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内容梗概

人工衛星は年々大型化の一歩をたどっており，かつ搭載機器は打ち上げロケットの

運搬質量の制約から軽量化が行われる．これにより，大型化・軽量化した太陽電池パ

ドルは，その固有周波数が低下し，柔構造として扱う必要が出てきた．更に，ミッショ

ンの高度化にともない，姿勢制御系に要求される制御要求も高くなっている．このよ

うな状況の中，VSOP-2計画のための衛星が 2012年度の打ち上げを目標として現在，

宇宙科学研究本部を中心に開発が行われている．この人工衛星は，その科学観測のた

め，直径 8 m大型アンテナを搭載し，かつ観測のための高速な姿勢変更を行う．

そこで，本論文では，柔軟構造を有し高速姿勢変更を行う衛星に対して，二自由度

制御系の適用を試みる．本研究では，二自由度制御系のうち，フィードバック制御に

H∞制御によるゲイン安定化の制御手法と，PID及び位相進み補償による位相安定化

の制御手法を適用した．また，フィードバック系の検討とは別に，固有周波数情報を

利用した振動抑制指令値を提案した．提案した指令値設計法を用いることで，同定精

度が期待できる低次の振動モード，同定が難しいと考えられる高次の振動モードに対

して，それぞれ適切なロバスト性を考慮し，振動抑制指令値を設計することが可能で

ある．さらに，この指令値の有効性を，開ループ系の数値シミュレーションによって

示した．最後に，提案した振動抑制指令値を，設計した二自由度制御系に適用し，数

値シミュレーションを行った．数値シミュレーションをもとに，設計した制御則の検

討を多種の方面から行い，柔軟構造を有し高速姿勢変更を行う衛星へのフィードバッ

ク系の適用可能性及び，提案した指令値を含む二自由度制御系の有効性を示した．
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第1章 序論

1.1 研究の背景

1.1.1 柔軟構造を有する人工衛星及び高速姿勢変更を行う人工衛星

近年の宇宙開発において，ミッションの高度化にともない，人工衛星の大型化が進

んでいる．これに対し，打ち上げロケットにおけるペイロードの制限から，人工衛星

の質量は可能な限り軽量化される．このため，衛星に取り付けられる太陽電池パドル

は大型かつ軽量なものが搭載される必要がある．大型化・軽量化した太陽電池パドル

は，地上 1-Gの重力環境下では，その自重で形状を保てないものとなり，柔軟構造と

して扱う必要がある．大型化した太陽電池パドルを搭載する衛星の姿勢制御系は，剛

性が低く固有周波数が低下した太陽電池パドルの固有周波数と，制御帯域との干渉を

考えながら設計を行う必要がある．

このような柔軟衛星の姿勢制御系における研究はここ数年の話ではなく，古くからそ

の必要性を指摘されていた．我が国の宇宙開発において，人工衛星の軌道上における同

定実験及び制御実験を行った例として，技術試験衛星VI型 (ETS-6: Engineering Test

Satellite-6)が挙げられる [1–3]．技術試験衛星VI型は，柔軟構造衛星に対する軌道上

同定及び，軌道上姿勢制御実験を行うため，1994年 8月 28日に打ち上げられ，FLEX

と名付けられた各種の柔軟造付着実験を行った．図 1.1に技術試験衛星VI型の概観を

示す．技術試験衛星VI型は，全系の大きさが 30 × 9.3 × 7.8 m，取り付けられた二つ

の太陽電池パドルの大きさが長さにして 14 m，重さ 72 kgと大型であり，打ち上げ当

時にしては日本最大の 2トン級の衛星であった．技術試験衛星VI型では，H∞制御を

はじめとする現代制御理論を用いた実験が軌道上にて実施され，その成果は，今後の

宇宙開発において重要となる柔軟衛星の制御の確かな基盤を築いたと考えられる．

次に，柔軟構造を排した衛星における高速姿勢変更のための制御手法について取り

上げる．高速な姿勢変更を行う必要がある衛星としては，例えばミサイル防衛に使用

される弾道ミサイル追跡衛星や，地上の撮像を高速に行う情報収集衛星・商用画像衛

星などがこれにあたる．高速な姿勢変更を行う衛星の一例として米国商用画像衛星イ

コノスを図 1.2に示す．このような衛星においては，高速な姿勢変更のため衛星全系

の剛性を上げ，バンバン制御に近い最適制御則が研究されている [4]．

上記のように，柔軟衛星における安定化の研究や，剛体衛星における高速姿勢変更の

- 1 -



第 1章 序論

図 1.1: 柔軟衛星の安定化制御を行った
衛星の一例: 技術試験衛星VI型の概観

図 1.2: 高速な姿勢変更を行う衛星の一
例: 米国商用画像衛星イコノスの概観

研究は広く行われてきた．しかしながら，これら二つの特徴，つまり柔軟構造を持ち，

かつ高速な姿勢変更を行う必要のある衛星の研究は少ない．これは，高速な姿勢変更

を行う衛星において，大型の柔構造を搭載する必要性がなかったからであると考えら

れる．しかしながら，科学ミッションの要求により，高速姿勢変更を行い，かつ観測の

ための大型アンテナを搭載する衛星が登場した．電波天文観測の一つであるVSOP-2

計画のための衛星 “ASTRO-G”である．

1.1.2 柔軟構造を有し高速姿勢変更をする必要がある人工衛星の登場

前節で記述したように，VSOP-2計画のための衛星 “ASTRO-G”は，柔軟構造を有

し，かつ高速な姿勢変更を行う必要のある衛星である．この節では，まず，VSOP-2計

画の説明のために，その前のプロジェクトであるVSOP計画及び，VSOP計画のため

の人工衛星 “はるか”について説明を行う．

VSOP計画 (VLBI Space Observatory Programme: VLBI 技術による人工衛星天文

台計画)のための衛星 “はるか”は，1997年 2月 12日に打ち上げられた人工衛星であ

る [5]．図 1.3に示すように，はるかには電波天文観測を行うための直径 8 m大型ア

ンテナが搭載されており，この大型アンテナを用いてVLBI 観測を行われた．ここで

VLBI (Very Long Baseline Interferometry: 超長基線干渉法)について，簡単な説明を

行う．VLBI技術とは，その名が示すように，干渉計であり，複数のアンテナにより構

成される電波天文観測技術である．干渉計の一つの例として，図 1.4に，アレイ状に

配置されたアンテナの概観図を示す．電波干渉計を用いた観測において得られる観測

- 2 -



1.1 研究の背景

図 1.3: VSOP計画衛星 “はるか”の概観

図 1.4: アレイアンテナの概観図
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解像度は，式 (1.1)によって求められる．

θ ∼ λ

D
(1.1)

ここで，θ rad，λ cm，D cmはそれぞれ，観測解像度，観測電波の波長，基線長 (ア

ンテナ間の距離)であり，式 (1.1)は，D cmをアンテナの開口径とおいた時の，一つ

のアンテナの解像度を求める式と同じ式である．電波干渉計を用いた観測解像度の式

が，アンテナの開口径と解像度の関係式と同じ式で与えられるということは，つまり

『電波干渉計を用いれば，仮想的に基線長と同じ長さの開口径を持つ巨大なアンテナを

構成しているのと等価である』と解釈することができる．例えば，1 km離れた 2 つの

アンテナが互いに協力を行うと，仮想的に直径 1 kmのアンテナが観測を行った場合

と同程度の解像度を得ることが可能である．VLBI技術が実証される以前では，図 1.4

のように，近接し，直接ケーブルで物理的に繋げる距離の干渉計までしか構成できな

かった．1967年に，受信した信号及び観測時の正確な時刻をテープに保存し，後で相

関処理を行うことで 1つの電波干渉計を実現できることが実証され，基線長を地球の

直径程度まで述ばすことに成功した．これがVLBIである．更なる高解像度化のため

に，VLBIを構成する電波望遠鏡の一つを宇宙空間に配置することが考えられた．こ

れが，VSOP計画であり，そのための電波天文観測衛星が “はるか”である．図 1.5に，

“はるか”と地上局のアンテナで構成するスペースVLBIの概観を示す．“はるか”は遠

地点 21,400 kmの軌道に投入されたため [6]，それまでのVLBI技術の約 3倍の基線長

を取ることが可能となった．“はるか”を用いたVSOP計画は，その長い基線長をいか

し，地上のシステムだけでは観測不可能だった高解像度の電波天文観測を行い，結果

として，“はるか”は世界初のスペースVLBI衛星として，その有用性を示した [7]．

VSOP衛星 “はるか”での成功を受け，次の VSOPプロジェクトである VSOP-2計

画 [8]が平成 18年に宇宙開発委員会にて妥当と判断され，国会において平成 19年度の

予算として承認された．現在VSOP-2計画は，宇宙航空研究開発機構宇宙科学研究本

部と自然科学研究機構国立天文台を中心に，開発が始められている．VSOP-2計画で

は，VSOP計画の成功を元に，VSOP計画の約 10倍の解像度を得ることを目標とし，

2012年度を目処に，電波天文観測衛星 “ASTRO-G”を打ち上げる予定である．VLBI

観測における解像度は，式 (1.1)より，基線を伸ばす以外に，観測周波数帯を高くする

ことでも，改善することが可能である．“はるか”では，5 GHz帯及び 22 GHz帯の観

測が予定されていたが，打ち上げ時の振動のためと思われる不具合により，22 GHz帯

での十分な観測を行うことができず，観測には 5 GHz帯の周波数帯が用いられた [7]．

ASTRO-Gでは，観測周波数帯に 43 GHz帯を用いること，及び若干の遠地点化を行

い，はるかの 10倍の観測解像度を得ることが予定されている．しかしながら，観測周

波数帯が 43 GHzと高くなることで，ASTRO-Gの姿勢制御系にとって，重大な問題

が生じる．
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1.1 研究の背景

図 1.5: “はるか”と地上のアンテナにより構成されるスペースVLBI

この問題は，43 GHz帯という高周波の観測周波数帯におけるVLBI観測において，

地上のVLBIを構成するアンテナが，大気位相揺らぎという，大気の影響を受けてし

まうことに起因する．地上のアンテナは，大気位相揺らぎ補正のため，クエーサと呼

ばれる較正天体を観測する必要があり，また，この大気位相揺らぎが 1分程度という

短いタイムスケールで変化してしまうため，較正天体と，対象とする天体を 1分周期

で交互に観測をする必要がある．地上局における大気位相揺らぎ較正の概念図を図 1.6

に示す．図 1.6に示されているアンテナは 1分という短いサイクルで，近傍に存在す

るクエーサと，対象とする天体を交互観測する．この，地上のアンテナの動きに合わ

せて，大気位相揺らぎの影響を受けないASTRO-Gにおいても，クエーサと対象天体

を交互に観測することが予定されている．ASTRO-Gの交互観測は，アンテナのブー

ム部にアクチュエータを持たせ，アンテナのみに天体を指向させるのではなく，衛星

全系の姿勢制御により，二天体間の観測を行うことが検討されている．この交互観測

のための姿勢変更を高速スイッチングマヌーバと呼ぶ．

高速スイッチングマヌーバの条件を以下に示す．まず，姿勢変更角であるが，これは

クエーサが対象天体から 3 deg以内に見つかることが多いため，最大 3 deg行うことが

検討されている1．交互観測の時間が 1分周期で行われること，及び対象天体・クエー

サの観測時間にVLBI観測の要求から 15秒必要であることから，姿勢変更の時間は 15

1もちろん 3 deg 以上の姿勢変更が行えれば，それだけ観測対象が増えるのは確かであり，多くの観
測が行なえればそれは望ましいことである．
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図 1.6: VLBI観測における大気位相揺らぎ較正の概念図

秒以内で行う必要がある．ASTRO-Gでは，この 1分周期の高速な姿勢変更を，数時

間にわたって継続的に繰り返すことが予定されている．また，観測中の姿勢精度につ

いては，観測の要求から，アンテナの指向方向及び形状より計算される減衰値 (以降

アンテナゲインロスと呼ぶ)が 0.02 dB以下になるように姿勢制御されることになる．

アンテナゲインロスの計算式は，姿勢角誤差及びアンテナの変位から計算することが

可能であるが，姿勢角精度にして考えると概ね 0.002 deg程度の微小な姿勢角誤差で，

0.02 dBのアンテナゲインロスに相当する．

まとめると，ASTRO-Gにおける高速スイッチングマヌーバとは

• 3 degの姿勢変更を 15秒で行う

• 観測中は 0.002 deg程度の姿勢精度が必要である

• 1分周期の姿勢変更を数時間にわたって繰り返す

という高速かつ継続的な姿勢変更のことを表す．

ところで，ASTRO-GはVLBI観測の衛星であるから，大型のアンテナを搭載する

ことが必要不可欠である．ASTRO-Gは，“はるか”と同様，直径 8 mの大型アンテナ

を搭載する予定であるが，このような大型の柔軟構造は，地上でのモーダルパラメー

タの推定が極めて難しいものとなっている．この理由は，近年の柔構造の大型化によ

り，地上での 1-G重力環境下において，自重により支えなしにはその形状を保てない

大きさの柔軟構造が搭載されはじめているためである．基本的に衛星の制御系は解析
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1.1 研究の背景

あるいは地上同定の値を元に設計されるため，これは大きな問題となる．これら柔構

造について，軌道上で同定を行うことで，地上及び軌道上での同定手法の確立を行っ

た研究もあり [2]，地上での同定値も精度はあると考えられるが，総合的な試験を行え

ない地上同定の信頼性がどの程度あるかについては，難しい問題であると考えられる．

上記のことから，ASTRO-Gの姿勢制御系への要求をまとめると，柔軟構造が励起

する振動の制振制御，柔軟構造のパラメータ変動へのロバスト性を持ちながら，かつ

高速な姿勢変更を行うこと，所謂「ロバスト性能」が必要とされる．

1.1.3 人工衛星“ASTRO-G”に対する姿勢制御方式の一例

現在，人工衛星ASTRO-Gは，衛星製造メーカにより，制御則の検討及び開発が行

われている．衛星製造メーカ側の姿勢制御系設計の指針は，振動を励起しないフィード

フォワード指令による高速スイッチングマヌーバーの実現であり，フィードフォワード

を主とした制御系である．このフィードフォワード指令はNil-Mode-Exciting (NME)

profiler [9]と呼ばれ，理想的には振動を全く励起しない指令値であり，フィードフォ

ワード制御により高速スイッチングマヌーバーが可能である．

しかしながら，筆者らはこのフィードフォワードを主とした制御系に対して，本当

に振動を励起しないか，という懸念を抱いている．例えば，ASTRO-Gに搭載される

アクチュエータであるCMG (Control-Momentum-Gyro)は過去，宇宙科学研究本部に

おける使用実績が乏しく，その特性が良く知られていない．そのため，この CMGが

どの程度の擾乱源になるかという判断が難しい．もし，CMGがアンテナ及び太陽電

池パドルの固有周波数に近い外乱を生じた場合に，これらの振動が励起されてしまう

可能性も考えられる．このようなことを考えた場合，フィードバック系が弱い現在の

検討例では，励起されてしまった振動は自然減衰にまかせる他なく，観測に多大な影

響を与えてしまうと考えられる．また，VLBI観測は数時間にわたって行われる予定で

あるので，フィードバック系が弱いことにより，多少の振動が加算されていくことも

考えられる．また，最悪の場合を考えると，3 degのマヌーバを 15秒で行えなくなる

可能性すら考えられる．NME profilerは，大型柔軟構造の最低固有周波数とマヌーバ

時間の間に関係があり，現在検討されているASTRO-Gの大型アンテナ及び太陽電池

パドルから計算される最低固有周波数であれば，15秒でのマヌーバが可能である．も

し，固有周波数の真値が，地上同定や，衛星の数学モデルから計算された値より極め

て小さかった場合を考えると，15秒でマヌーバを行うNME profilerでは，最低次の振

動モードを励起してしまう可能性があるためである．最低次の振動を励起しないため

には，マヌーバ時間を長くしたNME profilerを用いなければならなくなるが，これは

15秒以内で姿勢変更を行うという現在の観測要求に反する．

このような背景により，筆者らは，フィードバック制御に重点を置いた制御系の検

- 7 -



第 1章 序論

討を行った．研究の目的の一つとしては，ASTRO-Gの高速スイッチングマヌーバに

対する現在の検討の代替として，フィードバック制御系は適用可能であるか否かを検

討することである．そして，この研究は，今後増加すると考えられる『柔軟構造を有

し，かつ高速姿勢変更を行う衛星』の姿勢制御系の一つの規範を示すものである．

1.2 本論文の構成

上記の目的を達するため，本論文では，以下の構成で研究成果を展開する．

• 第二章 人工衛星の姿勢制御系のモデリング

この章では，人工衛星のモデリングについて説明する．まず，人工衛星のモデリ

ングについて，地上で得られる解析モデルについて説明する．このモデルは，拘

束モードモデルと呼ばれ，柔軟構造を片持ちで振動させた場合に得られるモデル

である．拘束モードモデルが制御系設計に有利なモデルではないため，このモデ

ルから制御器設計のためのモデルである非拘束モードモデルへの変換を行う．ま

た，ASTRO-Gの数値例を用い，実際に数値計算を行う．最後に，数値例を通し

て，太陽電池パドル角が変動した場合のプラントの変動を確認する．

• 第三章 過去の衛星における制御系設計例

この章では，過去の衛星における制御方式の研究を調査した結果を述べる．特に

柔軟構造を有する衛星に対して有効と考えられる制御の実験を行っている衛星

について取り上げる．まず，今後の衛星における制御技術確立のため様々な制御

実験を行った技術試験衛星VI型について取り上げる．技術試験衛星VI型では，

LTI (Linear Time-Invariant: 線形時不変) モデルに対する制御理論が適用され

ていたが，実際の姿勢系は太陽電池パドル角に依存するLPV (Linear Parameter

Varying: 線形パラメータ変動)モデルである．そのため，LPVモデルに対する

有効な制御方式についての研究例を挙げる．更に，2012年度を目処に打ち上げ

予定の観測衛星ASTRO-Gについて，現在検討中のフィードフォワード指令につ

いて取り上げ，また，他の振動抑制指令値設計手法である Input Shapingについ

ても述べる．

• 第四章 柔軟構造衛星に対する二自由度制御系の適用

この章では，現在検討されているASTRO-Gのモデルの数値例を用いて，二自由

度制御系の検討を行う．続く第五章において，指令値の提案，第六章において，

数値シミュレーションベースの制御系検討を行うため，この章では，ある一例と

して，制御系設計を行う．制御系設計のベースとなっているのは，H∞フィード

バック制御及び，第三章で取り上げるNME profiler指令である．またこの章で
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1.2 本論文の構成

は，H∞制御の他に，古典制御手法であるPD制御を用いたロバスト制御につい

ても設計を行う．

• 第五章 構造振動の固有周波数を考慮した指令値の提案

この章では，第四章にて設計した二自由度制御系を，フィードフォワード指令の

改善により，性能を向上させることを考える．ここで提案しているフィードフォ

ワード指令は，第三章で述べる NME profiler及び Input Shapingの考えを組み

合わせたものである．提案した手法は，NME profilerに比べ，ロバスト性と性

能のトレードオフを柔軟に変更することが可能である．この提案手法について，

設計法を述べた後，ASTRO-Gの数値例を用いて，開ループ系の数値シミュレー

ションにより性能を評価する．

• 第六章 数値シミュレーションによる制御系の比較・検討

この章では，数値シミュレーションを元に，設計した制御系の比較・検討を行う．

検討例としては，第四章におけるH∞制御の他に，古典制御におけるPD制御を

用いた検討例を示す．この章においては，振動外乱及び自然外乱を想定した場合

の開ループ及び設計した二自由度制御系の応答を比較し，フィードフォワードを

主とした現在の制御系検討例について問題提起を行う．また，フィードバック制

御及び指令値からなる制御系についての制御性能を示し，フィードバック系にお

ける主要極の重要性について言及した．最後に，設計した制御器の太陽電池パ

ドル角依存安定性を調べ，今後の課題とした LPV制御器の必要性についても述

べる．

• 第七章 結論

この章では，本研究のまとめを行い，今後の研究展開について述べる．

本章では，以上のように，本研究の動機付けとなった高速姿勢変更をそのミッショ

ン要求にもち，ロバスト制御が必要とされる衛星ASTRO-Gについて，VLBI観測の

観点から説明を行い，また本論文の構成を簡単に示した．
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第2章 人工衛星の姿勢制御系のモデリ
ング

2.1 はじめに

第一章で述べたように，開発される人工衛星の大型化・軽量化により，太陽電池パ

ドルの固有周波数が低下し，構造振動を考慮した制御系設計が必要となってきている．

もちろん，大型アンテナを搭載する観測衛星の場合には，そのアンテナも柔軟構造と

して扱われるべきである．この章では，これらの柔軟構造を搭載する衛星のモデリン

グについて，有限要素法により得られるモデルから，制御系設計モデルの獲得までの

説明を行い，更にASTRO-Gの数値例を用いて，実際に数値計算を行った例を示す．

柔軟構造の運動方程式は，本来分布定数系であるため，偏微分方程式で記述される

ものであり，数学的には無限個の振動モードで記述されるべきものである．制御器は

有限次元のものを搭載するため，無限の振動モードに対して，ある有限次元で打ち切っ

た低次元モデルを元に制御器を設計することになる．しかし，低次元モデルを元にし

て設計した制御器は，考慮しなかった残余モードを励起，不安定となることがある．こ

れをスピルオーバ現象，あるいはスピルオーバ不安定といい，低次元化制御器を設計

する際には十分に考慮すべき事項である．

また，太陽電池パドル，大型アンテナ等の柔軟構造は，そのモーダルパラメータの

地上同定作業が，近年の柔軟構造の大型化により，困難を伴うようになってきている．

これは，大型化した柔軟構造が，地上 1-G重力環境下においては，支えなしにはその

自重により形状を保てないためである [10]．地上 1-G環境下で試験ができない大型の

柔軟構造は，地上同定において，部分構造に分解した状態で部分ごとの試験が行われ，

その結果を数値的に合成するモード合成法 (CMS: Component Mode Synthesis)が行

われる．技術試験衛星-VI型においては，有限要素法 (FEM: Finite Element Method)

による解析，地上 1-Gにおけるモード合成法，軌道上での各種同定試験を行った研究

があり [2]，地上解析におけるモーダルパラメータの推定についての言及がある．地上

で推定されたモーダルパラメータと，軌道上試験によって同定された値を表 2.1に示

す．なお，表には，軌道上同定値を真値として，地上推定の値との誤差を百分率で表し

たものを計算し，最右欄に掲載した．表中から分かるように，地上でのモーダルパラ

メータ推定値は，比較的精度良く同定できていると言っても，その値は固有周波数の

誤差で 10%以上に推定値がずれることもある．また，有限要素法による解析では，本
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2.1 はじめに

表 2.1: ETS-VI型における打ち上げ前解析結果及び軌道上同定試験値の各振動モード
の固有周波数 [Hz]及び減衰定数 [%] (パドル角 180度における試験): ねじり非対称 1

次及びねじり非対称 2次については，軌道上同定が不可能である．また，打ち上げ前
解析においては，減衰定数は解析不可能である．S/Aは各モードの対称モード，非対
称モードを示している [2]．

S/A モード 打ち上げ前
軌道上試験

誤差 [%]
固有周波数/減衰定数

S 面外曲げ 1次 0.100 0.0899∼0.0921 11.2

0.7 ∼ 2%

A 面外曲げ 1次 0.186 0.174 ∼0.177 6.9

0.6 ∼ 1%

S 面内曲げ 1次 0.252 0.229∼0.253 10.0

0.5 ∼ 1%

S ねじり 1次 0.370 0.398∼0.399 -7.2

0.3 ∼ 0.6%

A ねじり 1次 0.373 *** ***

A 面内曲げ 1次 0.450 0.420∼0.421 7.1

0.5 ∼ 0.6%

S 面外曲げ 2次 0.539 0.641∼0.646 -16.6

0.5 ∼ 0.8%

A 面外曲げ 2次 0.557 0.666∼0.677 -17.7

0.5 ∼ 1%

S ねじり 2次 1.260 1.215∼1.278 3.7

0.2 ∼ 0.7%

A ねじり 2次 1.261 *** ***

S 面外曲げ 3次 1.434 1.654∼1.669 -14.1

0.5 ∼ 1%

A 面外曲げ 3次 1.440 1.664∼1.680 -14.3

0.2 ∼ 0.6%
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第 2章 人工衛星の姿勢制御系のモデリング

質的に減衰定数が計算できず，モード合成法による減衰定数の推定も，大気が存在す

る地上での値は 10倍というオーダでずれる．よって，衛星の姿勢制御系の設計の際に

は，過去の衛星における値が必要となり，一般に減衰定数 0.005，更に精度を必要とす

る衛星の場合には 0.003という下限値が用いられる [11]．表から分かるように，最悪

値 0.005は概ね減衰定数の下限を示しているように思われる．

最後に，人工衛星の制御系プログラムについて説明する．人工衛星の制御系は，打

ち上げ前のモデルに対して設計が行われ，制御則を制御用計算機のメモリに格納した

状態で打ち上げが行われる [12]．より高精度な制御系設計を行う場合に，軌道上で加

振試験を行い，調整する場合もあるが [1,2]，通常の人工衛星において行われることで

はない．このため，打ち上げ後の制御性能は，地上におけるモデルの作成，同定作業

に依るところが大きいものであり，衛星のモデリングは制御系設計の重要な位置を占

めている．

2.2 姿勢制御系のモデリング

2.2.1 剛体部及び柔軟構造部の運動方程式及び拘束モード座標表現

衛星の運動方程式は，3つの運動方程式，つまり，衛星全系の並進運動，回転運動及

び，柔軟構造の運動方程式で表すことができる [12,13]．まず，有限要素法により得ら

れる柔構造の運動方程式を示す．

Mq̈ + Cq̇ + Kq = 0 (2.1)

ここで，M，C，K はそれぞれ質量，減衰及び剛性を表す正定行列で，q ∈ RN は節

点の変位であり，その次数Nは設計，解析には大きすぎる値である．制御系設計のた

めには，この式をモード座標系で表すことが行われる．モード座標系への変換するた

めに，一般化固有値問題KΨ = ω2MΨを解き，解析及び設計に必要な個数 n ≪ N の

モードを選ぶ．座標変換 q = Ψηにより得られるモード座標系は次式で示される．

M̃η̈ + C̃η̇ + K̃η = 0 (2.2)

ただし，η ∈ Rnがモード座標，Ψ ∈ RN×nがモード行列であり，M̃，C̃，K̃はそれぞれ

M̃ = ΨT MΨ, C̃ = ΨT CΨ, K̃ = ΨT KΨ (2.3)

である．ここで，M̃，K̃は対角行列であり，Cに比例減衰を仮定すれば，C̃も対角行列

である．これらの対角行列の係数を，mi，miω
2
i，2miζiωiとすると，{mi}，{ωi}，及

び {ζi}はそれぞれモード質量，モード周波数及び，モード減衰比と呼ばれ，まとめて
モーダルパラメータと呼ばれる値である．今，式 (2.2)を，対角行列 M̃ の係数で割り，

次式のように表しておく．

η̈ + C̄η̇ + K̄η = 0 (2.4)
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2.2 姿勢制御系のモデリング

ただし，C̄，K̄は，それぞれ 2ζiωi，ω2
i を係数に持つ行列である．この対角化，正規化

された柔構造の運動方程式 (2.4)を，並進運動，及び回転運動の運動方程式を合わせる

と，拘束モードと呼ばれる衛星全系の式となる．

mẍ + δ0η̈ = F (2.5)

Isθ̈ + δ1η̈ = T (2.6)

δT
0 ẍ + δT

1 θ̈ + η̈ + C̄η̇ + K̄η = 0 (2.7)

ここで，x ∈ R3，θ ∈ R3，及び η ∈ Rnはそれぞれ，衛星全系の変位，回転角，及び

モード座標である．ただし，m ∈ R3×3，Is ∈ R3×3，δ0 ∈ R3×n，及び δ1 ∈ R3×nはそ

れぞれ，質量行列，慣性テンソル，零次干渉行列，及び一次干渉行列である．

次に並進運動について考える．姿勢制御系からみて，並進運動は一般に不可制御・不

可観測である．そのため，制御器設計用のモデルを作成する際には，式 (2.5)∼式 (2.7)

から並進運動を除去する必要がある．今，簡易に並進運動を表す式 (2.5)を除去すれば

M̂p̈ + Ĉṗ + K̂p = L̂T (2.8)

y = Ĥp (2.9)

と表すことができる．ただし，p = [θT ηT ]T とする．ここで

M̂ =

[
Is δ1

δT
1 E

]
, K̂ =

[
0 0

0 K̄

]
, Ĉ =

[
0 0

0 C̄

]
, L̂ =

[
E

0

]
(2.10)

である．ただし，Eを単位行列とした．この式より，衛星の姿勢制御系における重要な

特徴が挙げられる．それは，センサ・アクチュエータのコロケーション (Co-Location)

である．行列 Ĥはセンサの位置を表す行列であるが，今，センサを角速度計のみとし

て考えると，姿勢制御系の入出力の作用点はどちらも回転の三自由度分であり，力学

的に同一である．そのため，コロケーションが成立しており，Ĥ = L̂T である．これ

は，人工衛星の姿勢制御系の特徴の一つであると考えられる．

上では，零次干渉行列を無視できるとした仮定を置き，並進運動の除去を行ってい

たが，このような仮定は，ASTRO-Gのように形状の非対称性が大きい衛星において

は，必ずしも成り立たないと考えられる．ASTRO-Gは，図 2.1に示すように，Y軸

の正負の向きに太陽電池パドルと大型アンテナを搭載する．このような非対称な衛星

においては，回転運動と並進運動が干渉することが知られている．これは次のように

説明できる．今，図 2.2にあるように，形状が対称な衛星 (a)と，形状が非対称な衛星

(b)において，並進運動が起こっていることを考える．形状が対称な衛星 (a)の場合に

は，並進運動は柔軟構造 (図中においては SAP(Solar Array Paddle: 太陽電池パドル)

と表記)の対称なモードを引き起こすが，この対称なモードは，並進運動のみと干渉

し，回転運動には影響を与えない．しかし，形状が非対称な衛星 (b)の場合に，並進
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第 2章 人工衛星の姿勢制御系のモデリング

図 2.1: 衛星ASTRO-Gの概観

Body
SAPSAP

Body
SAP

Translational motion Translational motion

1

2

2 1 2

2

2

Revolving

(a) Symmetric Satellite (b) Asymmetric Satellite

図 2.2: 非対称な衛星における並進運動と回転運動の干渉: 対称な衛星 (a)において，
並進運動が生じた場合，柔構造の振動モードは対称なモードのみが干渉し，回転とは
非干渉であるが，非対称な衛星 (b)の場合，並進運動は振動モードの非対称なモード
を励起し，回転運動を引き起こす．このように，非対称な衛星では，並進運動と回転
運動が干渉を起こす．

運動が起こった場合，並進運動は，太陽電池パドルの非対称な運動を通して，回転運

動へと干渉を起こすことが直感的に理解できる．

そのため，このように並進と回転が干渉する衛星において，並進運動を除去する際

に有効であると考えられる，質量中心における並進運動の縮退による方法を次に示す1．

この手法では，外力はトルクのみであり，並進力は加わらないとする仮定を置く．こ

の仮定より，式 (2.5)で，F = 0として

ẍ = − 1

m
δ0η̈ (2.11)

となる．上式を，式 (2.7)に代入して

δT
1 θ̈ + (E − 1

m
δT
0 δ0)η̈ + C̄η̇ + K̄η = 0 (2.12)

1質量中心における衛星の並進運動縮退の方法については，宇宙航空研究開発機構総合技術研究本部
の葛西時雄氏にご教示頂きました．
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2.2 姿勢制御系のモデリング

を得る．ここに，Eは単位行列である．よって縮約モデルは

Isθ̈ + δ1η̈ = T (2.13)

δT
1 θ̈ + (E − 1

m
δT
0 δ0)η̈ + C̃η̇ + K̃η = 0 (2.14)

となる．

2.2.2 非拘束モードモデルの導出

最後に，得られた拘束モードモデルを，非拘束モードモデルへと変換を行う．拘束モー

ドモデルを式 (2.8)∼式 (2.10)で表されるものとする．式 (2.13)，(2.14)も，式 (2.8)∼
式 (2.10)の形に書き下せば，同様に変換可能である．拘束モードの式において，一般

化固有値問題 K̂Φ = σM̂Φを解くことにより，次の式に変形することができる．

µ̈ + ∆µ̇ + Λµ = ΦT L̂T (2.15)

y = L̂T Φµ (2.16)

これは，一般化固有値問題の固有ベクトル Φを用いて，p = Φµの変換を行ったもの

である．ただし，Eを単位行列として

ΦT M̂Φ = E, ΦT ĈΦ = ∆, ΦT K̂Φ = Λ (2.17)

である．この式を非拘束モードモデルと呼ぶ．変換に用いた固有ベクトルの中身を眺

めてみると，固有ベクトルΦは，

Φ =

[
I
− 1

2
s S

0 R

]
(2.18)

という構造をしている．そのため，p = Φµの変換では，

η̈r = I
− 1

2
s T (2.19)

η̈e + 2ζση̇e + σ2ηe = ST T (2.20)

のように変換されている．ただし，µ = [ηT
r ηT

e ]T とした．このとき，ηrを剛体モード，

ηeを柔軟モードと呼び，σを非拘束モード周波数と呼ぶ．非拘束モードモデルは，振

動が加法的誤差として表現可能であり，そのため，振動の極，つまり固有周波数が保

存される．拘束モードモデルでは，零点が保存される特徴を持っていたため，高次の

振動を打ち切った場合に，固有周波数が変動するという特徴を持っており，制御系設

計には向いてないと考えられる．非拘束モードモデルを導出したのは，この理由によ

る1．
1なお，拘束モードモデルに対して制御系を設計した例も存在する [14]．この辺りの議論は，本稿で

は行わず，非拘束モードモデルを制御系設計のためのモデルとする．
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第 2章 人工衛星の姿勢制御系のモデリング

2.3 実際の柔軟構造衛星の数値例

2.3.1 数値例を用いた拘束モードから非拘束モードへの変換及び制御

系設計モデルの獲得

先の拘束モードモデル及び，非拘束モードモデルに，ASTRO-Gにおいて現在検討

されているモデルの数値を代入し，その特異値線図が非拘束モードへの変換において

変化しないか否かを見た．なお，ここで用いた ASTRO-Gのモデル及びその数値は，

未だ検討中のものであり，ASTRO-Gの最終的な設計モデルではないことを注記する．

まず，現在検討中されているASTRO-Gのモデルの説明を行う．このモデルは以下

のようなものである．

• 太陽電池パドル，大型展開アンテナはそれぞれ 9つ，8つの振動モードが定義さ

れている．

• トルクから角度，角速度，変位及び速度までの伝達関数である．

• 太陽電池パドル角に依存した特性を持つ．

このモデルから，まず拘束モードを計算し，そのうち，トルクから角度までの特異値

を計算した．拘束モードとしては，(1)並進を含むモデルのうち，回転運動の特異値線

図，(2) (1)のモデルから，並進に関わる項を除いたモデル，(3)質量中心における並

進運動の縮約を用いたモデルの 3つの特異値線図を図 2.3に示す．図 2.3のうち，(1)

並進の運動を含むモデルと (3)質量中心における並進運動の縮約を用いたモデルでは，

全く差異がなかった．並進に関する項を単純に消去した (2)のモデルは，並進を含む

モデルとの差異が見られた．例えば，3 rad/sec付近に存在する 2次振動項では，周波

数において本来 2.94 rad/sec程度に存在する振動モードが，2.76 rad/secまで約 7%の

ずれが生じている．他にも，約 10 rad/secに存在する 6次の振動項や，高周波領域に

おける特異値にも差が見られる．並進運動に関する項を除去する際に，並進運動を考

慮した場合と，しなかった場合において，これ程の差が出てしまったのは，ASTRO-G

の形状に起因するものと考えられる．ASTRO-Gでは，太陽電池パドルと大型展開ア

ンテナの非対称性が比較的大きく，並進運動の項を抜く場合にそのまま並進項を抜く

と，モデル誤差を含むということが分かった．そのため，第四章以降の設計において

は，ASTRO-Gの制御器設計のモデルとして，質量中心における並進運動縮退モデル

を用いることとする．

次に，並進運動縮退モデルを非拘束モードに変換する．変換は，先に述べたように，

一般化固有値問題を解くことによって得られる固有ベクトルから成る行列Φを用いる．

拘束モードモデル及び，非拘束モードモデルの特異値線図を図 2.4に示す．拘束モー
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図 2.3: 拘束モードモデルの特異値線図: (1)並進の三自由度を含むモデル (青色)， (2)

並進に関わる項を単純に除いたモデル (緑色)，(3)質量中心における並進運動の縮約を
用いたモデル (赤色)．(3)を用いたものは，並進の三自由度を含むモデルにほぼ一致し
たが，(2)のモデルは，並進運動削除の段階で，(1)モデルと異った特異値となった．

ドから非拘束モードへの変換は，ほぼ一致しており，精度良く非拘束モードモデルが

得られたと考えている．

2.3.2 プラントの太陽電池パドル角依存性

最後に，衛星 ASTRO-Gの太陽電池パドル角依存性を見る．ASTRO-Gの形状は，

図 2.1のように，Y軸の片側に太陽電池パドルが，もう片側に大型展開アンテナが付属

している形をとっている．慣性空間に対して衛星がどちらを向いているかにかかわら

ず，基本的に太陽電池パドルを太陽に指向させるため，衛星の向きに応じて，機体座標

における太陽電池パドルの向きは変わってくる．この太陽電池パドル角の状態によっ

て，大型展開アンテナと太陽電池パドルの干渉が変わってくるため，制御対象として

のプラントは変動する．例えば，図 2.1のように，大型展開アンテナに対して，太陽パ

ドルが 90度の位置にある場合，大型展開アンテナの面外曲げ方向と，太陽電池パドル

の面内曲げが干渉する位置にあるが，太陽電池パドル角が 0度の場合を考えると，大

型展開アンテナの面外曲げと SAPの面外曲げが干渉することが予想される．図 2.5に，
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図 2.4: 拘束モードモデル (青色実線)及び非拘束モードモデル (赤色破線)の特異値線
図，拘束モードモデルから非拘束モードモデルへの変換は精度良く変換が行えたため，
両モデルはほぼ一致している

太陽電池パドル角を変動させた場合の特異値線図を示す．ただし，簡単な力学的考察

より，太陽電池パドル角 0度の場合と，180度の場合は特性が同じであることが分かる

ので，太陽電池パドル角は 0度，45度，90度の三ケースについて，特異値線図を描く

こととした．同様に，太陽電池パドル角 0度，45度，90度の三ケースについて，図 2.6

にボーデ線図を示す．また，これら特異値線図，ボーデ線図に対応して，表 2.2に，各

振動モードが物理的にどの振動モードに大きく対応しているかを示す．図 2.5と表 2.2

より，太陽電池パドルの下から二つ目のモードと，大型展開アンテナの 1次，2次の振

動が大きく太陽電池パドル角に依存して固有周波数がずれることが分かる．ASTRO-G

の姿勢制御系は，そのミッション要求より，大型展開アンテナの制振を行うことが重

要である．そのため，制御系設計時に表 2.2におけるモード 7，8の太陽電池パドルに

対応するモードの振動抑制を制御できたとしても，物理的にアンテナの振動は収まっ

てない可能性がある．逆に言えば，制御系設計時には，モード 7，8よりも，モード 9，

10，11が重要であり，ここまで振動抑制を行える制御系が必要と考えられる．

最後に，人工衛星の姿勢制御系の特徴の一つと考えられる事項について説明する．

図 2.6を見ると，ボーデ線図の対角項 (ロールからロールへ，ピッチからピッチへ，
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図 2.5: SAP角を変化させたときのプラントの特異値線図の変化
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図 2.6: SAP角を変化させたときのプラントのボーデ線図の変化
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2.4 まとめ

表 2.2: ASTRO-G拘束モードモデルのモード解析結果

No. モード

7 SAP 面外曲げ 1 次
8 SAP 面内曲げ 1 次
9 LDR ブームX 曲げ
10 LDR ブーム捩り
11 LDR ブームY 曲げ
12 SAP 面外曲げ 2 次
13 LDR 鏡面 1 次
14 SAP 捩り 1 次
15 LDR 鏡面 2 次
16 LDR 鏡面 3 次
17 LDR 鏡面 4 次
18 SAP 面外曲げ 3 次

ヨーからヨーへ)の伝達関数において，位相が 0度と 180度の間に収まっており，全

ての振動モードが同相であることが確認できる．これは，前述のコロケーションの条

件が成り立っていることに起因する事項である．位相が 0度と 180度の間に収まって

いることから，位相を進ませる制御であるPD 制御，位相進み保証，DVDFB (Direct

Velocity Displacement FeedBack (control)) 制御を用いることで，簡易にロバスト安定

性を保証できるという特徴を持つ．

2.4 まとめ

人工衛星の姿勢制御系について，数学モデル及びモード合成法で得られる解析モデル

から，姿勢制御系の設計モデルとなる非拘束モードモデルまでの変換を行った．また，

衛星の姿勢制御系として，コロケーションが成り立っているという特徴を述べた．コロ

ケーションは，PD制御や，3章に述べるDVDFB制御によってロバスト性が成り立つ

土台であり，衛星の姿勢制御系にとって重要な事項であると考えられる．また，並進運

動を削除する際に，質量中心における並進運動の縮退を用いる方法を示し，ASTRO-G

の数値モデルによって，非対称性が大きい衛星における並進運動の扱いの重要性を確

認した．更に，太陽電池パドル角が変動する際のプラントの変化についても，数値例

を元に説明を行った．このことから，姿勢制御の問題は本質的には太陽電池パドル角

を変動パラメータとした LPVの制御対象として扱う必要がある．
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設計

3.1 はじめに

この章では，これまでに研究されてきた衛星の制御方式を紹介する．現在まで，多

くの人工衛星の姿勢制御系は古典制御である PD制御が用いられてきた．しかし，前

章で述べたように，大型化と軽量化による影響により，衛星の剛性は弱まり，柔軟構

造として扱うべきものになってきている．このような状況の中，更に高精度な姿勢制

御系を目指すために，技術試験衛星VI型 (Engeneering Test Satellite-6: ETS-6)が現

代制御理論の衛星応用の実験のため打ち上げられた．技術試験衛星VI型では，人工衛

星における今後の制御技術確立のため，H∞制御を中心とする様々な制御実験が行わ

れた [1, 3, 15]．

しかしながら，技術試験衛星VI型で行われていたのは，SAP (Solar Array Paddle:

太陽電池パドル)角を固定としたLTI (Linear Time Invariant: 線形時不変)モデルに対

して，これを安定化する制御器の設計についての研究であった．実際の衛星の挙動は，

第二章において述べたように，SAP角に依存し大きく変わる場合もある．この場合に

は，プラントは SAP角を変動パラメータとした LPV (Linear Parameter Varying: 線

形パラメータ変動)モデルとして記述されるべきであり，LPVモデルを安定化する制御

系が望まれる．そのため，LPVモデルに対する安定化を試みた研究を次に示す．ここ

では，LPVモデルを安定化する手法として，DVDFB制御 [16]及びゲインスケジュー

ルドH∞制御 [17–19]を示す．

また，フィードフォワード的な検討として，現在ASTRO-Gで検討されている例が

挙げられる．ASTRO-Gで検討されているフィードフォワード指令として，Nil-Mode-

Exciting (NME) profiler [9]と呼ばれる指令値がある．これは構造振動に対応する周波

数成分を，ほとんど全く持たない設計法であり，マヌーバ開始から終了まで，ほとん

ど振動を励起することがない．他にも，Input Shapingというバンバン制御をベースと

し，残余振動を残さない制御則の検討も 1990年頃から盛んに行われてきた [20–23]．こ

れは，振動を打ち消すようなタイミングのインパルス列を設計する研究であり，モー

ダルパラメータのモデル化誤差にも強いものが研究されている．

このように衛星の制御則は，振動抑制制御の分野において，フィードフォワード制

御，フィードバック制御ともに盛んに行われている．
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3.2 線形時不変の柔軟衛星に対する制御系設計の研究及び実験

他方，地上での振動抑制の研究を眺めてみると，二慣性系では，外乱オブザーバ，

モデルフォロイングコントロール，µ設計を用いた制御 [24]等が，HDD (Hard-Disk-

Drive)では，制振 PTC (Perfect-Tracking-Control) [25, 26]，切り換え制御，同相振動

を抑える制御 [27]，仮想共振モードを用いた制御帯域以上での外乱抑圧 [28]，ループ

整形設計手法 [29]等が研究されている．

この章では，衛星での研究例として，LTIプラントの安定化を行った技術試験衛星

の例からH∞混合感度問題を，LPVプラントを安定化する研究として DVDFB制御

を，また最新の現代制御を用いたLPV安定化手法としてゲインスケジュールドH∞制

御を取り挙げる．また，指令値の設計手法として，ASTRO-Gで現在検討されている

NME profilerを，また，他の振動を考慮した指令値として，Input Shapingについて，

その研究内容を調査することを目的とする．特に ASTRO-Gでの検討例及び，Input

Shapingについては，第五章において，提案手法の元となるものであるため，詳細に

解説を行う．

3.2 線形時不変の柔軟衛星に対する制御系設計の研究及び
実験

技術試験衛星VI型は，年々高度化する姿勢精度要求，大型化・軽量化により地上で

の試験が難しくなる同定手法に対して，系統的な同定手法の試験を行い，また得られ

たモデルに対して現代制御を用いた試験を行っている．ここで行われた制御実験には，

LQG制御 [30]，H∞混合感度問題，H∞二自由度制御系の設計，DVFB制御とH∞制

御による LAC/HAC制御 [15]，非コロケート型加速度フィードバック制御，I-PD 制

御等多岐に渡る．ここでは，この中からH∞混合感度問題を取り挙げる．

H∞混合感度問題とは，H∞ノルムを用いて，感度関数及び補感度関数を整形するも

のである [31–34]．H∞制御は，現代制御及びロバスト制御の代名詞としても使われる

有名な制御方式である．名前の由来となっているH∞ノルムは，安定な伝達関数Gzω

に対して，式 (3.1)のように定義される．

||Gzω||∞ := sup
0≤ω≤∞

σ̄ {Gzω(jω)} (3.1)

ここに，σ̄{A}は，安定な伝達関数Aの最大特異値を表す．特に，Gzω(s)が一入出力

系の場合に，式 (3.1)は

||Gzω||∞ := max
0≤ω≤∞

|Gzω(jω)| (3.2)

である．これは，ボーデ線図のゲインの最大値に等しい．

H∞制御が，ロバスト性を保証する元となっている小ゲイン定理とは，図 3.1(a)に

示されるフィードバック系が安定であるための必要十分条件を示したものである．ス
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第 3章 過去の人工衛星における制御系設計

(a) 小ゲイン定理の概念図 (b) 加法的摂動を持つフィードバック系

図 3.1: H∞制御におけるロバスト性の保証

モールゲイン定理によると，図 3.1(a)のフィードバック系において，その構成要素M

及び∆が，

||∆||∞||M ||∞ < 1 (3.3)

を満たすとき，図 3.1(a)のフィードバック系は安定である．これは，直感的に分かり

やすく，外部信号のエネルギーが減衰していく系であれば安定であると言うことがで

きる．この小ゲイン定理を用いて，ロバスト安定性を保証できることは，図 3.1(b)に

示すブロック図を用いて説明することができる．図 3.1(b)の系において，ωから zま

での伝達関数を図 3.1(a)におけるM と対応させて考えることで，小ゲイン定理を適

用可能である．なお，図 3.1(b)中にあるW のブロックは，加法的摂動の既知の周波

数特性により，||∆||∞ < 1のブロックに正規化するためのスケーリング行列である．

図 3.1(b)において，ωから zまでの伝達関数MのH∞ノルムを 1以下にするようなコ

ントローラKは，加法的摂動のH∞ノルムがスケーリング行列W のH∞ノルムより

大きくならない範囲で，閉ループ系の安定性を保証するコントローラとなる．

3.3 線形パラメータ変動モデルに対する安定化の研究

3.3.1 DVDFB制御

人工衛星における振動抑制制御において大きな問題となるのは，振動項の減衰定数

が非常に微小であることである．大気がある地上と違い，宇宙空間においては，運動の

減衰となる大気の存在がなく，そのため，柔軟構造物は一度振動しはじめると，極めて

微小な減衰定数で減衰することになる．このような柔軟構造物は，地上のモデリングで

は，減衰定数が測定不可能であるため，一般的な衛星において 0.005，更に精度が必要

であると考えられる衛星においては，0.003という最悪値が用いられる [11]．このよう

に減衰定数が極めて微小であるため，DVFB (Direct Velocity FeedBack (control): 直接

速度フィードバック)制御，あるいはDVDFB (Direct Velocity Displacement FeedBack
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3.3 線形パラメータ変動モデルに対する安定化の研究

(control))による減衰定数付加は，人工衛星の振動抑制制御において非常に有用である

と考えられる．

以下では，剛体モードの安定化まで行うことが可能であるDVDFB制御について説

明を行う．まず，衛星の姿勢制御系を式 (3.4)，(3.5)に表されるものとする．

Mq̈ + Cq̇ + Kq = Lu (3.4)

y1 = LT x, y2 = LT ẋ (3.5)

ただし，観測量として角速度及び角加速度の情報が得られると仮定し，かつセンサ，ア

クチュエータはコロケーション条件を満たしているとする．この時，質量行列M は

正定対称行列，減衰行列 C，剛性行列K は半正定対称行列であるという特徴を持つ．

DVDFB制御則は式 (3.6)で表されるものである．

u = −αR̃y1 − βR̃y2 (3.6)

ただし，R̃ ∈ Rm×mは正定対称行列であり，α，β > 0とする．式 (3.4)，(3.5)，(3.6)

から構成される閉ループ系は

Mẍ + (D + βLR̃LT )ẋ + (K + αLR̃LT )x = 0 (3.7)

と記述できる．文献 [16]より，D +βLR̃LT とK +αLR̃LT はともに正定対称行列であ

ることが証明されており，このため閉ループ系は，プラントのパラメータM，D，K，

Lや，フィードバックのパラメータ α，β，R̃によらず漸近安定である．このように，

DVDFB制御はプラントのアクチュエータ・センサがコロケートしている衛星の姿勢

制御系において，ロバストな制御則である．

上記のように，DVDFB制御則は簡易にロバスト性を保証することが可能であるが，

性能を求めるのには向いていないようである．また，DVDFB制御則にでてくるパラ

メータα，β及び R̃について，ある条件下において，最適制御則になっているという研

究 [16]があるが，具体的にどのように設計すれば良い性能が出るという指摘は少ない．

なお，DVDFB制御は，速度及び変位のフィードバックであるから，PD制御と深い

関わりを持っていると考えられる．衛星の姿勢系は第二章で説明したように，センサ・

アクチュエータのコロケーションが成立している．一入出力で考えるとこれは，全て

の振動が同相振動であることに似ており，実際，PD制御による位相進み補償により全

ての振動を同時安定化することが可能である．DVDFB制御は，PD制御を多入出力系

に拡張したものと考えることが可能である．

3.3.2 ロバストゲインスケジューリング制御

次に，大型柔軟衛星について，ゲインスケジューリング制御の研究がされているた

め，これを示す [17, 18]．第二章にて数値例を用いて説明を行ったが，衛星の姿勢制
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御系は，SAP角が変動することによってその特性が大きく変化する．そのため，全て

の SAP角に対する安定性を議論するのであれば，太陽パドル角を変動パラメータと

した LPV モデルとして扱い，LPV安定を保証できるコントローラの設計が必要とな

る．LPV安定を保証する制御方式の一つに，H∞制御を拡張したロバストゲインスケ

ジュールドH∞制御がある．

ロバストゲインスケジューリング制御では，プラントがある可観測のパラメータ δ

によって変動することが分かっている場合に，プラントの δによる変動に合わせてコ

ントローラを変動させることで，全ての δに対してロバスト安定なコントローラを設

計する手法である．これを定式化すると次のように表すことができる．まず，プラン

トのダイナミクスを，変動パラメータ δ ∈ Rnを用いて次のように表す．

ẋ(t) = A(δ(t))x(t) + B(δ(t))u(t) (3.8a)

y(t) = C(δ(t))x(t) + D(δ(t))u(t) (3.8b)

このプラントに対して，同じパラメータ変動を与えた LPVコントローラは次のよう

に表すことができる．

ẋk(t) = Ak(δ(t))xk(t) + Bk(δ(t))y(t) (3.9a)

u(t) = Ck(δ(t))xk(t) + Dk(δ(t))y(t) (3.9b)

実際に LPVコントローラは次のように求めることができる．まず，プラントの δに

よる変動を加法的を加法的モデル化誤差として次のように表す．

A(δ) = A + E1∆1(δ)E2, ||∆1||∞ < 1 (3.10a)

B(δ) = B2 + E3∆2(δ)E4, ||∆2||∞ < 1 (3.10b)

C(δ) = C2 + E5∆3(δ)E6, ||∆3||∞ < 1 (3.10c)

D(δ) = D22 + E7∆4(δ)E8, ||∆4||∞ < 1 (3.10d)

ここで，行列A ∈ Rm×m，B2 ∈ Rm×p，C2 ∈ Rp×m及びD22 ∈ Rp×pは変動パラメータ

を δ(t) = δ0に固定したノミナル値であり，Ei(i = 1 · · · 8)はパラメータ変動をブロッ

ク対角行列∆iに正規化するための係数行列である．次に，変動行列∆i(δ)の入出力関

係を

ω1 = ∆1(δ)z1 = ∆1(δ)E2x (3.11a)

ω2 = ∆2(δ)z2 = ∆2(δ)E4u (3.11b)

ω3 = ∆3(δ)z3 = ∆3(δ)E6x (3.11c)

ω4 = ∆4(δ)z4 = ∆4(δ)E8u (3.11d)
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と定義する．パラメータ変動以外の一般的な外乱を d ∈ Rr，制御量を e ∈ Rrとして整

理すると，式 (3.8)は
ẋ

e

z

y

 =


A B11 B1δ B2

C11 D11 D1δ D12

C1δ D1δ Dδδ Dδ2

C2 D21 D2δ D22




x

d

ω

u

 (3.12)

ω = ∆z (3.13)

と LTIモデルに帰着できる．同様に，コントローラの式 (3.9)をẋk

zk

u

 =

Ak Bk1 Bk2

Ck1 Dk11 Dk12

Ck2 Dk21 Dk22


xk

ωk

y

 (3.14)

ωk = ∆zk (3.15)

と表す．この関係は，線形分数変換1 を用いて次式のように表すことが可能である．

Ted = Fl(Fu(P (s), ∆), Fl(K(s), ∆)) (3.18)

またブロック図で表すと，図 3.2(a)に示されるものとなる．図 3.2(a)は，LPV安定と

する際の考えかたを端的に表している．つまり，プラントが持つ摂動ブロック∆と同

じものを，制御器にも持たせるという考え方である．

H∞コントローラは，このようにして設計した Tedに対して

||Ted||∞ < γ γ2∆T ∆ ≤ 1 (3.19)

を解くことで与えられる．実際にコントローラを設計する際には図 3.2(a)に示すプラ

ントを，図 3.2(b)に示すように等価変換を行い，コントローラにおける摂動ブロック

∆をプラント側で，拡大系の摂動 diag{∆, ∆}として表現する．この等価変換を行うこ
とで，仮想的に新なプラント P̄ を作ることができ，コントローラには摂動のブロック

がないため，一般的な LTIのH∞制御問題に帰着することができる．この LTIで表現

されるH∞問題を解いた後に，プラント側で表現した摂動∆をコントローラに戻すこ

とで，LPVプラントを安定化するゲインスケジュールコントローラが設計される．

1線形分数表現において，lower LFT Fl 及び upper LFT Fu は行列Q及び

P =
[
P11 P12

P21 P22

]
(3.16)

を用いて，次式で定義される．

Fl(P,Q) = P11 + P11Q(I − P22Q)−1P21 (3.17a)
Fu(P,Q) = P22 + P21Q(I − P11Q)−1P12 (3.17b)
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(a) LPVプラント及びコントロー
ラの表現

(b)等価変換により，コントローラを LTI表
現したもの

図 3.2: ロバストゲインスケジュールH∞制御器を求めるための拡大系プラント

3.4 振動を全く励起しないことを目標とした指令値生成手
法

上で述べた事項は，フィードバック系を主とした制御則の検討，実験内容であった．こ

の節では，現在ASTRO-Gで検討されている制御則を示す．これは，フィードフォワー

ドを主とした制御則である．現在 ASTRO-Gで検討されている制御則は，Nil-Mode-

Exciting (NME) profiler [9]という指令値の生成手法である．NME profilerは，その名

が示す通り，制振制御において，全ての振動モードを励起しないように設計される指

令値である．プラントの構造振動のうち，最低の固有周波数より低い周波数成分のみ

を持つ指令値を生成すれば，理想的には全ての振動モードを励起しないで，衛星をマ

ヌーバすることが可能である，という考えに基きNME profilerは設計される．この考

えにより，NME profilerでは，式 (3.20)で表される Sinc関数を用いて設計を行う．

y(t) =
sin(ωst)

ωst
(3.20)

この Sinc関数は，フーリエ解析の教科書には必ず出てくる関数であり，フーリエ解析

において重要な位置を占める関数である．その理由は，Sinc関数のフーリエ変換が，

ωs rad/secより上の周波数を完全に除去する理想的なローパスフィルタであるためで

ある．つまり，Sinc関数の周波数特性を示すと，図 3.3(a)のようなものになっている．

また，Sinc関数の時間波形を示すと，図 3.3(b)である．ただし，周波数特性，時間波

形ともに，1で正規化した値を用いている．

NME profilerは，この Sinc関数の理想的な周波数遮断特性に注目しており，Sinc関

数中のパラメータ ωsを，構造振動の最低周波数 ωflex

∣∣
lowest mode

より低く設計する，つ

まり

ωs < ωflex

∣∣
lowest mode

(3.21)
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図 3.3: Sinc関数の時間波形及び周波数特性
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とすることで，構造振動を全く励起しない指令値を設計している．実際のNME profiler

は次のような操作により得られる．まず，符号の異なった Sinc関数を式 (3.22)に基づ

いて足し合わせる．

f12 =
sin(ωsmpl(t − toffset1))

ωsmpl(t − toffset1)
− sin(ωsmpl(t − toffset2))

ωsmpl(t − toffset2)
(3.22)

ただし，ゼロクロス点を合わせるため，toffset2 − toffset1 = 2π
ωs

= Tsmplである必要があ

る．符号の異なった Sinc関数を足し合わえていることは，物理的には加速用の Sinc関

数と減速用の Sinc関数を用意していると解釈することができる．図 3.4(a)に，足し合

わせる Sinc関数を示す．図においては，Tsmpl = 2π
ωs

= 5秒に設定している．

二つの Sinc関数を足し合わせた結果を図 3.4(b)に示す．次に，時間領域で窓関数を

掛け合わせることで，無限に続く Sinc関数を有限時間で零に制定させる．掛け合わえ

る窓関数は次式で表されるハミング窓である．

ω(t) = 0.54 − 0.46 cos(2πt), if toffset1 − Tsmpl < t < toffset2 + Tsmpl (3.23)

式 (3.23)により表されるハミング窓を，図 3.4(c)に示す．このハミング窓の長さは，

Tsmplを Sinc関数中のパラメータ ωsを用いて，Tsmpl = 2π
ωs
と定義した場合，Tsmplの 3

倍の長さである．窓関数を掛け合わせた後の時間波形を，図 3.4(d)に示す．

以上の操作により，NME profilerのトルク波形が得られる．最後に，NME profiler

の周波数特性を確認する．NME profilerは Sinc関数を元にして設計しているため，ωs

以上の高周波を持たないように思えるが，実際にはハミング窓を掛け合わせる操作に

より，若干の高周波成分を持つ．NME profilerの周波数特性を線形表示，及び対数表

示したものをそれぞれ図 3.5(a)，図 3.5(b)に示す．図には同時に Sinc関数及び符号の

異なった Sinc関数を足し合わせた関数の周波数特性を示した．

図 3.5(a)より，Sinc関数は高域遮断特性を持っていることが確認できる．この場合

は，ωs = 2π · 0.2としたため，Sinc関数は 0.2 Hzを境界として，それより高域では周

波数成分を持っていない．加速用と減速用の Sinc関数を足し合わせた場合でも，この

高域遮断特性は保持されているが，窓関数を掛け合わせた時点で，0.2 Hzよりも高域

に若干の周波数成分を持っている．この周波数特性を計算した計算機の性能上，無限

に長い Sinc関数を計算できないため，Sinc関数は 0.2 Hz以上で周波数成分を持って

しまっており，周波数特性を対数表示した図 3.5(b)中の Amplitudeが 10−4以下の値

の信頼性を保証することは難しいが，仮に 10−4までの値を信頼できると仮定すると，

NME profilerは 0.4 Hz付近まで，周波数成分を持っていることが確認できる．

しかしながら，Sinc関数の高周波遮断特性が多少崩れてると言っても，確かにNME

profilerの周波数特性に高周波は小さく，特に ωsの 3倍以上の周波数領域においては

微小であり，振動問題に適用した場合を考えても高次の振動項を励起することはない

と考えられる．逆に，Sinc関数のパラメータ ωsの 2倍から 3倍までの周波数では，微

小量ではあるが，振動が励起されることが予想される．
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図 3.4: NME profilerの設計手順
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3.5 残余振動に着目した指令値生成手法

3.5.1 Input Shapingの概念

最後に Input Shapingによる振動制御について紹介する．Input Shapingは，制振制

御における指令値生成手法の一つであり，残余振動を持たないインパルス列の生成手

法についての研究である．残余振動を持たないように設計されたインパルス列のこと

を Input Shaperと呼ぶ．Input Shapingのコンセプトは図 3.6を用いて説明ができる．

図 3.6では，二つのインパルスによってマヌーバを行うことを表している．この時，柔

軟系のモード座標で表現された状態変数を考えると，この状態変数はプラントの固有

周波数及び減衰定数をもって，図 3.6に示すような減衰する正弦波の時間応答をとる．

第二のインパルスは，第一のインパルスで励起された柔軟系の状態変数をちょうど打

ち消し合うように印加される．このようなインパルス列を用いることで，二つ目のイ

ンパルス印加時刻以降は，残余振動を持たない姿勢変更が可能である．第二のインパ

ルスが印加される時刻及びその振幅は，プラントの固有周波数及び減衰定数によって

決まる値であるから，Input Shapingではプラントの正確なモデル化が必要である．

このようにして得られたインパルス列は，実用上の観点から任意波形と畳み込み積

分されることで，有用な指令値となる．図 3.7にステップ入力と Input Shaperの畳み

込み積分を行った概念図を示す．得られた波形 (図 3.7中の Shaped Inputと表記され

ているもの)は，インパルス列で考慮した固有周波数の振動について，マヌーバ終了時

にその残余振動を持たないものになっている．
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図 3.7: Input Shapingにおける畳み込み積分の概念図

3.5.2 ロバスト性を向上した Input Shapingの研究

先に示した二つのインパルスからなる Input Shaperは，Input Shapingのコンセプ

トを示すのに有用であるために示したが，実際に用いられて良い性能を出すことは少

なかったようである．これは，Input Shapingがプラントの固有周波数及び減衰定数の

情報を必要とするためであり，先の Input Shaperが固有周波数のモデル化誤差に対し

てロバスト性を保持していないためである．これに対し，固有周波数のモデル化誤差

に強い Input Shaperを設計する研究が数多く進められてきた [20, 21]．また，時間最

適化のため，負の振幅を持つインパルスを許容した研究 [22]，ロバスト性の評価につ

いて，減衰定数のモデル化誤差を含めた研究 [23]など，Input Shapingの研究は盛ん

である．

まず，Input Shapingのロバスト性を向上させる研究の口火を切ったのは，Singerら

である [20]．この論文において，初期の二つのインパルスからなる Input Shaperは

ZV (Zero-Vibration) Shaperと呼ばれている．構造振動の周波数領域におけるモデル

化誤差に対するロバスト性を増やすため，この論文において，ZVD (Zero-Vibration-

Derivative) Shaper，ZVDD (Zero-Vibration-Derivative-Derivative) Shaperが考えられ

た．ZVD Shaperの設計法を次に示す．

ZVD Shaperその他の Input Shaperは，残余振動の式を考える．その前提として，

線形システムにインパルス入力を加えた場合を考えると，この時間応答は式 (3.24)で

表すことができる．

y(t) =

[
A

ω0√
1 − ζ2

e−ζω0(t−t0)

]
sin(ω0

√
1 − ζ2(t − t0)) (3.24)

ただし，A，ω0，ζはそれぞれインパルスの振幅，プラントの固有周波数，減衰係数で

あり，t0はインパルスの印加された時間である．今，二つのインパルスにより，Input

Shaperを組むことを考えると，二つのインパルスの後に残る残余振動の大きさは三角

関数の公式より

B1 sin(αt + ϕ1) + B2 sin(αt + ϕ2) = Aamp sin(αt + ψ) (3.25)
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と計算できる．ここで，

Aamp =
√

(B1 cos ϕ1 + B2 cos ϕ2)2 + (B1 sin ϕ1 + B2 sin ϕ2)2 (3.26)

ψ = tan−1

(
B1 cos ϕ1 + B2 cos ϕ2

B1 sin ϕ1 + B2 sin ϕ2

)
(3.27)

である．ただし，Bi (i = 1, 2)は式 (3.24)における sinの係数であり，ϕi = ω
√

(1 − ζ2)tj

である．同様に，二つ以上のインパルスから残余振動の振幅を求める式は，

Aamp =

√√√√(
N∑

j=1

Bj cos ϕj

)2

+

(
N∑

j=1

Bj sin ϕj

)2

(3.28)

と求まる．Input Shaperはこの式において，Aamp = 0を解くことにより得られる．そ

のため

B1 cos ϕ1 + B2 cos ϕ2 + · · · + BN cos ϕN = 0 (3.29a)

B1 sin ϕ1 + B2 sin ϕ2 + · · · + BN sin ϕN = 0 (3.29b)

ここに

Bj =
Ajω√
1 − ζ2

e−ζω(tN−tj) (3.30)

である．このため，
N∑

j=1

Aje
−ζω(tN−tj) sin(tjω

√
1 − ζ2) = 0 (3.31a)

N∑
j=1

Aje
−ζω(tN−tj) cos(tjω

√
1 − ζ2) = 0 (3.31b)

である．式 (3.31a)，(3.31b)を満たすインパルス列は，このためノミナルプラントに

対して残余振動を持たないものとなる．ロバスト性を向上させた Input Shaperは残余

振動を表す式 (3.31a)，(3.31b)を周波数 ωにより微分した値も零にすることで得られ

る．これを式で表すと，
N∑

j=1

Ajtje
−ζω(tN−tj) sin(tjω

√
1 − ζ2) = 0 (3.32a)

N∑
j=1

Ajtje
−ζω(tN−tj) cos(tjω

√
1 − ζ2) = 0 (3.32b)

この制約を課して解いたインパルス列は，残余振動の微分を零にしていることから，

ZVD (Zero-Vibration-Derivative) Shaperと呼ばれる．また，更なるロバスト化も可能

であり，式 (3.32a)，(3.32b) を更に周波数 ωに関して微分した式を零におき
N∑

j=1

Aj(tj)
qe−ζω(tN−tj) sin(tjω

√
1 − ζ2) = 0 (3.33a)

N∑
j=1

Aj(tj)
qe−ζω(tN−tj) cos(tjω

√
1 − ζ2) = 0 (3.33b)
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ZV Shaper ZVD Shaper ZVDD Shaper

図 3.8: Input Shaperの一例: ZV Shaper及び，Derivative ShaperであるZVD，ZVDD

Shaperの形状

とすることで，ZVDD (Zero-Vibration-Derivative-Derivative)，ZVDDD · · · とロバス
ト化することができる．

これらの制約式は，時間最適の式と組み合わせることによって解かれ，図 3.8に示す

ZV，ZVD，ZVDD Shaperができる．これら，Derivative Shaperと呼ばれるインパル

ス列は，微分を零においた式が一つ増えるたびに，∆T = π

ω0

√
1−ζ2
だけ遅くなる．しか

しながら，固有周波数の同定誤差が大きい場合にも，マヌーバ終了時の残余振動の振幅

が小さくなり，ロバスト性を持つことが可能である．このように，Input Shaperにおい

ては，ロバスト性と性能のトレードオフを考えながら設計することが可能である．な

お，Derivative Shaperの他に，Extra Insensitive Shaperと呼ばれる他の InputShaper

の設計例も存在するが [21]，Extra Insensitive Shaperは減衰定数のモデル化誤差に弱

いことが指摘されており [23]，第二章にて説明した衛星の姿勢制御系設計モデルの減

衰定数の同定の難しさを考慮し，本論文ではDerivative Shaperを説明した．

3.6 まとめ

この章では，過去の衛星における研究例として，フィードバック制御，フィードフォ

ワード制御に渡り研究動向を調べた．フィードバックの研究動向では，技術試験衛星

VI型にはじまった日本の衛星開発における現代制御の動向，LPVモデルを安定化す

るロバストゲインスケジュールド制御，性能の向上は難しいがロバスト性を容易に確

保できるDVDFB制御について触れた．またフィードフォワードの研究動向としては，

現在ASTRO-Gにおいて検討されているNME profiler指令について，その設計法から

詳しく触れ，更に他の振動抑制指令として Input Shapingによる残余振動の除去につ

いて触れた．
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また，DVDFB制御の説明を通し，現在まで多くの衛星において用いられてきた制

御方式である PD制御について，簡易に安定性が保証できることを述べた．この姿勢

系のコロケーション条件が成り立っているという事実により，PD制御はこれからも，

衛星の姿勢制御系において多く使われると考えられるが，より姿勢精度の高い制御系

を設計する必要があるミッション，あるいは，より高速高精度な過渡応答特性を必要

とするミッションの衛星では，この章で述べたような先進的な現代制御手法が用いら

れるのではないかと考えている．
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第4章 柔軟構造衛星に対する二自由度
制御系の適用

4.1 はじめに

この章では，ASTRO-Gの数値例を用いて，柔軟構造衛星に対する制御系を設計す

る．ASTRO-Gにおけるミッション要求より，姿勢制御系には高速高精度かつロバス

トな制御系が必要である．そのため，フィードバック系には，ロバスト制御手法とし

てH∞制御及び，古典制御を用いた検討例を示す．また，指令として，ASTRO-Gの現

在の検討例であるNME profilerを用い，二自由度制御系を設計する．この章では，ま

ず二自由度制御系のブロック図について議論する．次に，フィードバック制御系の設

計を行い，閉ループ系の安定性及び性能について数値シミュレーションを用いて議論

を行う．最後に，指令値にNME profilerを用いた二自由度制御系の応答を数値シミュ

レーションにより行い，評価を行う．

4.2 フィードフォワードコントローラに対する検討

二自由度制御系に用いるブロック図には，次の二つのものが考えられる．一つは，姿

勢角を指令値とした，図 4.1に示すものであり，もう一つには，トルクを指令値とし

た図 4.2に示すものである． 図 4.1に示す姿勢角を指令値とした二自由度制御系にお

いて，C(s)はフィードバックコントローラ，ローパスフィルタQ(s)及び逆プラント

1/Pn(s)からなるブロック Q(s)
Pn(s)

がフィードフォワードコントローラであり，r(t)には

図 4.1: 姿勢角を指令値とした二自由度制御系のブロック図
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図 4.2: トルクを指令値とした二自由度制御系のブロック図

姿勢角指令を入力する．図 4.2に示すトルクを指令値とした二自由度制御系では，姿

勢角指令とした場合のフィードフォワードコントローラ Q(s)
Pn(s)

の代わりに，前向き補償

器 Pn(s)を用いている．ただし，前向き補償をフィードフォワードコントローラと呼

ぶこともある．r(t)はトルクの指令値である．

図 4.1と図 4.2の二自由度制御系を比較して考えると，姿勢角を指令値としたブロッ

ク図では，フィードフォワードコントローラとして用いる逆プラント 1/Pnをプロパー

にするため，ローパスフィルターQ(s)が用いられている．そのため，姿勢角指令値及

びトルク指令値が求められる場合には，図 4.2に示す二自由度制御系が，ローパスフィ

ルタの時定数程度有利になると考えられる．

また，図 4.1では，逆プラントを用いているため，プラントと逆プラントの間の極零

相殺を起こす．第二章のモデリングにおいて説明を行ったが，有限要素法では，本質

的に減衰定数を求めることができず，地上における加振試験も，大気，重力のない宇

宙空間とは環境が異なるため，減衰定数の同定は非常に難しい．この理由により，設

計に用いられる減衰定数は 0.005という最悪値を用いて設計されることになる．この

ように小さい減衰定数を持つ極は，s平面において虚軸近傍に存在することになる．虚

軸近傍で極零相殺を起こすと，制御性能に多大な影響を与えることが予想されるため，

図 4.1の二自由度制御系を使用する場合には，逆プラントには剛体モードのみを用い

るべきであると考えられる．

ところで，逆プラントに剛体モードを用いることを考えた場合，剛体モードは単な

る二重積分器であるため，姿勢角指令値からトルク指令値を求めるのは，さほど難し

くなく，二回微分を行えば良い．そのため，本稿では，ローパスフィルタの時定数分

有利である図 4.2に示されるトルク指令を用いた二自由度制御系を採用することとす

る．もちろん，ステップ入力やランプ入力，インパルス入力等，二階微分が行えない

波形も存在するが，本論文では考えないこととした．また，図 4.2のフィードフォワー

ドコントローラ Pn(s)は，基本的に剛体モードとする．
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u

Generalized Plant

図 4.3: 性能重みを補感度関数に対する重みとした一般化プラント

4.3 フィードバックコントローラの設計

4.3.1 H∞制御を用いたフィードバックコントローラの設計

この章では，H∞制御を用いたロバストなフィードバックコントローラを設計する．

H∞制御を用いれば，同定が難しいと考えられる高次の振動モードに対して，ロバスト

安定な制御器を設計可能である．制御器設計に用いる一般化プラントを図 4.3に示す．

図 4.3のノミナルプラントには，第二章にて説明した非拘束モードモデルの式 (2.15)，

(2.16)から制御モードを取り出して用いる．取り出す制御モードの次数を nとすると，

制御設計の低次元モデルは式 (2.15)における減衰行列∆ ∈ RN×N，剛性行列Λ ∈ RN×N，

入力行列 Γ := ΦT L ∈ RN×3 から，それぞれ制御モードに対応する行列∆c ∈ Rn×n，

Λc ∈ Rn×n，Γc ∈ Rn×3 を

∆ =

[
∆c 0

0 ∆r

]
, Λ =

[
Λc 0

0 Λr

]
, Γ =

[
Γc

Γr

]
(4.1)

のように取り出す．ノミナルプラントはこの∆c，Λc，Γcを用いて，次式のように記述

される．

ẍ = Acx + Bcu (4.2a)

y = Ccx (4.2b)

ただし，

Ac =

[
O I

−Λc −∆c

]
, Bc =

[
O

Γc

]
, Cc =

[
ΓT

c O
]

(4.3)
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である．ノミナルプラントをドイルの記法1を用いて

Gc(s) =

[
Ac Bc

Cc O

]
(4.6)

と表しておく．残余モードも同様に，

Gr(s) =

[
Ar Br

Cr O

]
(4.7)

と表す．ただし，

Ar =

[
0 I

−Λr −∆r

]
, Br =

[
0

Γr

]
, Cr =

[
ΓT

r 0
]

(4.8)

である．コントローラを低次元化したことによるスピルオーバ現象を防ぐため，重み

関数W (s)の特異値を残余モードGr(s)の特異値より，大きくなるように設計する必要

がある．重み関数W (s)は，次式のように，残余モードを規格化された摂動 ||∆||∞ < 1

で表すための重みである．

||Gr(s)||∞ < ||∆(s)||∞||W (s)||∞ (4.9)

図 4.3において，重み関数 F (s)は，性能の重みであり，これにより制御性能が大きく

変わってくる．本稿では，重み関数F (s)を，設計される制御器の次数を考慮し，ロー

ル・ピッチ・ヨーの各軸において 2次のローパスフィルタ，つまり計 6次のフィルタと

して実現する．

上のように制御モードの次数を決め，ノミナルプラントGc(s)，重み関数W (s) 及び

F (s)を決定すると，図 4.3に示す拡大系のプラントGはドイルの記法を用いて以下の

式で表すことができる．[
z

y

]
= G

[
ω

u

]
, G =

 A B1 B2

C1 D12 D12

C2 D21 D22

 (4.10)

ただし，各行列の値は，重み関数W (s)及び F (s)を

W (s) =

[
AW BW

CW DW

]
, F (s) =

[
AF BF

CF DF

]
(4.11)

1ドイルの記法は

ẋ = Ax + Bu (4.4a)
y = Cx + Du (4.4b)

で表される伝達関数 G(s)を

G(s) =
[

A B
C D

]
(4.5)

と簡略化して表す記法のことである．

- 41 -



第 4章 柔軟構造衛星に対する二自由度制御系の適用

10
−2

10
−1

10
0

10
1

10
2

−150

−100

−50

0

50

Frequency [rad/sec]

G
a

in
 [

d
B

]

Additive perturbation

Weighting function

Nominal plant

図 4.4: 加法的摂動 (青色実線)，重み関数 (赤色破線)及びノミナルプラント (黒色鎖線)

と表すと，

A =

 Ac O O

O AW O

BF Cc O AF

 , B1 =

O

O

O

 , B2 =

 Bc

BW

O

 (4.12a)

C1 =

[
O CW O

DF Cc O CF

]
, D11 =

[
O

O

]
, D12 =

[
DW

O

]
, (4.12b)

C2 =
[
Cc O O

]
, D21 = I, D22 = O (4.12c)

である．このようにして得られた拡大系Gに対して，zから ωまでの伝達関数Gzωの

H∞ノルム ||Gzω||∞を 1以下にするような制御器が得られれば，この制御器は，残余

振動に対するロバスト安定性を保持した制御器となっている．

以下にASTRO-Gの数値例を用いた設計例を示す．一般化プラントは，図 4.3に示

した性能重みが補感度関数重みとなっているものとし，制御モードの次数は，一つの

設計例として，剛体モード 3次及び振動モード 2次の合わせて 5次を制御モードとし

た．ASTRO-Gのモデルでは，太陽電池パドルと大型展開アンテナの振動モードが合

わせて 17次であるから，残余モードGr(s)は 15次となる．この残余モードに対して，

重み関数W (s)をタイトに設計した例を図 4.4に示す．図中，青色実線で表されるの

が加法的摂動Gr(s)であり，赤色破線で表されるのが加法的摂動への重み関数である

W (s)である．ロバスト性を保証するため，重み関数W (s)の特異値は全周波数に渡っ

て，加法的摂動Gr(s)の最大特異値より大きく取り，かつ性能を出すため，できる限

りタイトな周波数特性となるように設計を行った．この重み関数W (s)は式 (4.13)で
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図 4.5: 設計したH∞コントローラによる閉ループ系の特性: 一巡伝達関数 (青色実線)，
フルオーダプラント (赤色破線)，補感度関数 (緑色一点鎖線)

表される 2次のローパスフィルタを 3軸分設計したものである．

W (s) = 0.012
s2 + 2ζnωns + ω2

n

s2 + 2ζdωds + ω2
d

(4.13)

ただし，ωn = 0.5，ωd = 8，ζn = ζd = 1とした．

次に重み関数F (s)について検討を行う．H∞制御器の設計において，設計される中

心解と呼ばれる制御器は，一般化プラントに用いたノミナルプラント及び重み関数の

次数の総和となることが知られている．このため，制御器を実装することを考えると，

重み関数はできるだけ低次である方が好ましい．本稿では，重み関数F (s)の次数は制

御器の次数を上げ過ぎないよう，各軸あたり，式 (4.14)で表される二次のローパスフィ

ルタとし，計 6次のフィルタとした．

F (s) = g
ω2

F

s2 + 2ζF ωF s + ω2
F

(4.14)

ただし，g = 0.995，ζF = 1，ωF = 10である．実際に設計する際には，gと ωF につい

てステップ応答の数値シミュレーションを行いながら，試行錯誤的にパラメータ調整

を繰り返した．

設計後の一巡伝達関数の特異値線図を図 4.5に示す．図 4.5の一巡伝達関数を見ると，

振動モードは全てゲイン安定化されていることが分かる．また，制御帯域を一巡伝達

関数が 0 dBと交差する周波数で定義すると，制御帯域は 0.15∼0.25 rad/secであり，1

次の振動モードの 1.7 rad/sec程度の 10分の 1程度の制御帯域を持っていることが分

かる．相補感度関数は，F (s)の設計を補感度関数の重みとし，かつゲインを十分 1に
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近く取ったため，0 dBより非常に大きな値を取っているところがない．図 4.6，図 4.7

にそれぞれロール軸のステップ応答，ピッチ軸のステップ応答を示す．マヌーバの概

観を見た図 4.6(a)，図 4.7(a)より，マヌーバ全体でオーバーシュートが起きていない

ことが分かる．これは，上で述べた補感度関数が 0 dB以上で大きな値を取っていな

いことに起因する．また，マヌーバの詳細を示した図 4.6(b)及び図 4.7(b)より，ピッ

チ軸では剛体モードの収束は 12秒程度で行えているが，ロール軸の剛体モードの収束

は 15∼16秒と遅くなっていることが分かる．また，ロール軸は剛体モードが 3 degに

収束してからの残余振動がピッチ軸に比較して大きく，0.005 deg程度の振幅で振動し

ている．ピッチ軸の応答は，ロール軸に比較して，剛体モードの収束が早く，かつ残

余振動も 0.002 deg程度の振動である．しかしながら，ピッチ軸の応答では，図 4.7(a)

の応答に示されるように，ヨー軸が大きく干渉している．また，図 4.7(b)を見ると，

15秒の時点でヨー軸の応答は 0 deg程度に収束しているが，残余振動が比較的大きく，

0.003∼0.004 deg程度の振動が残っていることが分かる．

このことから以下のようなプラントの特徴を挙げることができる．

• ピッチ軸よりロール軸の方が，慣性モーメントが大きく，マヌーバが難しい．ロー
ル軸においては，剛体モードを早く収束させるために，広い制御帯域が必要とさ

れる．制御帯域を向上させると，一次振動モードが励起される度合いも強くなる

ため，やはりロール軸の制御はピッチ軸よりも難しい．制御性能が達成されたか

どうかを見るには，ピッチ軸のマヌーバより，ロール軸のマヌーバにおける評価

が妥当であり，この意味からロール軸の応答を見る必要がある．

• 三軸干渉はロール軸のマヌーバでは比較的小さく，ピッチ軸とヨー軸の干渉が非
常に大きい．ピッチ軸はヨー軸と慣性乗積を通して強く干渉しているため，ピッ

チ軸の応答を見る際には，ヨー軸の応答も見るべきである．このため，制御器に

よって，非干渉化が行われていることを確認するために，ピッチ軸のマヌーバ応

答を確認することも必要である．

このように，ロール軸では制御帯域の広さが，ピッチ軸では制御器により非干渉化制御

が行われていることがそれぞれ重要である．ロール軸の応答及びピッチ軸の応答は両者

とも重要であることが分かったため，今後，数値シミュレーションを行う際には，ロー

ル軸及びピッチ軸に，それぞれ 3/
√

2 degの応答を行うことを考える．これは，ロール

軸及びピッチ軸の両者の特性が表れるため，特性の確認に有利であるとともに，最も

厳しい姿勢変更軸であると考えられる．

なお，図 4.3に示される一般化プラントとは別に，性能重みとして感度関数重みを

取る形の一般化プラントを用いた制御器を設計してみたところ，性能が良い制御器は

出来なかった．重み関数を感度関数に対する重みとする場合，重み関数F (s)の設計法

には，(1) 感度関数整形という目的から低周波で高いゲインを持ち，カットオフ周波
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(a) マヌーバの全体を示したもの
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(b) 3 deg付近を拡大したもの (上図)及び 0 deg付近を拡大したも
の (下図)

図 4.6: H∞コントローラを用いた数値シミュレーション: マヌーバ軸をロール軸とし
たステップ応答．ロールの応答 (青色実線)，ピッチの応答 (赤色破線)，ヨーの応答 (緑
色一点鎖線)
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(a) マヌーバ全体を眺めたもの
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(b) 3 deg付近を拡大したもの (上図)及び 0 deg付近を拡大したも
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図 4.7: H∞コントローラを用いた数値シミュレーション: マヌーバ軸をピッチ軸とし
たステップ応答．ロールの応答 (青色実線)，ピッチの応答 (赤色破線)，ヨーの応答 (緑
色一点鎖線)
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図 4.8: 多入出力系から各軸のボーデ線図を書き出したもの

数が低いローパスフィルタと，(2) 補感度関数の重みと同様に，1より小さいゲインを

持つ，カットオフ周波数の高いローパスフィルタの二通りが考えられる．これら二通

りの設計方法を試したが，(1)の場合，制御器の極に非常に早いものがでてくるため，

ディジタル再設計の際に安定性が崩れ，また (2)の場合，性能は補感度関数重みとし

たものの方が，感度関数重みとしたものよりも優れていた．このため，一般化プラン

トとしては，図 4.3を用いることとした．

4.3.2 古典制御によるフィードバックコントローラの設計

上のH∞制御によるフィードバック制御とは別に，古典制御によるフィードバック

系設計の検討を行ったので，これを示す．古典制御では，多入出力系の扱いができな

いため，一入出力系の設計となるが，これは，DVDFB制御のスペシャルケースのよ

うにとらえることが可能である．ここで用いるPID設計手法は，比例補償により剛体

モードの安定化及び，制御帯域の広帯域化を行い，微分補償により振動を安定化する

ことを目的とする．また，積分補償により，サーボ特性を持たせる設計手法を取る．

この手法では，衛星の姿勢制御系が持つ特徴を利用しているため，次にこれを示す．

今，多入出力系で定義される人工衛星の伝達関数から，一入出力系の伝達関数を抜き

出してボーデ線図を描くと，図 4.8のように表される．図 4.8は，ロール軸に与えるト

ルクからロール軸の姿勢角までの伝達関数，同様にピッチ軸からピッチ軸，ヨー軸か

らヨー軸までの伝達関数のボーデ線図を表したものである．この図において，位相に

注目すると，周波数が 0から無限の間において，位相はたかだか 0度から-180度まで
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しか変化していないことが分かる．これは『センサ・アクチュエータのコロケーショ

ン条件が成立している時，全ての振動が同相であること』に起因しており，一つの位

相補償器によって同時安定化することが可能である．

この制御器を設計する際には，文献 [27]を参考にした．この文献では，フィードバッ

ク系を論じる上で重要な関数である感度関数と，一巡伝達関数のベクトル軌跡の関係

について述べている．以下，文献 [27]による同相振動の安定化について引用する．

一巡伝達関数を L(s)と定義すると，感度関数は式 (4.15)で表される．

S(s) =
1

1 + L(s)
(4.15)

ここで，任意の周波数 ω rad/secにおける感度関数のノルムの自乗は

|S(jω)|2 =
1

|1 + L(jω)|2
(4.16)

と表すことができる．更に

Real[L(s)] = a, Imag[L(s)] = b (4.17)

とおくと，式 (4.16)は式 (4.18)に変形することができる．

|S(jω)|2 =
1

(1 + a)2 + b2
(4.18)

ここで，R(jω)を複素平面上における座標 [-1, 0j]から一巡伝達関数L(jω)までの距離

として定義すると，式 (4.18)は

|S(jω)| =
1

|R(jω)|
(4.19)

と変形することができる．図 4.9に式 (4.19)の三次元プロットを示す．式 (4.19)によ

り，『ある任意の周波数における感度関数の大きさは，ナイキスト線図上における一巡

伝達関数の逆数である』ことが示される．よって，フィードバック制御系が周波数 ω

rad/secの位置外乱を抑圧するための条件は

|R(jω)| > 1 (4.20)

であり，逆に制御系が位置外乱を増幅する条件は

|R(jω)| < 1 (4.21)

となる．特に，∠L(jω)が 360◦ × n (nは整数)を中心に±90◦以内の範囲である場合，

ベクトル軌跡はナイキスト線図の右半平面を通過することになり，ゲインの大きさに

よらず |S(jω)| < 1が保証される． ■

この考え方を参考に制御器を設計する．まず，古典制御を用いて設計を行うために，

プラントを一入出力系で表現する必要がある．このため，多入出力系の非拘束モード
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図 4.9: ナイキスト線図における |S(s)|のプロット

モデルの式 (4.1)で用いた剛性行列 Λ ∈ RN×N 及び入出力の行列 Γ ∈ RN×3を用いて，

制御器設計用の一入出力モデルを作成する．

まず，剛性行列Λの対角要素の平方根を取ることにより，モード周波数を得る．ま

た，入出力行列Γを，Γ = [ΓT
rig ΓT

flex]
T のように，剛体モードに対応する行列Γrig ∈ R3×3

及び，柔軟モードに対応する行列 Γflex ∈ R(N−3)×3に分け，更に，柔軟モードに対応す

る行列は，Γflex =
[
Γr Γp Γy

]
のように，ロール，ピッチ，ヨーに対応するN行 1列

の行列 Γr，Γp及び Γpに分解する．また，剛体モードの行列 Γrigから，対角成分を取

り出し，それぞれ Γrigr，Γrigp，Γrigyと定義する．減衰定数を全ての柔軟モードにおい

て 0.005と仮定することにより，各軸のプラントは次式で表すことができる．

Px(s) =
Γrigr

s2

2

+
N∑

i=4

Γ2
xi

s2 + 2ζiωis + ω2
i

(4.22a)

Py(s) =
Γrigp

s2

2

+
N∑

i=4

Γ2
yi

s2 + 2ζiωis + ω2
i

(4.22b)

Pz(s) =
Γrigy

s2

2

+
N∑

i=4

Γ2
zi

s2 + 2ζiωis + ω2
i

(4.22c)

このプラントに対して，ベクトル軌跡を用いてPID制御器を設計する．まず，式 (4.22a)

で表される x軸の伝達関数のベクトル軌跡を図 4.10に示す．ただし，ディジタル再設

計を行うことを考慮し，サンプル時間の 1.5倍の無駄時間を仮定した [35]．図 4.10よ

り，プラントのベクトル軌跡のうち，振動モードに対応する円は，全て虚軸負向きに

伸びていることが分かる．これにより，一つの位相補償器により，全ての振動モード

に対応する円を，点 [−1, 0j]より遠ざける方向に補償することが可能である．
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図 4.10: プラントのベクトル軌跡: 点 [−1, 0j]との関係を見るために，プラントは比
例ゲインをかけて表示した．プラントには，サンプリング周波数の 1.5倍の無駄時間
を掛け合わせたものとした．

先の議論より，一巡伝達関数のベクトル軌跡が点 [−1, 0j]からの距離 1以下にある

場合は，外乱増幅となるため，振動モードに対応する円は全て複素平面実軸方向に移

動させる位相補償を行うことが望ましい．また，図 4.10では剛体モードは点 [−1, 0j]

を右に見ている軌跡となっているため，剛体モードの安定化も必須である．ここで，剛

体モード及び全ての振動モードは同相であるため，位相進み補償により安定化するこ

とが可能である．また，制御器にはサーボ特性を持たせることとした．以上の指針を

元に，サーボ系を有するための積分特性と，位相進み補償を行う近似微分要素を持つ

2次のフィルタを設計した．

Cx1 = 32000 · (s + 2π0.005)2

s(s + 2π1.5)
(4.23)

また，高次振動モードをベクトル軌跡上で右半平面に移動させるため，高周波領域用

にさらに位相進み補償器を付加する．

Cx2 =
0.0125s + 1

0.008975s + 1
(4.24)

制御器Cx1及びCx2を直列結合させた制御器をフィードバック制御器Cxとして，ロー

ル軸の制御に用いる．制御器 Cxにより補償した一巡伝達関数のボーデ線図及びナイ

キスト軌跡をそれぞれ図 4.11(a)，図 4.11(b)に示す．図 4.11(a)に示したボーデ線図よ

り，制御帯域を 0.95 rad/sec程度まで広帯域化し，かつ，振動モードに対しては位相安

定化を行っている．設計した制御系の位相余裕及びゲイン余裕はそれぞれ 42度以上，
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(a) ボーデ線図
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(b) ナイキスト軌跡．左上には，複素平面原点近くを拡大したものを
示した．

図 4.11: PID制御及び位相進み補償による設計: ロール軸の一巡伝達関数のボーデ線
図及びナイキスト軌跡
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14.7 dBであった．また，図 4.11(b)に示されるナイキスト軌跡でこれを確認すると，

全ての振動モードに対応する円は，実軸正方向に進んでおり，これにより点 [−1, 0j]

から遠ざかっていることが分かる．また，複素平面の原点近くを見ると，点 [−1, 0j]

から半径 1の円内を通る軌跡は少なく，ロバストな制御系であることが伺える．

同様に y軸についてもナイキスト軌跡を元に設計を行った．y軸の制御器は次式で

表されるものとした．

Cy = 16000 · (s + 2π · 0.005)2

s(s + 2π · 1.5)
(4.25)

y軸のプラントのボーデ線図，一巡伝達関数のボーデ線図を図 4.12(a)に，一巡伝達関

数のナイキスト軌跡を図 4.12(b)に示す．

一般の柔軟構造衛星において，広い制御帯域を必要とされる場合には，以上のよう

な設計法を z軸についても設計することで，3軸の姿勢制御系を組むことが可能である．

なお，ASTRO-Gにおける姿勢変更の場合，z軸はアンテナの軸と等価であり，観測要

求によりアンテナ軸回りにどれだけ回転しても観測に支障を来さないという理由があ

るため，z軸に関してはフリーモーションで動かす．また，同じ理由により，ASTRO-G

では，大きなトルクを出すことができるのは xy 平面内であり，z軸にはリアクション

ホイールによる小さなトルクしか出せない配置となる予定である．設計した x軸及び

y軸の制御器を用いて，ロール軸マヌーバ及びピッチ軸マヌーバの数値シミュレーショ

ンを行った．シミュレーションの条件として，プラントは並進運動 3次，回転運動 3

次，振動モード 17次の系 23次のモデルとして定義し，プラントの入力端には，アク

チュエータのモデルとしてカットオフ周波数 10 Hzの 1次ローパスフィルタを仮定し

た．また，コントローラは，40 Hzの零次ホールドにより離散化を行い，シミュレー

ションステップは 1/160秒以下とした．

ロール軸マヌーバ及びピッチ軸マヌーバの応答をそれぞれ図 4.13(a)，図 4.13(b)に

示す．これらの応答より次の事が言える．まず，剛体モードの収束は非常に早く，4∼5

秒程度でほぼ 3 deg程度まで応答している．また，その時に励起した振動は，ある程

度の減衰定数をもって減衰しており，高次の振動モードに対するスピルオーバ現象も

起きていない．特に高周波の減衰は図 4.13(a)より，早いものとなっており，減衰を付

加することが可能となった．しかしながら，x軸では 1次の振動モードの固有周波数に

近い 1.7 rad/sec付近の振動が起きており，y軸では，2次の振動モード 2.9 rad/sec付

近の振動が起きている．これらの振動モードも減衰はしているが，マヌーバ初期に励

起された振幅が大きく，問題になると考えられる．また，剛体モードの収束も，3 deg

付近までマヌーバするのは 5秒程度と早い収束を行っているが，その時点で持ってい

る 0.1 deg程度の姿勢角誤差を 0.01 deg程度に収束させるのに約 50秒程度の時間がか

かっている．これは，高次の振動モードまで位相安定化するほどに微分ゲインを大き

くとっているため，積分特性が弱くなっているためと考えられる．
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(a) 一巡伝達関数及びプラントのボーデ線図
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(b) ナイキスト軌跡: 左上には原点付近を拡大したものを示した．

図 4.12: PID制御及び位相進み補償による設計: ピッチ軸の一巡伝達関数のボーデ線
図及びナイキスト軌跡．ボーデ線図には，ピッチ軸プラントのボーデ線図も同時に示
した．
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(a) ロール軸のステップ応答
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(b) ピッチ軸のステップ応答

図 4.13: PID制御及び位相進み補償による制御系の数値シミュレーション: 閉ループ
系のステップ応答
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以上で設計したPID制御器は第 6章にて，二自由度制御系のフィードバック制御器

として用い，比較・検討を行う．

4.4 二自由度制御系の数値シミュレーション

この節では，ASTRO-Gの数値モデルを用いた二自由度制御系の数値シミュレーショ

ンを行う．二自由度制御系のブロック線図は指令値がトルクの次元である図 4.2に示

すものとし，ブロック図中のノミナルプラントには剛体モードのプラントを用いる．

剛体モードは回転の 3次であるから，まず剛体モードに相当するモーダルパラメータ

Λrig ∈ R3×3，∆rig ∈ R3×3，Γrig ∈ R3×3を式 (4.26)のように取り出す．

∆ =

[
∆rig 0

0 ∆flex

]
, Λ =

[
Λrig 0

0 Λflex

]
, Γ =

[
Γrig

Γflex

]
(4.26)

ノミナルプラントGrig(s)はこの∆rig，Λrig，Γrigを用いて，

Grig(s) =

[
Arig Brig

Crig O

]
(4.27)

ただし

Arig =

[
O I

−Λrig −∆rig

]
, Brig =

[
O

Γrig

]
, Crig =

[
ΓT

rig O
]

(4.28)

と表される．古典制御における表現を用いれば，これは慣性モーメント Isを用いて 1
Iss2

としていると直感的に理解できるものであり，実際には慣性モーメントが 3 × 3の行

列になっているため，式 (4.27)のように表されている．

二自由度制御系のブロック図 4.2において，前向き補償に式 (4.27)で表される剛体

モードを用い，指令値 r(t)に第 3.4節において説明したNME profilerを用いた制御系

を用いて，数値シミュレーションを行った．シミュレーションの条件は以下のもので

ある．

• コントローラ及び指令値は 40 Hz の零次ホールドで離散化して行う．これは

ASTRO-Gにおける現在の検討において，サンプリング周波数が 40 Hzとなるこ

とが検討されていることによる1

• シミュレーションステップは 0.00625秒 (160 Hz)とする．これは，コントロー

ラのサンプリング周波数 40 Hzの 4倍の値を取れば十分であると考えたためで

ある．

1サンプリング周波数 40 Hzは，あくまで現在の検討例であり，最終的な値となるわけではないこと
を注記しておく．
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• アクチュエータのモデルとして，10 Hzの 1次ローパスフィルタを仮定する．ア

クチュエータであるCMGの制御帯域が 10 Hzであることから，簡易にこのよう

な仮定を置いた2．

• ヨー軸はアンテナ軸に等しいため，ヨー軸の姿勢角誤差は評価には取り入れな
い．これは観測要求から，アンテナが観測対象の天体を指向していれば，アンテ

ナ自体が回転していても構わないことに起因している．

• ロール軸トルク及びピッチ軸トルクの自乗平均は最大 100 Nmとし，ヨー軸のト

ルクは最大 0.5 Nmとする．これは，CMGが，そのジンバル軸をヨー軸に固定

して配置されるため，xy平面における PTP (Point to Point)のトルクは CMG

により出すことが可能であること，及び，ヨー軸には大型のリアクションホイー

ル (0.5 Nm) が取り付けられる予定であることから，この仮定を置いた．

ASTRO-Gの姿勢制御系を考える上では，この他に姿勢角速度の最大値に制限がか

かる．本来はこの制約を考えた設計を行う必要があるが，本論文ではこの制約を考え

ないこととした．アクチュエータCMGの角運動量に起因する姿勢角速度の最大値に

ついての説明は付録Aに示す．

次に，二自由度制御系の指令値について検討する．上で述べたように z軸の姿勢制

御はCMGを用いることができないため，大型のリアクションホイールが搭載される

予定であるが，やはりCMGに比べると，そのトルク出力は小さい．図 4.2に示す二自

由度制御系において，プラントの慣性乗積による干渉をさけるため，指令値の直後に

慣性モーメントを行列ゲインとして掛け，非干渉化を行う必要がある．しかしながら，

この手法を用いる場合，指令 r(t)の z成分 rzを 0とすると，式 (4.29)によりヨー軸の

トルクが rx及び ryにより出力される．Tx

Ty

Tz

 =

 Ix Ixy Ixz

Iyx Iy Iyz

Izx Izy Iz


rx

ry

rz

 (4.29)

特に，Iyzの値は大きいため，ピッチ軸のマヌーバの際には，ヨー軸を 0 degに制御し

ようとすると，非常に大きな値が出ることが予想される．前述の通り，ヨー軸の姿勢

角誤差は観測要求より必要とされないため，この姿勢角誤差を許容し，ヨー軸のトル

クを 0にする指令値を入力することとする．そのためには，式 (4.29)のうち，Tzの式

において Tz = 0とした式 (4.30)を満たす指令値 rzを入力することとする．

Izxrx + Izyry + Izrz = 0 (4.30)

ロール軸の応答を見る際には，r(t)を任意の 3 deg姿勢変更する指令値の二階微分波形

として，rx = r(t), ry = 0，ピッチ軸の応答を見る際には rx = 0, ry = r(t)とする．更
2CMG及びリアクションホイールについては，現在検討中の内容である．
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に，ロールとピッチの応答を同時に見る際には，θ = 45として，rx = r(t) cos θ, ry =

r(t) sin θとする．また，rz は，これらの rx及び ryを式 (4.30)に代入して得られる波

形とする．

以上の準備のもと，第 4.3節において設計したH∞コントローラを二自由度制御系

中のフィードバックコントローラとし，第 3.4節において説明を行ったNME profiler

を指令値とした二自由度制御系の数値シミュレーションを行った．図 4.14にロール軸

のマヌーバシミュレーションを，図 4.15にピッチ軸のマヌーバシミュレーションを示

す．図 4.14(a)や図 4.15(a) に示される二自由度制御系の応答の概観を眺めると，ロー

ル軸のマヌーバにおいては，ロール軸は 15 secで 3 deg付近に収束し，ピッチ軸のマ

ヌーバにおいては，ヨー軸からの干渉をほとんど受けず，良い制御性能を示している

ように見える．しかしながら，図 4.14(b)に示されるロール軸マヌーバの 3 deg 付近を

見ると，15 sec付近においてロール軸の応答は 0.02 deg程度のオーバーシュートをし

ており，これはASTRO-Gの姿勢精度要求である 0.002 degより 10倍大きい制御誤差

を持っている．また，図 4.15(b)に示したピッチ軸のマヌーバにおける 3 deg付近では，

ロール軸のマヌーバよりオーバーシュートの収束が早く，15秒の時点で 0.01 deg程度

まで制御誤差を落としているが，それでもやはり要求値の 5倍の制御誤差を持ってい

ることが分かる．このオーバーシュートは，二自由度制御系に用いた前向き補償にお

いて，無視した振動項が質量として振られているためと考えられる．

図 4.16(a)，図 4.16(b)にそれぞれロール軸及びピッチ軸におけるトルクの応答を示

す．これらのトルク波形の最大値に注目すると，ロール軸マヌーバの場合には，ロー

ル軸に最大 50 Nm程度，ピッチ軸マヌーバの場合にはピッチ軸に最大 20 Nm程度で

あり，両者とも CMGで十分に出力可能なトルクである．また，ヨー軸のトルク波形

を眺めると，トルク波形の最大値は両者とも 0.5 Nm以下に十分収まる範囲であり，こ

れは要求値に入っている．ヨー軸のトルク波形の最大値が 0.5 Nm以下に入っている

のは，例えば図 4.15(b)において，ヨー軸の制御を 0 degに収束させることを諦めたた

めであるが，ヨー軸をある値に制御しなければいけない姿勢要求はないため，これは

問題とはならない．このように，式 (4.30)はASTRO-Gのミッション要求の特殊性の

ためのものであるが，ヨー軸にかかるトルクをうまく削減するため，本論文において

は，今後も採用することとする．

4.5 まとめ

以上のように，制御モードを剛体と二次までの振動モードとしたH∞コントローラ

を設計し，二自由度制御系におけるノミナルプラントとして剛体モードを，指令とし

てNME profilerを用いた制御系を設計した．設計した二自由度制御系に対して数値シ

ミュレーションを行ったところ，ASTRO-Gの姿勢制御要求に比較して，15秒の時点
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(b) 左図を 3 deg周辺及び 0 deg周辺を拡大したもの．ロール軸のみ
比較対象としてフィードバック系の入力を示した．

図 4.14: H∞制御器を用いた二自由度制御系におけるロール軸マヌーバの数値シミュ
レーション
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(b) 左図を 3 deg周辺及び 0 deg周辺を拡大したもの．ロール軸のみ
比較対象としてフィードバック系の入力を示した．

図 4.15: H∞制御器を用いた二自由度制御系におけるピッチ軸マヌーバの数値シミュ
レーション
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図 4.16: H∞制御器を用いた二自由度制御系に数値シミュレーションにおけるトルク
波形
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4.5 まとめ

で要求値の約 10倍の姿勢精度誤差を持っていることが分かった．

この制御誤差は，二自由度制御系において用いた前向き補償が，振動項を考慮して

いないことに起因する．無視した振動項は，質量のように揺らされる．もちろん，無視

した振動項は，単なる質量ではなく，減衰定数 0.005に対応する非常に鋭いゲイン特性

を持った極が存在しているが，指令値として用いたNME profilerが最も固有周波数が

低い極に対応する周波数成分をほとんど持っていないため，振動項は単なる質量項の

ように振動を行う．この無視した振動項によって発生した過渡的な制御誤差をフィー

ドバック系が抑圧しようと制御をかけ，この効果が 15秒付近にオーバーシュートとし

て表れている．これは，フィードバック制御がフィードフォワード入力を邪魔してい

ると考えることができる．なぜなら，フィードバック制御器をローゲインとなるよう

設計を行えば，無視した質量項によって生じる過渡応答中の制御誤差は，姿勢変更終

了時には零になっているからである．

このように，逆説的であるが，NME profiler指令を用いるのであれば，弱いフィー

ドバック制御器を設計することで，より早い収束が望める．しかしながら，本稿の目

的は，現在の弱いフィードバック制御に対する懸念から始まっているため，フィード

バック制御を弱めることは考えず，指令値及びフィードバック制御の更なる性能向上

により，系全体の性能向上を行う．

これは，フィードバック制御を付加したことにより，指令値に更に早いものが設計

できるはずである，という考えに基づいている．早くマヌーバをして，振動が励起さ

れてしまったとしても，フィードバック系により観測時間までに振動抑圧ができれば

良いからである．また，フィードフォワードのみの制御系から見ると，フィードバッ

クコントローラの付加により，補感度関数の周波数特性を持つローパスフィルタが付

加したと考えることもできる．このため，指令自体を更に収束が早いものを用意する

ことも，性能を改善する一つの案となりうる．次章において，性能を改善するための

指令値生成手法を提案する．

最後に，フィードバック制御器の性能改善も必要であると考えられる．この章にお

いては，フィードバック制御器を設計する際に，剛体 3次と振動 2次の合わせて 5次

を制御モードとしたが，広帯域化のため，更に制御モードを増やす検討を第 6章にて

行う．
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第5章 構造振動の固有周波数を考慮し
た指令値の提案

5.1 はじめに

前章では，NME profilerを用いた二自由度制御系を組み，これに対して数値シミュ

レーションを行った．二自由度制御系の応答は，ミッション要求にはわずかに遅く，ミッ

ションの要求を満たすためには，制御系の改善が必要である．この問題に対し，大きく

二つの改善案が存在する．つまりフィードバック系の改善とフィードフォワード系の

改善である．この章では，フィードフォワード系の改善による制御系の改善を試みる．

そのために，性能を向上させた新しい指令値生成手法を提案する．もちろん，フィード

バック系の改善による性能の向上も重要な点であるが，ここでは，指令値を新にする

ことで改善を試みることとした．この理由は，前章における二自由度制御系で問題で

ある点を，指令値のロバスト性の高さであると考えたためである．換言すれば，フィー

ドバック系をロバスト制御則を用いて，十分ロバストに組んだのであるから，指令自

体は性能を上げたものを選択すべきである，という考えに基づいている．フィードフォ

ワード系にNME profilerを用い，フィードバック系をフィードフォワードの性能を悪

化させない程度に弱く組む現在の検討例も有用であると考えられるが，本論文の目的

意識として，フィードフォワードを主とした制御系に対する懸念からはじまっている

ため，フィードバックを弱くすることは考えない．そこで，NME profilerより早く，か

つ振動抑制制御に対して有効な指令を提案する．

5.2 NME profilerと Input Shapingの畳み込み積分に
よる指令値の設計手法

この章で提案するのは，NME profilerと Input Shapingの両者を組み合わせたもの

である．提案手法ではNME profilerにより得られた時間波形に対して，適切な Input

Shaperを組み合わせることで実現される．これにより，低次の振動に対しては，Input

Shapingにより，振動に対するロバスト性を確保し，高次の振動に対しては，NME

profilerの持つ特性により，全く励起しないといった設計が可能である．一般的に，低

次の振動については，そのモーダルパラメータの同定は比較的簡易であり，モデル化
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5.3 柔軟構造衛星の数値例を用いた設計例

誤差も小さい．そのため，Input Shapingによるロバスト性の確保で十分であると考

えられる．振動モードが高次になるにつれ，モーダルパラメータの同定が難しくなる．

モーダルパラメータの値が信用できない高次振動モードについては，良い高周波遮断

特性を持つNME profilerにより，これを考慮することを考える．

一般的な設計の手順は以下の通りである．

1. プラントの同定作業を通して，Input Shapingによるロバスト性の確保では難し

いと考えられる振動項の周波数を決定する．

2. NME profilerにおける ωsの値を，(1)の周波数より低く取り決定する．

3. (2)で考慮されない振動項に対して，モーダルパラメータ及びモデル化誤差を考

慮し，適切な Input Shaperを設計する．

4. (2)で設計したNME profilerと (3)で設計した Input Shapingのインパルス列を，

畳み込み積分する．

このようにして，NME profilerにより考慮する周波数帯と，Input Shapingにより考

慮する周波数帯を分ける．また，Input Shapingにより考慮する振動については，その

モデル化誤差やモーダルパラメータの大きさを十分考慮し，設計する事で，全ての振

動モードに対して，過不足ないロバスト性を持った指令を設計することが可能である

と考える．

ただし，NME profiler設計の際の窓関数操作により，NME profilerの高周波遮断特性

が多少悪化していることを考慮し，全体の設計を行わなければならない．つまり，Sinc

関数のパラメータωsより高い固有周波数を持つ振動モードであっても，Input Shaping

をかける必要がある．これに対する一つの指標としては，NME profilerの周波数特性

を示した図 3.5において，Sinc関数のパラメータ ωsの 1.5倍程度の周波数で周波数成

分が非常に微小となっているため，ωsの 1.5倍という値が一つの指標になると考えら

れる．

5.3 柔軟構造衛星の数値例を用いた設計例

この節では，ASTRO-Gの数値例を元に，提案手法の設計を行い，また開ループ系

の数値シミュレーションを元に，既存の手法との比較を行うこととした．まず，第 2.3

節で設計したモデルの特異値線図を図 5.1に再掲する．

ASTRO-Gのモデルに対して，提案手法を適用する場合，次の事を考える必要がある．

それは，(1) どの振動モードまで Input Shapingにより考慮するか，(2) Input Shaping

により考慮する場合，その方法は何か，(3) NME profilerにおける ωsの値をいくつに

設定するか．である．ここでは，これらの詳細な議論は行わずに，簡易に，(1) 1次モー
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図 5.1: 非拘束モードモデルの特異値線図 (再掲)

ドのみを Input Shapingにより考慮することとした．また，NME profilerの Sinc関数

のパラメータωは，窓関数操作による高周波遮断特性の悪化もふまえ，(3) 2次モード

の周波数の約半分である 4 rad/sec，に設定した．最後に，(2) 1次振動モードに対し

て，どのロバスト Input Shapingを用いるかを検討する．ここでは，簡単に数値シミュ

レーションにより，ZV及び ZVD，ZVDD Shaperを試し，固有周波数の同定において

5% のモデル化誤差を想定した際に，ミッション要求を満たせるかどうか，で判断を

することとした．まず，1次振動項に対し，ZV Shaperを試みる．ZV Shaperの設計

に用いる周波数には，プラントの 1次振動モードのノミナル値を用いるものとし，減

衰定数もノミナル値である 0.005とした．

得られたインパルス列は，[
t0 t1
A0 A1

]
=

0 π

ω1

√
1−ζ2

1

1 exp

(
− ζiπ√

1−ζ2
1

) (5.1)

=

[
0 π

1.719
√

1−0.0052

1 exp
(
− 0.005π√

1−0.0052

)]
(5.2)

=

[
0 1.828

1 0.9844

]
(5.3)

である．次に，得られたインパルス列と，パラメータωsを 4 rad/secに設定したNME

profilerを畳み込み積分する．図 5.2に指令値設計の畳み込みの段階を示している．
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5.4 開ループ系の数値シミュレーションによる比較・検討
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図 5.2: インパルス列とNME profilerの畳み込みによる指令値設計の概観．一番目のイ
ンパルスとNME profilerの畳み込み (赤色破線)と二番目のインパルスとNME profiler

の畳み込み緑色一点鎖線 を足し合わせることで，提案手法のトルク指令値 (青色実線)

を得る．

5.4 開ループ系の数値シミュレーションによる比較・検討

上記の手順により得られた指令値について，開ループ系の数値シミュレーションを

行い，性能を確認する．開ループ系のシミュレーションをする際には，第 4.4節と同

様，プラントの慣性乗積による干渉を避けるため，指令値の直後に慣性テンソルを行

列ゲインとして掛け，トルクを得ることとした．また，指令値の大きさは，3 degマ

ヌーバするよう，適切なゲインを掛けてある．開ループ系の数値シミュレーション結

果を図 5.3に示す．このシミュレーション結果では，Input Shapingで考慮した 1次振

動モード (固有周波数 1.718 rad/sec)の振動は励起されていない．マヌーバが終了する

10秒程度から，振幅 0.00015 deg程度の非常に小さい振動が残っているが，この振動

の周波数は，約 3.9 rad/sec程度であり，3次振動モード (固有周波数 3.945 rad/sec)に

対応することが分かる．

提案した指令値を用いたシミュレーションでは，ノミナルプラントに対し，10秒の

マヌーバリングを行った場合，0.00015 deg程度の残余振動を持った．これを，他の指

令値と比較する．比較対象としては，HDD (Hard-Disk-Drive)で用いられる SMART

(Structural Vibration Minimized Acceleration Trajectory) [36]の手法とした．比較対

象として SMARTを選んだ理由は，比較対象を設計する際に，簡易に同じ条件，つま

り終端時間を同じにでき，かつ有用な振動抑制指令値である必要があったためであり，
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図 5.3: 開ループ系の応答: 比較対象としての指令値の二階積分 (黒色)姿勢角の応答
(青色)，制御対象はノミナルプラントとした．

SMART指令であれば，この両条件を満たしていたためである．SMARTは，以下の

式で表される．

x1(t) = −60a

{
1

10

(
t

T0

5
)
− 1

4

(
t

T0

4
)

+
1

6

(
t

T0

3
)}

(5.4)

x2(t) = −60
a

T0

{
1

2

(
t

T0

4
)
−

(
t

T0

3
)

+
1

2

(
t

T0

2
)}

(5.5)

x3(t) = −60
a

T 2
0

{
2

(
t

T0

3
)
− 3

(
t

T0

2
)

+

(
t

T0

)}
(5.6)

ただし，a，T0はそれぞれ，アクセス距離，アクセス時間であり，x1，x2，x3はそれ

ぞれ，位置，速度，加速度の指令である．図 5.4に，SMART指令の各状態を，振幅を

正規化した状態で示す．

今，提案手法と同等の条件とするため，アクセス距離 a = 3 degとし，アクセス時間

T0 = 9.85秒として SMART指令を設計した．設計した SMART指令を用いて，開ルー

プ系のシミュレーションを行ったところ，図 5.5のような応答を得た．SMART手法を

用いた場合に，マヌーバ終了時刻である 10秒以後の最大偏差を見ると，0.0049 deg程

度であった．提案手法では，0.00015 deg程度であったため，ノミナルプラントに対し

て，提案手法は十分有用であることが分かる．

次に，対象とするプラントをノミナルプラントより若干変動させた場合について，数

値シミュレーションを行い，簡易ながらロバスト性についての議論を行う．変動させる

パラメータは，提案手法で取り込んだ 1次の振動モードの固有周波数とする．図 5.6に，
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図 5.5: SMART指令による開ループ系のシミュレーション結果

- 67 -



第 5章 構造振動の固有周波数を考慮した指令値の提案

A
tt
it
id

e
 a

n
g
le

 [
d
e
g
]

0 5 10 15 20 25 30 35
2.998

2.999

3

3.001

3.002

= 0.95 * 
= 1.05 * 

Proposed reference
ω ω

ω ω

n

n

0 5 10 15 20 25 30 35
2.998

2.999

3

3.001

3.002

= 0.98 * 
= 1.02 * 

Proposed reference

ω ω

ω ω

=  ω ωn

n

n

0 5 10 15 20 25 30 35
2.995

3

3.005

time [sec]

= 1.1 * 

Proposed reference
ω ω

ω ω= 0.9 * 
n

n

図 5.6: プラントの固有周波数を変動させた場合のシミュレーション結果: 上図はノミ
ナルプラント (青色)，1次振動モードの固有周波数を 1.02倍 (赤色)，0.98倍 (緑色)に
対してのシミュレーション，中図は固有周波数を 1.05倍 (赤色)，0.95倍 (緑色)に対し
てのシミュレーション，下図では，1.1倍 (赤色)と 0.9倍 (緑色)のシミュレーションを
行っている．

シミュレーション結果を示す．シミュレーション結果より，固有周波数が 2%ふれた場

合 (図 5.6上図)には約 0.0007 deg程度の残余振動が残っており，固有周波数が 5%上側

にふれた場合と下側にふれた場合 (図 5.6中図)にはそれぞれ，0.0011 deg，0.0018 deg

の残余振動が残っている．今回最悪のケースとして考えた 10%の固有周波数の変動の

場合 (図 5.6下図)では，上側にふれた場合には，約 0.0015 deg，0.004 degの振動が起

きていることが分かる．図 5.5に示した SMART指令を用いた場合の数値シミュレー

ションでは，0.0049 degの残余振動が存在するため，今回設計した提案手法は，下側

に固有周波数が 10%ふれた場合において，SMARTの手法と同等の性能を示し，それ

よりモデル化誤差が大きいのであれば SMART手法が，小さいのであれば提案手法が

有効と結論付けることができる．

また，このモデル化誤差の検討より，1次の振動モードに対する提案手法のロバス

ト性は，周波数誤差において 5%の範囲内の場合には，振幅が 0.0015 deg以内に収ま
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5.5 まとめ

ることが分かったため，先の設計における (2) 1次振動モードをどの Input Shaperで

考慮するか，という問題は想定される周波数誤差が 5%程度に小さい場合，ZV Shaper

で十分だといえる．

5.5 まとめ

この章においては，Input Shapingにおけるインパルス列と，NME profilerにおけ

る時間波形を畳み込み積分することで得られる新しい指令値を提案した．提案手法は，

振動を励起しない二つの指令値を，組み合わせることにより設計される．長所として

は，全ての振動モードに対して残余振動を減らすことが可能であり，残余振動を考慮

する際には，そのゲインやモデル化誤差の大きさを考慮することが可能である点と考

えられる．短所としては，加速減速を持つNME profilerと畳み込み積分をしているた

め，NME profilerのカットオフ周波数を上げた設計を行うと，トルクの無駄な応答，つ

まり加速と減速が入り乱れたトルク波形になる可能性があるということが挙げられる．
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第6章 数値シミュレーションによる制
御系の比較・検討

6.1 はじめに

この章では，第 5章で提案した指令値を用いた二自由度制御系により，フィードバッ

クベースでどこまで性能を向上することができるかを検討する．また，フィードバッ

ク系の応答として，ノミナル性能，太陽電池パドル角依存の安定性などを議論し，振

動外乱及び定常外乱に対する外乱抑圧特性では，NME profilerを指令値とした開ルー

プ系を比較対象として，現在のフィードフォワードを主とした制御系に対し，問題提

起を行う．ここでは，第 4章で設計した二自由度制御系のうち，フィードバック系に

H∞制御を用いたものを用い，指令値には第 5章で提案した固有周波数情報を考慮し

た指令値を用いることとする．

6.2 フィードバックコントローラ再設計

まず，第 5章にて提案した指令値を用いることを前提として，フィードバックコン

トローラの再設計を行う．設計は以下の手順にて行う．

1. 提案手法により指令値を設計する．NME profilerのパラメータ ωsをどこに設定

するか，何次の振動まで Input Shapingにより考えるか，及び Input Shapingで

考える際の種類 (ロバスト性を求めるか否か)を決定する．

2. 上で得られた提案手法に対して，H∞制御を用いてフィードバックコントローラ

を設計する．主なパラメータとなるのは，制御モードを何次に決定するかである．

3. 二自由度制御系の数値シミュレーションを行いながら，フィードバックコント

ローラの重み関数におけるパラメータを調整し，性能を上げる．

4. 性能がミッション要求に達しないようであれば，提案手法の設計に戻り再度設計

を行う．

ただし，(1)の提案手法については，簡単ながら第 5章において検討を行ったため，

この指令値を用いることとした．第 4章において，フィードバック制御系を設計する
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6.2 フィードバックコントローラ再設計

際に，制御モードを 5次としていた．第 5章で設計した指令値及び制御モードを 5次

としたフィードバック制御器による二自由度制御系の応答を図 6.1に示す．図 6.1(b)

に示すトルクの応答から，ヨー軸のトルクは要求通り 0.5 Nm以下に抑えられており，

また，ロールのトルク応答，ピッチのトルク応答はそれぞれ最大 33 Nm，11 Nm程度

であるため，制御仕様を満たしている．しかしながら，図 6.1(a)に示す姿勢変更の応

答では，観測時間のはじまりである 15 秒の時点で 0.003 deg程度の制御誤差が存在す

る．これは，要求値である 0.002 degの 1.5倍程度大きく，ミッション要求を満してい

ない．これは，ノミナルプラントに対して行った数値シミュレーションであり，振動

モードの同定が非常に難しいことなどを考えれば，固有周波数が変動した場合には更

に応答が悪化することが考えられる．そのため，次にフィードバック系の制御性能を

向上させることを試みる．

まず，何次の振動モードまで制御モードとするかについて検討を行う．第 4.3節で

設計した際に用いた重み関数を示した図 4.4を見ると，重み関数W (s)は，3次の振動

モードに対して，その形状が決まっているのではなく，4次の大きな振動モードによっ

て，形状が決まっていることが分かる．そのため，一つ制御モードを増やすことを考

えても，重み関数W (s)の形状が変わらず，大きな性能向上は望めないと考えられる．

もちろん，制御モードを 3次の振動モードまで含めることで，3次の振動モードに対

する振動抑圧性能は向上するはずであるが，今必要とされているのは，指令が収束し

た後に剛体モードによる制御誤差を 0 degに収束させるだけの制御帯域の高さである

から，制御モードを 1つ増やしただけでは性能向上が望めない．そこで，制御モード

を 2つ増やし，剛体 3次と振動 4次の計 7次として設計を行うこととした．

図 6.2に加法的摂動R(s)，重み関数W (s)，及びノミナルプラントPn(s)を示す．性

能の重み関数は次数を上げ過ぎないよう，第 4.3節と同様，二次のローパスフィルタ

とした．使用した重み関数は式 (6.1)，(6.2)に示されるものである．

W (s) = 0.002
s2 + 2ζnωns + ω2

n

s2 + 2ζdωds + ω2
d

(6.1)

F (s) = g
ω2

F

s2 + 2ζF ωF s + ω2
F

(6.2)

ただし，ωn = 1.2，ωd = 17.6，ζn = ζd = 1，g = 0.993，ζF = 1，ωF = 10とした．

これらの重み関数を用いて，設計を行った結果，H∞ノルムは 0.9932以下であった．

設計後の一巡伝達関数，相補感度関数を図 6.3に示す．ただし，図 6.3には同時にフル

オーダープラントを示した．制御帯域は 0.4 rad/sec程度であり，これは，第 4.3節で

設計したコントローラの制御帯域 0.15 rad/secに比べると，大きく広帯域化すること

ができた．

図 6.4にロール軸及びピッチ軸のステップ応答を示す．図 6.4(a)に示したロール軸

の応答では，剛体モードの収束が早く，変わりに残余振動が大きいものとなっている．
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第 6章 数値シミュレーションによる制御系の比較・検討
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(b) xy軸のトルク応答 (上図)及び z軸のトルク応答 (下図)

図 6.1: 数値シミュレーション結果: 二自由度制御系の応答，フィードバック系の制御
モード 5次，指令値は提案手法において，4 rad/sec NME profilerと 1次ZV Shaperに
より作成
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6.2 フィードバックコントローラ再設計
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(b) ピッチ軸のステップ応答

図 6.4: 制御モードを 7次としたH∞コントローラを用いたステップ応答の数値シミュ
レーション: 図は両者とも上図が全体図，下図は指令との制御誤差を見たもの
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6.3 古典制御を用いた二自由度制御系の検討

実際に設計する際には，数値シミュレーションにより性能を確認しながらパラメータ

調整を行ったが，この際，剛体モードの収束の早さと残余振動の大きさのトレードオ

フが見られた．フィードバック系のステップ応答のみを見ると，確かに残余振動が大

きい設計となっているが，二自由度制御系の応答を評価したため，このようなステッ

プ応答となっている．

次に，図 6.5に二自由度制御系の応答を示す．ただし，マヌーバ軸は xy平面の 45

degの軸とした．つまりロール軸に 3√
2

deg，ピッチ軸に 3√
2

degのマヌーバを行う．こ

れは，第 4章にて説明したように，制御性能が必要とされ，かつピッチ及びヨーの非

干渉化が必要とされる最も厳しいマヌーバ軸である．図 6.5(b)より，ヨー軸のトルク

応答は最大約 0.35 Nmと，先の設計に比べ大きくなっているが，許容範囲内に収まっ

ている．また，図 6.5(a)の応答は，15秒から 30秒の間，0.0004 deg 以下に収まって

おり，要求値である 0.005 degの 5分の 1以下に抑えることができた．

6.3 古典制御を用いた二自由度制御系の検討

次に，第 4.3.2節で検討した古典制御によるフィードバック制御器を用いて，二自由

度制御系の数値シミュレーションを行う．第 4.3.2節で設計した制御器は，ロール軸の

制御帯域が 0.95 rad/sec と広帯域であるため，これを用いた制御系は非常に早い応答

が望める．前節と同様，第 5章にて設計した指令値を用いた二自由度制御系の数値シ

ミュレーションを行った．シミュレーション結果を図 6.6に示す．図 6.6より，古典制

御によって設計したフィードバック系も良好な性質が得られていることが分かる．た

だし，前節で設計したH∞制御の応答を示した図 6.5(a)と比較すると，剛体モードの

収束が早く，そのかわりにロール軸において 1次振動モードに対応する残余モードが

見られる．この，制御器の違いによる 1次振動モードと剛体モードの収束について，考

察を行う．図 6.3に示したH∞制御器を用いた場合の一巡伝達関数は，振動極において

全てゲイン安定化されており，振動モードがゲイン圧縮されている．これに対し，図

4.11(a)や図 4.12(a)に示した PID及び位相進み補償における一巡伝達関数を見ると，

これらの振動モードは制御帯域を高くするために，振動のゲインは 0 dBを越え，位相

安定化が行われている．もちろん，位相安定化が行われていることで，減衰定数の付

加という能動的な振動抑制が可能となっているが，マヌーバの段階で励起する振動が

大きく，結果としてH∞制御を用いた数値シミュレーション結果より，観測時間にお

ける振動が大きくなってしまっている．

しかしながら，この設計手法における剛体モードの収束の非常に早いところは魅力

的である．この剛体モードの収束の早さから，制御誤差が 0.002 deg以下となる時間は

11秒程度であり，NME profilerを指令とした開ループ系では達成不可能なマヌーバ時

間で収束が行えている．位相安定による安定化を用いれば，このように高い性能の制
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図 6.5: 数値シミュレーション結果: 二自由度制御系の応答，フィードバック系の制御
モード 7次，指令値は提案手法において，4 rad/sec NME profilerと 1 次 ZVにより
作成
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6.4 振動外乱に対する外乱抑圧特性
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図 6.6: PID及び位相進み補償により設計したフィードバック系と，提案した指令値か
らなる二自由度制御系の応答

御器も設計可能であるということが示されたと考えている．

6.4 振動外乱に対する外乱抑圧特性

この節では，設計した二自由度制御系及び，現在の検討例であるフィードフォワー

ドを主としNME profiler指令でマヌーバを行う制御系に対し，振動外乱を想定した数

値シミュレーションを行う．外乱は入力端外乱で，周波数がちょうど 1次振動モード

と同じ周波数の正弦波であり，振幅が 10 mNmの正弦波外乱を想定する．CMGの出

力トルクは，提案手法でロール軸マヌーバを行う場合，最大 47 Nm程度の出力トルク

を発生するため，最大トルクに対して約 0.02%の外乱を想定している．

開ループのNME profilerのシミュレーション結果を図 6.7に，第 6.2節で設計した

H∞コントローラによる二自由度制御系のシミュレーション結果を図 6.8(a)に，第 6.3

節で設計したPID及び位相進み補償による二自由度制御系のシミュレーション結果を

図 6.8(b)に示す． 図 6.7，図 6.8に示す数値シミュレーションは，ともに上図に姿勢

角応答を，下図にロール軸とピッチ軸の姿勢精度誤差の自乗平均を示している．図 6.7

に示す開ループの応答より，姿勢角誤差は外乱によりバイアスを受け，特にピッチ軸

が 25秒の時点で誤差 0.002 degを超えてしまっている．また，図 6.7下図に示す姿勢

角応答における誤差の絶対値では，このバイアスの影響により，約 22秒の時点で誤差

0.002 degを超えてしまっている．
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図 6.7: NME profilerによる開ループ系の応答の数値シミュレーション: 振幅 10 mNm，
1次の振動モードと同じ周波数を持つ正弦波外乱をプラント入力端に加えた場合の応答

これに対し，図 6.8 に示されるフィードバック系を付加し，二自由度制御系とした

ものでは，外乱による影響は少なく，観測時間である 15秒から 30秒の間，姿勢角誤

差の絶対値はH∞制御器では 0.00035 deg以内の，古典制御の設計では 0.013 deg以内

の姿勢角精度を保っていることが分かる．

なお，外乱として想定した 10 mNmの外乱は現在のアクチュエータの検討における

外乱の最大値の約 10倍の値であり，かつアクチュエータの出力する外乱は正弦波外乱

ではない．しかしながら，科学ミッションにおけるCMGの使用実績は非常に乏しく，

特性は未知であること，及び，ASTRO-Gのミッション上，数時間にわたる繰り返し

マヌーバを行うため，1桁大きい誤差を見積った場合に，1回のマヌーバで仕様を満た

せなくなることは問題であると考えられる．

6.5 太陽輻射圧トルクの見積り及び制御系の外乱抑圧特性
の検討

次に，軌道上における自然外乱の想定及び，数値シミュレーションによる検討を行

う．軌道上における自然外乱としては，人工衛星において，機器が持ってしまった残

留磁気と地磁場の干渉による地磁場トルク，衛星の質量点が受ける地球の重力の僅か

な差によって発生する重力傾斜トルク，軌道上に微小ながら存在する空気による空気

力トルク，太陽のエネルギーを人工衛星が受けることによって発生する太陽輻射圧等

が挙げられる [37]．
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図 6.8: 二自由度制御系の応答の数値シミュレーション: 振幅 10 mNm，1次の振動モー
ドと同じ周波数を持つ正弦波外乱をプラント入力端に加えた場合の応答
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本稿では，この中から，軌道によらず同程度の影響を受ける太陽輻射圧について検

討を行った．太陽輻射圧は，上で述べたように，太陽エネルギーに起因している外乱

トルクである．太陽のエネルギーは地球周辺では I = 1353 ± 20 W/m2の大きさを持

つことが知られている．衛星が太陽から受けるエネルギーEは，等価的に質量m，速

度 c (光速)のフォトンが与えると考えられ，E = mc2のように表される．人工衛星の

受光面が受ける運動量の増加分は，時間間隔を∆tとして

∆P =
E

c
=

IA∆t

c
(6.3)

と表される．ここで，Aは物質の表面積である．よって，受光面が受ける力は

F =
∆P

∆t
=

IA

c
(6.4)

となる．衛星の表面が光子を黒体のように完全吸収するとした場合，単位面積あたり

に受ける力 P := I
c

= 4.5× 10−6 N/m2となり，フォトンが表面で鏡面反射すると仮定

した場合には，反射面が太陽角方向を指向している場合，ちょうど二倍の値をとる．

以下，ASTRO-Gが受ける太陽輻射圧をオーダ程度の精度で見積る．太陽輻射圧を

受けるのは，大型展開アンテナのみであるとし，また表面で光子は完全吸収されると

する．ASTRO-Gに搭載されるアンテナは直径 8 mであるため，その受光面は

A = 2π42 = 100 [m2] (6.5)

の面積を持つ．これによって生じる力は

F =
I

c
A = 4.5 × 10−4 [N] (6.6)

である．アンテナの中心までの距離を 4 mと仮定すると，この力により発生するトル

クは

T = Fr = 0.0018 [Nm] (6.7)

と求まる．このトルクは，アンテナがヨー軸を指向し，ピッチ軸方向に伸びたブーム

に取り付けられているため，この外乱トルクはロール軸方向の外乱トルクとなる．

次に，太陽輻射圧トルクを想定し，プラント入力端のうちロール軸に 0.0018 Nmの

定常外乱を入力した数値シミュレーションを行った．図，6.9，図 6.10(a)，図 6.10(b)に

それぞれNME profilerを用いた開ループ系の応答，H∞制御を用いた二自由度制御系

の応答及び古典制御を用いた二自由度制御系の応答の数値シミュレーション結果を示

す． ただし，数値シミュレーションにおいて，開ループ系では，レファレンスマヌー

バにより 15秒の時点で 3 degのマヌーバを行うように補正されたと仮定した．図 6.9

に示される数値シミュレーション結果より，0.0018 Nmの太陽輻射圧がロール軸に入

力された場合，開ループの応答では，23秒付近で姿勢角誤差 0.002 degを越えており，
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6.6 指令値整形を用いた閉ループ系の性能評価

0 5 10 15 20 25 30 35

2.12

2.121

2.122

2.123

A
tt

it
u

d
e

 a
n

g
le

 [
d

e
g

]

0 5 10 15 20 25 30 35
0

2

4
x 10

−3

time [sec]

A
tt

it
u

d
e

 E
rr

o
r 

[d
e

g
]

Absolute angle error

Roll

Pitch

Ref.

0.002 deg

図 6.9: NME profilerによる開ループ系の応答の数値シミュレーション結果: 太陽輻射
圧を想定した定常トルク外乱をプラント入力端に加えた場合の応答

制御要求を満たしていない．これに対し，図 6.10二自由度制御系の応答では，15秒か

ら 30秒の間，姿勢角誤差が 0.001 deg以内に収まっており，制御要求を満たしている

ことが分かる．

宇宙空間において，自然外乱は非常に小さい値を取るが，ASTRO-Gのような高精

度な姿勢制御が必要とされる場合には，これら小さい外乱も十二分に姿勢制御系の擾

乱となることが示された．また，フィードバック系を強く設計する必要性も同時に示

されたと考えられる．

6.6 指令値整形を用いた閉ループ系の性能評価

この節では，制御系を二自由度制御系とせず，フィードバック系に指令値を与える

形での検討を行った．フィードバック制御器は，H∞制御器とする．指令値整形とし

ては，(i)フィードバック系の入力にローパスフィルタQ1(s) を入力したもの，(ii)ZV

Shaperにより入力を整形したもの，(iii)ローパスフィルタQ2(s)及び ZV Shaperを併

用したもの，の三つを試みた．ただし，ローパスフィルタQ1(s)及びQ2(s)は次式で

示されるものとした．

Q1(s) =
1

τ 2
1 s2 + 2ζ1τ1s + 1

(6.8a)

Q2(s) =
1

τ 2
1 s2 + 2ζ2τ1s + 1

(6.8b)
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図 6.10: 二自由度制御系の数値シミュレーション結果: 太陽輻射圧を想定した定常ト
ルク外乱をプラント入力端に加えた場合の応答
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6.7 制御系の太陽電池パドル角依存の安定性解析

ただし，τ1 = 1.77，τ2 = 0.93，ζ1 = 0.93，ζ2 = 1とした．図 6.11(a)にこれらのケース

について，ロール軸マヌーバを行った姿勢角応答を示す．また，比較対象として，ロー

ル軸のステップ応答を図 6.11(b)に再掲する．図 6.11(a)と図 6.11(b)の比較により，制

御モードを 4次まで取り込み制御帯域を上げた場合には，指令値の整形により，二自

由度制御系としなくても高精度な制御系設計が行えることが分かる．もちろん，二自

由度制御系としない場合には，トルクの応答などを考える必要があり，軌道生成を設

計時にできないというデメリットは存在する．また，1次の振動モードに対して ZV

shaperを適用した指令値を用いる制御系の有効性が図 6.11(a)の応答により分かった

ので，振動 2次及び振動 2次+3次についても ZV shaperを適用した指令値を用い，数

値シミュレーションを行った．これを図 6.12に示す．図 6.12より，1次の振動モード

に対して，ZV Shaperを適用したものの姿勢角誤差は 15秒以降で最大 0.002 degであ

るのに対して，2次まで及び 3次までZV shaperにより考慮したものの姿勢角誤差はそ

れぞれ 0.0012 deg及び 0.0010 degである．図 6.11(b)に示したステップ応答の 15秒以

降の姿勢角誤差が最大 0.02 degであったことを考えると，1次の振動モードに対して

適用した ZV shaperはおおいに効果を発揮していて，残余振動を約 10分の 1に減らし

ているにもかかわらず，2次の ZV shaper及び 3 次の ZV shaperはその効果が 0.0008

deg，0.0002 deg程度しか効いていないことになる．

これの理由は以下のように説明できると考えられる．上の数値シミュレーションで

用いた閉ループ系の制御帯域は，図 6.3に示したように，1次振動モードの下ぎりぎり

まで上げるように設計されている．これにより，1次の振動モードの固有周波数程度

のところは，閉ループ系のゲインが比較的高い．そのため，制御帯域から近い振動項

に対して，その残余振動を残さないように Input Shapingを設計することは，非常に

有効であると考えられる．

この検討より，制御帯域に最も近接している主要極に対して，指令値生成によりこ

れを考慮することは非常に重要であることが分かる．

6.7 制御系の太陽電池パドル角依存の安定性解析

最後に，フィードバック系の太陽電池パドル角が変化した場合の安定性解析を行う．

柔軟構造を有する人工衛星の挙動は，第 2.3節で説明したように，太陽電池パドル角

に依存して変化する．太陽電池パドル角が変化した場合には，H∞コントローラを設

計した際にノミナルプラントに取り込んだモードに対する安定性が保証できなくなる

ため，系が不安定となる可能性がある．このため，この節では，設計したコントロー

ラの太陽電池パドル角依存性を調べる．

安定性解析は次のようにして行うこととした．まず，並進運動を含む 6自由度の状

態空間表現を太陽電池パドル角が 0 degから 90 degまで 1 degごとに計算する．計算
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- 84 -



6.7 制御系の太陽電池パドル角依存の安定性解析

0 5 10 15 20 25 30 35
0

2

1

4

3

0 5 10 15 20 25 30
2.995

3

3.005

time [sec]

A
tt

it
u

d
e

 a
n

g
le

 [
d

e
g

] ZV shaper for 1st mode

ZV shaper for 1st & 2nd modes

ZV shaper for 1st, 2nd & 3rd modes

図 6.12: 指令値を整形したフィードバック系応答の数値シミュレーション: ZV shaper

を 1次の振動モードに対して適用したもの (青色実線)，同じく 2次まで適用したもの
(赤色破線)及び 3次まで適用したもの (緑色一点鎖線)

したプラントに対して，コントローラを含んだ閉ループ系の状態空間表現を求め，こ

のうちA行列 (システム行列)の固有値を数値計算する．並進の剛体モードは不可制御

であり，s = 0に 6つ存在するため，安定性として s > 0の極が存在した場合に，プラ

ントが不安定化したと定義，それ以外を安定と定義する．

以上のようにして数値計算を行ったところ，設計したコントローラは太陽電池パド

ル角 28 degから 57 degまで安定であった．

次に，太陽電池パドル角をノミナル値である 45度から，5 degずつ振っていき，二自

由度制御系の応答が変化する様子を調べる．ただし，応答は閉ループ系が安定である

範囲内で行い，また，応答としては，ステップ応答，比較的良好な性質が見えた Input

Shaping及びローパスフィルタを指令としたフィードバック系，及び二自由度制御系

の 3通りについて，数値シミュレーションを行った．図 6.13に，ロール軸及びピッチ

軸のステップ応答を，図 6.14に指令値生成した閉ループ系の応答及び二自由度制御系

の応答の数値シミュレーション結果を示す．

図 6.13(a)に示したロール軸の応答より，フィードバック系としては，太陽電池パド

ル角がノミナル値から変化した場合，その応答はさほど悪くなっている印象はなく，振

幅において 1.5倍程度悪化し，多少減衰が遅くなっているように見える．図 6.13(b)に

示したピッチ軸の応答を見ると，太陽電池パドル角が 30 deg及び 55 degの場合にお

いて減衰していない振動が見える．二自由度制御系の応答を見た図 6.14(b)を見ると，

太陽電池パドル角の違いによる精度の違いは見えてこない．これは，設計した二自由
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図 6.13: 太陽電池パドル角を変化させた時のステップ応答の変化: 全てのサブフィギュ
アにおいて，上図は太陽電池パドル角を 30 deg，35 deg，40 deg，下図に 45 deg(ノミ
ナル)，50 deg，55 degの時の応答を示した．
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図 6.14: 太陽電池パドル角を変化させた時の指令値整形を行った閉ループ系及び二自
由度制御系の応答の変化: 全てのサブフィギュアにおいて，上図は太陽電池パドル角
を 30 deg，35 deg，40 deg，下図に 45 deg(ノミナル)，50 deg，55 degの時の応答を
示した．
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度制御系において，フィードフォワードコントローラが強く効いているためであると

考えられる．

以上のように，太陽電池パドル角が変動した際の安定性については，概ね 30 deg程

度の安定性が補償されることが分かった．

また，PID制御及び位相進み補償についても同様に安定性解析を行ったところ，全

ての太陽電池パドル角に対して安定であることが分かった．このため，太陽電池パド

ル角を 0 deg，45 deg及び 90 degの 3ケースについて，ロール軸・ピッチ軸のステップ

応答及び，二自由度制御系の応答を図 6.15に示す．ステップ応答，二自由度制御系の

応答の両者において，太陽電池パドル角に依存して悪くなっている様子がない．これ

は，この安定化が根本的に高周波まで，全ての振動モードにおいて位相安定化を狙っ

ているためであり，太陽電池パドルのゲインが変わった時はもとより，多少の周波数

変動が起きたとしても，安定な制御則であることが分かった．

6.8 まとめ

この章では，数値シミュレーションを元に，第 5章で提案及び設計を行った指令値

を用いた二自由度制御系についての検討を行った．二自由度制御系のうち，前向き補

償は剛体モードプラントとし，フィードバックコントローラについての検討をゲイン

安定及び位相安定の手法として，それぞれH∞制御，PID及び位相進み補償による設

計を行った．まず，H∞制御器について， 第 4章で行った設計では，ノミナル性能に

おいて，ミッション要求を満たしていないことが分かったため，制御モードを 2次増

やし，剛体 3次及び振動 4次の合計 7次の制御モードとする制御器を設計した．また，

PID及び位相進み補償による設計は，第 4章における設計が非常に広帯域の制御器で

あったため，そのままこれを用いた．これら二つの制御器を用いて，NME profilerを

用いた開ループ系との比較検討を行った．まず，振動外乱を想定した数値シミュレー

ションを行った．ここでの検討では，10 mNm，1次振動モードと同じ周波数を持つ

振動外乱を想定した．これは，現在ASTRO-Gに搭載される予定であるアクチュエー

タ CMGの外乱を想定しているものであるが，実際の CMGの仕様では，最大外乱は

1 mNm程度の値であり，約 10倍の振動外乱を想定している．この振動外乱を入力し

た数値シミュレーションを行ったところ，NME profilerを指令とした開ループ系では，

観測時間である 15秒以降に姿勢精度誤差が要求値である 0.002 deg以上を越えてしま

うことが分かった．これに対し，H∞制御器，PID及び位相進み補償の二つの制御器

を用いた二自由度制御系では，観測時間中の姿勢精度誤差は 0.002 deg以内に収束し

ており，外乱に対してロバストであることが分かった．

また，定常外乱の一つとして，ASTRO-Gの形状を仮定した太陽輻射圧外乱を見積っ

た．ASTRO-Gは大型のアンテナを搭載するため，宇宙空間において太陽輻射圧は遠

- 88 -



6.8 まとめ

0 5 10 15 20 25 30 35
0

1

2

3

4

0 5 10 15 20 25 30 35
0

1

2

3

4

time [sec]

A
tt

it
u

d
e

 a
n

g
le

 [
d

e
g

]

SAP 0 deg
SAP 45 deg
SAP 90 deg

SAP 0 deg
SAP 45 deg
SAP 90 deg

(a) ステップ応答: ロール軸マヌーバ (上図) 及びピッチ軸マヌーバ
(下図)

0 5 10 15 20 25 30 35

2.12

2.121

2.122

2.123

A
tt

it
u

d
e

 a
n

g
le

 [
d

e
g

]

0 5 10 15 20 25 30 35
0

1

2

3

4
x 10

-3

time [sec]

E
rr

o
r 

a
n

g
le

 [
d

e
g

]

SAP 0 deg
SAP 45 deg
SAP 90 deg

(b) 二自由度制御系の応答

図 6.15: 太陽電池パドル角を変化させた時の応答の変化: PID制御及び位相補償にお
ける応答の変化

- 89 -



第 6章 数値シミュレーションによる制御系の比較・検討

地点では支配的な要素となると考えられる．この定常外乱を想定した数値シミュレー

ションを行ったところ，振動外乱を想定した場合と同様に，NME profilerの開ループ

系では姿勢角誤差がミッション要求値を越えてしまったが，設計した二つの二自由度

制御系では 0.002 deg以下の姿勢精度を保つことが可能であった．
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本論文のまとめを示す．まず，第二章にて，有限要素法モデルから制御系設計用モデ

ルを得るまでの過程を示した．この過程において，幾何学的形状の非対称性が大きい

人工衛星においては，並進運動と回転運動の干渉が大きくなることを説明した．並進

運動は基本的には姿勢制御系からは不可観測，不可制御であるが，姿勢制御系との干

渉は起こしうる．よって，並進運動を取り除く際には，十分に気を付ける必要がある

ことを，ASTRO-Gの数値例を用いて説明した．

次に第三章では，過去の衛星における制御系設計例を示した．この章では，フィー

ドバック系の研究例として，実際に軌道上で制御実験を行った技術試験衛星VI型での

制御方式をはじめとして，LPV安定を確保できるDVDFB制御，太陽パドル角の安定

性を設計時に盛り込むH∞ゲインスケジュールド制御を説明した．また，指令値の研

究例として，現在ASTRO-Gにおいて検討されているNME profilerを説明し，また，

他の研究例として Input Shapingを取り挙げた．

第四章では，高速高精度かつロバストな姿勢制御系を組むにあたり，二自由度制御

系を基本として制御系設計にあたった．二自由度制御系は，H∞フィードバックコント

ローラ及び剛体モードのノミナルプラントからなる制御系を設計した．また，二自由

度制御系の入力としては，NME profiler指令を用いたが，その結果はミッション要求

から考えると遅く，更なる高性能化が必要であることが判った．これを定性的に考え

ると，H∞フィードバックコントローラとNME profilerの両者が，ロバスト性の高い

設計手法であるということが言える．NME profilerは，単独で振動を励起せずマヌー

バを行えるほど高いロバスト性を持つ．いわゆるロバスト性と性能のトレードオフを

考えた場合，指令値と閉ループのどちらかは，性能を上げた設計をすべきであると考

えられる．そのため，ロバスト制振指令値であるNME profilerは，フィードバックを

付加した二自由度制御系の入力には適さない，と説明することが可能である．そのた

め，性能とロバスト性のトレードオフを考えると，設計した二自由度制御系より性能

の高い指令及びフィードバックコントローラが必要である．

このような動機により，第五章において，振動抑制制御において有用であり，かつ

NME profilerよりも性能を向上したものを提案した．提案手法は，性能とロバスト性

のトレードオフにおいて，性能を向上させようと考えたものである．この提案手法で

は二種類の振動抑制制御を組み合わせて設計を行っている．一つはNME profilerであ
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り，もう一つは Input Shapingである．この考えを用いれば，ロバスト性が必要であ

ると考えられる中∼高周波の振動に対してNME profilerというロバスト性の高い制御

手法を用い，低次の振動モードに対しては，より性能を重視した Input Shaperを用い

ることが可能である．結果として，設計した提案手法の例は，NME profilerより早い

時間で収束する指令値であり，かつ振動抑制を行えるものとなった．この評価は，開

ループ系の数値シミュレーションにより検討を行っており，ハードディスクドライブ

の制御に用いられる SMART指令との比較を行った．実際には，SMART指令は，オ

ンラインで逐次計算できるという利点を持っているため，比較対象としてフェアでは

ないが，振動抑制としての有効性は示せたと考えられる．

更に第六章において，フィードバックコントローラの再設計を行った．H∞コント

ローラを設計する際の制御モードは 4次の振動モードまで含めた設計を行うと，比較

的良好な性能が得られることを示した．また，この章では，振動外乱に対して，現在

のフィードフォワードを主とした制御系に対し，疑問を投げかけ，フィードバック系

の存在により振動外乱を抑圧できることを示した．更に，制御モードを 4次まで取り，

広帯域化することで，フィードバックと制振指令値の組み合わせにより，高速高精度

の姿勢変更を行うことができる可能性を示した．また，太陽パドル角依存の安定性に

ついても議論を行い，太陽パドル角 20 degごとにLTIコントローラを設計することで，

十分な制御性能を得ることができると結論付けた．

以上のように，本論文では，フィードバック系を主とし，フィードバック系あるい

は二自由度制御系に適すると考えられる指令値を提案した．提案した指令値を用いて，

フィードバック系を設計し，高速高精度な姿勢制御系を二自由度制御系によって設計

した．これにより，現在の検討例であるフィードフォワードベースの制御系の他に，あ

る一つの解を示したと考えている．

今後の展望としては，提案した指令値の有効性を示すため，柔軟構造を用いた振動

抑制実験を行うことを考えている．また，LPV安定化する手法についての検討を進め

ていきたいと考えている．
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付 録A アクチュエータ“CMGs”に
よる制約

A.1 CMG (Control Momentum Gyro)の概要

CMGはコントロールモーメンタムジャイロ (Control Momentum Gyro)と呼ばれる

アクチュエータであり，図A.1に示す形状をしている．コントロールモーメンタムジャ

イロでは，式 (A.1)で表されるジャイロ効果により，トルクが出力される．

T = ω × H (A.1)

ジャイロ効果では，ジンバル角速度 ω及び，ロータの角運動量Hの積になっているた

め，大きいトルクを出すことが可能であり，その値は，リアクションホイールの数十

倍程度である．そのため，今後，高速な姿勢変更をしたいという要求が増えるにつれ，

CMGの登場する機会も多くなると考えられる．しかしながら，現在までに科学技術

用途で使用された例は少なく，国際宇宙ステーション，アメリカのスカイラブ，ロシ

アのミール宇宙ステーション等の超大型な構造物の姿勢制御に用いられた程度である．

上で述べた様に，CMGは大きなトルクが出せるにもかかわらず，科学ミッションを

行う人工衛星の姿勢制御系における使用例は極端に少ない．これは，CMGが高価で

あり，またその構造が複雑であることに起因していると考えられる．ジャイロ効果の

式 (A.1)より，ジンバルの角速度ベクトル ωと，ロータの角運動量ベクトルHの外積

方向にトルクが発生するが，ジンバル自体が角速度 ωで回転してしまうため，トルク

が発生する方向も ωの角速度で変わっていく．この様に，CMG単体では，ある方向

のトルクが欲しいときに，常にその方向のトルクだけを出力することが不可能であり，

これがCMGの使用が難しい理由である．

そこで，ASTRO-Gにおいては，2台のCMGを組みにして使用することが考えられ

ている．2台のCMGは，時刻 t = 0における角運動量の向きを正対させ，アクチュエー

タ全体としては角運動量を持たない様に配置される．図A.2には，2台のCMGを z軸

上に，各々のCMGが持つ角運動量ベクトルを打ち消す様に配置する．時刻 t = t0 +∆t

の時にはジンバル角速度により，各々の CMGが持つ角運動量は，移動し，その結果

トルクベクトルも y軸からはずれる．しかし，二台が持つトルクベクトルを足し合わ

せた結果を考えると，トルク成分の内，x軸方向の成分はちょうど打ち消し合うため，

y軸方向のトルクのみを得ることが可能である．この様に二台を用いることで，ある
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図 A.1: CMG (コントロールモーメンタムジャイロ)の概観

図 A.2: CMGの 2台配置による，あるベクトル回りのトルクを得る方法の概念図: 二
台のCMGは y軸上に配置されており，初期におけるロータの角運動量ベクトルを z軸
正及び負に正対させるように配置されている．片方のCMGが y軸正の方向にジンバ
ルを動かした時，もう片側の CMGにおいても y軸負の方向にジンバルを動かす．こ
れにより，片側のトルクベクトルが Z軸の成分を持つが，もう片側のトルクベクトル
は，ちょうど Z軸の成分を打ち消す様なトルクベクトルとなり，結果的に二台合わせ
たトルクは x成分しか持たないことになる．
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A.2 CMGのホイール角運動量に起因する制約

軸 (図においては y軸)のみのトルクを得ることができる．

この例では，角運動量の初期配置は，各々の角運動量が x軸に平行になるように配

置していたため，y軸のトルクのみを得ることが可能であったが，ジンバル軸を z軸に

固定して考えた今の場合においては，初期状態の角運動量ベクトルを y軸正向きと負

向きに配置し直すことで，x軸のみのトルクを得ることも可能である．

A.2 CMGのホイール角運動量に起因する制約

上で述べた様に，CMGは二台を対にして使用すれば，ある軸回りに欲しいトルク

を得ることが可能である．しかしながら，一つのCMGが出力できるトルクは，ジン

バル角が 90 deg回ってしまった場合に x成分を持たなくなるため，二台のCMGにお

いてジンバル角は 90 deg 以内で動かなさなければならない．

CMGのジンバル角が 90 deg回るところまでしかトルクを出せないことは，衛星の

姿勢角速度の最大値に制限がかかることを意味する．これは，次の様に説明できる．ま

ず，衛星の姿勢制御において，スラスタ等の質量を放出するアクチュエータを除けば，

姿勢変更は角運動量保存則によって成される．つまり，内部に持つアクチュエータの

角運動量 haと，アクチュエータ以外の衛星の角運動量 hbの総和は，一定値である．

ha + hb = const. (A.2)

衛星の角運動量 hbは，衛星の慣性モーメント I及び，姿勢角速度 ωattを用いて

hb = Iωatt (A.3)

と表すことができる．慣性モーメントを定数として考えれば，姿勢角速度を増すため

には，アクチュエータの持つ角運動量を haを減らせばいいことが分かる．

二台のCMGにおける姿勢変更を考える際にも，角運動量保存則から考えることが

可能である．二台の CMGは各々，初期時刻において角運動量を打つ消す様に配置さ

れているため，角運動量 haは 0である．図A.2において，二台のCMGの角運動量が

両者とも x軸正の方向を向いた時に，衛星構体の角運動量 hbは x軸負向きに最大とな

り，この時 2台が持っていた角運動量から 2haから，最大の姿勢角速度 ωmaxを得るこ

とができる．以上の考察により，最大の姿勢角速度は

ωmax = 2ha/I (A.4)

である．この様に，二台のCMGによりトルクを出力する予定であるASTRO-Gにお

いては，最大の姿勢角速度まで考慮し，指令値生成を行う必要があると考えられる．

この制約は，上で述べた様に，アクチュエータが持つことができる角運動量の最大

値に起因しているため，リアクションホイールでも同様の議論が可能である．しかし
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ながら，CMGではジンバル角を動かす際に，衛星構体と角運動量の交換を非常に早く

交換することが可能であるため，CMGにおいてこの問題が顕著になると考えられる．
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