M B

  B(x,y,z)

   Mr(x,y,z)
Td=Mr B

Tm(x,y,z)

  Td(x,y,z)

  M(x,y,z)θref(x,y,z)

Controller

C

Plant

P

Inverse Model

P
-1

LPF

Q

  B(x,y,z)   B(x,y,z)

LPF

Q
  B(x,y,z)

   Mr(x,y,z)

θnow(x,y,z)+

-

+

-

-

+

+

+

図 4.1: 提案手法の概要図

4.3 結言
本章では，残留磁気モーメント推定による磁気トルカのみによる姿勢制御につい
て提案した．次章では，提案手法について，磁気モーメントの計算に欠かせない地
磁場ベクトルの測定値や，プラントからの出力である角速度の測定値に雑音がのっ
た場合，残留磁気モーメントの推定をしうるのかについてシミュレータを用いて検
証し，提案手法の有効性について述べる．
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第5章 提案手法での衛星の姿勢制御
に関するシミュレーションに
よる検証

5.1 コントローラの設計
ゼロモーメンタム衛星は 3軸の運動が独立であり，Eq.2.18のような 1入力 1出
力プラントに対して，フィードバック制御系を設計した．

1
P(s)=

Ixxs2

Plant

T

-
+θref

Controller

Low-Pass Filter

1
1+τlpfs

PID

kp+kd
.s+ki

. 1
s

θnow

図 5.1: PIDコントローラの設計

まず，コントローラの設計にあたって，目標指令値と今の測定値との偏差（ここ
では角度誤差）に比例，積分，微分の演算を行う，PID制御を用いることとした．
コントローラは，比例・積分・微分の 3つの動作によって得られる値を組み合わせ
て出力とする．比例動作だけで制御を行うと，指令値や外乱に対し，オフセットが
残るが，積分動作を加えることによりこれを抑えることができる．微分動作は応答
特性を改善するのに役立つ．
また，Fig.5.1において，PIDコントローラの前に 1次遅れのローパスフィルタ

G(s) = 1
1+τlpf s

を付けた．これは指令値がステップで入力されるような場合に，コ
ントローラが微分動作で異常に大きなトルク値を出力することを避けるためであ
る．この時定数 τlpf の分，コントローラへの入力の立ち上がりがゆっくりになるの
で，トルクの出力も安定する．
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このときの目標値追従特性は以下のようになる．

θref − Td

θnow

= lim
s→0

s
1

1 + 1
1+τs

KP +KDs+KI
1
s

Is2

1

s

= lim
s→0

1 + τs

(1 + τs)Is2 + KP + KDs + KI
1
s

= 0

(5.1)

θref：衛星座標各軸まわりの目標姿勢 [rad]

θnow:衛星座標各軸まわりの現在の姿勢 [rad]

KP :PIDコントローラの比例ゲイン
KI :PIDコントローラの積分ゲイン
KD:PIDコントローラの微分ゲイン

I:衛星座標軸周りの慣性モーメント [kg・m2]

また，外乱抑圧特性についても示す．

θref − Td

r
= lim

s→0
s

1
Is2

1 + 1
1+τs

KP +KDs+KI
1
s

Is2

1

s

= lim
s→0

(1 + τs)Is2

(1 + τs)Is2 + KP + KDs + KI
1
s

= 0

(5.2)

5.1.1 制御パラメータ

PIDコントローラの制御パラメータを決めるにあたって，本研究においては係数
図法を用いた．
今，目標値から出力値までの伝達関数W(s)は，以下のように表せる．

W (s) =
(1 + τs)Is2

(1 + τs)Is2 + KP + KDs + KI
1
s

=
(1 + τs)Is3

(1 + τs)Is3 + KP s + KDs2 + KI

(5.3)

よって，分母多項式 P(s)は，以下のようになる．

P (s) = (1 + τs)Is3 + KDs2 + KP s + KI

= a4s
4 + a3s

3 + a2s
2 + a1s + a0

(5.4)

このとき，

γi =
ai

2

ai−1
2ai+1

2
(5.5)

とおくと，γ1 = 2.5,γ2 = γ3 = · · · = 2.0，τ = a1

a0
を満たすように多項式の係数を決

めればよい．この場合の τ [sec]は，等価時定数といわれる．
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上式を満たすような，制御パラメータは以下のように表される．

KP =
KD

2

2I
=

25I

2τ 2
(5.6)

KI =
KP

2

2.5KD

=
25I

2τ 3
(5.7)

KD =
5I

τ
(5.8)

τlpf =
τ

10
(5.9)

5.2 制御パラメータの決定
Fig.5.2のようにゼロモーメンタム衛星の制御系を構成した．
ここでは，衛星座標系の x, y, z軸に関しての 3次元モデルを考えた．

θx

θy

qref

qinitial

qnow

qinitial

θz

Controller

q θ
qnow

+

-

-

-

+

+

q θ

θ

θ

θ

θ

θ

θ

B(x,y,z)

Tm(x,y,z)

T=M B
M=Bmat

+
T

M(x,y,z)

B(x,y,z)

T(x,y,z)

1
Ixx s

1
Iyy s

1
Izz s

ωx

ωy

ωz
Controller

Controller

Tx

Ty

Tz

Tmx

Tmy

Tmz

Tx

Ty

Tz

Tmx

Tmy

Tmz

図 5.2: 3軸衛星のシミュレータ構成図

いま，衛星座標系の x，y，z軸においてそれぞれ残留磁気が 0.5[Am2]であると仮
定した．地磁場はここでは簡単のため，振幅は 30000[nT]，地磁場の位相差はBy，
BzがそれぞれBxから 1

3
π[rad]，2

3
π[rad] ずれている正弦波であるとした．

また，PIDコントローラのパラメータは係数図法を用いて決めた．このときの等
価時定数を τ [sec]とした．
まず，PIDコントローラのパラメータを決定している，時定数 τ [sec]を変化させ
ることで，制御誤差がどれくらい違うのか比較した．このとき残留磁気による外乱
トルク等は考慮に入れない． Fig.5.3について，τ=1500[sec]のとき，各軸の角度誤
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図 5.3: τ=1500[sec], Mr=0[Am2], 角度誤差
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図 5.4: τ=2000[sec]/2500[sec]/3000[sec], Mr=0[Am2], 角度誤差
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差は発散した．これは磁気モーメントと地磁場の関係からトルクを発生させている
ため，トルクは地磁場に対して垂直平面上にしかつくれない．そのため，地磁場の
周期 3000[sec]に対してある程度短い時間を時定数とすると，必要なトルクとして
コントローラが要求した分に対して，出せるトルクの方向がカバーしきれない，も
しくはそもそも要求されたトルクが大きすぎるといったことが考えられる．
その他，Fig.5.4より，2000，2500，3000[sec]と時定数 τ [sec]を大きくするにつ
れて，指令値追従は遅くなったが，安定性を得る事が分かる．
ここで，τ=2500[sec]の場合，角度誤差はｘ軸まわりに 0.0004[rad](≈0.023[deg])，

y軸まわりに 0.00012[rad](≈0.007[deg])，z軸まわりに 0.0003[rad](≈0.017[deg])，で
あった．
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図 5.5: τ=2500[sec], Mr=0[Am2], 角度誤差 (拡大)

このとき，制御に必要な磁気モーメントを Fig.5.6に，コントローラが要求した
トルクTと，磁気モーメントにより実際に発生したトルクTmとの関係を Fig.5.7

に示した．
Fig.5.6において x, y, zの３軸ともコイルの制限値である ±6[Am2]を大きく下
回っている．また，コントローラが要求したトルクに対し，磁気モーメントによる
発生トルクもほぼ追従していることが分かる．よって以降のシミュレーションのコ
ントローラの時定数 τ=2500[sec]とした．
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図 5.6: τ=2500[sec], Mr=0[Am2], 磁気モーメント
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5.3 残留磁気推定のシミュレーション
Fig.5.2をもとに，Fig.5.8のような外乱推定のシミュレータを構成した．
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図 5.8: 残留磁気推定のシミュレータ構成図

各種条件は同じで，衛星座標系のx，y，z軸においてそれぞれ残留磁気が0.5[Am2]

であるとした．地磁場は，振幅が 30000[nT]，位相差がBy，BzをそれぞれBxから
1
3
π[rad]，2

3
π[rad] の正弦波であるとした．

また，PIDコントローラのパラメータは係数図法を用いており，このときの等価
時定数は τ [sec]とした．
外乱オブザーバによる外乱推定では，系の出力値をプラントの逆モデルに入れ，
外乱が加わる前のトルクと，系の出力値から求めたトルクの差から外乱を推定した．
このとき，プラントのモデルは

P (s) =
1

Ixxs
(5.10)

Ixx:衛星座標系 x軸周りの慣性モーメント [kg・m2]

である. その逆モデルは Ixxsであり，プロパー (proper)であるようにするため，
Fig.5.9のようにローパスフィルタQを組み合わせて外乱推定をした．
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図 5.9: 外乱トルク推定

このとき，ローパスフィルタQは，プラントが 1次であるので，1次以上である
必要がある．よって，1次のQ(s)を Eq.5.11のようにおき，時定数を τqとした．

Q(s) =
1

1 + τqs
(5.11)

5.3.1 LPFの時定数 τq[sec]の変化による違い

まず，PIDコントローラのパラメータは係数図法を用いて決めており，等価時定
数 τ [sec]を 2500[sec]とした．
このとき，1次の LPFの時定数 τq[sec]を変化させることで，制御誤差がどれく

らい違うのか比較した．
以下に角度指令値を 10[deg] (= 0.1745[rad] )与えた時の，衛星座標系の各軸まわ
りの角度誤差を表した． 残留磁気モーメントを考慮にいれた場合，残留磁気推定
を行わなかった場合，Fig.??のように各軸の角度誤差は発散した．
そこで残留磁気推定を行って，残留磁気トルク分をキャンセルしたのが，Fig.5.11

になる．外乱トルク推定の際に挿入したローパスフィルタの時定数 τq[sec]が小さ
くなるにつれて，角度誤差は小さくなった．
ここで，τq=1[sec]の場合，Fig.5.12から分かるように，角度誤差はｘ軸まわりに

0.005[rad](≈0.29[deg])，y軸まわりに0.0053[rad](≈0.30[deg])，z軸まわりに0.004[rad]

(≈0.23[deg])，であった．ここで，ｘ軸を例にとり，横軸 τq 縦軸角度誤差として，
プロットするとFig.5.13のようになる．よって，角度誤差 1[deg]以下を目標として
いるので，このままでは τqは 1～5[sec]くらいである必要がある．
また，このとき，実際の残留磁気と推定した残留磁気をを Fig.5.14に比較した．

一見，推定値が大きく振動しており，推定していないように見えるが，残留磁気自
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図 5.10: τ=2500[sec], nonDOB, Mr=0.5[Am2], 角度誤差
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体も，地磁場に対して垂直平面上の成分と，平行な成分にわけることができる．地
磁場に平行な成分は，地磁場との間にトルクを生じないので，実際に外乱トルクを
生じる有効分が存在する．この推定値はその有効分を推定している．
そのため，残留磁気モーメントにより生じた外乱トルクと，推定した残留磁気か
ら計算して求めた外乱トルクの比較するとFig.5.15から，ほぼ一致していることが
分かる．Fig.5.16におけるずれは，外乱推定の際に用いたローパスフィルタの時定
数 τ=1[sec]である．
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図 5.14: τ=2500[sec], tq=1[sec], Mr=0.5[Am2], 残留磁気モーメント

また，このときの残留磁気を考慮に入れた，実際に磁気トルカが出さなければな
らない磁気モーメントMは±6[Am2]以内であるので現実的である．

5.4 測定誤差による影響

5.4.1 地磁場センサの測定値にノイズを含む場合

測定誤差による影響をみるために，まずは Fig.5.17，Fig.5.18のように，地磁場
センサの測定値に白色雑音を加えた．地磁場の大きさが 30000[nT]であるのに対し，
加えた白色雑音は 200[nT]である．
このとき，外乱オブザーバの時定数 τqを 10，5，1[sec]と変えた時の，角度誤差

をFig.5.19に示した．以下のFig.5.20，Fig.5.21，Fig.5.22は地磁場センサの測定値
に雑音がある場合とない場合の比較である． Fig.5.23は，外乱オブザーバの時定
数 τq=1[sec]としたときの，残留磁気モーメントの実際の値と推定値の比較である．
Fig.5.23を拡大すると，Fig.5.24のようになる．これは，30000[nT]の地磁場に約
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図 5.18: White noise on Geomagnetic Aspect Sensor
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図 5.19: White noise on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec],

tq=10[sec]/5[sec]/1[sec], Mr=0.5[Am2], 角度誤差
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図 5.20: White noise on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=10[sec],

Mr=0.5[Am2], 角度誤差, white noise 有無による比較
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図 5.21: White noise on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=5[sec],

Mr=0.5[Am2], 角度誤差, white noise 有無による比較
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図 5.22: White noise on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=1[sec],

Mr=0.5[Am2], 角度誤差, white noise 有無による比較
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図 5.23: White noise on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=1[sec],

Mr=0.5[Am2], 残留磁気モーメントの推定値, white noise 有無による比較

1%の雑音がのった値を元に，残留磁気を計算しており，0.5[Am2]の大きさの残留
磁気に対して，0.005[Am2]の雑音がのっているこの結果は妥当であるといえる．
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図 5.24: White noise on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=1[sec],

Mr=0.5[Am2], 残留磁気モーメントの推定値, white noise 有無による比較 (拡大)
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5.4.2 地磁場センサの測定値にバイアスを持つ場合

つぎに，地磁場センサの測定値にバイアス誤差がのっている場合を考えた．地磁
場の大きさが 30000[nT]であるのに対し，加えたバイアス誤差は 200[nT]である．
このとき，外乱オブザーバの時定数 τqを 10，5，1[sec]と変えた時の，角度誤差を
Fig.5.19に示した．以下のFig.5.26，Fig.5.26，Fig.5.26は地磁場センサの測定値に
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図 5.25: Bias on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=10[sec]/5[sec]/1[sec],

Mr=0.5[Am2], 角度誤差

バイアス誤差がある場合とない場合の比較である．
Fig.5.30において，外乱オブザーバの時定数 τq=1[sec]としたときの，残留磁気

モーメントの実際の値と推定値の比較である．推定値においてはバイアス誤差があ
る場合とない場合についても比較した．
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図 5.26: Bias on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=10[sec],

Mr=0.5[Am2], 角度誤差
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図 5.27: Bias on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=5[sec],

Mr=0.5[Am2], 角度誤差
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図 5.28: Bias on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=1[sec],

Mr=0.5[Am2], 角度誤差
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図 5.29: Bias on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=1[sec],

Mr=0.5[Am2], 角度誤差 (拡大)
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図 5.30: Bias on Geomagnetic Aspect Sensor, τ=2500[sec], tq=1[sec],

Mr=0.5[Am2], 残留磁気モーメントの推定値, バイアスの有無による比較 (拡大)
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5.4.3 角速度センサの測定値にノイズを含む場合

最後に，角速度センサの測定値に白色雑音がのっている場合を考えた．Fig.5.31

は，外乱オブザーバの時定数 τqを 1，5，10[sec]と変えた時の，角度誤差を示して
いる．
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図 5.31: ω白色ノイズ, τ=2500[sec], tq=1[sec]/5[sec]/10[sec], Mr=0.5[Am2], 角度
誤差

そのときの，それぞれの時定数の場合の，残留磁気の推定値は Fig.5.32 Fig.5.33

Fig.5.34 のようになっている．外乱オブザーバの時定数 τqが大きくなるにつれ，角
速度の観測雑音はより低い周波数までカットされるので，残留磁気モーメントに
のってくる雑音も低減しているのが分かる．しかし，現状では角速度の観測雑音が
ある場合には，オブザーバの時定数が 1[sec]前後と小さいので，多くの雑音がはい
ることとなり，残留磁気を推定することは困難であることがいえる．
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図 5.32: ω白色ノイズ, τ=2500[sec], tq=1[sec], Mr=0.5[Am2], 残留磁気モーメント
の推定値, 白色ノイズの有無による比較
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図 5.33: ω白色ノイズ, τ=2500[sec], tq=5[sec], Mr=0.5[Am2], 残留磁気モーメント
の推定値, 白色ノイズの有無による比較
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図 5.34: ω白色ノイズ, τ=2500[sec], tq=10[sec], Mr=0.5[Am2], 残留磁気モーメン
トの推定値, 白色ノイズの有無による比較
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5.5 その他の外乱トルクの影響

5.5.1 太陽輻射圧トルク (solar radiation torque)による影響

太陽輻射圧トルク (solar radiation torque)

太陽はエネルギーを放射しており，その値は地球の周辺では I = 1353±20[W/m2]

の大きさを持つ．このエネルギーが，物体の表面にあたり，吸収，反射されると，
受光面に力を与える．
放射のエネルギーEは，等価的に質量m，速度 c(光速)のフォトン (photons)が
もたらすと考えられ，E = mc2のように表される．これが受光面に与える運動量
の増加は

∆P =
E

c
=

IA∆t

c
(5.12)

A: 物質の表面積，∆t: 時間間隔

F =
∆P

∆t
=

IA

c
= PA (5.13)

ここで P ≡ I/cが物体に与える放射圧になり，黒体のように全てが吸収された
場合は，P = 4.5× 10−6[N/m2]となる．
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0.5[m]

0.5[m]

0.5[m]
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θ[deg]

solar radiation torque

CP

CG

0.25sinθ[m]

図 5.35: 太陽輻射圧トルクの図

今，Fig.5.35のように衛星があるとする．このとき，x軸まわりに最も太陽輻射
圧トルクが影響するのは，衛星の太陽パドルが付いている+z平面である．そこで，
ここでは簡単のため，外乱として入る太陽輻射圧トルクは，太陽パドルが受光する
分のみとする．
+z平面が太陽へ向いている場合，太陽からの光に対して面が θ[deg]傾いていると
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したときの受光断面積Aは，以下のようになる．

A = 0.5× 1.5× cos θ

= 0.75× cos θ[m2]
(5.14)

このとき+z平面が完全吸収面をもつ衛星だと考えると，受ける力 Fは以下のよ
うになる．

F = 0.75× cos θ × 4.5× 10−6

= 3.375× 10−6 × cos θ[N ]
(5.15)

また，受光している+z平面の輻射圧中心を CP，機体の質量中心を CGとおく．
このとき，CP から太陽光と平行にのびた力の作用方向と，質量中心 CGの距離は
0.25× sin θ[m]と考えられる．そこで，完全吸収面をもつ衛星と考えると，受ける
外乱トルク Tdは以下のようになる．

Td = F × 0.25× sin θ

= 0.421875× 10−6 × sin 2θ[N ·m]
(5.16)

よって，θ = 45[deg]のとき，太陽輻射圧トルク Tdは最大 0.421875× 10−6[N·m]

となる．
今，衛星は地球の極軌道をおよそ 100[min]で周回しており，太陽から見て地球
の表側または裏側にあるかで，日照，日陰がある．そこで，Fig.5.36のように日照
及び日陰時間が繰り返されるとして，外乱トルクを加えることにする． 結果的に
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図 5.36: 太陽輻射圧トルク (solar radiation torque)
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図 5.37: solar radiation torque, τ=2500[sec], tq=1[sec]/5[sec]/10[sec] ,

Mr=0.5[Am2], 角度誤差
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図 5.38: solar radiation torque, τ=2500[sec], tq=1[sec] , Mr=0.5[Am2], 角度誤差
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図 5.39: solar radiation torque, τ=2500[sec], tq=5[sec] , Mr=0.5[Am2], 角度誤差
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図 5.40: solar radiation torque, τ=2500[sec], tq=10[sec] , Mr=0.5[Am2], 角度誤差
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図 5.41: solar radiation torque, τ=2500[sec], tq=5[sec], Mr=0.5[Am2], 実際の Td

とMrの推定値から計算したTd
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図 5.42: solar radiation torque, τ=2500[sec], tq=5[sec], Mr=0.5[Am2], 実際の Td

とMrの推定値から計算したTd(拡大)
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は，残留磁気トルク以外の外乱，たとえば太陽輻射圧トルクが入っていると，その
分の外乱トルクまでキャンセルできるようなことはないので，必ず姿勢精度は悪く
なる. しかし，少なくとも残留磁気推定が破綻することはないと考えられる．

5.6 シミュレーションにおいて工夫した点

5.6.1 時間蓄積型の擬似逆行列による手法

今，Eq.5.18のような擬似逆行列のとりかたを考える．

Td =




MyBz −MzBy

MzBx −MxBz

MxBy −MyBx




=




0 Bz −By

−Bz 0 Bx

By −Bx 0


 ·




Mx

My

Mz




≡ Bmat · M̂r

(5.17)




Td(1)

Td(2)

...

Td(n−1)

Td(n)




=




Bmat(1)

Bmat(2)

...

Bmat(n−1)

Bmat(n)



· M̂r (5.18)

M̂r = Bmat
+ ·T (5.19)

よって，Bmatの擬似逆行列を求めることで，あるトルクに対して必要な磁気モー
メントMが求められる．このとき求められる磁気モーメントMrは Fig.5.43のよ
うになる．

Fig.5.44から，地磁場の時間変化によって，2つ以上できた残留磁気トルクの垂
直平面を重ね合わせることで正確な残留磁気モーメントが求められることが分かっ
た．蓄積型の方が定性的にはノイズなどに強いと思われるが，性能の差は見られな
かった. この点については今後の課題とする．

5.6.2 地磁場ベクトルの測定値と外乱推定値の位相をあわせること

の影響

残留磁気を推定する際，計算に用いていたデータは，外乱推定値と地磁場の測定
値であるが，外乱推定値はオブザーバを通しているので，ローパスフィルタの時定
数 τq分だけ位相が遅れていた．そこで，計算する前に，地磁場の測定値の方にも
あえて同じローパスフィルタを設け，同位相とすることで，より精度良く残留磁気
を求めることを考えた．
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図 5.43: 時間蓄積による残留磁気モーメントの推定
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図 5.44: τ=2500[sec], tq=1[sec]/5[sec]/10[sec], Mr=0.5[Am2], 残留磁気モーメント
の推定値
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図 5.45: τ=2500[sec], tq=1[sec]/10[sec]/100[sec]/500[sec]/1000[sec], Mr=0.5[Am2],

角度誤差
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図 5.46: τ=2500[sec], tq=1[sec]/10[sec]/100[sec]/500[sec]/1000[sec], Mr=0.5[Am2],

角度誤差
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図 5.47: τ=2500[sec], tq=1[sec]/10[sec]/100[sec]/500[sec]/1000[sec], Mr=0.5[Am2],

残留磁気モーメントの推定値
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図 5.48: τ=2500[sec], tq=1[sec]/10[sec]/100[sec]/500[sec]/1000[sec], Mr=0.5[Am2],

推定外乱トルク
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図 5.49: τ=2500[sec], tq=1[sec]/10[sec]/100[sec]/500[sec]/1000[sec], Mr=0.5[Am2],

地磁場の測定値 (LPF通過後)
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結果としては，角度誤差はFig.5.45のようになり，τqはこれまでと比べ，大きく
出来ることがわかった．これは，今まで残留磁気の推定に，位相差分の誤差が大き
く効いていたことを意味する．ここで，ｘ軸を例にとり，横軸を外乱オブザーバの
時定数 τq，縦軸を角度誤差として，プロットするとFig.5.50のようになる．よって，

0.3

1.38

3.0

1 5 10 τq

[deg]

1.0

LPF

LPF

図 5.50: τqと角度誤差の関係 2

角度誤差 1[deg]以下とするのに，推定トルクと地磁場の測定値の位相をあわせた方
が，外乱オブザーバの時定数 τqをかなり大きくできることが分かった．このこと
から，τqが小さいときには解決できなかった，角速度センサーの雑音も，オブザー
バの時定数が上がったことにより，大幅にカットできることが分かった．

角速度センサの測定値にノイズを含む場合

角速度センサに白色雑音が入っている場合について，推定トルクと地磁場の測定
値の位相をあわせた手法を適応した．すると，外乱オブザーバの時定数が大きく
なった分，角速度センサの測定値のノイズが低減し，残留磁気モーメント推定も，
位相をあわせる前に比べ，はるかに精度が上がった．そのため，制御誤差も小さく
なり，残留磁気モーメント推定による提案手法は，角速度のノイズにも耐えうるこ
とが分かった．
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図 5.51: ω白色ノイズ, τ=2500[sec], 100[sec]/500[sec]/1000[sec], Mr=0.5[Am2], 角
度誤差, 位相あわせ済み
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図 5.52: ω白色ノイズ, τ=2500[sec], 100[sec]/500[sec]/1000[sec], Mr=0.5[Am2], 角
度誤差 (拡大), 位相あわせ済み
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図 5.53: ω白色ノイズ, τ=2500[sec], 100[sec]/500[sec]/1000[sec], Mr=0.5[Am2], 残
留磁気モーメントの推定値, 位相あわせ済み
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第6章 結論

6.1 本論文のまとめ
本研究は，磁気トルカのみを用いた小型衛星の姿勢制御において，従来手法では

数 [deg]程度あった制御誤差を，1[deg]以下にすることを最終目標としている．
本論文では，地球近傍での小型衛星の姿勢制御を行う際，外乱として支配的な残
留磁気トルクに着目し，その要因となる残留磁気モーメントを推定することで精度
向上を図ることを提案した．
そこで，提案手法による姿勢制御を行うにあたり，残留磁気以外の外乱トルクや，
センサの観測雑音が残留磁気モーメントの推定にどう影響を与えるのかについてシ
ミュレーションを行った．
残留磁気モーメントを求める際，外乱オブザーバのトルク推定値と，地磁場セン
サの測定値の位相差が推定に大きく影響を及ぼすことが分かった．そのため，地磁
場センサからの測定値を，計算に用いる前にローパスフィルタを挿入し，外乱オブ
ザーバのトルク推定値との位相をあわせることで，残留磁気モーメントの推定精
度が向上した．また，推定精度の向上に伴い，外乱オブザーバの時定数を大きくす
ることが可能となり，角速度センサにおける観測雑音を大幅にカットすることがで
き，角度誤差も向上した．

6.2 今後の課題
シミュレーションにより，残留磁気以外の外乱トルクについては，推定外乱から
残留磁気を推定する提案手法では，キャンセルできないことが分かった．よって，
他の外乱トルクのキャンセルについては，対策を立てる必要がある．
また残留磁気モーメントを正確に求める蓄積型の擬似逆行列の方が定性的にはノ
イズなどに強いと思われるが，瞬時瞬時にてもとめる方に比べ，性能の差は見られ
なかった.

これらの点については今後の課題とする．
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