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第 1章

序論

1.1 超小型宇宙機ミッションの多様化
小型の宇宙機はその質量によって図 1.1 のように 100-180 kg の Minisatellite,10-100 kg の Microspace-

craft,1 kg-10 kg の Nanospacecraft,1 kg 未満の Picospacecraft”の段階に分けられる [2]．さらにその下に
0.01 kg-0.1 kgの Femtospacecraftという区分があり，”ChipSat”[3]が該当する [2]．一般的に，日本語で超
小型宇宙機とは 100 kg以下の宇宙機のことをいう．超小型宇宙機の大きさを表現するために 1Uや 1Pといっ

図 1.1: CubeSat specifications in the framework of overall small satellite classifications [1]

た基本単位が用いられる．1Uは 10 cm× 10 cm× 10 cmの立方体で，1Uを基本単位として構成される宇宙
機は CubeSatとよばれる．1Pは 5 cm× 5 cm× 5 cmの立方体で，Picosatellite の大きさを表すために用
いられ，1Pを基本単位として構成される宇宙機は PocketQubeと呼ばれる．
　超小型宇宙機は大型宇宙機と比較して低コストかつ短期間で開発できるため，教育機関や民間企業での運
用，研究が可能である [1].例えば，「ほどよし」[4]や”PROCYON”[5]は日本国内の教育機関を中心に開発さ
れ，運用された超小型宇宙機である．民間企業の事例としては，株式会社 ALEが東北大学と共同開発した人
工衛星を打ち上げている [6]．これらはいずれも 50 kg級のMicrosatelliteである．近年では CubeSatのミッ
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図 1.2: Evolution of CubeSat Mission Type[2].

ションも，データ処理能力や伝送能力の向上，スラスタの搭載などの技術的進歩によって，図 1.2のように多
様化している [2].

多様化するミッションの中で，複数の人工衛星を連動させて運用するミッションがフォーメーションフラ
イングやコンステレーションである．フォーメーションフライング (FF)は，複数の宇宙機を同時に運用する
ミッションで，少なくとも 1 機の宇宙機が他の宇宙機の運動に追従するように制御されるミッションである
[7]．複数の宇宙機を同時に運用し，FFの条件を満たさないものはコンステレーション (以下，コンステ)とい
う．FF では，小さな誤差がそのまま編隊の軌道誤差となるため，推進系の正確な推力が求められる [8]．FF

のミッション目的は技術実証，宇宙科学，地球科学，地球観測/リモートセンシングの 4つに分けられる [14]．
図 1.3は，2000年-2025年に打ち上げが実施/予定された FFミッションにおける，宇宙機の分類の割合を示
す．Nanosatellite の割合が 3 割以上で最大であるが，大型宇宙機の割合も 2 割以上ある．Nanosatellite で
の FFミッションの実現例のひとつが，CanX-4&5である [9]．CanX-4と CanX-5はそれぞれ 1辺 20 cmの
立方体，質量は 6 kgで，SF6 を推進剤とするスラスターを 4基備えていた．近年の日本では，重力波望遠鏡
B-DECIGO[10]，赤外線干渉計 SEIRIOUS[11]，X 線干渉計 MIXIM[13]というように，FFを活用するミッ
ションが計画され，その実現に向けた研究が行われている．
一方，コンステでは，地球観測の他，インターネット通信や IoTが主な目的である．現在打ち上げ済みの人
工衛星の数は SpaceX社の Starlinkがもっとも多く，1500基以上である．次いで OneWebが多く，394基の
人工衛星を打ち上げ済みである [16]．Onewebと Starlinkのコンステパターンを図 1.4に示す，1基の質量は
Starlinkが 260 kg[18]，OneWebが 150 kgである [19]．Starlink,OneWebともに推進系としてホールスラス
タを搭載している．Nanosatelliteのコンステでは，退役した分も含め，Planet Labs社が 475基，Spire社が
143 基の 3U CubeSat を打ち上げ済みである [15]．Planet Labs 社のコンステの目的は光学地球観測, Spire

社のコンステの目的は気象，海事，航空機の監視，観測である．Spire 社の CubeSat には自動船舶識別装置
(AIS)などの受信機が搭載されている [20]．なお，Planet Labs社，Spire社ともに,コンステレーションを形
成する CubeSatに推進系は搭載されていない．日本の企業では，株式会社アクセルスペースが 100 kgの人工
衛星 GRUSを 5基打ち上げており，光学観測を行っている [21]．
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図 1.3: FF missions’ classification based on the maximum mass of spacecraft (S/C) (data from 2000 to

2025).[14]

(a) Oneweb Constellation Pattern. (b) Starlink Constellation Pattern.

図 1.4: Constellation pattern of OneWeb and Starlink[17].

スラスタ搭載が可能になったことにより，CubeSat の利用は深宇宙探査の分野にも広がっている．世界で
初めて深宇宙探査を実現した CubeSat は，2018 年に火星着陸機 InSight の相乗りで打ち上げられた Mars

Cube One(MarCO) である [22]．MarCO は 2 対の質量 13.5 kg の 6U CubeSat で，R-236fa を推進剤とす
るコールドガスジェット (CGJ) を搭載していた [23]．宇宙機群 (fleet) としては，アルテミス 1 号の相乗り
衛星として打ち上げられる 10 機の CubeSat が世界初となる予定である [24]．なお，当初は相乗り衛星とし
て 13機が選ばれたが，COVID-19の流行に伴う開発の遅れ等が原因となり，3機は収容に間に合わなかった
[26]．図 1.5はアルテミス 1号の航路図である．表 1.1に 10機の CubeSatの名称とその推進系および推力を
示す．姿勢制御用のスラスタのみを搭載している場合は，それを明記した．LunIR,CuSP,BioSentinelの 3機
にはデルタ Vスラスタは搭載されていない．Lunar IceCubeと LunaH-mapはともに BUSEK社のヨウ素を
推進剤とするイオンスラスタを搭載している．Team Miles の静電加速型スラスタもヨウ素を推進剤とする．
NEAscout は 0.0601 mm/s2 の加速度を得る 80 m2 のソーラーセイルを主な推進系とし，R-236faを推進剤
とする VACCO社の CGJを併用する [2]．CuSPの推進系は R-134aを推進剤とする VACCO社製の姿勢制
御用スラスタである．OMONETASHIの推進系にも VACCO社の R-134aを推進剤とする CGJが搭載され
ている．BioSentinelの姿勢制御用 CGJは，R-236faを推進剤とし，スラスタの大部分は立体リソグラフィで
成形された [37]．ArgoMoonの推進系は VACCO社製で，LMP-103Sを推進剤とするデルタ Vスラスタと，
R134a を推進剤とする姿勢制御用スラスタからなる [39]．EQUULEUS は水を推進剤とするレジストジェッ
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ト AQUARIUSを搭載している [36]．

図 1.5: Map of Artemis I [25]

表 1.1: Propulsion Systems in Artemis I Payloads [27]

Spacecraft Propulsion System Thrust Ref.

Lunar IceCube BIT-3 Ion Thruster 1 mN [28]

LunaH-Map BIT-3 Ion Thruster 1 mN [29, 30]

OMOTENASHI R-236fa CGJ 25 mN [31]

LunIR Only CGJ for attitude control - [32]

CuSP Only CGJ for attitude control 25 mN [32, 33]

NEAscout Solar Sail,CGJ 700 µN,25 mN [34, 35]

EQUULEUS Water Resistojet 4 mN [36]

BioSentinel Only CGJ for attitude control 40-70 mN [32, 37, 2]

ArgoMoon LMP-103S CGJ 100 mN [38, 39]

Team Miles Electrostatic Thruster 5 mN [32, 40]

1.2 スラストスタンド
1.2.1 1自由度スラストスタンド
宇宙機のスラスタは軌道遷移，軌道保持，姿勢制御のために使用される．超小型宇宙機で用いられるスラス
タの推力と比推力の分布を図 1.6に示す．
大推力スラスタの推力測定では，ロードセルを用いたスラストスタンドが用いられる [42]．ロードセルは荷
重を電気信号に変換する装置であり，ひずみゲージや圧電素子などの種類がある．しかし，超小型宇宙機の推
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図 1.6: Typical small spacecraft in-space propulsion trade space (thrust vs. specific impulse)[2]

図 1.7: Schematic of 3 types of pendulum thrust stand. Left:Torsional pendulum, Center: Hanging

pendulum, Right: Inverted pendulum[41].

進系のなかでも，電気推進のスラスタや，低推力のコールドガスジェットは推力重量比が小さい．したがっ
て，宇宙機およびスラスタの重量が支配的となり，ロードセルを使用して推力測定を行うのが困難である．そ
こで，振り子を利用したスラストスタンドが主に用いられる．振り子を利用したスラストスタンドは，ねじり
振り子式，吊り下げ振り子式，倒立振り子式の 3つに大別される [41]．これらはいずれも振り子の変位がスラ
スタの推力に比例することを利用するものである．測定手法は偏位法と零位法の 2つに分けられる．前者は，
変位計で測定した変位から推力を推定する方法である．偏位法で測定する推力は，定常推力とインパルス推力
に分けられる [43]．スラスタの作動周期が振り子の周期より短い場合は，インパルス推力測定が行われる．零
位法は，アクチュエータを利用してスラスタ推力と釣り合うような力を加えて振り子の変位変動を抑え，アク
チュエータを駆動するのに要した電流から推力を推定する方法である．零位法には，外部からスラスタに電力
や推進剤を供給する導線，配管の影響を排除できる,ダンパが不要というメリットがある．一方，偏位法は，変
位を制御する必要がないため導入が比較的容易である．
スラストスタンドの較正は，力と変位，あるいは力とアクチュエータ駆動電流の関係を調べるために行われ
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図 1.8: Calibration System of Pulley and Weight[45].

る．較正の手法は，接触，非接触の 2通りがある．インパルス推力の較正のための接触手法として，インパル
スハンマやインパルス振り子 [44] が使用される．定常推力較正のために，プーリーとおもりの装置が用いら
れる．図 1.8は，プーリーとおもりを使用して較正を行う装置の概略図である．この装置は，皿をモーターで
動かすことで，皿に乗るおもりの数を変え，スラストスタンドにかかる荷重を変化させるものである．質量が
既知であるおもりを使用することにより，力と変位の関係を得ることができる．非接触の較正装置として，静
電櫛歯アクチュエータ [46]や電磁アクチュエータが利用される [47]．静電櫛歯アクチュエータは 100µNから
数 mNまでの力を加えることができるが，数 mNの力を加えるためには数百 Vの高電圧を加える必要がある
[46]．一方，電磁アクチュエータであるボイスコイルモーター (VCM)の場合，磁場とコイルの巻き数を確定
させれば，電流に比例する力を加えられるという利点がある．

1.2.2 1自由度スラストスタンドの問題点
実際の宇宙機を運用する際には，1自由度スラストスタンドでは測定できない力，トルクにより想定外の挙
動を示す可能性がある．まず，太陽輻射圧や空気力学的な力，重力勾配といった外乱によるトルクがある [48]．
これらは宇宙の環境によるものであり，地上試験で測定することはできない．次に，スラスタそのものに由来
する要素として，推力の横方向成分やスワールトルクがある．スワールトルクはイオンの旋回により生じる
ロールトルクである [49]．さらに，宇宙機にスラスタを取り付けた後に問題となりうる要素として，スラスタ
の推力ベクトルが宇宙機重心を貫かないことによって生じるトルクがある．
これらの要素によって生じる不要トルクには，通常リアクションホイール (RW) を使用して対応する．リ
アクションホイールは，フライホイールの回転数を変えることで宇宙機にトルクを与えるという機構である．
しかし，一定の外トルクが与えられ続け，上げられる回転数が限界に達する場合がある．この場合，フライホ
イールの回転数を下げるためにアンローディングが行われる．アンローディングを行う方法として，ジンバル
や磁気トルカ，姿勢制御用スラスタの噴射がある．ジンバルはスラスタの向きを変える機構で，CubeSat用ス
ラスタでも採用例がある [50]．磁気トルカは，外部磁場との作用で宇宙機にトルクを与える装置である [51]．
しかし超小型宇宙機の場合，重量や容積の制約があり，ジンバルを搭載できない場合がある．また，地球磁場
から離れる深宇宙探査機の場合は，磁気トルカを使用できない [52]．姿勢制御用スラスタは宇宙機に複数搭載
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され，それらからなる姿勢制御システムはリアクションコントロールシステム (RCS)とよばれる．RCSによ
る発生トルクは各スラスタの推力と宇宙機での配置から計算されるが，取り付け時の誤差によって，実際に生
じるトルクとのずれが生じうる．
これらの要素を測定するためには，6自由度;並進 3方向の力とトルクの測定が可能なスラストスタンドが必
要である．推進系モジュール単体で 6自由度測定を行う場合は，宇宙機全体の重心データと推進系の重心デー
タの両方が必要である．一方，宇宙機全体を載せて 6自由度測定が可能であれば，推進系単体の重心特性は不
要である．宇宙機全体を載せて測定を行うのは，数 10 kg以上の小型宇宙機では現実的ではない．しかし，質
量 10 kg以内の Nanosatelliteであれば，宇宙機全体を載せて 6自由度測定を行うことが比較的容易である．

1.2.3 多自由度スラストスタンド
先行研究の中で，推力レンジが数 10 N以上の固体ロケットやハイブリッドロケットを対象したスラストス
タンドでは，6自由度測定を行うものがある [53, 54]．これらはロードセルを使用しており，推力重量比の小さ
い超小型宇宙機スラスタの推力測定で使用するのには適さない．
超小型宇宙機スラスタを対象にした先行研究としては，ホールスラスタを対象に 2自由度測定を行うスラス
トスタンド [55]や，エレクトロスプレーを対象に 2自由度測定を行うスラストスタンド [56]，磁気浮上を利用
した 6自由度スラストスタンド [57]がある．

図 1.9: Dual pendulum thrust stand for hall thruster[55].

図 1.9は，ホールスラスタを対象にした 2自由度測定を行うスラストスタンドの概略図である．ここで，2

自由度とは主方向推力と横方向推力のことを指す．このスラストスタンドは 2重振り子式である．内側の振り
子にスラスタを設置し，外側の振り子との距離を測定することにより，熱ドリフトの影響を排除して推力測定
を行うことができる．2つの振り子の腕はナイフエッジで支持されている．このスラストスタンドでは，電磁
アクチュエータを使用して零位法による推力測定を行う．電磁アクチュエータは，内側振り子に取り付けられ
た 2本の直交する銅線と，外側振り子に取り付けられた磁気回路からなる．推力の較正にはプーリーとおもり
からなるシステムが用いられる．較正により計算された測定誤差は，主方向推力が 0.25 mN(2.1 %)，横方向
推力が 0.09 mN(1.4 %)であった [55]．
図 1.10は，エレクトロスプレースラスタを対象に 2自由度測定を行うスラストスタンドの概略図である．こ

12



図 1.10: Dual axis torsional pendulum thrust stand for electrospray thruster[56].

のスラストスタンドでは，主方向推力と推進剤消費質量を測定する．スタンドの中心にはフレックスピボット
で支持された 2軸ジンバルがあり，外側の構造が z軸まわりに回転，内側の構造が x軸まわりに回転する．こ
のスラストスタンドでは 2個のボイスコイルを使用して零位法による測定を行う．ボイスコイルの較正を行う
ために，櫛歯型静電アクチュエータが使用される．中心から 0.511 mの場所にスラスタを設置した状態で，測
定可能な推力，質量減少の範囲は，±1200 µN，±70 mgであった [56]．

図 1.11: Magnetic levitation 6 degree-of-freedom thrust stand[57].

図 1.11は 1 N以内の推力測定を行う磁気浮上式 6自由度スラストスタンドの概略図である．このスラスト
スタンドでは，磁気浮上体の上にスラスタを載せ，ボイスコイルモーター (VCM)の電磁力により変位を一定
に保つ零位法により測定を行う．スラストスタンドの較正は図 1.12のような模擬スラスタを使用して行われ
た．模擬スラスタはロードセルと円柱状磁石からなり，磁石をソレノイドコイルに挿入することで力を発生さ
せる．各方向の較正を行うため，模擬スラスタを設置する際の姿勢を変えて複数回行われた [57].

以上の先行研究の中で，超小型宇宙機の低推力スラスタを対象に 6自由度測定を行うものは磁気浮上式スラ
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(a) Model thruster[57].

(b) Model thruster set up[57].

図 1.12: Model thruster for calibration of the magnetic levitation 6 degree-of-freedom thrust stand[57].

ストスタンドのみである．先に述べたように，このスラストスタンドでは，磁気浮上体の変位が 0になるよう
VCMの電磁力で制御する．しかし，z軸方向に力を加える VCM1から VCM3では，磁気浮上体と搭載する
スラスタの重量を支えるためにも力を加える必要がある．したがって，搭載可能な重量に制限があり，質量が
数 kgである Nanosatellite全体を載せて測定を行うのは困難である．

1.3 研究目的
先行研究の磁気浮上式 6自由度スラストスタンドでは，浮上可能な重量に制限があった．そこで，菊池らは，
重量制限の緩和を図り，バネ吊下式 6自由度スラストスタンドを提案した [58]．先行研究では，試作スラスト
スタンドが組み立てられ，較正方法が提案された．本研究では，推進剤の噴射を伴う実験を行って実際に推力
測定を行い，スラストスタンドの性能を検証することを目的とする．
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第 2章

方法

2.1 6自由度スラストスタンドの運動方程式
2.1.1 基礎式
表記規則
本節では，物理量としてのベクトルを x,v, eなどの太字で表す．ベクトル eは基底を表すのに使用し，慣性
座標系の基底を

{
e
(0)
1 , e

(0)
2 , e

(0)
3

}
と表す．基底どうしの演算として，内積とクロス積を定義する．内積は「·」，

クロス積には「×」の記号を使用する．
具体的には，あるベクトル a, bについて，内積は

a · b = (a1e1 + a2e2 + a3e3) · (b1e1 + b2e2 + b3e3)

= a1b1 + a2b2 + a3b3
(2.1)

となり，クロス積は

a× b = (a1e1 + a2e2 + a3e3)× (b1e1 + b2e2 + b3e3)

= a1b2e3 − a1b2e2 − a2b1e3 + a2b3e1 + a3b1e2 − a3b2e1

= (a2b3 − a3b2)e1 + (a3b1 − a1b3)e2 + (a1b2 − a2b1)e3

(2.2)

となる．さらに，ベクトルどうしの演算として直積を

ab = (a1e1 + a2e2 + a3e3)(b1e1 + b2e2 + b3e3)

= a1b1e1e1 + a2b2e1e2 + a1b1e1e3

+ a1b2e2e1 + a2b2e2e2 + a1b1e2e3

+ a1b3e3e1 + a2b3e3e2 + a3b3e3e3

(2.3)

と定義する．

オイラー・ラグランジュ方程式
自由度 Nの系で，一般化座標を qi(i = 1, 2, 3, ..., N)，ラグランジアン Lを L(qi, q̇i)とすると，オイラー・
ラグランジュ方程式は，

d

dt

(
∂L

∂q̇i

)
− ∂L

∂qi
= 0 (2.4)

と表せる．また，ラグランジアンは運動エネルギー T とポテンシャル U により

L = T − U (2.5)
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と表せる．
6自由度スラストスタンドの三角形状の宇宙機搭載プレートが，3本のバネで吊り下げられた剛体であると
みなす．系の独立変数を設定し，ラグランジアンを求めれば，運動方程式はオイラー・ラグランジュ方程式に
より得られる．一般化座標として，並進 3方向については慣性座標系からみた剛体原点の位置ベクトル x0 を
とる．v0 = ẋ0 より，一般化速度は ẋ0 である．以下，添え字の無い x,v は x0,v0 のことを指す．回転につ
いては，一般化座標としてオイラー角を使用する．

角速度ベクトル

図 2.1: Definition of angular velocity vector

ここでは，角速度ベクトルを定義する．図 2.1のように，原点 Oを通る回転軸ベクトル lと，Oからみた位
置ベクトル xを定義する．xから lに降ろした垂線の長さを x⊥ とする．位置ベクトル xが ∆t後に x+∆x

に移動するときの角速度を ω とすれば，∆xの大きさは x⊥ω∆tである．したがって，

∆x = x⊥ω∆t
l× x

|l× x|
(2.6)

lと xのなす角の大きさを αとすれば，

∆x = x⊥ω∆t
l× x

|l||x| sinα
= ∆tωl̂× x (2.7)

である (l̂ = l/|l|)．ここで，角速度ベクトルを ω =: ωl̂と定義して

∆x = (ω × x)∆t (2.8)

と表す．

2.1.2 オイラー角
オイラー角定義
本論文では，三角形プレートの姿勢を表すためにオイラー角を用いる．本論文中のオイラー角の定義
を示す．慣性座標系の直交基底

{
e
(0)
1 , e

(0)
2 , e

(0)
3

}
を第 0 座標系，第 0 座標系を e

(0)
3 まわりに ψ 回転させ

た座標系
{
e
(1)
1 , e

(1)
2 , e

(1)
3

}
を第 1 座標系とよぶ．次に，第 1 座標系を e

(1)
2 まわりに θ 回転させた座標系
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{
e
(2)
1 , e

(2)
2 , e

(2)
3

}
を第 2座標系とよぶ．最後に第 2座標系を e

(2)
1 まわりに回転させた座標系

{
e
(0)
1 , e

(0)
2 , e

(0)
3

}
を第 3座標系とよぶ．ここで，第 3座標系は剛体座標系

{
e
(R)
1 , e

(R)
2 , e

(R)
3

}
と等しい．

第 0座標系と第 1座標系の関係はe
(1)
1

e
(1)
2

e
(1)
3

 =

 cosψ sinψ 0
− sinψ cosψ 0

0 0 1


e

(0)
1

e
(0)
2

e
(0)
3


e

(0)
1

e
(0)
2

e
(0)
3

 =

cosψ − sinψ 0
sinψ cosψ 0
0 0 1


e

(1)
1

e
(1)
2

e
(1)
3


(2.9)

第 1座標系と第 2座標系の関係はe
(2)
1

e
(2)
2

e
(2)
3

 =

cos θ 0 − sin θ
0 1 0

sin θ 0 cos θ


e

(1)
1

e
(1)
2

e
(1)
3


e

(1)
1

e
(1)
2

e
(1)
3

 =

 cos θ 0 sin θ
0 1 0

− sin θ 0 cos θ


e

(2)
1

e
(2)
2

e
(2)
3


(2.10)

第 2座標系と第 3座標系の関係はe
(3)
1

e
(3)
2

e
(3)
3

 =

1 0 0
0 cosϕ sinϕ
0 − sinϕ cosϕ


e

(2)
1

e
(2)
2

e
(2)
3


e

(2)
1

e
(2)
2

e
(2)
3

 =

1 0 0
0 cosϕ − sinϕ
0 sinϕ cosϕ


e

(3)
1

e
(3)
2

e
(3)
3


(2.11)

である．結局，慣性座標系と剛体座標系間の基底の変換として，e
(R)
1

e
(R)
2

e
(R)
3

 = Rt(ψ, θ, ϕ)

e
(0)
1

e
(0)
2

e
(0)
3

 (2.12)

が得られる．ここで，

Rt(ψ, θ, ϕ) =

1 0 0
0 cosϕ sinϕ
0 − sinϕ cosϕ

cos θ 0 − sin θ
0 1 0

sin θ 0 cos θ

 cosψ sinψ 0
− sinψ cosψ 0

0 0 1


=

 cos θ cosψ cos θ sinψ − sin θ
sinϕ sin θ cosψ − cosϕ sinψ sinϕ sin θ sinψ + cosϕ cosψ sinϕ cos θ
cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ cosϕ sin θ sinψ − sinϕ cosψ cosϕ cos θ

 (2.13)

である．

角速度ベクトルのオイラー角表示
角速度ベクトルをオイラー角を用いて表す．3 つの角度 (ψ, θ, ϕ) の回転速度を (ψ̇, θ̇, ϕ̇) とする．ψ̇ による

∆t間の回転微小量を ∆xψ とおけば，

∆xψ = ∆tψ̇e
(0)
3 × x (2.14)
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同様に，θ̇, ϕ̇による回転微小量はそれぞれ

∆xθ = ∆tθ̇e
(1)
2 × x (2.15)

∆xϕ = ∆tϕ̇e
(2)
1 × x (2.16)

である．これらの回転が同時に行われたとすると，

∆x = ∆t(ψ̇e
(0)
3 + θ̇e

(1)
2 + ϕ̇e

(2)
1 )× x (2.17)

となる．角速度ベクトルの定義より，

ω = ψ̇e
(0)
3 + θ̇e

(1)
2 + ϕ̇e

(2)
1 (2.18)

である．ここで，e
(0)
3 = e

(1)
3 = − sin θe

(2)
1 + cos θe

(2)
3 ，e

(1)
2 = e

(2)
2 より，

ω = ψ̇(− sin θe
(2)
1 + cos θe

(2)
3 ) + θ̇e

(2)
2 + ϕ̇e

(2)
1

= (−ψ̇ sin θ + ϕ̇)e
(2)
1 + θ̇e

(2)
2 + ψ̇ cos θe

(2)
3

(2.19)

これを剛体座標系に変換すれば，

ω =
(
−ψ̇ sin θ + ϕ̇ θ̇ ψ̇ cos θ

)1 0 0
0 cosϕ − sinϕ
0 sinϕ cosϕ


e

(3)
1

e
(3)
2

e
(3)
3


=

(
−ψ̇ sin θ + ϕ̇ θ̇ cosϕ+ ψ̇ cos θ sinϕ −θ̇ sinϕ+ ψ̇ cos θ cosϕ

)e
(3)
1

e
(3)
2

e
(3)
3


(2.20)

である．これを

ω = ω
(3)
1 e

(3)
1 + ω

(3)
2 e

(3)
2 + ω

(3)
3 e

(3)
3 (2.21)

と表すとき，E を ω
(3)
1

ω
(3)
2

ω
(3)
3

 =

1 0 − sin θ
0 cosϕ cos θ sinϕ
0 − sinϕ cos θ cosϕ

ϕ̇θ̇
ψ̇

 = E

ϕ̇θ̇
ψ̇

 (2.22)

で定義する．ω を慣性座標系で表す場合は，

ω = ω
(3)
1 e

(3)
1 + ω

(3)
2 e

(3)
2 + ω

(3)
3 e

(3)
3 =

(
ω
(3)
1 ω

(3)
2 ω

(3)
3

)e
(3)
1

e
(3)
2

e
(3)
3


=

(
ϕ̇ θ̇ ψ̇

)
EtRt

e
(0)
1

e
(0)
2

e
(0)
3


(2.23)

より， ω
(0)
1

ω
(0)
2

ω
(0)
3

 = RE

ϕ̇θ̇
ψ̇

 (2.24)

である．
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2.1.3 運動エネルギー
全運動エネルギー
剛体の運動エネルギーを導出する．慣性座標系における，剛体原点 Oから剛体内の任意の点 Aの位置ベク
トルを r とする．Aの速度ベクトル vA は，Oの速度 v0 と角速度ベクトル ω を用いて，

vA =
d

dt
(x0 + r) = v0 + ω × r (2.25)

と表せて，

vA
2 = v20 + (ω × r) · (ω × r) + 2v0 · (ω × r) (2.26)

である．剛体の密度を ρとする．このとき全運動エネルギーは

T =
1

2

∫
V

ρvA
2dr

=
1

2

∫
V

ρ{v20 + (ω × r) · (ω × r) + 2v0 · (ω × r)}dr

=
1

2
Mv20 +

1

2

∫
V

ρ{(ω × r) · (ω × r)}dr +
1

2

∫
V

ρ{2v0 · (ω × r)}dr

(2.27)

である (dr = dr1dr2dr3 = dV )．ここで，剛体の質量をM とした．
第 2項において，スカラー三重積*1，ベクトル三重積*2を考慮すると，

1

2

∫
V

ρ{(ω × r) · (ω × r)}dr =
1

2
ω ·

∫
V

ρr × (ω × r)dr

=
1

2
ω ·

∫
V

ρ(r2I− rr) · ωdr
(2.28)

と変形できる．さらに，慣性テンソル Jを

J =

∫
V

ρ(r2I− rr)dr = Iijeiej , Iij =

∫
V

ρ(r2δij − rirj)dr (2.29)

と定義すると，
1

2

∫
V

ρ{(ω × r) · (ω × r)}dr =
1

2
ω · J · ω (2.30)

となる．
つぎに第 3項を変形すると，

1

2

∫
V

ρ{2v0 · (ω × r)}dr = v0 · (ω ×
∫
V

ρr)dr (2.31)

剛体重心の位置ベクトル xg は

xg =
1

M

∫
V

ρ(x0 + r)dr = x0 +
1

M

∫
V

ρrdr (2.32)

である． ∫
V

ρrdr =M(xg − x0) (2.33)

*1 任意のベクトル a, b, cで，a · (b× c) = b · (c× a)が成り立つ．
*2 任意のベクトル a, b, cで，a× (b× c) = (a · c)b− (a · b)cが成り立つ．
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を式 (2.31)に代入すると，

1

2

∫
V

ρ{2v0 · (ω × r)}dr =Mv0 · (ω × (xg − x0))

=Mv0 · (ω × c)

(2.34)

と変形できる．ただし，重心偏差ベクトル c =: xg − x0 とした．
(2.27)に (2.30)と (2.34)を代入すると，全運動エネルギー T

T =
1

2
Mv20 +

1

2
ω · J · ω +Mv0 · (ω × c) (2.35)

が得られる．第 1項は並進運動エネルギー Tt，第 2項は剛体原点のまわりの回転運動エネルギー Tr，第 3項
は剛体重心が剛体原点のまわりを動く運動エネルギー Tc である．剛体原点と剛体重心が一致する場合,Tc = 0

である．

オイラー角表示
並進運動エネルギー Tt は，

x0 = x0,1e
(0)
1 + x0,2e

(0)
2 + x0,3e

(0)
3 (2.36)

とすれば，

Tt =
1

2
M(ẋ20,1 + ẋ20,2 + ẋ20,3) (2.37)

である．
つぎに，回転運動エネルギー

Tr =
1

2
ω · J · ω (2.38)

をオイラー角を用いて表す．剛体座標系では慣性テンソル Jは固定される．その成分を

J = I
(R)
ij e

(R)
i e

(R)
j

= I
(R)
11 e

(R)
1 e

(R)
1 + I

(R)
12 e

(R)
1 e

(R)
2 + I

(R)
13 e

(R)
1 e

(R)
3

+ I
(R)
21 e

(R)
2 e

(R)
1 + I

(R)
22 e

(R)
2 e

(R)
2 + I

(R)
23 e

(R)
2 e

(R)
3

+ I
(R)
31 e

(R)
3 e

(R)
1 + I

(R)
32 e

(R)
3 e

(R)
2 + I

(R)
33 e

(R)
3 e

(R)
3

(2.39)

と表す．剛体座標系の角速度ベクトルの成分表示を使うと，

Tr =
1

2

(
ω
(R)
1 ω

(R)
2 ω

(R)
3

)I
(R)
11 I

(R)
12 I

(R)
13

I
(R)
21 I

(R)
22 I

(R)
23

I
(R)
31 I

(R)
32 I

(R)
33


ω

(R)
1

ω
(R)
2

ω
(R)
3

 (2.40)

である．ここで，表記の簡易化のために ϕ1ϕ2
ϕ3

 =

ϕ̇θ̇
ψ̇

 (2.41)

とすれば，ω(R)
i = Eij ϕ̇j であるので，回転運動エネルギーを成分表記すると，

Tr =
1

2
Iijω

(R)
i ω

(R)
j =

1

2
IijEikEjlϕ̇kϕ̇l (2.42)
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を得る．
原点まわりの剛体重心の運動エネルギー Tc は，

Tc =Mv0 · (ω × c) (2.43)

である．剛体座標系では cの成分は定数なので，ci = c
(R)
i と書けば，

c = cie
(R)
i = ciR

t
ije

(0)
j = c

(0)
i e

(0)
i (2.44)

である．

ω × c = (ω
(R)
1 e

(R)
1 + ω

(R)
2 e

(R)
2 + ω

(R)
3 e

(R)
3 )× (c1e

(R)
1 + c2e

(R)
2 + c3e

(R)
3 )

= (ω
(R)
2 c3 − ω

(R)
3 c2)e

(R)
1 + (ω

(R)
3 c1 − ω

(R)
1 c3)e

(R)
2 + (ω

(R)
1 c2 − ω

(R)
2 c1)e

(R)
3

=
(
ω
(R)
1 ω

(R)
2 ω

(R)
3

) 0 −c3 c2
c3 0 −c1
−c2 c1 0


e

(R)
1

e
(R)
2

e
(R)
3


(2.45)

ここで，cに関するチルダテンソル Tc とその行列 Tc を定義する．

Tc =

 0 −c3 c2
c3 0 −c1
−c2 c1 0

 (2.46)

角速度を

(
ω
(R)
1 ω

(R)
2 ω

(R)
3

)
=


1 0 − sin θ
0 cosϕ cos θ sinϕ
0 − sinϕ cos θ cosϕ

ϕ̇θ̇
ψ̇


t

= (Ef)t = ftEt (2.47)

と行列で表せば，

ω × c = ftEtTc

e
(R)
1

e
(R)
2

e
(R)
3

 (2.48)

さらに，

v0 =
(
e
(0)
1 e

(0)
2 e

(0)
3

) ẋ0,1
ẋ0,2
ẋ0,3

 =

R

e
(0)
1

e
(0)
2

e
(0)
3



t ẋ0,1

ẋ0,2
ẋ0,3

 =
(
e
(R)
1 e

(R)
2 e

(R)
3

)
Rtv (2.49)

を用いれば，

Tc =M(ω × c) · v0 =M ftEtTcRtv (2.50)

成分で表せば，

Tc =Mϕ̇iEijTc,jkR
t
klẋl (2.51)

である．

2.1.4 ポテンシャル
本スラストスタンドのポテンシャル U は重力ポテンシャル Ug とバネポテンシャル Us の和，

U = Ug + Us (2.52)

である．
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重力ポテンシャル
一様な重力加速度 g の下で，重力ポテンシャルは

Ug = −Mg · x0 (2.53)

バネポテンシャル
本スラストスタンドで使用する 3本のバネに対して番号を nとし，バネ定数を kn, (n = 1, 2, 3)，自然長を

ln(n = 1, 2, 3)とする．剛体原点からプレート側の取り付け点までの位置ベクトルを an, (n = 1, 2, 3)，フレー
ム側の固定点の位置ベクトルを bn, (n = 1, 2, 3)とする．

x0 = x0,ie
(0)
i (2.54)

の x0,i が変数である．an は

an =
(
a
(R)
n,1 a

(R)
n,2 a

(R)
n,3

)e
(R)
1

e
(R)
2

e
(R)
3

 =
(
a
(R)
n,1 a

(R)
n,2 a

(R)
n,3

)
Rt

e
(0)
1

e
(0)
2

e
(0)
3

 (2.55)

だから，成分表示すると， a
(0)
n,1

a
(0)
n,2

a
(0)
n,3

 = R

a
(R)
n,1

a
(R)
n,2

a
(R)
n,3

 (2.56)

である．以上より，バネポテンシャル Us として

Us =
1

2

3∑
n=1

kn(|x+ an − bn| − ln)
2

=
1

2

3∑
n=1

kn


√√√√ 3∑

i=1

(
x0,i +Rija

(R)
n,j − b

(0)
n,i

)2

− ln

2 (2.57)

を得る．

2.1.5 ラグランジアン
導出した運動エネルギーとポテンシャルより，本スラストスタンドのラグランジアンは

L = Tt + Tr + Tc − (Ug + Us)

=
1

2
M ẋ2

0 +
1

2
ω · J · ω +M(ω × c) · ẋ0 +Mg · x0 − 1

2

3∑
n=1

kn(|x+ an − bn| − ln)
2

(2.58)

であり，成分表記すれば，

L =
1

2
M

3∑
i

ẋ20.i +
1

2

3∑
i,j,k,l

I
(R)
ij EikEij ϕ̇kϕ̇l +M

3∑
i,j,k

ϕ̇iEijTc,jkR
t
klẋ0,l

+M

3∑
i

gix0,i −
1

2

3∑
n=1

kn


√√√√ 3∑

i=1

(
x0,i +Rija

(R)
n,j − b

(0)
n,i

)2

− ln

2 (2.59)
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となる．このラグランジアンは変数として (x0, ẋ0,ϕ, ϕ̇)を持つ. したがって，オイラー・ラグランジュ方程式
d

dt

(
∂L

∂ẋ0

)
− ∂L

∂x0
= 0　

d

dt

(
∂L

∂ϕ̇

)
− ∂L

∂ϕ
= 0

(2.60)

により運動方程式が得られる．

2.2 測定原理
2.2.1 力，トルク測定原理

図 2.2: Thrust Stand CAD．Fx, Fy, Fz denote the positive direction of the force. Tx, Ty, Tz denote the

positive direction of the torque.

以降，慣性座標系の座標軸を x軸，y軸，z 軸とよぶ．図 2.2に本スラストスタンドの CAD図と力，トルク
の正方向を示す．スラストスタンドに外力 F，外トルク T が加えられる場合，運動方程式は

d

dt

(
∂L

∂ẋ0

)
− ∂L

∂x0
= F (2.61)

d

dt

(
∂L

∂ϕ̇

)
− ∂L

∂ϕ
= T (2.62)

23



と表せる．加速度成分を無視して定常状態に注目すると，外力，外トルクと変位 x0，ϕの関係は，ある 6 × 6

行列K を用いて (
F
T

)
= K

(
x0

ϕ

)
(2.63)

と表せる．今，未知数が x0,ϕの 6個なので，6個の変位計を適切に配置すれば，ある 6× 6行列 Aと，各変
位の測定変位からなるベクトルD により， (

x0

ϕ

)
= AD (2.64)

と表せる．これと (2.63)より変位計測定変位D と力，トルクの関係式(
F
T

)
= KAD = BD (2.65)

が得られる．ここで B は 6× 6行列である，本スラストスタンドの較正では，既知の力，トルクを加えた際の
D を測定することにより，B を得る．本論文では，この較正をスタンド較正とよぶ．

2.2.2 変位測定原理
前項の通り，スタンド較正でBを求めるため，Aを直接求める必要はないが，本スラストスタンドにおける変
位計の配置で x,ϕを測定できる原理を記す．変位測定のために 6個の LED変位計を使用する．図 2.3に変位
計 (DS;Displacement Sensor)配置の CAD図を示す．x方向変位を測定する変位計をDSx，y方向変位を測定
する 2個の変位計をDSy1,DSy2，z方向変位を測定する変位計をDSz1,DSz2,DSz3とよぶ．DSz1,DSz2,DSz3

はプレートの裏側に取り付けられている．各変位計で測定する変位をDx, Dy1, Dy2, Dz1, Dz2, Dz3 とする．こ
の変位計は測定対象との距離が大きくなると測定値も大きくなる．
プレートが並進，回転移動するとき，変位計が測定する変位 D を図 2.4に示す．点 P0 は初期状態で LED

光が当たっている三角形プレート上の点である．並進，回転により点 P0 は点 P1 に移動する．初期状態の測
定対象平面を S とし，その法線ベクトルを nとする．移動後の測定対象平面を S′ とし，その法線ベクトルを
n′ とする．空間内において任意の点を通る平面は，法線ベクトルが決まれば特定することができるので，S′

は点 P1 を通り，法線ベクトルが n′ の平面である．LEDの光軸は一定なので，光軸と S′ の交点 P’が移動後
の LED光スポットである．
まず，点 P0 の位置ベクトルを剛体座標系で

P0 = P
(R)
0,1 e

(R)
1 + P

(R)
0,2 e

(R)
2 + P

(R)
0,3 e

(R)
3 (2.66)

と表す．ここで，姿勢を表すオイラー角 (ψ, θ, ϕ)が微小であると仮定し，

Rt =

 cos θ cosψ cos θ sinψ − sin θ
sinϕ sin θ cosψ − cosϕ sinψ sinϕ sin θ sinψ + cosϕ cosψ sinϕ cos θ
cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ cosϕ sin θ sinψ − sinϕ cosψ cosϕ cos θ

 (2.67)

を線形化する．これによりRt で 2次以上の微小量を 0と近似すると

Rt =

 1 ψ −θ
ϕθ − ψ ϕθψ + 1 ϕ
θ + ϕψ θψ − ϕ 1

 =

 1 ψ −θ
−ψ 1 ϕ
θ −ϕ 1

 (2.68)
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図 2.3: Placement of Displacement Sensors.

と表せる．初期状態において慣性座標系と剛体座標系の原点を同じ点にとり，オイラー角を (ψ0, θ0, ϕ0)とす
れば，P0 の位置ベクトルは慣性座標系で

P0 =
(
P

(R)
0,1 P

(R)
0,2 P

(R)
0,3

) 1 ψ0 −θ0
−ψ0 1 ϕ0
θ0 −ϕ0 1


e

(0)
1

e
(0)
2

e
(0)
3

 (2.69)

と表せる．ここで，P = P
(0)
0,i e

(0)
i = P0,ie

(0)
i と表記すれば，

P0,1 = P
(R)
0,1 − ψ0P

(R)
0,2 + θ0P

(R)
0,3

P0,2 = ψ0P
(R)
0,1 + P

(R)
0,2 − ϕ0P

(R)
0,3

P0,3 = −θ0P (R)
0,1 + ϕ0P

(R)
0,2 + P

(R)
0,3

(2.70)

この P0 がプレートの並進，回転により P1 に移動するとき，P1 の位置ベクトルは

P1 = x+
(
P

(R)
0,1 P

(R)
0,2 P

(R)
0,3

) 1 ψ −θ
−ψ 1 ϕ
θ −ϕ 1


e

(0)
1

e
(0)
2

e
(0)
3

 (2.71)
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図 2.4: Displacement

である．成分を表記すれば

P1,1 = x1 + P
(R)
0,1 − ψP

(R)
0,2 + θP

(R)
0,3

P1,2 = x2 + ψP
(R)
0,1 + P

(R)
0,2 − ϕP

(R)
0,3

P1,3 = x3 − θP
(R)
0,1 + ϕP

(R)
0,2 + P

(R)
0,3

(2.72)

である．次に，法線ベクトルを考える．S の法線ベクトルを

n = n
(R)
1 e

(R)
1 + n

(R)
2 e

(R)
2 + n

(R)
3 e

(R)
3 =

(
n
(R)
1 n

(R)
2 n

(R)
3

) 1 ψ0 −θ0
−ψ0 1 ϕ0
θ0 −ϕ0 1


e

(0)
1

e
(0)
2

e
(0)
3

 (2.73)

とすれば，S′ の法線ベクトル n′ は，

n′ = n
(R)
1 e

(R)
1 + n

(R)
2 e

(R)
2 + n

(R)
3 e

(R)
3 =

(
n
(R)
1 n

(R)
2 n

(R)
3

) 1 ψ −θ
−ψ 1 ϕ
θ −ϕ 1


e

(0)
1

e
(0)
2

e
(0)
3

 (2.74)

である．ここで，x方向測定対象面を S として，法線ベクトルを

n = 1e
(R)
1 + 0e

(R)
2 + 0e

(R)
3 (2.75)

とすると，S′ の法線ベクトルは

n′ = 1e
(0)
1 + ψe

(0)
2 − θe

(0)
3 (2.76)

y 方向測定対象面を S として法線ベクトルを

n = 0e
(R)
1 + 1e

(R)
2 + 0e

(R)
3 (2.77)

とすると，S′ の法線ベクトルは

n′ = −ψe(0)1 + 1e
(0)
2 + ϕe

(0)
3 (2.78)
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z 方向測定対象面を S として法線ベクトルを

n = 0e
(R)
1 + 0e

(R)
2 + 1e

(R)
3 (2.79)

とすると，S′ の法線ベクトルは

n′ = θe
(0)
1 − ϕe

(0)
2 + 1e

(0)
3 (2.80)

である．
LED変位計の光軸は空間内において P0 を通る直線である．DSxの光軸が x軸に，DSy1,DSy2の光軸が y

軸に，DSz1,DSz2,DSz3の光軸が z 軸に平行であると仮定すれば，空間内における直線の方程式を
x = P0,1 + sx

y = P0,2 + sy

z = P0,3 + sz

(2.81)

で表せる．ただし，x 方向変位計では sy = sz = 0，y 方向変位計では sx = sz = 0，z 方向変位計では
sx = sy = 0である．この直線が平面 S′ と交点をもつので，平面 S′ の方程式と直線の方程式を連立させると
sx, sy, sz の値を求められ，これが変位計で測定する変位と等しい．
平面 S′ の方程式は

n′1(x− P1,1) + n′2(y − P1,2) + n′3(z − P1,3) = 0 (2.82)

であり，これに直線の方程式を代入すると，

n′1(P0,1 + sx − P1,1) + n′2(P0,2 + sy − P1,2) + n′3(P0,3 + sz − P1,3) = 0 (2.83)

となる．
図 2.5のように各変位計スポット位置を表す．まず，x方向測定変位を考える．(

P
(R)
0,1 P

(R)
0,2 P

(R)
0,3

)
=

(
Xx Yx Zx

)
(2.84)

とする．ここで，(2.75),(2.78).(2.80)より，各変位計測定対象面の法線ベクトルの成分に微小量である ψ, θ, ϕ

が含まれている．P0,P1 の成分にも ψ, θ, ϕ を係数にもつ項があるので，2 次以上の微小量を無視すると
(2.83)は，

(Xx − ψ0Yx + θ0Zx + sx − (x1 +Xx − ψYx + θZx)) + ψ(Yx − (x2 + Yx))− θ(Zx − (x3 + Zx)) = 0
(2.85)

となる．これを計算すると

sx = −Yx(ψ − ψ0) + Zx(θ − θ0) + x1 + x2ψ − x3θ (2.86)

となる．
次に，y 方向測定変位を考える．(

P
(R)
0,1 P

(R)
0,2 P

(R)
0,3

)
=

(
Xy Yy Zy

)
(2.87)

とする．(2.83)は，

−ψ(Xy − (x1 +Xy)) + (ψ0Xy + Yy − ϕ0Zy + sy − (x2 + ψXy + Yy − ϕZy)) + ϕ(Zy − (x3 + Zy)) = 0
(2.88)
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図 2.5: Displacement Sensors Spot

より，

sy = Xy(ψ − ψ0)− Zy(ϕ− ϕ0)− x1ψ + x2 + x3ϕ (2.89)

最後に，z 方向測定変位を考える．(
P

(R)
0,1 P

(R)
0,2 P

(R)
0,3

)
=

(
Xz Yz Zz

)
(2.90)

とすると，(2.83)は

θ(Xx − (x1 +Xx))− ϕ(Yx − (x2 + Yx)) + (−θ0Xz + ϕ0Yz + Zz + sz − (x3 − θXz + ϕYz + Zz)) = 0
(2.91)

より，

sz = −Xz(θ − θ0) + Yz(ϕ− ϕ0) + x1θ − x2ϕ+ x3 (2.92)
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となる．DSxの配置により，sx = −Dx であることに注意すると，各変位計の測定変位として

Dx = Yx(ψ − ψ0)− Zx(θ − θ0)− x1 − x2ψ + x3θ (2.93)

Dy1 = Xy1(ψ − ψ0)− Zy1(ϕ− ϕ0)− x1ψ + x2 + x3ϕ (2.94)

Dy2 = Xy2(ψ − ψ0)− Zy2(ϕ− ϕ0)− x1ψ + x2 + x3ϕ (2.95)

Dz1 = −Xz1(θ − θ0) + Yz1(ϕ− ϕ0) + x1θ − x2ϕ+ x3 (2.96)

Dz2 = −Xz2(θ − θ0) + Yz2(ϕ− ϕ0) + x1θ − x2ϕ+ x3 (2.97)

Dz3 = −Xz3(θ − θ0) + Yz3(ϕ− ϕ0) + x1θ − x2ϕ+ x3 (2.98)

を得る．
本スラストスタンドでは，Yx, Zx, ..., Xz3, Yz3 のオーダーが 100 mm から 102 mm であるのに対して，

x1, x2, x3 のオーダーは 10−1 mmである．微小量 ψ, θ, ϕと x1, x2, x3 が掛け合わされた項を無視すれば，

Dx = Yx(ψ − ψ0)− Zx(θ − θ0)− x1 (2.99)

Dy1 = Xy1(ψ − ψ0)− Zy1(ϕ− ϕ0) + x2 (2.100)

Dy2 = Xy2(ψ − ψ0)− Zy2(ϕ− ϕ0) + x2 (2.101)

Dz1 = −Xz1(θ − θ0) + Yz1(ϕ− ϕ0) + x3 (2.102)

Dz2 = −Xz2(θ − θ0) + Yz2(ϕ− ϕ0) + x3 (2.103)

Dz3 = −Xz3(θ − θ0) + Yz3(ϕ− ϕ0) + x3 (2.104)

を得る．(2.102),(2.103),(2.104)より，

Dz2 −Dz1 = −(Xz2 −Xz1)(θ − θ0) + (Yz2 − Yz1)(ϕ− ϕ0)

Dz3 −Dz2 = −(Xz3 −Xz2)(θ − θ0) + (Yz3 − Yz2)(ϕ− ϕ0)
(2.105)

の 2式を得る．それぞれ，θ − θ0,ϕ− ϕ0 が左辺になるよう変形すると，

θ − θ0 = −Dz2 −Dz1

Xz2 −Xz1
+

Yz2 − Yz1
Xz2 −Xz1

(ϕ− ϕ0) (2.106)

ϕ− ϕ0 =
Dz3 −Dz2

Yz3 − Yz2
+
Xz3 −Xz2

Yz3 − Yz2
(θ − θ0) (2.107)

となる．θ − θ0 について解くため，(2.107)を (2.106)に代入して，

θ − θ0 = −Dz2 −Dz1

Xz2 −Xz1
+

Yz2 − Yz1
Xz2 −Xz1

{
Dz3 −Dz2

Yz3 − Yz2
+
Xz3 −Xz2

Yz3 − Yz2
(θ − θ0)

}
(
1− Yz2 − Yz1

Xz2 −Xz1

Xz3 −Xz2

Yz3 − Yz2

)
(θ − θ0) = −Dz2 −Dz1

Xz2 −Xz1
+

Yz2 − Yz1
Xz2 −Xz1

Dz3 −Dz2

Yz3 − Yz2

θ − θ0 =
−(Dz2 −Dz1)(Yz3 − Yz2) + (Dz3 −Dz2)(Yz2 − Yz1)

(Xz2 −Xz1)(Yz3 − Yz2)− (Xz3 −Xz2)(Yz2 − Yz1)

=
(Yz3 − Yz2)Dz1 + (Yz1 − Yz3)Dz2 + (Yz2 − Yz1)Dz3

(Xz2 −Xz1)(Yz3 − Yz2)− (Xz3 −Xz2)(Yz2 − Yz1)
(2.108)
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を得る．次に，ϕ− ϕ0 について解くため，(2.106)を (2.107)に代入して，

ϕ− ϕ0 =
Dz3 −Dz2

Yz3 − Yz2
+
Xz3 −Xz2

Yz3 − Yz2

{
−Dz2 −Dz1

Xz2 −Xz1
+

Yz2 − Yz1
Xz2 −Xz1

(ϕ− ϕ0)

}
(
1− Xz3 −Xz2

Yz3 − Yz2

Yz2 − Yz1
Xz2 −Xz1

)
(ϕ− ϕ0) =

Dz3 −Dz2

Yz3 − Yz2
− Xz3 −Xz2

Yz3 − Yz2

Dz2 −Dz1

Xz2 −Xz1

ϕ− ϕ0 =
(Dz3 −Dz2)(Xz2 −Xz1)− (Dz2 −Dz1)(Xz3 −Xz2)

(Xz2 −Xz1)(Yz3 − Yz3)− (Xz3 −Xz2)(Yz2 − Yz1)

=
(Xz3 −Xz2)Dz1 + (Xz1 −Xz3)Dz2 + (Xz2 −Xz1)Dz3

(Xz2 −Xz1)(Yz3 − Yz2)− (Xz3 −Xz2)(Yz2 − Yz1)
(2.109)

を得る．

x3 = Dz1 +Xz1(θ − θ0)− Yz1(ϕ− ϕ0)

= Dz1

+Xz1
(Yz3 − Yz2)Dz1 + (Yz1 − Yz3)Dz2 + (Yz2 − Yz1)Dz3

(Xz2 −Xz1)(Yz3 − Yz2)− (Xz3 −Xz2)(Yz2 − Yz1)

− Yz1
(Xz3 −Xz2)Dz1 + (Xz1 −Xz3)Dz2 + (Xz2 −Xz1)Dz3

(Xz2 −Xz1)(Yz3 − Yz2)− (Xz3 −Xz2)(Yz2 − Yz1)

=
(Xz2Yz3 −Xz3Yz2)Dz1 + (Xz3Yz1 −Xz1Yz3)Dz2 + (Xz1Yz2 −Xz2Yz1)Dz3

(Xz2 −Xz1)(Yz3 − Yz2)− (Xz3 −Xz2)(Yz2 − Yz1)

(2.110)

結局，

A1 =
1

(Xz2 −Xz1)(Yz3 − Yz2)− (Xz3 −Xz2)(Yz2 − Yz1)
(2.111)

とおくと，

ϕ− ϕ0 = A1{(Xz3 −Xz2)Dz1 + (Xz1 −Xz3)Dz2 + (Xz2 −Xz1)Dz3}
θ − θ0 = A1{(Yz3 − Yz2)Dz1 + (Yz1 − Yz3)Dz2 + (Yz2 − Yz1)Dz3}

x3 = A1{(Xz2Yz3 −Xz3Yz2)Dz1 + (Xz3Yz1 −Xz1Yz3)Dz2 + (Xz1Yz2 −Xz2Yz1)Dz3}
(2.112)

Dy1 −Dy2 = (Xy1 −Xy2)(ψ − ψ0)− (Zy1 − Zy2)(ϕ− ϕ0)

ψ − ψ0 =
Dy1 −Dy2

Xy1 −Xy2
+
Zy1 − Zy2

Xy1 −Xy2
(ϕ− ϕ0)

=
Dy1 −Dy2

Xy1 −Xy2
+
Zy1 − Zy2

Xy1 −Xy2
A1{(Xz3 −Xz2)Dz1 + (Xz1 −Xz3)Dz2 + (Xz2 −Xz1)Dz3}

(2.113)

x2 =
1

2
(Dy1 +Dy2)−

1

2
(Xy1 +Xy2)(ψ − ψ0) +

1

2
(Zy1 + Zy2)(ϕ− ϕ0)

=
1

2
(Dy1 +Dy2)−

1

2
(Xy1 +Xy2)

{
Dy1 −Dy2

Xy1 −Xy2
+
Zy1 − Zz2

Xy1 −Xy2
(ϕ− ϕ0)

}
+

1

2
(Zy1 + Zy2)(ϕ− ϕ0)

=
1

2
(Dy1 +Dy2)−

1

2

Xy1 +Xy2

Xy1 −Xy2
(Dy1 −Dy2) +

Xy1Zy2 −Xy2Zy1

Xy1 −Xy2
(ϕ− ϕ0)

=
−Xy2Dy1 +Xy1Dy2

Xy1 −Xy2
+
Xy1Zy2 −Xy2Zy1

Xy1 −Xy2
(ϕ− ϕ0)

(2.114)
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A2 =
1

Xy1 −Xy2
(2.115)

A3 =
Zy1 − Zy2

Xy1 −Xy2
(2.116)

とおくと，結局

ψ − ψ0 = A2(Dy1 −Dy2) +A1A3{(Xz3 −Xz2)Dz1 + (Xz1 −Xz3)Dz2 + (Xz2 −Xz1)Dz3}
= A2(Dy1 −Dy2) +A1A3{Xz3−z2Dz1 +Xz1−z3Dz2 +Xz2−z1Dz3}

x2 = A2(−Xy2Dy1 +Xy1Dy2) +A1A2(Xy1Zy2 −Xy2Zy1){Xz3−z2Dz1 +Xz1−z3Dz2 +Xz2−z1Dz3}
(2.117)

が得られる (Xz3−z2 ≡ Xz3 −Xz2)．
最後に，x1 は

x1 = −Dx + Yx(ψ − ψ0)− Zx(θ − θ0)

= −Dx + Yx(A2(Dy1 −Dy2) +A1A3{Xz3−z2Dz1 +Xz1−z3Dz2 +Xz2−z1Dz3})
− Zx(A1{(Yz3 − Yz2)Dz1 + (Yz1 − Yz3)Dz2 + (Yz2 − Yz1)Dz3})

(2.118)

以上より， 
x1
x2
x3

ϕ− ϕ0
θ − θ0
ψ − ψ0

 = A


Dx

Dy1

Dy2

Dz1

Dz2

Dz3

 (2.119)

を満たすような 6× 6行列 Aを−1 A2Yx −A2Yx A1(A3Xz3−z2 − ZxYz3−z2) A1(A3Xz1−z3 − ZxYz1−z3) A1(A3Xz2−z1 − ZxYz2−z1)

0 −A2Xy2 A2Xy1 A1A2(Xy1Zy2 − Xy2Zy1)Xz3−z2 A1A2(Xy1Zy2 − Xy2Zy1)Xz1−z3 A1A2(Xy1Zy2 − Xy2Zy1)Xz2−z1
0 0 0 A1(Xz2Yz3 − Xz3Yz2) A1(Xz3Yz1 − Xz1Yz3) A1(Xz1Yz2 − Xz2Yz1)
0 0 0 A1Xz3−z2 A1Xz1−z3 A1Xz2−z1
0 0 0 A1Yz3−z2 A1Yz1−z3 A1Yz2−z1
0 A2 −A2 A1A3Xz3−z2 A1A3Xz1−z3 A1A3Xz2−z1


(2.120)

と表せる．ここで，変位計で測定するのは外力，外トルクによる初期状態からの変位，姿勢の変動なので，初
期姿勢のオイラー角を把握する必要はない．

31



2.3 実験装置
2.3.1 スラストスタンド本体

図 2.6: Appearance of 6DOF Thrust stand

図 2.6に本スラストスタンドの外観を示す．スラストスタンド本体は真空チャンバの中に置かれている．ス
ラストスタンドは宇宙機搭載用のプレート，3本のバネ，ダンパー，変位計，較正装置という要素からなる．プ
レートは 1辺 36 cm，厚み 1 cmの三角形状であり，三角形の各頂点付近に取り付けられた 3本のバネによっ
て吊り下げられている．バネの上端はフレームに固定されたステージに取り付けられており，z 軸方向の位置
調整が可能である．

ダンパー
本スラストスタンドでは，振動を減衰させるのを目的として磁気ダンパを使用する．図 2.7に磁気ダンパの
写真を示す．磁気ダンパはアルミ板と，それを挟み込むネオジム磁石，ヨークからなる．磁石とヨークの CAD

図を図 2.8に示す．アルミ板はプレート底面に垂直に取り付けられており，zx平面に平行なものが 1枚，yz
平面に垂直なものが 1枚である．

LED変位計
使用する変位計はオムロン社の Z4D-F04A である．表 2.1 に変位計の諸元を示す．この変位計は投光ビー
ムの拡散反射光を受光する方式の変位計である．測定値として得られるのは電圧値であるが，変位と電圧の関
係 1.6 V/mmに基づいて測定変位を得る．
DSxを除く各変位計はフレームに固定したステージに取り付けられており，位置調整が可能である．
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図 2.7: Appearance of the magnetic damper.

図 2.8: Magnetic damper CAD.Red part: neodymium magnet.

表 2.1: Specification of LED displacement sensor

Maker OMLON

Model Z4D-F04A

Range of Detection 4 ±1.25 mm

Response time 5 ms

Resolution 5 µm

Output 1-5 V, (1.6 V/mm ±10% )
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VCM

スラストスタンド較正のための装置として，6個の VCMを使用する．それぞれの VCMの断面図を図 2.9，
図 2.10 に示す．各 VCM に VCM1，VCM2，VCM3，VCM4，VCM5，VCM6 と名前を付ける．本スラス
トスタンドの VCM は可動ヨーク型で，導線のあるコイル部が実験室に固定されている．コイル部は粗動ス
テージに取り付けられており，水平方向に位置を調整することができる．VCMの配置の CAD図を図 2.11に
示す．

図 2.9: VCM Vertical Cross Section

図 2.10: VCM Horizontal Cross Section
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図 2.11: VCM placement CAD.

図 2.12: Schematic of the experiment system.
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図 2.13: Feeding wires through the vacuum barrier

図 2.14: Appearance of Compact RIO System

スラストスタンド本体を含む実験系の概略図を図 2.12に示す．スラストスタンドは真空チャンバ内に配置
し，VCMおよび変位計の配線は真空フランジ上の端子で導入する (図 2.13)．図 2.12中の cRIOはナショナ
ルインスツルメンツ社の組み込みコントローラ CompactRIOシステムである．本実験で使用する cRIOを図
2.14 に示す．cRIO は NI-cRIO-9063 を使用し，入出力を行うモジュールとして NI9381 を使用する．VCM

への出力，変位測定値の記録は cRIOを介してノート PCの LabViewプログラムで行う．ノート PCと cRIO

は USBケーブルで接続されている．変位計の測定値はローパスフィルタを介して cRIOに入力される．
真空導入端子を図 2.13に示す．

2.3.2 VCM駆動回路
VCM駆動回路は，cRIOで出力された電圧信号を入力とし，電流を出力する増幅回路と，コイルに流す電流
の向きを切り替える 2極双投トグルスイッチからなる．VCM駆動回路の回路図を図 2.15に示す．LabView

で設定された電圧の信号が Inputに入力され，オペアンプを利用して反転増幅される．オペアンプは出力イン
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ピーダンスが低く，コイルに十分な電流を流すことができないので，4個のトランジスタを使うダイヤモンド
バッファを利用する．
図 2.16 にケースの蓋を外した実際の VCM 駆動回路を示す．2 回路入りのオペアンプを 3 個使用して

VCM6個分の駆動回路としている．オペアンプの ±15 V電源および GNDの配線を外部から接続し，cRIO

からの入力，VCMへの出力は Dsub端子で行う．

図 2.15: Schematic of VCM drive circuit

2.3.3 ローパスフィルタ
変位計測定値の高周波ノイズを減衰させるために，RCローパスフィルタを使用する．カットオフ周波数は

3.3 Hzで，22 kΩの抵抗と，2.2 µFの電解コンデンサを使用している．
ローパスフィルタを図 2.17に示す．図の右側から変位計測定値の信号が入力され，左側から cRIOに出力
する．

2.3.4 真空系
本論文の実験において真空引きでは，アルバック社のロータリーポンプ (RP)VD401(図 2.18)を使用した．
真空計はファイファーバキューム社のピラニ真空計 PKR251(図 2.19) を使用した．RP と真空計の諸元を表
2.2，表 2.3に示す．真空計測定値はグラフテック株式会社の GL840を使用して記録した．
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図 2.16: Appearance of VCM drive circuits

図 2.17: Appearance of Low Pass Filter.The signals of displacement sensors are input from the right side.
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図 2.18: Appearance of rotary pump.

図 2.19: Appearance of Vacuum gauge.

表 2.2: Specification of rotary pump.

Maker ULVAC COMPANY

Model VD401

Exhaust rate 670 L/min

Reached pressure 0.67 Pa

System of motor 3 phase motor protected from droplet

Power of motor 1.5 kW,200 V
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表 2.3: Specification of vacuum gauge

Maker PFEIFFER

Model PKR251

Range of measurement 5.0× 10−9 Pa

Accuracy <30 %

Reproducibility < 5%

Output Voltage 0-10.5 V
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図 2.20: The cold gas thruster module placement on the plate. Battery is not connected to Arduino in

this picture.

2.3.5 コールドガスジェットモジュール
本実験で噴射実験を行うために使用した装置が，二酸化炭素 (CO2)を推進剤とするコールドガスジェット

(CGJ)モジュールである．図 2.20にプレートに置いた CGJモジュールを示す．モジュールは CO2 タンクと
レギュレータ，電磁バルブおよび各部をつなぐ配管，マイコン Arduinoとリチウムイオン電池からなる．
電磁バルブの開閉は，チャンバ外部からWi-Fiを利用してスマートフォンアプリで行う．したがって，チャ
ンバ内外の配線の影響を排除できる．6個のリチウムイオン電池を束にして，Arduinoおよびバルブ駆動の電
源とする．
CGJのノズルは，スロート径 1.3 mm，出口径 2.5 mmのコニカルノズルである．

2.3.6 電子天秤
CGJモジュールの質量を測定に用いた電子天秤は，アズワン社 IB-1Kである (図 2.21)．電子天秤の諸元を
表 2.4に示す．

表 2.4: Specification of electronic balance

Maker AS ONE Corporation

Model IB-1K

Maximum Weight 1000 g

Minimum Display 0.1 g

Reproducibility (σ) 0.1 g
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図 2.21: Appearance of electric balance
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2.4 スラストスタンド較正方法
2.4.1 合力，合トルク
VCM を用いてプレートに既知の力，トルクを加える方法を述べる．図 2.22 のように，VCM1，VCM2，

VCM3で加える力の正の向きを鉛直上向き，VCM4，VCM5，VCM6で加える力の正の向きをプレート表面
からみて時計周りとする．各 VCM で加える力の値 (スカラー量) を Fn, n = 1, 2, 3, 4, 5, 6 とする．各 VCM

で加える力のベクトルを

F1 = (0e
(0)
1 + 0e

(0)
2 + 1e

(0)
3 )F1 (2.121)

F2 = (0e
(0)
1 + 0e

(0)
2 + 1e

(0)
3 )F2 (2.122)

F3 = (0e
(0)
1 + 0e

(0)
2 + 1e

(0)
3 )F3 (2.123)
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1

2
e
(0)
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√
3

2
e
(0)
2 + 0e

(0)
3 )F4 (2.124)

F5 = (
1

2
e
(0)
1 +

√
3

2
e
(0)
2 + 0e

(0)
3 )F5 (2.125)

F6 = (−1e
(0)
1 + 0e

(0)
2 + 0e

(0)
3 )F6 (2.126)

と表せる．

図 2.22: Definition of VCM force direction

以上より，VCMで加える並進方向の合力 F は，

F =

6∑
n=1

Fn (2.127)
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で与えられる．次に，VCMの電磁力による合トルクを表す．プレート幾何中心からみた VCM nの電磁力作
用点の位置ベクトルを rn，重心のベクトルを cとして，

T =

6∑
n=1

(rn−c × Fn)

rn−c ≡ rn − c

(2.128)

である．ここで，rn−c × Fn のクロス積において，

rn−c × Fn = (r
(R)
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(R)
1 + r
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のように，座標系が異なっている．これを
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と変換する必要があるが，スタンド較正を行う際の初期姿勢は慣性座標に一致，すなわち，

Rt =

1 0 0
0 1 0
0 0 1

 (2.131)

であると仮定する．

2.4.2 電磁力較正
VCMの電磁力と LabView設定電圧値の関係を述べる．各 VCMの電磁力の大きさ |Fn|, (n = 1, 2, 3, ..., 6)

を要素に持つベクトルを FVCM とする．VCMの電磁力は，6× 6対角行列 αと，各 VCMに流す電流を要素
に持つベクトル iにより

FVCM = αi (2.132)

と表せることが期待される．実際にはコイルの巻き方などによって電流と電磁力の係数は異なる．そこで，各
VCM単体で，電流と電磁力の関係を求める電磁力較正試験が行われた [58]．
LabViewで設定する電圧値を要素に持つベクトルを V とすると，iとの関係が 6× 6対角行列 β

i = βV (2.133)

と表せるので，各 VCMの電磁力の大きさは

FVCM = αβV (2.134)

で得られる．LabView での設定電圧と電流の比は，VCM 駆動回路上でテスターを使用することにより求め
た．各 VCMの電流と LabView設定電圧比，電磁力と電流の比を表 2.5に示す．
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表 2.5: Ratio of LabView set voltage and VCM current, and ratio of VCM electromagnetic force and

VCM current

Current to Voltage ratio Force to Current ratio

mA/V N/A

VCM1 22.168 0.17431

VCM2 22.031 0.16360

VCM3 22.216 0.16495

VCM4 22.326 0.17625

VCM5 22.141 0.14832

VCM6 22.338 0.17683

2.4.3 各方向の較正
VCMの電磁力を組み合わせて Fx,Fy,Fz,Tx,Ty,Tz の各方向の較正を行う．合力，合トルクは (2.127)(2.128)

に基づいて決定されるので，目的とする方向の力，トルク以外が打ち消しあうような力を加える．表 2.6に較
正時に設定する電圧の比を示す．ただし，LabViewで負の電圧信号を設定することはできないため，トグルス
イッチによって電流の向きを切り替える．
スタンド較正では，30秒ごとに入力電圧をステップ的に増加させ，5段階目に達したら，ステップ的に減少
させる，という操作を 1セットとする．表 2.6において 1または −1が記入されている VCMにおいて，電圧
値の増加の幅を基準電圧とよぶ．Fx, Tx の基準電圧を 0.4 V，Fy, Fz, Ty, Tz の基準電圧を 0.8 Vとする．この
とき例えば，Fx 較正において VCM1駆動回路には 0.4-2.0 V，Fz 較正において VCM1駆動回路には 0.8-4.0

Vが入力される．

表 2.6: Ratio of input voltage

VCM1 VCM2 VCM3 VCM4 VCM5 VCM6

Fx 0 0 0 1 1 -2

Fy 0 0 0 1 -1 0

Fz 1 1 1 0 0 0

Tx -1 -1 2 0 0 0

Ty -1 1 0 0 0 0

Tz 0 0 0 -1 -1 -1

2.4.4 重回帰分析
較正で得られる典型的な波形として Fz 較正を行った場合の例を図 2.23aに示す．この波形に対して 30秒の
各区間ごとで平均値をとり，横軸を Fz にとると図 2.23bが得られる．
ここで，スタンド較正の目的は (

F
T

)
= BD (2.135)

45



(a) Waveform of Fz calibration (b) Averaged displacement to input force Fz

図 2.23: Typical waveform of calibration and displacement to input

の係数 B を求めることである．D の成分は各変位計の測定変位

D =


Dx

Dy1

Dy2

Dz1

Dz2

Dz3

 (2.136)

である．図 2.24のように，スタンド較正において入力した力，トルクを目的変数，各変位の平均値を説明変数

図 2.24: Data selection of multiple linear regression

として重回帰分析を行う．重回帰分析の結果，力，トルクを各変位計の測定変位で表す 6本の回帰式が得られ
る．この回帰式は (2.135)の成分を書き下したものと等しいので，重回帰分析で得られる係数を Bij として，

Fx = B11Dx +B12Dy1 +B13Dy2 +B14Dz1 +B15Dz2 +B16Dz3 (2.137)

Fy = B21Dx +B22Dy1 +B23Dy2 +B24Dz1 +B25Dz2 +B26Dz3 (2.138)

Fz = B31Dx +B32Dy1 +B33Dy2 +B34Dz1 +B35Dz2 +B36Dz3 (2.139)

Tx = B41Dx +B42Dy1 +B43Dy2 +B44Dz1 +B45Dz2 +B46Dz3 (2.140)

Ty = B51Dx +B52Dy1 +B53Dy2 +B54Dz1 +B55Dz2 +B56Dz3 (2.141)

Tz = B61Dx +B62Dy1 +B63Dy2 +B64Dz1 +B65Dz2 +B66Dz3 (2.142)

と表せる．
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2.5 コールドガスジェット噴射実験
2.5.1 実験手順
実験は以下の手順で行った．

1. CGJレギュレータ圧をゲージ圧 0.025 MPaに設定．
2. 電子天秤で CGJモジュール質量測定．
3. CGJモジュールをプレートに置き，変位計位置等を調整．
4. 真空引き開始．
5. 各方向でスタンド較正．
6. CGJ噴射．
7. 真空チャンバ大気解放．
8. 電子天秤で CGJモジュール質量測定．

質量測定
CGJモジュール質量測定では，Arduinoとリチウム電池を除く部分の質量を測定した．噴射前の質量測定
は大気圧下において，5-10分間隔で約 90分間行った．大気解放の後，噴射前と同様に，5-10分間隔で 90分
にわたって質量測定を行った．噴射後最初の質量測定は，噴射前最後の質量測定の約 2時間後に行った．

スタンド調整
スタンド較正や噴射による変位変動を正しく測定できるように，真空引き前にスタンドの各部を調整する
必要がある．スタンド調整において，調整の対象となるのは，CGJモジュールを置く位置，バネ上端の位置，
VCMコイル部の位置，変位計の位置である．
CGJモジュールは図 2.20のように,ノズルの軸がプレートの中心付近に，タンクが奥側になるように置く．
プレートに搭載する物の質量によっては，VCM4,VCM5,VCM6 のコイル部とヨーク部が接触する場合があ
る．そのような場合は，バネ上端のステージを動かして，コイルとヨークの中心軸が近くなるように平衡点を
ずらす．また，底面側の VCM1,VCM2,VCM3においてもコイル部とヨーク部の位置を確認し，接触しそうで
あればコイル部のステージを動かして調整する．以上を調整した後，変位計測定値の測定値の範囲が 1-5 Vな
ので，測定値が 3 V付近になるように変位計の位置を調整する．最後に，VCMを使ってインパルス応答を与
え，想定通りの波形が観測できることをもって調整の完了とする．

2.5.2 実験条件
レギュレータ圧は，ゲージ圧で 0.025 MPaとした．スタンド較正において，スタンドの幾何中心と重心が
一致する (c = 0) という仮定をおいた．変位計測定値の記録間隔は 100 ms とした．CGJ 噴射は約 20 秒間
行った．
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第 3章

結果

3.1 スラストスタンド較正
スラストスタンド較正結果を示す．図 3.1，図 3.1，図 3.1，図 3.1，図 3.1，図 3.1に各方向の較正で得られ
た波形と，線形トレンドを除去した波形を示す．変位計測定値は電圧値として得られる．図に示すのは，測定
値の時間履歴データにおいて初期値との差分をとり，変位計の電圧と距離の関係 1.6 V/mmに従って変換した
測定変位である．
各方向の較正で得られた波形が図 3.1a，図 3.2a,図 3.3a,図 3.4a,図 3.5a,図 3.6aである．どの方向の較正
も，力，トルクの入力に対して過渡応答を示し，30秒間で振動が収束しているが，Tz 較正では振動の収束が
遅い．これは磁気ダンパのアルミプレートが zx平面，yz 平面に平行であり，z 軸まわりの回転に対してはダ
ンパの効果が弱いからである．
較正波形の中で，図 3.3a,図 3.4a,図 3.5a，すなわち Fz，Tx，Ty 較正において，比較的大きい右肩下がり
のドリフトがあった．そこで，各較正の各変位の時間履歴から線形トレンドを除去した波形が，図 3.1b，図
3.2b，図 3.3b，図 3.4b，図 3.5b，図 3.6bである．Fz，Tx 較正では，線形トレンドの除去によりドリフトが
改善した．しかし，図 3.5bでは，第 5区間 (150秒から 180秒)の区間で右肩下がりのドリフトが残った．こ
れは変位ドリフトの要因が時間に対して非線形であることを示す．また，線形トレンドを除去する処理におい
て，較正終了時の変位を 0にするようなフィッティングはしていない．したがって，図 3.5bでは較正が終了
する 330秒において，DSz1の測定変位Dz1 が 0より大きくなっている．本実験では，線形トレンドを除去し
た波形を用いて較正時の変位平均値を算出した．
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(a) Time history (b) Detrended Time history

図 3.1: Fx:Calibration waveform

(a) Waveform (b) Waveform

図 3.2: Fy:Calibration waveform
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(a) Waveform (b) Waveform

図 3.3: Fz:Calibration waveform

(a) Waveform (b) Waveform

図 3.4: Tx:Calibration waveform
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(a) Waveform (b) Waveform

図 3.5: Ty:Calibration waveform
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(a) Waveform (b) Waveform

図 3.6: Tz:Calibration waveform

各較正時の，入力した力，トルクに対する変位の平均値を図 3.7，図 3.8，図 3.9，図 3.10，図 3.11，図 3.12

に示す．
重回帰分析により変位と力，トルクの関係式，

Fx
Fy
Fz
Tx
Ty
Tz

 =


−88.34 −4.44 −2.33 −14.7 9.98 −1.33
6.37 55.31 47.34 10.23 10.65 −28.32
−1.60 −6.68 −6.39 128.00 96.58 103.69
−1.37 −3.45 −3.35 −9.53 −6.98 21.60
−4.56 0.12 −0.44 −20.96 15.74 0.18
0.57 7.94 −5.34 0.38 0.11 −0.55




Dx

Dy1

Dy2

Dz1

Dz2

Dz3

 (3.1)

を得た．ただし，右辺の変位D の単位は mm，左辺の力の単位は mN，トルクの単位は mN·mである．
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図 3.7: Averaged Fx

図 3.8: Averaged Fy
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図 3.9: Averaged Fz

図 3.10: Averaged Tx
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図 3.11: Averaged Ty

図 3.12: Averaged Tz
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3.2 コールドガスジェット噴射実験結果
3.2.1 力，トルク時間履歴
まず，CGJ噴射を行った際の変位計測定変位の時間履歴を示す．この波形に対して (3.1)を適用し，測定変
位を力，トルクに換算した．換算した力を図 3.14に，トルクを図 3.16に示す．図 3.15は図 3.14の Fx,Fy の
波形を抽出したものである．噴射時の Fx，Fy の大きさは 1 mN以内である．トルクの値に注目すると，Tx，
Ty の値は 1 mN·m以内の変動をしているが，Tz はほとんど値に変化がない．これは CGJモジュールの重心
位置とスラストスタンドの重心位置のずれており，噴射時の推力，推進剤消費質量の変化がトルクとして測定
されていることを示唆している．
力，トルクの時間履歴ともに，電磁バルブを開くことによる噴射の開始，閉じることによる噴射の停止に対
して過渡応答を示すことを確認できる．

図 3.13: Displacement in a cold gas thruster ejection
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図 3.14: Force of cold gas thruster ejection

図 3.15: Fx,Fy of cold gas thruster ejection
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図 3.16: Torque of cold gas thruster ejection
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3.2.2 推進剤消費量推定
推進剤消費量と噴射による推力の推定を行う．本実験では，CGJのノズルは鉛直上向きで，噴射とともに推
進剤である CO2 を消費する．つまり，噴射を行っている間は，噴射により −z 方向の推力が発生すると同時
に，推進剤消費に伴ってスラストスタンドの平衡点が移動する．したがって，Fz に着目すると，得られる波形
は図 3.17のように，質量減少と推力の重ね合わせとなる．ただし，図 3.17は推力，推進剤消費率が一定の場
合である．また，実際の波形ではこれに過渡応答が加わる．

図 3.17: Resultant force

まず，推進剤消費量を推定する．図 3.17 より，噴射前後の Fz の値を比較すれば推進剤消費量を推定でき
る．図 3.18のように，Fz の時間履歴のうち，噴射前の約 31秒間，噴射後約 40秒間の Fz の平均値を算出し
た．算出した平均値と，平均値算出に利用した区間の標準偏差を表 3.1に示す．標準偏差を不確かさとして誤
差伝播の法則を利用すると，噴射によって増加した Fz は

(15.91 mN± 0.200 mN)− (−0.05 mN± 0.193 mN) = 15.96 mN±
√
(0.200 mN)2 + (0.193 mN)2

= 15.96± 0.277 mN
(3.2)

である．

表 3.1: Averaged Fz and standard deviation

Averaged Fz /mN Standard Deviation /mN

Before Ejection -0.05 0.193

After Ejection 15.91 0.200

推定した推進剤消費量を，電子天秤の測定質量から求める消費量と比較する．図 3.19に電子天秤で測定し
た CGJモジュール質量の時間履歴を示す．プロットのエラーバーは電子天秤の質量測定の不確かさ (±0.1 g)

である．質量測定は大気中で行っており，真空引きは図 3.19の最初の質量測定から 2時間ほど経過した時点
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図 3.18: Mass loss estimation.

から開始している．真空引きを行っている間は質量測定を行っていないので，噴射前後の質量履歴から外挿に
よって，噴射による推進剤消費量を求める．噴射前の質量測定値履歴から求めた線形近似直線は，xを経過時
間 (h)，y を質量 (g)として，

y = −0.5679x+ 835.87 (3.3)

である．噴射後の質量測定値履歴から求めた線形近似直線は，

y = −0.4374x+ 833.88 (3.4)

である．それぞれに噴射開始時刻 x = 3.2711を代入すると，噴射前の近似直線から y = 834.01 ，噴射後の近
似直線から y = 832.45 を得る．結局，外挿によって求めた噴射前後の質量差は

834.01 g − 832.45 g = 1.56 g (3.5)

である．重力加速度 g を 9.81 m/s2 とすれば，

1.56 g × 9.81 m/s2 = 15.30 mN (3.6)

である．これと，変位計測定変位に回帰式を適用して求めた Fz の定常値の差を比較する．求めた推進剤消費
量の推定値は 15.96± 0.277 mNである．電子天秤で測定した質量履歴から外挿によって求めた質量差を真の
値とすれば，推定値の方が過剰で，残差は 0.66 mNであった．
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図 3.19: Time history of measured CGJ module mass
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3.2.3 推力推定
次に，噴射による推力を推定する．Fz の波形より噴射が行われているのが 18.4秒間であると読み取る．こ
れと，先に算出した推進剤消費量 15.96 mNより，質量流量が一定であると仮定した場合の Fz の変化率は

15.96 mN

18.4 s
= 0.8675 mN/s (3.7)

である．これが噴射を行っている間の変化率なので，噴射前の定常値，噴射後の定常値と合わせて，質量減少
による Fz の変化を推定できる．推力推定値の時間履歴は，元の Fz と，質量減少による Fz 変化の差として得
られるが，Fz 波形には過渡応答の振動が含まれているため，移動平均を用いる．
図 3.20に，雰囲気圧力の時間履歴，元の Fz 波形，質量減少による Fz の変化，Fz の 1.9秒間の移動平均，
推力推定値の時間履歴を示す．図 3.20より，噴射を行っている間，雰囲気圧力が増加していることを確認で
きる．
移動平均の算出では，前後のデータが平均値計算に用いられるため，噴射開始時や噴射停止のたち下がり，
立ち上がりを表現することができない．したがって，推力推定値の時間履歴のうち，噴射開始直後，停止直前
以外の区間の平均値を求める．図 3.20の縦実線区間 (5秒間)で推力推定値の平均値をとり，これを Fest とす
ると

Fest = 46.36± 0.2545 mN (3.8)

である．

図 3.20: Thrust estimation
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第 4章

考察

4.1 推力理論値

図 4.1: Schematic diagram of CGJ and definition of characters used for thrust theoretical value calculation.

前章で求めた推力推定値の妥当性を確認するため，本実験の推力理論値を計算する．理論値計算では，流れ
が理想的 (完全気体，等エントロピー膨張，準 1 次元流れ) であると仮定する．図 4.1 に CGJ モジュールの
概略図と推力理論値計算に用いる文字の定義を示す．ノズルスロート断面積 At は，スロート径が 1.3 mmな
ので，

At =

(
1.3 mm

2

)2

π = 1.327× 10−6 m2 = 1.33× 10−6 m2 (4.1)

であり，ノズル出口断面積 A2 は，出口径が 2.5 mmなので，

A2 =

(
2.5 mm

2

)2

π = 4.908× 10−6 m2 = 4.91× 10−6 m2 (4.2)

である．p3 は雰囲気圧力で，真空チャンバに取り付けられた真空計で測定する値である．p1 はレギュレータ
で設定された値の分だけ雰囲気圧力より大きい．本実験では，レギュレータ圧力を 0.025 MPaに設定してい
るので，

p1 = p3 + 2.5× 104 Pa (4.3)

である．
ノズルスロートで流れがチョークする場合，推力 F は

F = CFAtp1 (4.4)

63



で計算できる．ただし，推力係数 CF は，比熱比 γ とノズル出口圧力 p2 を用いて

CF =

√√√√ 2γ2

γ − 1

(
2

γ + 1

) γ+1
γ−1

{
1−

(
p2
p1

) γ−1
γ

}
+
p2 − p3
p1

A2

At
(4.5)

と表される数である．
まず，本実験の雰囲気圧力の条件で流れがチョークすることを確認する．流れがチョークする場合，p1 とス
ロートでの圧力 pt の関係は，比熱比 γ を用いて

Pt
P1

=

(
2

γ + 1

) γ
γ−1

(4.6)

と表される．この pt を臨界圧力という．本実験では，推進剤が CO2 なので，CO2 の比熱比 1.29 を代入す
ると

pt
p1

=

(
2

1.29 + 1

) 1.29
1.29−1

= 0.5475 (4.7)

である．これと (4.3)より，臨界圧力 pt は雰囲気圧力 p3 を用いて

Pt = 0.5475P1

= 0.5475× (P3 + 2.5× 104 Pa)
(4.8)

と表される．チョーク流れが成り立つためには，pt > p3 であることが必要であるので，

p3 < 0.5475× (P3 + 2.5× 104 Pa)

p3 < 30248 Pa
(4.9)

より，雰囲気圧力が 30 kPa以下である必要がある．図 4.2に噴射を行った時刻付近での雰囲気圧力の履歴を
再度示す．噴射が行われた区間の雰囲気圧力は 80 Pa未満であり，チョーク流れが成立する．

図 4.2: Time history of ambient pressure. The ejection was performed during the period between the

vertical dotted lines.
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つぎに，ノズル出口圧力 p2 を考える．ノズル出口で超音速流となっている場合，ノズル開口比 A2/At と圧
力比 p1/p2 の関係式

A2

At
=

(
γ+1
2

) 1
γ−1

(
p1
p2

)
√

γ+1
γ−1

{
1−

(
p1
p2

) 1−γ
γ

} (4.10)

が成り立つ．p1/p2 について直接解くのは困難なので，グラフから圧力比を読み取る．横軸に圧力比 p1/p2，
縦軸にノズル開口比 A2/At をとったグラフを図 4.3に示す．ここで，ノズル開口比が

A2

At
=

4.91× 10−6 m2

1.33× 10−6 m2
= 3.69 (4.11)

であるので，グラフから圧力比を読み取ると p1/p2 = 24.21である．推力理論値の計算に使用したパラメータ
を表 4.1に示す．表 4.1のパラメータと図 4.2の雰囲気圧力の値を用いて計算した．噴射を行っている間の推
力理論値が図 4.4である．雰囲気圧力の増加に伴って推力理論値は，0.19 mN減少する．推力理論値の平均値
は 52.15 mNである．一方，前章で求めた推力推定値 Fest は 46.36 ± 0.2545 mNであった．したがって，理
論値との差は 5.79 mNである．
実際の CGJ噴射による推力は，理論値より小さくなる．実験装置に由来する原因として，モジュール内の
曲がり管路や壁面での摩擦による圧力損失が考えられる．また，理論値計算の条件の下で，ノズル出口圧力 p2

を計算すると，

p2 = 0.041p1 = 0.041(p3 + 2.5× 104 Pa)

= 0.041p3 + 1025 Pa
(4.12)

である．適正膨張，つまり p2 = p3 となるときの p3 は

p3 = 0.041p3 + 1025 Pa

p3 = 1068 Pa
(4.13)

であるが，本実験時の雰囲気圧力は数 10Paであり，p2 < p3 の不足膨張である．準 1次元流れにならず，推
力が低下すると考えられる．以上の理由で理論値より実際の推力は小さくなるため，本実験における推力推定
の結果は妥当であるといえる．

表 4.1: Parameters used to calculate the theoretical thrust value.

CO2 Specific heat ratio γ 1.29

Regulated Pressure P1 2.5×104 Pa+P3

Pressure Ratio P2/P1 0.041

Nozzle Throat Area At 1.33×10−6 m2

Nozzle Exit Area A2 4.91× 10−6 m2
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図 4.3: The relationship between nozzle expansion ratio A2/At and pressure ratio p1/p2.

図 4.4: Theoretical Thrust between cold gas ejection
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4.2 スラストスタンド分解能

図 4.5: Displacement sensor resolution in previous research[58]

本実験におけるスラストスタンドの力，トルク測定の分解能を考える．本節では，まず先行研究 [58]の手法
で分解能を求める．次に，先行研究手法の問題点を指摘し，別の手法を提示する．
先行研究では，較正で求めた回帰式の行列の成分の絶対値と，変位計の分解能∆Dを使って分解能が算出さ
れた．例えば，Fx の測定分解能 ∆Fx の場合，∆D は全変位計で共通の値であるとして

∆Fx = (|B11|+ |B12|+ |B13|+ |B14|+ |B15|+ |B16|)∆D (4.14)

のように計算する．
先行研究において，変位計の分解能は，固定した測定対象に LED光を当てて，測定値の出力のぶれを計測
することにより求められた．その際の波形を図 4.5に示す．ただし，この波形はサンプリングレート 0.01秒の
データに対して 1秒の移動平均をとったものである．先行研究において，変位計分解能∆Dは 2.1 µmである
と求められた．これを本実験で得た回帰式

Fx
Fy
Fz
Tx
Ty
Tz

 =


−88.34 −4.44 −2.33 −14.7 9.98 −1.33
6.37 55.31 47.34 10.23 10.65 −28.32
−1.60 −6.68 −6.39 128.00 96.58 103.69
−1.37 −3.45 −3.35 −9.53 −6.98 21.60
−4.56 0.12 −0.44 −20.96 15.74 0.18
0.57 7.94 −5.34 0.38 0.11 −0.55




Dx

Dy1

Dy2

Dz1

Dz2

Dz3

 (4.15)

に適用し，各方向の分解能を求める．この手法で求めた分解能を表 4.2に示し，先行研究で求められた分解能
の値と比較する．なお，先行研究において計算に用いられた行列 Bprev は，

Bprev =


−59.6 −12.1 −12.4 64.7 22.6 −4.63
−12.6 55.8 42.2 9.86 −20.0 −3.08
14.7 22.1 7.11 107 109 123
0.972 3.39 3.45 −6.04 −8.40 17.3
−1.79 −2.45 −1.64 −16.7 12.3 0.282
−1.7 7.28 −6.16 3.14 1.84 0.334

 (4.16)
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であった．表 4.2より，本実験の行列 B を用いて求めた分解能は，先行研究で得られた分解能と同程度の分解
能であった．

表 4.2: Resolution calculated using the same method as in the previous study.

Direction Resolution Ref[58]

∆Fx 0.254 mN 0.370 mN

∆Fy 0.332 mN 0.301 mN

∆Fz 0.720 mN 0.803 mN

∆Tx 0.0972 mN ·m 0.0830 mN ·m
∆Ty 0.0882 mN ·m 0.0737 mN ·m
∆Tz 0.0313 mN ·m 0.0430 mN ·m

この方法において変位計の分解能は，測定対象を固定して出力のブレを計測することで求められた．しかし，
実際には変位計の測定対象であるプレートは外乱により振動する．そこで，実験時の変位履歴のうち，噴射を
行っていない間の各変位計の測定変位の範囲を求める．
噴射実験における変位履歴のうち，冒頭の 30秒間のデータを用いて，力を加えていないときの変位変動の
幅を計算する．図 4.6に，CGJ噴射実験時の各変位計測定変位を示す．ただし，示す波形は，初期値からの差
分から，30秒間の平均値を差し引いたものである．この波形から得られる各変位計測定変位の最大値，最小値
の差，つまり範囲は，Dx，Dz1 では 3.8 µm，それ以外では 4.6 µm であった．
∆Dx = ∆Dz1 = 3.8× 10−3 mm，∆Dy1 = ∆Dy2 = ∆Dz2 = ∆Dz3 = 4.6× 10−3 mmとして，以下の式

∆Fx = |B11|∆Dx + |B12|∆Dy1 + |B13|∆Dy2 + |B14|∆Dz1 + |B15|∆Dz2 + |B16|∆Dz3 (4.17)

のように各方向の分解能を計算した結果を，表 4.3に示す．∆D の値が表 4.2の場合と比べて大きいため，分
解能が悪くなっている．

表 4.3: Resolution obtained using the range of measured displacements before ejection

Direction Resolution

Fx 0.475 mN

Fy 0.715 mN

Fz 1.474 mN

Tx 0.204 mN ·m
Ty 0.173 mN ·m
Tz 0.0674 mN ·m

以上のように，先行研究手法では (4.17)のように B の成分の絶対値と ∆D の積を足し合わせたものを分解
能としていた．この手法は，変位計の測定値にノイズが含まれることを考慮して，ノイズに埋もれず確実に識
別できる力，トルクを求めることができる．一方，各変位計の測定は独立であるため，一部の測定変位が大き
くなる場合がある．例えば，

Fx = |B11| · 2∆Dx + |B12|∆Dy1 + |B13|∆Dy2 + |B14|∆Dz1 + |B15|∆Dz2 + |B16|∆Dz3 (4.18)

のようになる場合がありうる．この場合は Fx の波形上で B11∆Dxを識別できる．このように，確実にノイズ
に埋もれず識別できる値と，実際に識別できる値は異なる．
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そこで，分解能を評価する別の指標を考える．各変位計の測定変位Dのばらつきが正規分布に従い，変位を
D ± εで表せるとする．先に述べた測定変位の範囲より，

εx = εz1 = 1.9× 10−3 mm

εy1 = εy2 = εz2 = εz3 = 2.3× 10−3 mm
(4.19)

とする．この時，B の成分を用いて，
Fx = B11Dx +B12Dy1 +B13Dy2 +B14Dz1 +B15Dz2 +B16Dz3

±
√
(B11εx)2 + (B12εy1)2 + (B13εy2)2 + (B14εz1)2 + (B15εz2)2 + (B16εz3)2

(4.20)

のように計算すると，測定変位から換算される力，トルクの不確かさを表 4.4に示す．また，不確かさの絶対
値を 2倍した値を，分解能の指標とする．

表 4.4: Uncertainty and resolution of force and torque assuming that the variation of measurement

displacement follows a normal distribution.

Direction Uncertainty Resolution

Fx ±0.172 mN 0.344 mN

Fy ±0.183 mN 0.366 mN

Fz ±0.407 mN 0.814 mN

Tx ±0.0564 mN ·m 0.113 mN ·m
Ty ±0.0545 mN ·m 0.109 mN ·m
Tz ±0.0221 mN ·m 0.0442 mN ·m
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図 4.6: Displacement measured by each displacement sensor during the first 30 seconds of the ejection

experiment.The average value for 30 seconds is subtracted.
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結論

先行研究において，バネ吊下式 6自由度スラストスタンドの Fz 測定の分解能は 0.803 mNであると評価さ
れた．しかし，実際に噴射を伴う実験は行われていなかった．本研究では，簡易的なコールドガスジェットモ
ジュールを使用した実験により，Fz 測定における性能を検証した．結論を以下にまとめる．

• コールドガス噴射で得られる波形が，推進剤消費による質量減少と噴射による推力の重ね合わせである
ことから，この 2つを推定した．

• 噴射前後の Fz 定常値を比較して，推進剤消費質量を力換算で 15.96 mNであると推定した．
• 実験前後に測定した CGJモジュール質量の時間履歴から，外挿により求めた推進剤消費質量は 1.56 g，
力換算で 15.30 mNであった．この外挿により求めた値を真値とした場合，Fz 波形から推定した値と
の残差は 0.66 mNで，推定値の方が過剰であった．

• Fz の移動平均から，質量減少にともなう Fz の変化を差し引いて求めた噴射による推力の推定値は
46.36 mNであった．

• 理想的な流れを仮定した場合の，噴射による推力の理論値は 52.15 mNであった．配管での圧力損失や
過膨張による損失で実際の推力は理論値より小さくなることから，推定値の妥当性を確認した．

• 重回帰分析で得た回帰式と，各変位計の測定変位の不確かさから，力，トルク測定の分解能を求めた．
Fz の分解能は 0.814 mN であり，推進剤消費質量の推定値の残差 0.66 mN はこの分解能の範囲内に
ある．

今後の課題は第 1に，Fz だけでなく Fy, Fz やトルク測定の検証を行うことである．トルク測定を行うため
には，推力測定を行うモジュールの重心位置を測定する必要がある．第 2に，再現性のある実験を行うことで
ある．現在の実験系では，実験の際にモジュールを配置する位置が一意に定められていない．設置位置に再現
性を持たせられるよう実験系を改善する必要がある．最後に，本スラストスタンドではバネを使用することで
重量制限を緩和しているが，バネを固定する接合部などで摩擦によるヒステリシスが生じることを避けること
ができない．ヒステリシスを小さくするためには，バネ吊下式スラストスタンドによる測定を零位法で行うよ
うな手法が必要である．
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