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論文要旨 

 

宇宙機の姿勢制御用アクチュエータとして用いられるコントロールモーメントジャイロ

(Control Moment Gyros, CMG)は同種のリアクションホイール(Reaction Wheel, RW)と比較し

出力トルクの大きさや消費電力の面で大きなメリットがあるものの，トルク分解能の低さ

や機構の複雑さに起因する故障リスク，エネルギー貯蔵装置として用いた際の電力マネジ

メントが課題である．一方，CMG に関する多くの従来研究は単一姿勢マヌーバの成立性を

目的とし，主に宇宙機からの要求トルクに対して所望のジンバル指令値を計算する際の逆

行列計算における特異点問題を議論してきた．しかし CMG を搭載する宇宙機として特に高

分解能地球観測衛星を対象とした場合，複数の時間スケールに対して宇宙機の実際の運用

シナリオを考慮した新たな CMG 駆動則が必要となる．本論文では，多地点観測ミッション

のための複数回連続姿勢マヌーバの成立性向上や宇宙機バスシステムの耐故障性・信頼性

向上に寄与する新たな駆動則を提案する． 

第 1 章では，本論文の背景および目的について述べた． 

第 2 章では，宇宙機の姿勢運動およびダイナミクスについて定式化するとともに，CMG

駆動則に関する関連研究について述べた． 

第 3 章では，連続姿勢マヌーバの実施（数十秒～数分程度）を想定し，可変速度

CMG(Variable Speed CMG, VSCMG)を用いて高速な姿勢変更と高精度な姿勢整定を両立さ

せるモード遷移駆動則を提案した．提案手法では各姿勢マヌーバにおいて，一定速度 CMG

モードで高速な姿勢変更を行い，終局時には CMG のジンバルを停止させ，トルク分解能に

優れる RW モードへ切り替えて姿勢整定を行う．この際，後続の高速姿勢変更へ向けて CMG

のトルク出力性能を考慮したジンバル角度の制御を行う． 

第 4 章では，長期間にわたる連続姿勢マヌーバの繰り返し（数時間～数ヶ月程度）を想

定し，CMG の故障につながる特異点近傍でのジンバルの急激な動きと，特異点を通過しな

い場合に生じるジンバル駆動量の偏り，および駆動量の総和を抑制する手法を提案した．

提案手法ではジンバル軸の駆動パターンおよび駆動量が初期ジンバル角組合せに依存する

性質に着目し，複数回の連続姿勢マヌーバの合間に一定間隔でジンバルのヌル運動を挿入

することで適切な初期ジンバル角の値を持たせるような制御を実施する． 

第 5 章では，周回軌道における姿勢マヌーバの繰り返し（数時間～数年程度）を想定し，

VSCMG における Integrated Power and Attitude Control System (IPACS)と呼ぶエネルギー貯蔵

機能とバッテリーを合わせてハイブリッドシステムとする電源構成を考案した．更に

VSCMG/IPACS が姿勢制御機能を担う一方でバッテリーの劣化モードを抑制する電力マネ

ジメントを行う手法を提案した．これにより，VSCMG/IPACS を用いて宇宙機に搭載された

リチウムイオンバッテリーの長寿命化を図れることを示した． 

最後に第 6 章では，本論文の結論を述べた．  



 

 
 

SUMMARY OF Ph.D. DISSERTATION 
 

While the Control Moment Gyros (CMG) are often used as actuators for attitude control of a 
spacecraft for having advantages over Reaction Wheels (RW) in terms of output size of torques and 
power efficiency, the CMG also has several improvement areas including its low torque resolution, 
high risk of failure due to complex mechanism and power management when used as an energy 
storage device. So far, many existing studies on the CMG have been focused on the feasibility of the 
single attitude maneuver and the issue of the inverse matrix calculation for the gimbal command in 
responding to the request from the spacecraft while avoiding singularities. However, if the CMG is 
to be mounted especially on a high-resolution Earth observation satellite, a new steering law of 
CMG which fully considers the actual operation scenario based on multiple timescales will be 
essential. This dissertation proposes a new steering law which contributes to the improvement of the 
multi target pointing maneuvers on agile observation missions as well as enhancing fault tolerance 
and increasing reliability of the bus system of a spacecraft. 

Chapter 1 introduces the background, motivation and objectives of this study. 
Chapter 2 describes the formulation of the attitude control and dynamics of a spacecraft as well 

as relevant studies on the steering law of CMG. 
Chapter 3 proposes a mode-scheduling steering law which achieves both agile attitude change 

and highly accurate attitude stabilization by using variable speed CMG (VSCMG) in conducting 
consecutive maneuvers for several seconds to several minutes. The proposed method is to firstly 
conduct agile attitude change maneuvers in CSCMG mode, then de-actuating the gimbal of the 
CMG at the final stage and switching to RW mode which is more accurate in torque resolution. 
During the RW mode, the gimbal angle will be controlled so that the better torque performance 
would be achieved for the next agile attitude change in CSCMG mode. 

Chapter 4 proposes a method for a long-term operation of multiple consecutive maneuvers for a 
period of several hours to several months which would be beneficial in decreasing the potential of 
CMG failure such as by reducing radical motion of the gimbal near the singularity and also in 
decreasing the bias and total work load of the gimbals which have been an issue for avoiding 
singularities. By focusing on the fact that the movement and pattern of gimbal axis are dependent on 
the combination of initial gimbal angles, this proposal suggests inserting a null motion in intervals of 
the multiple maneuvers so that the gimbal returns to the appropriate angle. 

Chapter 5 describes a hybrid power mechanism which utilizes a combination of Integrated 
Power and Attitude Control System (IPACS), an energy storage function and battery while 
conducting multiple attitude maneuvers during an orbit for a period of several hours to several years. 
Moreover, a new power management method which utilizes VSCMG and IPACS for attitude control 
as well as for decreasing battery deterioration is proposed. The proposed method indicates that the 
life of Lithium-ion batteries mounted on a spacecraft could be prolonged by using VSCMG and 
IPACS. 

Chapter 6 describes the conclusion of this study. 
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NOMENCLATURE 
 

Symbol Description 
ˆ

isg  i-th unit direction vector of the spin axis 
ˆ

it
g  i-th unit direction vector of the transverse axis 
ˆ

igg  i-th unit direction vector of the gimbal axis 

δ  Gimbal angles 

0δ  Initial set of gimbal angles 

δ  Gimbal angular velocity (Gimbal rates) 

Ω  Wheel rotational speed of CMGs around ˆ
is

g  axis 

0Ω  Initial set of wheel rotational speed 

Ω  Wheel angular acceleration 
ω  Slew rate of the spacecraft 

profileω  Slew rate profile of the spacecraft 

maxr  Maximum slew rate of the spacecraft around each axis 

θ  Euler angle of the spacecraft 
profileθ  Maneuver profile of the spacecraft 
refθ  Reference attitude angle of the spacecraft after the Rest to Rest maneuver 

I  Inertia matrix of the spacecraft including CMGs 

sI  Inertia matrix of the spacecraft excluding CMGs 

iJ  Inertia matrix of the i-th CMG 

E  Rotational kinetic energy of CMG 

rT  Torque required from the spacecraft attitude control system 

C  Gimbal Jacobian matrix associated with gimbal angles 

D  Wheel Jacobian matrix associated with the wheel spin rate 

W  Weighting diagonal matrix 
  Skew angle, 54.7 deg 
m  Manipulability 

g  Condition number of C  

s  Condition number of D  

1 2 3, ,g g g    Singular value of C  

1 2 3, ,s s s    Singular value of D  
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 1.1.

リモ

性質

の他の

質性，

取得デ

た様々

例

軽減

況把握

に示す

が東北

Digita

子力発

年 5 月

号「だ

り地球

2020

安全

害等へ

運用

備機が

10 基

更に

リズム

米国の

世界

クの蓋

ネルギ

この

用した
[9]では

や衛星

ら情報

を創

雇用機

人工衛星

モートセンシ

を観測する技

の手段と比較

，データ入手

データは防災

々な分野で広

えば防災・危

させるため，

握や対策意思

すように津波

北地方沿岸

alGlobe 社が

発電所を観測

月 12 日に運

だいち 2 号」

球観測を行っ

年に先進光

全保障分野で

への対応等の

している[6]．

が軌道上で運

基体制となり

に，衛星か

ムを用いて解

のスタートア

中の石油タン

蓋に映し出さ

ギー関連企業

ようなベス

た新産業創出

は，「民生分野

星測位によ

報通信技術を

出する民間事

機会の創出に

星による宇宙

シングは遠く

技術である．

較し，Figure

手の迅速性，

災・危機管理

広く活用され

危機管理分野

，国や自治体

思決定を行う

波や液状化の

を始めとす

が同社の地球

測，Figure 1.

運用を終了し

」（ALOS-2）

っている[4]．

学衛星の打

では，内閣衛

の危機管理の

情報収集衛

運用されてい

特定地点の対

らのリモー

解析を行い，

アップ企業で

ンクを撮像，

された影の様

業や政府，投

トプラクティ

出の推進が掲

野における宇

る位置情報等

を駆使して新

事業者の取組

に貢献する」

宙からの地球

く離れた場所

特に地球観

e 1.1 に示す

観測の周期

理，安全保障

れている．

野では，地震

体といった関

う．2011 年

の被害状況を

る被災地を緊

球観測衛星 W

3 に示す画像

したものの，J

を運用して

更に ALOS

ち上げを予定

衛星情報セン

のために必要

衛星は 2017 年

いる．2025 年

対象を 1 日に

トセンシング

付加価値デ

である Orbita

機械学習や

様子から世界

投資家等へ需

ィスを踏まえ

掲げられてい

宇宙利用の推

等，宇宙シス

新たな価値を

組を後押しし

」と記載され
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球観測 

所から対象物

観測衛星によ

ような優位性

期性）を有す

障，地球環境

震や津波とい

関係機関が衛

3 月 11 日に

を観測するた

緊急観測した

WorldView-2

像を公開した

JAXA では 2

ており，L バ

S の光学ミッ

定している[5

ンターにて外

要な情報の収

年現在，光学

年までにはデ

に複数回撮像

グ情報をもと

データを顧客

al Insight 社

や深層学習と

界中の石油備

需給ステータ

え，我が国で

いる．宇宙基

推進」の一つ

ステムを活用

を生み出す等

し，国民生活

れている．日

物に直接触れ

よる観測は航

性（観測範囲

する[1]．このこ

境や農林・水

いった大規模

衛星画像をも

に発生した東

ため JAXA の

た[2]．また，

により，水素

た[3]．陸域観測

2017 年現在

バンド合成開

ッションを引
5]． 

外交・防衛等

収集を主な目

学 3,4,5 号機

データ中継衛

像することが

とに機械学習

客へ提供する

では商用の高

といったアル

備蓄量を Figu

スを通知す

でも衛星リモ

基本計画（平

つとして，「衛

用して取得

等，宇宙に関

活の質を向上

日本の超小型

れずにその大

航空機や現地

囲の広域性，

ことから地球

水産・鉱物資

模災害へ迅速

もとに災害発

東日本大震災

の陸域観測衛

2011 年 3

素爆発を起こ

測衛星 ALO

の時点で陸域

開口レーダ（

引き継ぐ地球

等の安全保障

目的として，

機およびレー

衛星 2 基を加

が可能となる

習や深層学習

るサービスも

高分解能地球

ルゴリズムを

ure 1.4 に示す

るサービスを

モートセンシ

平成 28 年 4 月

衛星リモート

・蓄積される

関連した新事

上させ，持続

型衛星ベンチ

大きさ、形お

地での実地調

観測データ

球観測衛星か

資源の把握と

速に対応し被

発生時の迅速

災では，Figu

衛星 ALOS（だ

月 14 日に

こした福島第

OS はその後，

域観測技術衛

（PALSAR-2）

球観測衛星と

障および大規

情報収集衛

ーダ 3,4,5 号機

加え予備機を

る予定である

習といったア

も注目されて

球観測衛星に

を用いて石油

すように推計

を提供してい

シングデータ

月 1 日閣議

トセンシング

るビッグデー

事業・新サー

続的な産業発

チャーである

および

調査等

タの均

からの

といっ

被害を

速な状

ure 1.2

だいち）

には米

第一原

，2011

衛星 2

によ

して，

規模災

衛星を

機と予

を除く

る[7]． 

アルゴ

いる．

により

油タン

計，エ

いる[8]．

タを活

議決定）

グ情報

ータか

ービス

発展と

る株式



 

 

会社ア

を毎

すと

この

安心

にあ

合わせ

 

 

Figu

アクセルスペ

日収集し，画

している[10]．

のように，人

に役立つだけ

り，データ分

せて今後の更

Figu

ure 1.2 Obser

ペースでは，

画像データを

． 

人工衛星によ

けでなく，

分析アルゴ

更なる発展が

ure 1.1 Adva

rvation of liqu

超小型衛星

を公開するオ

よるリモー

日々の経済活

リズムやクラ

が期待されて

ntages of rem

uefaction in U

Earth
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星”GRUS 衛星

オープンプラ

トセンシング

活動や新産業

ラウドサービ

ている． 

mote sensing b

 

Urayasu city, 

hquake by AL

星” 50 機を打

ラットフォー

グと得られた

業創出といっ

ビスをはじめ

by Earth obse

Chiba Prefec

LOS[2] 

打ち上げ，地

ーム”AxelGlo

たデータは国

った分野でも

めとする計算

ervation satel

cture after the

地上の全球デ

obe”の構築を

国民生活の安

も重要な位置

算機能力の進

llites 

 
e Great East J

データ

を目指

安全・

置づけ

進歩と

 

Japan 



 

 

 

 

Figure 1.3 Obs

Figure 1.4 E

ervation of F

DigitalG

Estimation an

 

ukushima Da

Globe, Inc.(Ph

alysis of oil s
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aiichi Nuclea

hotographed 

stockpiles fro

r Power Plan

on March 14

om satellite im

t by Worldvie

, 2011)[3] 

 
mages by Orb

 
ew-2 satellite

bital Insight[8]

e of 
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 1.2.

近年

観測

な形状

ッシ

パス上

向へ変

施イメ

更の俊

下の

 

①

②

③

 

この

用ア

地球観測

年，特に 1.1

ミッションで

状や稼働状況

ョンであれば

上で衛星直下

変更し効率

メージを Fig

俊敏性(アジ

ようなメリッ

①観測可能領

衛星軌道

い範囲の場

②時間分解能

高速姿勢

を従来よ

③複数ユーザ

広域災害

でも，衛星

観測，デー

のような高速

クチュエー

Figure 1

測衛星におけ

1 節で述べた

では，地上分

況等を高頻度

ば発災直後の

下点方向に対

よく観測する

gure 1.5 およ

ジリティ)が向

ットがもたら

領域の拡大 

道上から見て

場所を観測で

能の向上 

勢マヌーバと

りも高い頻度

ザからのリク

害発生時等の

星が高速かつ

ータを迅速に

速姿勢マヌー

タとして F

.5 Image of r

ける姿勢マヌ

たような防災

分解能 1m 以

度に把握・監

の被災地の状

対し姿勢（す

る高速姿勢マ

よび Figure 1

向上すると，

らされる[11]．

て，直下視周

できる． 

と姿勢ポイン

度で観測でき

クエストへの

の際，複数の

つ連続して姿

に配布するこ

ーバ技術を実

Figure 1.7 に

rapid multi-ta
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ヌーバ要求と

災・危機管理分

以下の高分解

監視すること

状況を可能な

すなわち，観

マヌーバ技術

.6 に示す．高

リモートセ

 

周辺の領域だ

ンティングを

きる． 

の迅速な対応

の顧客から異

姿勢マヌーバ

ことが可能と

実現するため

に示すように

arget pointing

と CMG の必

分野および安

解能センサに

とが求められ

な限り迅速に

観測センサの

術が必要とな

高速姿勢マヌ

ンシングによ

だけでなく本

を組み合わせ

応 

異なる地点の

バを繰り返す

となる． 

め，衛星バス

に従来のリア

g and high acc

要性 

安全保障分野

より特定地点

れている．例

に把握するた

の視線方向）

なる．高速姿

ヌーバ技術に

よる観測デー

本来観測でき

せることで，

の新規撮像要

すことで，多

スシステムに

アクションホ

curacy attitud

野等で要求さ

点・設備等の

例えば災害監

ため，一回の

を複数の目

姿勢マヌーバ

により衛星姿

ータ取得の面

きなかった更

地上の同一

要求を受けた

多地点を連続

における姿勢

ホイール(Re

 
de control 

される

の詳細

監視ミ

の軌道

目標方

バの実

姿勢変

面で以

更に広

一地点

た場合

続的に

勢制御

eaction 



 

 

Whee

Mom

を，ス

を制御

Mir s

姿勢制

ーバ性

クラス

 

CM

社の

も Lo

点へ向

F

el, RW)と比

ment Gyros, C

スピン軸に直

御トルクと

space station，

制御に用い

性能が要求さ

スの宇宙機に

MGが搭載さ

WorldView シ

ockheed Mar

向けた姿勢マ

Figure 1.6 Ima

比較し大トル

MG)の搭載が

直交する軸(ジ

して用いるア

国際宇宙ス

られてきた[

されるように

にも，RW の

されている地

シリーズがあ

rtin 社製 LM

マヌーバとタ

ages of data a

ルクが出力

が必要となる

ジンバル軸)

アクチュエー

ステーション
12]．それに加

になってきた

の数十倍のト

地球観測衛星

ある．2016 年

-900 バスに

ターゲット補

(a) M

(b) Same p

acquisition ca
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可能なコン

る．CMG は一

周りに回転

ータであり，

ン(Internation

加えて，特に

たことから，

トルクが得ら

の代表例と

年 11 月に打

CMG が搭載

補足を 10.6 秒

 
Multiple targe

pass large col

apability adop

France)[13][14

ントロールモ

一定速度で高

させることで

これまでア

nal Space Stat

に高分解能地

これまで R

られる CMG が

して Figure 1

上げられた最

載され，地上

秒で行う高い

et image 

llection image

pting large an
4] 

モーメントジ

高速回転する

で生じるジャ

アメリカの S

tion, ISS)など

地球観測衛星

RW で姿勢制

が搭載されて

1.8 (a)に示す

最新の World

上で 200km 離

いアジリティ

e 

nd agile mane

ジャイロ(C

るフライホイ

ャイロモーメ

Skylab，ロシ

どの大型宇宙

星に対し高い

制御を行って

ている． 

す米国Digital

dView-4 にお

離れた撮像目

ィ能力を有し

 

 

euvers (Japan

Control 

イール

メント

シアの

宙機の

いマヌ

てきた

lGlobe

おいて

目標地

してい

n and 



 

 

る[15]

ステ
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する宇
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AL
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を搭載する日
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星 Pleiades-H
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国立宇宙研究
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変更能力を Ta
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していること
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ction Wheel a
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を搭載



 

 

 1.3.

宇宙

すとお
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転体が
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いて，

 

(1) 

(a)  従
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特有の
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また，
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を踏ま
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Out

P
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CMG に

宙機の姿勢制

おり比較する

のの，(1)トル

が有する力学

装置としての

なストレスが

，従来研究お

トルク分解能
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ルク分解能が

の複雑な機構
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来研究のア
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面からの信頼性向上策がまず必要となる．しかしながら，ものづくりにおいては常に Quality

（品質）, Cost（費用）, Delivery（納期）のバランスを取る必要があり，コンポーネントに

対する一定水準以上の精度追求や信頼性確保は開発コスト増加や納期遅延のリスクを招く

ため，現実的な選択肢ではない場合も存在する． 

また，姿勢制御用アクチュエータとして CMG に加え RW を追加で搭載し，双方を独立に

制御する手法[29]も提案されている．CMG に加え RW を追加で搭載するアプローチは有効な

手段であるが，打ち上げ時のロケットのペイロード制約，観測装置などミッション系機器

の搭載必要性等により衛星構体内でアクチェータの搭載スペースが限られているケースが

多く，これは必ずしも現実的な選択肢とは言えない面がある． 

一方，ホイールの回転速度が可変となる可変速度コントロールモーメントジャイロ 

(Variable Speed Control Moment Gyros, VSCMG) の概念を利用し，駆動モードを高速姿勢マヌ

ーバ時には CMG，姿勢整定時には RW と切り替えることで対処するアプローチ[30][31]も提案

されている．VSCMG を利用することでソフトウェアの制御により柔軟に駆動モードを切り

替える手法はハードウェア上の制約を解決し得る有効な手段である．ここで従来研究の手

法は単一の Rest to Rest 姿勢マヌーバにおいて高速かつ高精度を実現する優れた手法である

が，終局状態では姿勢整定に最適な状態を取るためそこから次のマヌーバを開始する際の

ジンバル挙動については陽に考慮されていない． 

 

(b)  宇宙機運用の時間スケールとの関係 

宇宙機が姿勢マヌーバを開始，観測センサの視線方向を目標地点へ向けて姿勢整定を行

う一般的な Rest to Rest マヌーバを複数回繰り返す多地点連続姿勢マヌーバのケースを想定

する．この場合，CMG の特異点回避等によりトルク誤差が想定以上に発生し，プロファイ

ルで予め定めた時間内で所望の姿勢マヌーバを完了できない場合，その時点でのマヌーバ

遅延の影響が後続の姿勢マヌーバにも波及し一連の観測ミッションに悪影響を及ぼすおそ

れがある．本ケースではこのような，一連の複数回姿勢マヌーバを実施する間の数十秒～

数分程度の時間スケールを問題の対象とする．【運用シナリオ 1 （連続姿勢マヌーバの実施）】 

 

(2) 機構の複雑さに関する課題 

(a)  従来研究 

CMG では機構の複雑さに起因する特異点問題が最も重要な課題となる．CMG を三軸姿

勢制御用アクチュエータとして用いる場合には，冗長性の観点から Figure 1.9 に示すような

4 個の CMG をピラミッド型に配置する Skew 配置が取られることが多く，本論文でもこの

配置を前提とする．CMG はジンバル軸周りの角度によってトルクの出力方向が変化すると

いう性質を持つため，所望のトルクを出力するためのジンバル角速度指令を算出する逆運

動学に基づく駆動則（ステアリング則）が難解となる．RW の場合はホイールの回転軸が宇

宙機の機体に対して固定されているため，駆動則は時不変な擬似逆行列などの簡単な式で
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また，冗長自由度が多い VSCMG を用い，ホイールの加減速により特異点回避を行う手

法も提案[40]されている．VSCMG では 1 ユニットが少なくとも 2 つ以上の VSCMG で構成さ

れ，ジンバル軸がお互いに平行でなく，かつホイール回転速度がゼロでない場合(例えば

4-skew 配置時)には，特異点状態は理論的には存在しないことが示されている[41]． 

一方 VSCMG の場合には理論上の特異点は存在しないものの，高速で回転しているホイ

ールを急激に加減速させることはエネルギーの観点からも非効率であることが指摘されて

いる[41]．このため，VSCMG であっても実際の運用時には可能な限りホイールの回転速度を

変えず，通常の CMG のようにジンバル駆動により特異点を避けて運用を行うことが求めら

れる[42]． 

 

(b)  宇宙機運用の時間スケールとの関係 

特に 4-skew 配置型 CMG における機構の複雑さと故障リスクという点に着目する．宇宙

機に加わる外乱トルクを仮定せず，かつ 4-skew 配置において CMG が特異点に陥らない範

囲で姿勢マヌーバを複数回繰り返す場合，マヌーバ開始時と終了時のジンバル角度はほぼ

一致する傾向がある[43][44][45]ため，単一マヌーバでの 4 つの CMG 間での駆動量偏りは複数

回の繰り返しによって蓄積され，特定の CMG の故障リスクを高めることになる．非修理系

である宇宙機は軌道上で人手による修理を行うことは困難であり，CMG の故障が原因でミ

ッション継続が不可能となる事態はそもそも避けるべきである．本ケースでは，宇宙機が

姿勢マヌーバを複数回，長期間にわたり繰り返し実施する運用シナリオを想定し，数時間

～数ヶ月程度の時間スケールを問題の対象とする． 

【運用シナリオ 2 （長期間にわたる連続姿勢マヌーバの繰り返し）】 

 

(3) エネルギー貯蔵装置としての利用に関する課題 

(a)  従来研究 

VSCMG に関しては，その高い自由度を活かし姿勢制御機能に加えエネルギー貯蔵機能を

併せ持たせた Integrated Power and Attitude Control System (IPACS)と呼ばれるコンポーネント

が提案されている[12]．近年では宇宙機バス系のコスト低減やコンポーネント質量・体積の

削減を目指し，民生品 (Commercial off-the-Shelf, COTS) から構成される IPACS を小型衛星

に搭載するシステム検討や実機検証も報告されている[46]．本論文では，姿勢制御機能とエ

ネルギー貯蔵機能を併せ持つこのコンポーネントを VSCMG/IPACS と表現する． 

VSCMG/IPACS は従来から電源系におけるリチウムイオン電池等の化学電池（バッテリー）

を代替する概念として研究が進められてきた[46]．しかし，VSCMG/IPACS は内力アクチュエ

ータおよびエネルギー貯蔵装置という二つの機能にとって単一故障点となる点，ホイール

の回転速度を通常の CMG と比較して高い値に保つ必要があり機械的ストレスが大きい点

等から，バッテリー搭載を前提とした既存の宇宙機のシステムアーキテクチャを置き換え

るまでには至っていない[12]．一方，代表的な化学電池であるリチウムイオン電池は従来の
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ニッケル・カドミウム電池やニッケル水素電池と比較し高いエネルギー密度と充放電効率

を有し，広く宇宙機用バッテリーとして搭載されている[47]．一方バッテリーは姿勢制御用

アクチュエータと同様，宇宙機の寿命とミッションの継続性を左右するキーコンポーネン

トであり，長寿命化技術に関する研究が進められている[48]．バッテリーの寿命は充放電サ

イクルパターン等の使用条件に大きく依存するため，なるべくバッテリーを構成する各セ

ルの劣化を抑え，長寿命化を図るバッテリーマネジメントが重要となる．このためには通

常，なるべく多くの電池セルを搭載した上で各セルの放電深度を浅く，かつ急速な充放電

を避けるよう制御を行うが，高価な特殊環境用のリチウムイオン電池を多く搭載すること

によるコスト面や質量・体積面でのデメリットが生じることになる． 

 

(b)  宇宙機運用の時間スケールとの関係 

姿勢制御機能を行うとともにエネルギー貯蔵機能も有する VSCMG/IPACS を特に一般的

に用いられるリチウムイオンバッテリーとハイブリッドに構成し，両者が要求される電力

に対して協調して充放電を行うことでバッテリー側の化学的な劣化要因を抑制する手法を

考える．本ケースでは，低軌道を周回する宇宙機が日陰／日照の状態を繰り返しながら観

測を行う運用シナリオを想定，数時間～宇宙機の軌道上でのライフサイクルに相当する数

年程度の時間スケールを問題の対象とする． 

【運用シナリオ 3 （周回軌道における姿勢マヌーバの繰り返し）】 
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(2) 運用シナリオ 2 （長期間にわたる連続姿勢マヌーバの繰り返し） 

高分解能地球観測衛星のような宇宙機では運用シナリオ 1 に示すような一周回軌道上で

の連続姿勢マヌーバを数時間～数ヶ月程度の間に複数回，長期間にわたり繰り返し実施す

る運用シナリオが求められる．この際，CMG が特異点に陥るとジンバルの急激な動きが励

起され故障リスクの観点から望ましくない．一方で特異点に陥ることなく複数回姿勢マヌ

ーバが繰り返される場合には，Skew 配置された 4 つの CMG のジンバル駆動量は互いに向

かい合う 2 つの CMG に集中する傾向が見られる．これにより特定の CMG の故障リスクが

高まるため同様に望ましくないという課題がある．本論文ではこれら両者のケースにおけ

る CMG ジンバルの望ましくない動きや 4 つの CMG 間で生じる駆動量のばらつきを平準化
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的な手法として CMG ジンバル軸の駆動パターンおよび駆動量がステアリング開始時の初

期角度組合せに依存する性質に着目，複数回の連続姿勢マヌーバの合間に一定間隔でヌル

運動を挿入することで CMG に適切な初期ジンバル角の値を持たせるような制御を実施す

る． 

 

(3) 運用シナリオ 3（周回軌道における姿勢マヌーバの繰り返し） 

多くの高分解能地球観測衛星は低軌道を周回しており，およそ 90 分おきに日照と日陰を

繰り返す過酷な環境の中で太陽電池パドルを用いた発電やバッテリーでの充放電を繰り返

Figure 1.10 The three objectives and operational scenarios 
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第 4 章 

4-skew 配置 CMG において各ジンバル駆動量の平準化および駆動量の抑制を図る駆動則

を提案する．著者らはこれまで，CMG の駆動パターンはステアリング開始時の初期角度組

合せに依存する性質[44]に着目し，特異点回避および内部擾乱抑制を目的として設計した評

価関数にもとづき適切な初期ジンバル角度を予め姿勢マヌーバ開始前にオフラインにて動

作予測計算を行い，CMG がトルクを発生しない協調動作（ヌル運動）を利用してこれを実

現する手法を提案してきた[45]．本章ではこの手法の枠組を利用し，CMG の故障につながる

特異点近傍でのジンバルの急激な動きと，特異点を通過しない場合に生じるジンバル駆動

量の偏り，および駆動量の総和を抑制することを目的とし，適切な初期ジンバル角を選択

する新たな評価関数設計手法を提案する．同時に，複数回姿勢マヌーバ実施時の提案手法

適用間隔についての判断基準および数値解析的知見を提供する． 

 

第 5 章 

本章ではまず，VSCMG/IPACS によるエネルギー貯蔵機能とバッテリーを合わせてハイブ

リッドシステムとする電源構成を提案する．更に VSCMG/IPACS が姿勢制御機能を担う一

方でバッテリーの劣化モードを抑制する電力マネジメントを行う手法を提案する．提案手

法ではバッテリーのState of charge (SOC) 運用域およびCレートを意図した範囲内に制限す

るよう，VSCMG/IPACS がエネルギー貯蔵や供給の機能の一部を補助することでバッテリー

セルの劣化抑制を図る．これにより，CMG 駆動則は CMG 自身の耐故障性や信頼性を高め

ることができるだけでなく，宇宙機バスシステムの中でも重要なコンポーネントであるバ

ッテリーの長寿命化に貢献できることを示す． 

 

第 6 章 

本論文が対象とする分野における課題を再度整理するとともに，提案した新たな駆動則

が解決した課題や宇宙機運用者にとってのメリットを結論付ける．また，本研究が現時点

で有する課題を整理し，今後の展望を述べる． 
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ここで宇宙機の質量中心周りについての宇宙機と CMG の総角運動量は式(2.10)のように記

述される． 

B G W  H H H H  (2.10)

BH は宇宙機コンポーネントの角運動量， GH はジンバルフレーム部の角運動量， WH はホ

イール部の角運動量を示す．各部の角運動量について詳しく定式化する．いま， SI は宇宙

機の慣性と，CMG の質量中心と宇宙機の質量中心が一致していないことによる CMG 慣性

成分を含む． BH および GH はそれぞれ式(2.11)および式(2.12)のように表される． 

/B S B NH I ω  (2.11)

/G G G NH I ω  (2.12)

ただしここで， / / /G N G B B N ω ω ω である．式(2.12)は式(2.3)，(2.5)および(2.8)を使って書き直

すと式(2.13)のように記述できる． 

 T T T
/ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ

s t g gG G s s G t t G g g B N G gI I I IH g g g g g g ω g      (2.13)

次に記述を簡潔にするために，式(2.14)に示す以下 3 つの変数を導入する．これらはいず

れも， /B Nω の G 系への投影を表している． 

T T T
/ / /ˆ ˆ ˆs s B N t t B N g g B N      g ω g ω g ω    , ,  (2.14)

これより式(2.13)は以下の式(2.15)のように記述できる． 

 ˆ ˆ ˆ
s t gG G s s G t t G g gI I I       H g g g  (2.15)

また，ホイール角運動量 WH は以下のように記述できる．ただし / / / /W N W G G B B N  ω ω ω ω

である． 

/W W W NH I ω  (2.16)

GH と同様に導入した変数を用いてこれを簡略化すると以下の式(2.17)のように記述でき

る． 

   ˆ ˆ ˆ
s t gW W s s W t t W g gI I I        H g g g  (2.17)

ここから，さらに記述を簡略化するために /B Nω ω とする．このωをG系において式(2.18)

のように記述する． 

ˆ ˆ ˆG
s s t t g g    ω g g g  (2.18)

オイラーの方程式から，剛体の回転運動方程式は式(2.19)のように記述される． 

H T  (2.19)

ただしこの時の時間微分は基準座標系 N 系に対して行っている．また，T は宇宙機にかか

る全ての外部トルクの合計を表している． 
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式(2.19)の左辺について詳しく考えてみる． WH の時間微分は以下のように記述される． 

 
    

    

T

T

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆ + +

s

s t s t s

t t s s

W s W s t s

t W s W t W W s g W g

g W g W W s t W t

I

 I I I I I

 I I I I

 

     

   

  

     

  

H g g ω g

g g ω

g g ω

  

 



　　　

　　　

 (2.20)

WT をジンバルフレームがホイール部に影響を及ぼすトルクとすると，ホイールにおける

オイラーの回転運動方程式は W WH T となる． ˆ ˆ,t gg g 方向のトルク成分はジンバルフレーム

それ自身から発生される． ˆsg 方向のトルク成分 su のみはホイールのトルクモータから発生

するので，式(2.20)から以下の式(2.21)のように与えられる． 

 ˆ
ss W s tu I    g ω    (2.21)

次に GH の時間微分は以下の式(2.22)のように記述される． 

    
    

    

T

T

T

ˆ ˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆ

s t g s g t

s t g t s t

g t s

G s G G G t G s G G t g

t G G G s G t G G s g

g G g G G s t

I I I I I I

I I I I I I

      I I I

H g g ω

g g ω

g g ω

 

  

  

     

     

  

 

 



　　　

　　 +

 (2.22)

ここで CMG の慣性マトリクスについて，ホイール部とジンバルフレーム部を以下のよう

に簡潔にまとめて表現する． 

 , ,G W s t gdiag J J J  J I I  (2.23)

GT を CMG が宇宙機に影響を及ぼすトルクとすると，オイラーの回転運動方程式は

G W G H H T  となる． GT のうち ˆ gg 軸まわりから発生するトルク成分はジンバルトルクモー

ターからのものである．式(2.20)および式(2.22)を加えて式(2.23)を利用すると，ジンバルト

ルク gu は以下のように表現できる． 

   Tˆ
sg g g s t s t W tu J J J I       g ω   (2.24)

BH の時間微分は簡潔に以下の式(2.25)のように記述される． 

B S S H I ω ωI ω    (2.25)

ただしここで演算子ω を以下の式(2.26)のように定義する． 

3 2

3 1

2 1

0
0

0

 
 
 

 
   
  

ω  (2.26)

ここで運動方程式をさらに簡潔にするために，宇宙機全体の慣性マトリクス I を以下の式

のとおり導入する． 

S I I J  (2.27)
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出 
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

T

2
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 




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微分すると，

 ˆ
i ii t s Kg  

ら，系の安定

クゲイン行列

.39)から以下

 ˆ
i i it i t sJ    g
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宙機の回転運

機の回転運動

2
i i it g gJ 

下の式(2.35)の

ノフの安定理

な正のリアプ

2 2
i i it g gJ 

ードバックゲ

れる． 
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以下のよう

Kσ 
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定性を保証す
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2
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のように求め
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0V  すなわ
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わち ω 0 な
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ω 0
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2
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うに記述され

3
2

3
d V K
dt

σ 
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トリクスを導





1 1

1 1

1 1

1 1

1

2

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

t s

t t s

t s

g g

J

J

J

J



 

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C g

C g

D g

B g

で , ,Ω δ δ  はそ

であるとする

る． 

 1 Bδ C C

， r K T σ P

イールの回転
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T Pω  

にこの値は 0
に表される．

T T2Pω ω Pω
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 

 











g

g

g
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る． 

らにこの式
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 i i is t sJ   

すくまとめる

Ns 
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そしてホイ
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プノフ関数の

である．よっ
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i K   σ Pω

るために，い

番目の要素
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的な制御トル

イールの角加

3 階微分値を

の 3 階微分値

ってこの系の

駆動則とは宇

実現するよう

意味してい

下の式(2.44)の

ω T  

ま以下の式(

はそれに対応

ると以下の式

トルクを表す

的な CSCMG
ルク ,i is gu u を含

加速度を含ん

を取ると，以

値は以下の式

の漸近安定性

宇宙機姿勢制

うにジンバル

る[12]．(2.33

の条件が導か

(2.45)に示す

応する CMG

式(2.46)のよう

す．式(2.46)に

G の安定条件

含んでおらず

んでいる．こ

(2.41)

以下の

(2.42)

式(2.43)

(2.43)

性が証

制御系

ル軸お

3)式を

かれる． 

(2.44)

す 3×N

(2.45)

G の状

うに表

(2.46)

におい

件の式

ず，そ

このこ
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とが，式(2.46)を満足するように要求トルク rT を実現する δおよびΩの時刻歴を決定してい

くという駆動則につながる． 

ここで CMG のジンバル慣性のうち gJ はホイールスピン軸まわりの慣性 sJ に比較して十

分に小さいので，対応する B もまた他の項に比べて十分小さく，無視しても差し支えない

とする．また，CMG が持つトルク増幅効果を十分に利用するために，要求トルク rT のうち

の多くは  1 2C C δの項から発生させられるべきである．この理由から典型的な CMG 駆動

則では δではなく δを制御するようなロジックになっている．VSCMG においては要求トル

ク rT に対してホイール回転角加速度Ω とジンバル角速度 δの両方を同時に制御することが

求められる．典型的な CSCMG のジンバル角速度ベース駆動則と同様に，VSCMG ジンバル

フレーム慣性とホイールスピン軸に対して垂直な軸まわりに関する項は無視しても差し支

えない．すると式(2.46)は以下の式(2.47)のように表される． 

r Cδ DΩ T   (2.47)

ただし 1 2 1  C C C C としている． 
一般的な CSCMG 駆動則とマトリクス 1C を比較し，VSCMG 駆動則における ˆ t s sJg ω 項に注

目する．CSCMG 駆動則では sωは一般的にΩに対して十分小さいと仮定しても差し支えない

ため ˆt s sJg ω 項は抜け落ちているが，VSCMG ではΩは時変となるためもはやこの仮定は成立

せず，式(2.45)ではこの項は残っている． 
記述を簡便にするために，ここで 2N×1 の状態変数ベクトルηおよび 3×2N のマトリク

スQ を導入する． 

 
  
 

δ
η

Ω
 (2.48)

 Q C D  (2.49)

これを用いると，式(2.47)は簡略に以下の式(2.50)のように記述できる． 

rQη T  (2.50)

式(2.50)から，ホイール角加速度，ジンバル角速度および要求トルクとの間の関係式が得

られた．これから，要求トルクに対してジンバル軸およびホイールスピン軸をどのように

動かせばよいかを決定することができる．式(2.50)について，擬似逆行列を解くことにより

状態変数ベクトルηに関する式を得ることができるが，ここで重み関数W を導入し駆動則を

以下の式(2.51)のように導出する． 

  1T T
r

 
  
 

δη WQ QWQ T
Ω


   (2.51)

ここでW は 2N×2N の対角行列であり，以下の式(2.52)のように定義される． 

 1 1diag , , , , ,N Ng g s sW W W WW    (2.52)

igW はジンバル軸制御に関する重み， isW はホイール回転制御に関する重みである． 
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動則 
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角度とトル
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組み合わせに
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り，姿勢制御性
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により特異点
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0
2- me   ，
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1

2
2

3 3

1 / 0 0
0 1 / 0
0 0 / ( )
0 0 0

SDA




  


 
 
 
 
 
 

Σ  (2.62)

この時，α は特異点近傍において値を持つように設計する変数であり，一例として次の式

(2.63)のように選ばれる． 
2

3
0

ke     (2.63)

1

3
k




  (2.64)

ここで，α0は設計パラメータである．これより，SDA 法による駆動則は以下の式(2.65)のよ

うに表現される． 

 T
r SDA rδ C T VΣ U T    (2.65)

 

(3) ヌル運動法[57] 

ヌル運動法は，特異点を回避するために擬似逆行列に対して，特異点近傍においてヌル

運動を発生させ，特異点回避を行う手法である．ヌル運動とは，トルク発生を行わないジ

ンバル駆動であり，以下の式(2.66)で表せる．これを用いることで，トルク発生誤差を最小

に抑えつつも，特異点の回避を実現することができる．このとき，n はヌル運動をするジン

バル角速度である． 

 0C n  (2.66)

そして，CMG 系に入力するジンバル角速度指令値を以下の式(2.67)のように与える． 
T T 1( ) r  δ C CC T n  (2.67)

このとき， を特異点近傍で大きくなるように次の式(2.68)のように与える． 

2

0

0 ( )

1 ( )

m M

m m M
M





     

 

 (2.68)

ここで， 0 , M は設計パラメータである．これにより，式(2.67)の右辺は特異点近傍におい

て γn の項が支配的になり，このときジンバルは通常の駆動に加えてヌル運動をするように

なる．よって，特異点近傍でも適当なジンバル角速度指令値を得ることができ，かつその

付加された運動によってトルクは発生しないため，宇宙機の姿勢変更に対する影響はない．

ただし，前述の通り特異点が Elliptic 型である場合には，このヌル運動を生成することが出

来ない点が明らかになっている[12][38]． 
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(4) 特異点曲面を利用した特異点回避手法[58] 

特異点曲面を解析だけでなく，特異点回避手法に取り入れた例として高田・小島らの手

法が挙げられる．各特異点はトルクが出力できない方向のベクトルである特異ベクトルを

持つため，CMG が保持する角運動量の時間変化 hの向きが特異ベクトルに近い場合，参照

トルク指令値 rT 通りにはトルクを出力できない場合がある．そこで，元々用意しておいた

特異点および特異ベクトルの情報と現在 CMG が保持する全角運動量 h から，次式(2.69)で
特異点の影響をコスト ,SJ h h として評価する． 

 
7

,
1

ss

s

SJ 





    
h h hn h  

    
4

1
s gi si

i
  



   
(2.69)

ここで shn は 4 個の CMG が保持する全角運動量 h に最も近い特異点の特異ベクトル， ,gi si 

は各ジンバル角および特異点について符号を決定する値であり，±1 のどちらかの値を取る． 
この式で得られたコスト ,SJ h h とトルク指令値 rT から以下の式(2.70)，式(2.71)のように修

正トルク指令値 cT を求める． 

 0.1per cs r T g T  (2.70)

c r per T T T  (2.71)

ここで，βは-4，-3，・・・，3，4 であり，最大出力可能トルク以内に収まり，コスト ,SJ h h

が最も小さいときの値が採用される．また， csg は 4 個の CMG のジンバル軸方向ベクトル

である． 

 

(5) Hybrid Steering Logic 法[34][59] 

Frederick らにより提案された Hybrid Steering Logic は，CMG の内部特異点の種類に応じ

て Local gradient (LG)法と SDA 法をハイブリッドに使い分け，両者の駆動則のデメリットを

互いに補う手法である．LG法はトルク誤差を出力せずに特異点回避を行うことができるが，

内部特異点のうち Hyperbolic 型特異点に対してのみ有効であり，Elliptic 型特異点に対して

は回避ができない．一方の SDA 法は全ての内部特異点に対して有効であるが，特異点回避

の際にトルク誤差が大きく出てしまうというデメリットがある．Hybrid Steering Logic では，

LG 法と SDA 法を一つの駆動則に同時に適用，接近した特異点の種類を判別し，Elliptic 型

特異点の際には SDA 法を，Hyperbolic 型特異点の際には LG 法を採用する． 

Hybrid Steering Logic の駆動則は以下の式(2.72)のように表される． 

, T
T 0

SDA  
  

    
  

δ C h V V d  1 0
1

0
 (2.72)

本駆動則における特異点指標である αと βは以下の式(2.73)のように定義される． 
1

2

0

0

a m

b m

e e

e e



 

 

 

 

 





α

 (2.73)
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ここで， 1 2 0 0, , , , ,a b     は正のスカラ定数であり，m は可操作度を表す．ここで内部特異点

の種類の判別については，以下の式(2.74)に示す特異点定義行列Q を用いる． 

 
 
 

T

T

null
diag

null
i

   

   

   





 



Q N PN
N C

P h s

s C

 (2.74)

ここで， ih は i 番目 CMG の角運動量， s は任意の方向へのトルク出力を指す．内部特異点

の種類の判別の定義は以下の式(2.75)となる． 

 det 0Q ：Elliptic 型特異点 

 det 0Q ：Hyperbolic 型特異点 
(2.75)

Hybrid Steering Logic は全ての内部特異点を回避でき，かつトルク誤差を軽減し高精度な

姿勢制御が実現できる点，LG 法において生じるヌル運動によるジンバル駆動量を低減でき

るという点で優れた手法である．一方，Elliptic 型特異点の際には SDA 法を用いるため，こ

の際のトルク誤差は依然として課題である． 
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ここで，  1, ,3gi i   は C の特異値， gU ， T
gV はユニタリ行列である．また，このとき C

の擬似逆行列   1T T  C C CC は式(3.9)となる． 
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(3.9)

特異点近傍では，特異値 gi の中で最小である 3g が最初に 0 に近づくため，式(3.9)を以下

の式(3.10)のように修正することで特異点回避を行う． 
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Σ  (3.10)

このとき α は特異点近傍に近づくにつれて値が大きくなるように設計する変数であり，以

下の式(3.11)のように設定する． 

 Tdet
0e  


CC  (3.11)

ここで 0 は設計パラメータであり，正の定数として設定する．これより，CSCMG における

SDA 法による駆動則は式(3.12)のように表現される． 

 T
r g gSDA g r

  δ C T V Σ U T  (3.12)

次に，式(3.12)を VSCMG 駆動則である式(3.1)へ組み込むことを考える．  Q C D に

おいて，C を特異値分解した上で，特異点回避項を加えると新たな行列 SDAC は式(3.13)のよ

うに表せる． 
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(3.13)

ただし，  2
3 3 31 g g g     より  2

3 3 3g g g     の関係を用いた．以上より，SDA

法を適用した VSCMG 駆動則は式(3.14)の通り表現される． 
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軸周りに目標姿勢角  T60 0 0 degtarget θ まで姿勢変更を行い，そこから更に 

 T15 0 0 degtarget  θ へ向けて姿勢変更する Rest to Rest 連続姿勢マヌーバを行う．解析

に用いた宇宙機および CMG のパラメータを Table 3.1 に，駆動則における設計パラメータを

Table 3.2 に示す． 
本研究における数値解析では，他の CMG 特異点回避駆動則に関する先行研究[41][62]と同

様，物体上の任意の点の距離が普遍であると理想化した単一の三次元剛体の回転運動を取

り扱う．また，理想的な条件を仮定し駆動則の検証を行うという観点から，実運用時には

考慮すべき重力傾斜トルクや太陽輻射圧トルク，空気抵抗トルクといった外乱トルク，ホ

イールインバランス，ミッション機器や太陽電池パドルの駆動等に起因する内部擾乱トル

ク[63]，軌道の関係で受ける摂動力，および恒星センサや慣性基準装置(Inertia Reference Unit, 

IRU)といった姿勢角センサの誤差については仮定していない．姿勢制御系におけるフィー

ドバック制御器を PD 制御とした．また，姿勢マヌーバ開始時の機体の角速度と CMG ジン

バル角速度は，姿勢マヌーバ時の角速度に比べて非常に小さいため，ゼロと仮定する．こ

れらの仮定については以降の章の数値解析でも同様とする． 

提案手法による姿勢マヌーバプロファイルの設計およびジンバル角度フィードバック駆

動則の有効性を確認するため，Table 3.3 に示す三つの手法を同一の条件下で比較する．

Method 1 および Method 2 が比較手法，Method 3 が提案手法である．Method 1 では s が極小

値を取るよう目標終局ジンバル角度を設定する．Method 2 では姿勢マヌーバプロファイル

を設計せず，通常の Rest to Rest マヌーバとしている． 

 

  

(a) Triangle type (b) Trapezoid type 

Figure 3.5 Designs of the slew rate profiles profileω  of the spacecraft 
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Table 3.1 VSCMG and satellite parameters 

Parameters Value 

Wheel axis moment of Inertia siJ  0.110 kgm2 

Maximum angular velocity of gimbal axis max  57.3 deg/s 

Maximum angular acceleration of gimbal axis max 1.72×102 deg/s2 

Wheel rotational speed   6000 rpm ± 30% 

Maximum wheel angular acceleration max  2.29×102 deg/s2 (approx. 38rpm/s) 

Skew angle β 54.7 deg 

Initial gimbal angles  0tδ   T30.0 30.0 30.0 30.0 deg   

Initial wheel rotational speed  0tΩ   T6000 6000 6000 6000 rpm  

Spacecraft moment of inertia BI     

3

3 2

3
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×
×

×
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  

I  

 

 

Table 3.2 Design parameters 

Steering law parameters Value 

a 1.00 

b 1.81×103 

c 1.50 

0  5.00×10-2 

NK  5.00×10-1 

 

Maneuver profile parameters Value 

maxr  4.00 deg/s 

α 0.360 deg/s2 

γ 2.00 
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(a) Method 1 (a) Method 1 

(b) Method 2 (b) Method 2 

(c) Method 3 (c) Method 3 

Figure 3.6 Euler angle θ  of the spacecraft Figure 3.7 Weighting value sW  and gW  
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(a) Method 1 (a) Method 1 

(b) Method 2 (b) Method 2 

(c) Method 3 (c) Method 3 

Figure 3.8 Gimbal angles δ  Figure 3.9 Singular indices (condition numbers) 
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(a) Method 1 

 

(b) Method 2 

(c) Method 3 

Figure 3.10 Wheel rotational speed Ω  
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姿勢

を評価

ヌーバ

均お

を求め

 

Ste

ヌル

(a) T

Fi

コンセプ

 コンセプ.

案手法では，

各ジンバル角

定義する評価

れを実現する

バル駆動量の

る．なお，本

の累積値，す

，3 つの手順

よる駆動の評

は適切な初期

ep 1: 

勢マヌーバ開

価する．ジン

バで蓄積す

よび分散を求

める． 

ep 2: 

ル運動による

The conventi

igure 4.4 The

プトおよび提

プト 

，初期ジンバ

角度の組合せ

価関数に基づ

る．評価関数

の平均および

本論文ではジ

すなわち角変

順を経て姿勢

評価，Step 2で

期ジンバル角

開始前，現在

ンバル駆動量

る量の総和で

求める．同時

る初期ジンバ

onal method

e leveling effe

提案手法の概

バル角候補そ

せから姿勢マ

づいて探索的

数では駆動量

び分散を，特

ジンバル駆動

変位量として

勢マヌーバを

ではヌル運動

角の導出を実

在の初期ジン

量は，これま

で表される．

時に，特異点

バル角変更を
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ect of the gim

概要 

それぞれにつ

マヌーバを実

的に適切な初

量平準化に関

特異点からの

動量について

て定義する．

を行う．具体

動による初期

実施する．

ンバル角から

までの姿勢マ

次にジンバ

点からの距離

を経た場合の

mbal angular d

ついて姿勢マ

実施する動作

初期ジンバル

関する指標と

の距離に関す

て，ある単位

提案手法は

体的には，Ste

期ジンバル角

ら次の姿勢マ

マヌーバで蓄

バル駆動量の

離を評価する

の駆動を評価

(b) The 

displacement

マヌーバ開始

作予測シミュ

ル角を選定し

して各 CMG

する指標とし

位時間におけ

は姿勢マヌー

ep 1 では現在

角変更を経た

マヌーバを行

蓄積している

の偏りを評価

るために，可

価する．現在の

proposed me

ts of the CMG

始前にオフラ

ュレーション

し，ヌル運動

G が蓄積して

して可操作度

けるジンバル

ーバ開始前を

在の初期ジン

た駆動の評価

行った場合の

る量と次の姿

価するために

可操作度の時

の CMG ジン

ethod 

Gs 

ライン

ンを行

動によ

ている

度を考

ル回転

を起点

ンバル

価，Step 

の駆動

姿勢マ

に，平

時刻歴

ンバル



 

 

角度の

定時間

および

生成時

ーバ

バで蓄

表され

 

Ste

求

よって

回る

始時の

運動は

 

Ste

開始前

ヌル運

機が姿

義され

 

 

4.2.2.

ヌル

初期ジ

minr 

散が有

間に応

より以

ジンバ

の組合せを起

間間隔にて抽

び初期ジンバ

時間を 5 秒，

を行った場合

蓄積してい

れる．Step 1

ep 3: 

めたジンバル

て評価値とす

ものの中で，

の初期ジンバ

は実施せず，

ep 3 において

前にヌル運動

運動を行って

姿勢マヌーバ

れる SDA 法

#
r= =δ C T VΣ

  

1

#
SDA



 



Σ

 宇宙機運.

ル運動を挿入

ジンバル角の

maxr r  を設

有利となるよ

応じて設定す

以降のマヌー

バル角度はほ

起点とし，そ

抽出し，初期

バル角候補の

抽出時間間

合のジンバル

る量，ヌル運

と同様に，ジ

ル駆動量の平

する．Step 2

，評価値が最

バル角度とす

現在のジン

て適切な初期

動を行う段階

ている間，宇

バを行う段階

法を採用し，

T#
SDA rΣ U T  

1

2

1 0
0 1

0 0

0 0






運用期間中に

入することに

のずれを考慮

設定する． mr
ような条件で

する．宇宙機

ーバにおいて

ほぼ一致する

そこからヌル

期ジンバル角

の抽出時間間

間隔を 0.5 秒

ル駆動量を求

運動による量

ジンバル駆動

平均，分散お

2 で求めた評

最も小さくな

する．Step 1

ンバル角度の

期ジンバル角

階を経て，実

宇宙機は他の

階では，CM

フィードバ

 2
3 3

0
0

0

  

における提案

に伴う駆動量

慮し，複数回

min は既存手法

で決められる

機に加わる外

て CMG が特

る傾向がある
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ル運動により

角候補として

間隔は設計パ

秒と設定して

求める．ジン

量，および次

動量の平均お

および可操作

評価値の中か

なるジンバル

で求めた評

の組合せを初

角が選定され

実際に姿勢マ

の観測ミッシ

MG がトルク

ック制御則










 

案手法の適用

量の増大およ

回姿勢マヌー

法と比較した

る． maxr はヌル

外乱トルクを

特異点を通過

る[43]．このた

り到達可能な

て用意する．

パラメータで

いる．各候補

ンバル駆動量

次の姿勢マヌ

および分散，可

作度の時刻歴

から、Step 1 で

ル角度の組合

価値を下回

初期状態とし

れた後，提案

マヌーバを行

ションを行っ

を出力する際

により特異点

用間隔 

よび複数回姿

バにおける提

た場合，ジン

ル運動挿入に

を仮定せず，

過しない場合

ため直前と同

なジンバル角

なお，ヌル

であり，本論

補を初期状態

量は，これま

ヌーバで蓄積

可操作度の時

歴の値を定義

で求めた評価

合せを選び、

る条件がない

して姿勢マヌ

手法は CMG

行う段階へ移

っていないも

際の駆動則と

点に対処する

姿勢マヌーバ

提案手法の適

ンバル駆動量

による提案手

かつ初期ジ

，マヌーバ開

同様のパター

角度の組合せ

ル運動の生成

論文ではそれ

態として姿勢

までの姿勢マ

積する量の総

時刻歴を求め

義した評価関

価値よりも値

姿勢マヌー

い場合には，

ーバを開始

G が姿勢マヌ

移行する．な

ものとする．

として式(4.1

る． 

バを経て蓄積

適用間隔 r の

量の平均およ

手法の効果継

ジンバル角変

開始時と終了

ーンにてジン

せを一

成時間

れぞれ

勢マヌ

マヌー

総和で

める． 

関数に

値が下

ーバ開

ヌル

する． 

ヌーバ

なお，

宇宙

1)で定

(4.1)

積する

の範囲 

よび分

継続期

変更に

了時の

ンバル



 

 

駆動

ジンバ

ない状

する．

析的に

ついて

 

 4.3.

4.3.1.

各

 1,α 
動を行

トル

C

こ

iC 

はヤ

を式(

次に



 

なお，

ここで

それぞ

る時刻

を行えるが，

バル角の間に

状態となる．

．ヌル運動挿

に設定する必

ては，以降の

提案手法

 初期ジン.

CMG ジン

, nα と置く

行うことによ

n は式(4.2)を
  C n 0  

こ で n

  11 i
iM   i

コビ行列 C

(4.3)にて置き

sJ


   


CC

にスカラ値 γ
6

6

m
m       




 


　　

  dem 

，ヌルベク

fo

     fo


  



n
nn
n

　

で，k は正の

ぞれのジンバ

刻を t0，ヌル

，複数回これ

にわずかなず

．この段階に

挿入による効

必要がある．

の節で示す．

法に関する定

ンバル角候補

ンバル駆動量

く．宇宙機が

より，4 つの

を満たす[38]．

 1 2 3C C C

1, 4i   はヤ

から i 列目を

き換える． 

1

1

1

cos cos
sin

cos sin

 


 






γを式(4.4)の

for m
 for m

 

 

　　　

　　　

 Tt  C C  

トルについて

for k

for k





 

 

n

n

　　　

　　　

のスカラ定数

バル角速度

ル運動を継続

れを繰り返す

ずれが蓄積，

にいたるまで

効果持続は姿

本論文での

 

定式化および

補の準備 

量を平準化

が非観測状態

のジンバル角

 

T3 4C は

ヤコビ行列の

を取り除いた

2

2

2

sin
cos co

cos sin

 





のように設定

1
1




 

ては，ジンバ

limit

limit








 

数であり，本

リミットを表

続させる最大
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すうちに計算

ある段階で

でに，再度ヌ

姿勢マヌーバ

の具体的な mr

び設計手順

させるため

態であるとき

角の組合せを

ヌ ル 運 動

の余因子，M

た行列，γは

3

3

cos c
os sin
n cos s


 
 

定する． 

バル角速度の

本論文では k =

表す．また，

大の時刻を t1

算誤差などに

でヌル運動挿

ヌル運動を挿

バのパターン

max 設定のユー

の n セッ

，CMG は制

変化させる

動 を 行 う

 deti iM  C は

スカラ値であ

3 4

4

os sin
cos

in cos


 

 



の制約値に応

= 2 と設定し

非観測状態

とおく．この

により初期ジ

挿入直後と同

挿入し初期ジ

ンによって異

ースケースお

トの初期ジ

制御トルクを

ことが可能で

角 速 度

はヤコビ行列

ある．ここで

4n
cos
sin










 

応じてノルム

している． li

態においてヌ

の間において

ジンバル角と

同様の駆動が

ジンバル角を

異なるため数

および判断基

ジンバル角候

を伴わないヌ

である．ヌル

ベ ク ト

列の小行列式

で，ヤコビ行

ムを修正する

imit は 4 つの

ヌル運動を開

て，一定時間

と終局

が行え

を修正

数値解

基準に

候補を

ヌル運

ルベク

(4.2)

ル ，

式， iC

行列 C

(4.3)

(4.4)

． 

(4.5)

CMG

開始す

間 t 毎



 

 

に n セ

と定義

なお，

 

4.3.2.

初期

角度の

補の

関数で

可操作

散に

制効果

評価関

まず

の急激

式(2.5

積を評

たが，

研究で

する．

セットの初期

義すると，p

 0
1

j

j
p

t


α n

，組合せ候補

 評価関数.

期ジンバル角

の組合せか

中から本節で

では，著者

作度の項に加

関する項を追

果を，ジンバ

関数の定式化

ず，評価関数

激な動きは，

56)で定義さ

評価する．著

，特異点近傍

では評価に改

． 

Figure

期ジンバル角

p 番目の初期

p t t   

補数はこれよ

数の設計 

角候補それぞ

ら姿勢マヌー

で定義する評

らによる先行

加え，新たに

追加する．可

バル駆動量平

化にあたり定

数第一項にお

駆動中の可

れた可操作

著者らによる

傍におけるジ

改良を加えた

 4.5 Definitio

角度候補を抽

期ジンバル角

より，  1j t

ぞれについて

ーバを実施す

評価関数によ

行研究[45]にお

に姿勢マヌー

可操作度の項

平均・分散の

定義する記号

おける可操作

可操作度の値

作度の時刻歴

る先行研究で

ジンバルの急

た．可操作度

on of the sym
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抽出する．ヌ

角組合せ候補

1 0t t  とな

て姿勢マヌー

する動作予測

よって適切な

おいて考慮し

ーバ中の 4 つ

項により特異

の項により駆

号と運用シー

作度に関する

値が 0 に近づい

m(t)に対し，

では可操作度

急激な動きと

度に関する評

mbols in relati

ル運動中の

補は式(4.6)の

なる． 

ーバ開始前に

測シミュレー

な初期ジンバ

している特異

つのジンバル

異点近傍での

駆動量抑制

ーケンスとの

る評価項目を

いた際に発生

定義したあ

度の平均を取

とより強い相

評価関数第一

on to multipl

ジンバル角速

ように表され

にオフライン

ーションを行

バル角候補を

異点からの距

ル駆動量につ

の急激なジン

・平準化の効

の関係を Figu

を定式化する

生するという

る閾値 mthを

取ることで駆

相関関係を持

一項 S1 を式(

e attitude ma

速度を  t n

れる． 

ンにて各ジン

行い，抽出し

を選出する．

距離の指標と

ついての平均

ンバルの動き

効果を評価す

ure 4.5 に示す

る．特異点近

う関係を考慮

を下回る部分

駆動を評価し

持たせるため

(4.7)のように

aneuvers 

4 1R 

(4.6)

ンバル

した候

評価

となる

均・分

きの抑

する．

す． 

近傍で

慮し，

分の面

してい

め，本

に定義
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      1 2
1

1, ,
kq

th s s th
p

S j m m t p t t for  m m t     j n


       　  (4.7)

次に，ジンバル駆動量に関する評価項目を定式化する．いま想定する姿勢マヌーバが運

用開始時点から k 番目であると仮定する．k 番目姿勢マヌーバ開始時刻を t2，終了時刻を t3，

微小時間 st を姿勢マヌーバシミュレーションにおけるサンプル時間とすると，自然数(The 

counting number) kq は  3 2k sq t t t   にて定義される．k 番目の姿勢マヌーバにおいて CMG

が蓄積するジンバル駆動量  sum kδ は式(4.8)のように定式化される． 

     2
1

, ,
kq

sum
i s s

p
k j k t p t t



   δ δ  (4.8)

式(4.8)における 4 つのジンバル駆動量 sumδ に対し，平均と分散を式(4.9)および式(4.10)にて

定義する． 

     
4

2
1 1

1, , ,
4

kq
ave

i s s
i p

k j k j t p t t 
 

 
    

 
    (4.9)

       
2

4

2
1 1

1, , , ,
4

kq
var ave

i s s
i p

k j k j t p t t k j  
 

 
     

 
    (4.10)

評価関数第二項 2S では，初期ジンバル角組合せ変更により，4 つの CMG におけるジンバ

ル駆動量を低減させ，かつ分散を小さくすることを目的とする．4 つの CMG における駆動

量の平均と分散のトレードオフを考慮し，式(4.11)にて定義する． 

 2 1 2 1, ,ave varS j    j n        (4.11)

ここで， 1 ， 2 は重みに関する任意の正のスカラ値である．式(4.7)および式(4.11)より，評

価関数の第一項および第二項のオーダーを揃えた上で，最終的に評価関数を式(4.12)のよう

に定義する． 

     1 2

1 2

1, ,
S j S j

S j K    j n
S S

     (4.12)

ここで， 1S ， 2S はそれぞれ式(4.7)および式(4.11)における  1S j ，  2S j の平均値を表す．ま

た，K は重みに関する任意の正のスカラ値であり，評価関数において可操作度とジンバル駆

動量の間のトレードオフを設定する．式(4.12)より，n セットの初期ジンバル角候補の中か

ら，評価関数値が最小となるセットが式(4.13)に示す，求めるべき初期ジンバル角 suα となる． 

 min 1, ,su S j      j n   α   (4.13)

現在のジンバル角の状態から，初期ジンバル角 suα へはヌル運動に従い姿勢を乱すことな

く遷移させる．その後，式(4.1)に示す SDA 法により駆動を行い，姿勢マヌーバを実施する．

なお姿勢制御系はフィードバック系を構成しており，未知外乱に対してはこれで対応する． 
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に示す．また，各 Case における可操作度の時刻歴を Figure 4.7 (a)に，可操作度指標  1S j お

よびジンバル駆動量平均  ave j ，分散  var j の値を Figure 4.7 (b)に示す．なお，Figure 4.7 (b)

では単一のグラフ上で複数項目の値を比較するため，分散  var j については  var j の値

をプロットしている．Case 1 (K = 0.00)にて評価関数内で可操作度指標を考慮しなかった場

合，Figure 4.7(a)に示すように CMG は駆動完了後も特異点近傍にとどまり，次の姿勢マヌー

バにとって好ましくない．一方 Case 2 (K = 2.00) は Case 3 (K = 0.10)と比較しても，ジンバ

ル駆動量平均・分散および可操作度の 3 つの観点からバランスのとれた駆動を実現できて

いる．このようなケーススタディから，本研究では 2.0K  と設定した．この時，式(4.13)に

もとづき適切な初期ジンバル角候補として式(4.18)の値を算出した． 

   T| 7 16.2 16.2 76.2 76.2 degsu j j      α α  (4.18)

 

(3) 単一姿勢マヌーバの解析結果 

式(4.18)にて導出された初期ジンバル角を用いて姿勢マヌーバを行った場合の姿勢角につ

いて，既存手法と比較した結果を Figure 4.8 に示す．なお，今回設定した姿勢マヌーバでは，

CMG は特異点を通過していない．既存手法，提案手法，提案手法におけるヌル運動分につ

いてそれぞれ 1 回の駆動終了後のジンバル駆動量を Figure 4.9 に示す．同様に，ジンバル角

加速度の時刻歴について Figure 4.10 に示す． 

Figure 4.8 より，提案手法と既存手法で目標値に対する追従精度に大きな差はみられず，

いずれも所望の姿勢マヌーバを実現できている．加えて Figure 4.9 (b)より，駆動量の平均と

分散に関して，既存手法では 2 41.16 10 , 1.43 10ave var      ，提案手法 (Case2)では

1 39.23 10 , 3.41 10ave var      となり，提案手法の適用によりジンバル駆動量抑制および平

準化を行う効果があることが確認できる．Figure 4.9 (a) に示すように，既存手法において特

異点を通過しない姿勢マヌーバでは特定の CMG（特に CMG 1，CMG 3）に駆動量が偏る傾

Table 4.2 Parameter settings 

Conditions Simulation Results 

 Weighting factor K Nomination number j 
Suitable set of initial gimbal 

angles suα  

Conventional - 1 [0.00 0.00 0.00 0.00]T deg 

Case 1 0.00 3 [30.4 -30.4 30.4 -30.4]T deg 

Case 2 2.00 7 [-16.2 16.2 76.2 -76.2]T deg 

Case 3 0.100 8 [-30.5 30.5 90.5 -90.5]T deg 
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向があり，同一の姿勢マヌーバが複数回繰り返される場合にはこの偏りが更に増幅される．

この点から Figure 4.9 (b)に示すように，提案手法では駆動量の平準化が達成されている．こ

こで Figure 4.7 (a)より，提案手法(Case 2)の方が既存手法と比較し可操作度を全体的に高い値

で保っており，より特異点から離れて姿勢マヌーバを行えている．このことは，特異点に

近づいた際に生じる急激なジンバルの動きが抑制できることを意味しているが，特異点を

通過しない今回のケースにおいては Figure 4.10 からその傾向は顕著には見られない．この効

果は，姿勢マヌーバ中に CMG が特異点を通過するケースにおいてより顕著に出ることにな

るだろう． 

 

(4) 複数回姿勢マヌーバの解析結果 
複数回マヌーバにおける提案手法適用間隔の最小値 minr を設定する．同一姿勢マヌーバの

複数回繰り返し回数に対するジンバル駆動量の平均と分散を Figure 4.11 に示す．Figure 

4.11(b)より同一の姿勢マヌーバを複数回繰り返した後には，提案手法では既存手法と比較し

て分散を低く抑えている．ただし，提案手法では姿勢マヌーバ開始前にヌル運動を実行す

ることで，この分の駆動量 91.1ave  が前もって追加されるため，ジンバル駆動量平均の観

点からヌル運動は一定マヌーバ回数の間隔を空けて挿入する必要がある．Figure 4.11 (a)より，

本ケースでは提案手法は 4 回以上の姿勢マヌーバに対して 1 回の適用が適切である． 
次に，ヌル運動による効果が継続する範囲としての最大のマヌーバ回数間隔 maxr を設定す

る．姿勢マヌーバの繰り返し回数 r に対し，ヌル運動により設定した初期ジンバル角からの

ずれを Figure 4.12 (a)に示す．また，ヌル運動実施直後の姿勢マヌーバ(r = 1)とその後 100 回

おきの姿勢マヌーバ(r = 100, 200, 300, 400, 500)における可操作度時刻歴とジンバル駆動量

の比較を Figure 4.12 (b)および(c)に示す．Figure 4.12 (a)におけるマヌーバ開始時初期ジンバ

ル角のずれ，および Figure 4.12 (b)における r = 1 での可操作度初期値からのずれを確認し，

本研究では max 300r  と設定する．すなわち，式(4.17)より本研究における適用間隔 r は以下

の式(4.19)の範囲で設定する． 

4 300r   (4.19)
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Figure 4.6 Time histories of null motion 

 

(a) Time histories of manipulability (b) Each term on evaluation function 

Figure 4.7 Case study of parameter K 

 

 
Figure 4.8 Time histories of Euler angle (Case 2) 
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(a) The conventional method (b) The proposed method (Case 2) (c) Null motion (Case 2) 

Figure 4.9 Gimbal angular displacements, related to term S1 in the evaluation function 
 

  

(a) The conventional method (b) The proposed method (Case 2) 

Figure 4.10 Time histories of gimbal angular acceleration 
 

(a) Average (b) Variance 

Figure 4.11 Transition of the average and variance of the gimbal angular displacements according to 

the numbers of maneuvers 
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すケースにおける駆動パターンの傾向を分析し，提案手法の適用間隔設定に対する指針を

得た．ヌル運動自身による駆動量増加分および複数回姿勢マヌーバの繰り返しによる初期

ジンバル角の誤差蓄積を考慮し，提案手法の適用間隔は設定される．4-skew 配置 CMG モデ

ルに対する数値解析により，提案手法において姿勢マヌーバの性能を損なうことなく，ジ

ンバル駆動量の低減および平準化を行う効果が示された．今後の課題としては，特異点を

通過する単一の姿勢マヌーバを行うケース，および任意の目標姿勢角が都度与えられ姿勢

マヌーバを繰り返すケースにおいて提案手法の有効性を確認する点が挙げられる． 
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で，記号†は

電力マネ

 宇宙機か.

研究では宇

thetic Apertu

ギー装置とし

こで SAR は

クロ波を利用

数，およびコ

て数 m 以下

m 以上の高

オーダー程度

した衛星のイ

下では，これ

場合の符号を

格出力にて発

日陰から日照

変化する[80]

u Ru  

 
4 4 4 4

4 4 4


 

 





C I
I
0

T
3

4

3
1
4

e

i

w

w




 
 



Ω

Ω

3w は正の定数

る最適化問題

 1T
TP


QWQ L

ルランクでな

1
2

TP



 

W L I
†

はある行列に

ネジメント手

からの要求電

宙機におけ

ure Radar, SA

してバッテリ

は太陽光が利

用したレーダ

コヒーレント

下の地上分解

度からマイ

度の送信 RF

イメージを F

れらの電力に

を正，放電す

発電し，日陰

照に遷移する

ため，実際に




 

T

4 1
1

i 

 
  

 1

数である．式

題を解くこと

T
P  QWR

ない場合，次

1 1
2 2


 


I W QW

におけるムー

手法の提案

電力 

る電源とし

AR)，VSCM

リーおよび V

利用できない

ダである．S

ト性（可干渉

解能を得るも

クロ波を放射

電力と，数

Figure 5.5 に

について定式

する場合を負

陰時には発電

る場合，太陽

には発電電力
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式(5.6)を満た

とで，次の式

T  
R  

次式を用いる

1
T2



 

Q WR
†

ーア・ペンロ

して太陽電池

MG ジンバル機

VSCMG/IPA

夜間，降雨や

SAR では宇宙

渉性）を利用

ものである．

射して地表か

数 m 以上のア

に示す． 

式化する．こ

負と定義する

電は行わない

陽電池のアレ

力は太陽電池

たすという制約

式(5.11)および

る． 

ローズの擬似

池パドルを，

機構，および

CS を想定す

や雲で覆われ

宙機の軌道運

用して，数 km

一方宇宙機

からの微弱な

アンテナが必

ここで，蓄エ

る．太陽電池

いと仮定する

レイ温度はお

池素子の温度

約条件のも

び式(5.12)の駆

似逆行列を表

負荷として

びその他ベー

する． 

れた天候時に

運動とそれに

m 以上の等価

に搭載される

な受信信号を

必要になる[79

エネルギー装

池パドルにつ

る．なお，周

おおよそ摂氏

度特性に依存

と，式(5.8)の

駆動則を導出

表す． 

て合成開口レ

ース負荷を，

にも観測が可

によるドップ

価的な開口径

る SAR セン

を受信するた
9]．SAR セン

装置からみて

ついては，日

周回軌道上で

氏-80 度から+

存する[81]．本

(5.8)

(5.9)

(5.10)

の評価

出する． 

(5.11)

(5.12)

レーダ

蓄エ

可能な

プラー

径を実

ンサは

ため，

ンサを

て充電

日照時

で宇宙

+70 度

本研究



 

 

では先

す[82]

ここで

格出力

SA
力 SAP

ここで

SAR

VS

いては

その変

はジ

ここで

ル角速

種搭載

の値

式(

(5.18)

先行研究のモ

．ある時刻に

flag N
PV PV PP p P




1
0

flag
PV

  s
p

  
 


で， flag
PVp はあ

力を表す． 

AR について

AR を次の式(
flag

SAR SARP p P 


1

0
flag

SAR

  
p

  n
 


で， flag
SARp はあ

の定格消費

SCMG につい

は太陽電池パ

変換効率につ

ンバル角速度

4

1

total
CMG

i
P




  




で ,peak stby
CMG CMGP P

速度の取り

載機器は常に

を持つ一定値

(5.13)から式

)のように表

モデル化を適

における発生

NRP
PV  




sunlight
eclipse

 

ある時刻での

ても観測時に

(5.15)および

NRP
SARP  

 


observe
non observe

ある時刻での

電力を表す．

いてはジンバ

パドルからの

ついては次節

度に線形に比

max

peak stby
CMG CMGP P


 

 

G はそれぞれ

うる上限値，

に一定の電力

値と仮定する

式(5.17)および

表す． 

適用し，この

生電力 PVP を

の日照／日陰

のみ定格電力

式(5.16)のよ

 

の SAR によ

． 

バルモータの

の発電電力の

節で述べる．

比例すると仮

  stby
i CMGt P







れジンバルモ

 i t は i 番

力を消費して

る． 
び baseP の総和

Figure 5.5
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の特性を考慮

を次の式(5.13

陰の区別を示

力を消費す

ように表す．

よる観測時／

の消費電力を

のうち余剰分

ある時刻に

仮定し，次の





 

ータの最大

番目 VSCMG

ていると仮定

和を取り，宇

5 Image of SA

慮せずステッ

3)および式(5

示すフラグ，

ると仮定する

 

／非観測時の

をモデル化す

分を貯める蓄

におけるジン

の式(5.17)のよ

消費電力お

G のジンバル

定し，ベース負

宇宙機におけ

AR satellite

ップ関数とし

5.14)のように

NRP
PVP は太陽

る．ある時刻

の区別を示す

する．IPACS ホ

蓄エネルギー

ンバルモータ

ように表す．

よび待機電力

ル角速度を表

負荷による消

ける要求電力

して単純化し

に表す． 

陽電池パドル

刻における消

すフラグ， SP

ホイール部分

ー装置として

タの消費電力

 

力， max はジ

表す．その他

消費電力 basP

力の総和を次

 

して表

(5.13)

(5.14)

ルの定

消費電

(5.15)

(5.16)

NRP
SARP は

分につ

て捉え，

力 total
CMGP

(5.17)

ジンバ

他，各

se を負

次の式



 

 

 

5.3.2.

式(

ここで

充放電

生じ

では一

適切な

よう

や広い

指し

電深度

ッテ

ここで

が 1C

充放電

ッテ

式(

して次

ここで

に充電

る場合

 ,total
reqP t P 

 バッテリ.

(5.18)の要求

total ref
req BATTP P

で， ref
BATTP は

電を繰り返す

る[83]．加え

一般的にバ

な温度範囲

に能動的な温

い SOC 範囲

C レートが

度や満充電状

リーで満たす

tota
reqall

r
BATT

P
C

E


で，バッテリ

C を超えるよ

電を分担する

リー電力 re
BAP

1

1

re

ref tota
BATT req

re

P

P P

P


 



(5.19)および

次の式(5.22)

ref tota
IPACS reqP P

で，IPACS の

電（放電）が

合，IPACS は

 PV SARP t P

リー長寿命化

求電力 total
reqP を

ref
IPACSP  

はバッテリー

すほど，また

て極端な低温

ッテリーの周

（リチウムイ

温度制御を行

囲での利用と

一定以上の閾

状態に至らな

すとした場合

al

BATTE
 

リーのエネル

ようであれば

る．1C 充放

ef
ATT は次の式





C
eq BATT

al
BATT

C
eq BATT

if  C

if  C

if  C







び式(5.21)より

)となる． 

al ref
BATT BATTP 

のエネルギー

が要求され，

は設計範囲を

   ,total
CMGt P t

化の考慮 

を IPACS とバ

による電力

た，広い SO

温・高温環境

周辺をサーマ

イオンバッテ

行っている[8

いう二つの

閾値を超えな

ないように意

合の C レート

ルギー変換効

ばその超えた

放電に相当す

(5.21)のよう





1

1

1

all
r

all
r

all
r

C

C

C





 

 

り，VSCMG/

T IPACS  

ー変換効率

ホイール回

を超える動作
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 baseP   

バッテリーに

を表す．一般

OC 範囲で利用

境下での充放

マルシール

テリーの場合
84]．そこで本

劣化要因に着

ないよう，ま

意図し， ref
BATP

トを次の式(5

効率 BATT は 0

た分の電力は

する電力 1C
reqP は

うに表される

/IPACS で担

IPACS は 0 

回転速度 Ωが

作は行わず，

により次式(5

般にリチウム

用するほど容

放電も主要な

ド等により囲

合，摂氏 10

本研究では温

着目し，バッ

また，SOC が
f
TT を導出する

5.20)のように

0 1BATT  な

IPACS が分

は理想的には

． 

うべき電力は

1IPACS  なる

が上限値 maΩ

バッテリー

.19)のように

ムイオンバッ

容量低下や内

な劣化要因と

囲うとともに

度から 25 度

温度環境を除

ッテリーセル

が一定の範囲

る．仮に，要

に計算する．

なる定数であ

分担し，バッ

は 1 1C
req BATP E

はエネルギー

定数である

ax （下限値Ω

ー側にて充電

に表す． 

ッテリーは急

内部抵抗の増

となるが，宇

にヒータを用

度の範囲）と

除く急速な充

ルの長寿命化

囲内を超え深

要求電力全て

 

ある．この際

テリーは 1C

TT であるため

ー変換効率を

．ただし，I

minΩ ）に達し

電（放電）を

(5.18)

(5.19)

急速な

増大が

宇宙機

用いて

となる

充放電

化を目

深い放

てをバ

(5.20)

際 all
rC

C 分の

め，バ

(5.21)

を考慮

(5.22)

IPACS

してい

行う． 



 

- 78 - 
 

SOC の値と total
reqP の符号に応じた ,ref ref

BATT IPACSP P の計算式を Table 5.1 に示す．また， ,ref ref
BATT IPACSP P

の電力分配はバッテリーの SOC， total
reqP の符号，およびホイール回転速度 Ωの値に応じて例

外を設ける．例外を適用する際の判断基準のうち，バッテリーの SOC に関しては上限およ

び下限の閾値をそれぞれ max
thSOC および min

thSOC として定義する． 

 

・ [例外 1] SOC が max
thSOC 以上で更に充電が要求される場合，C レートの値に依らず全

て余剰電力は IPACS へ充電する．ただし全ての Ωが上限値 maxΩ にて飽和する場合，

この電力は余剰とみなし，宇宙機の外へ熱 outQ として放出する． 
・ [例外 2] SOC が min

thSOC 以下で充電が要求される場合( 0total
reqP  )，C レートの値に依ら

ず全ての余剰電力はバッテリーへ充電する． 
・ [例外 3] SOC が min

thSOC 以下で更に放電が要求される場合( 0total
reqP  )，全ての電力を

IPACS が供給する．ただし全ての Ωが下限値 minΩ にて飽和する場合，全てバッテリ

ーにて放電を行う． 
 
これらの分配法則にもとづき，バッテリーとともに VSCMG/IPACS を式(5.11)および式

(5.12)の駆動則により駆動させることで，宇宙機の姿勢制御と電力マネジメントを同時に行

う． 

 



 

 

 

 5.4.

5.4.1.

観測

周回

想定す

につい

数値解析

 解析条件.

測センサとし

における軌道

する．数値解

いては，第

バ
ッ
テ
リ
ーSO

C

SOC SO

min
thSOC

        SOC
              SO



SOC SO

Tab

析 

件 

して SAR を

道上でスポッ

解析に用いた

3 章の数値解

要求電

[例外1]

[例外2]

total
reqP

if   

  







if   

  




B

I

P

P





if   

  




　

B

I

if   

  P

  P

max
thOC

max
thOC



min
thOC

ble 5.1 Power

を搭載したリ

ットライトモ

たパラメータ

解析における

電力

（充電）

]

]

0

max

0
0

ref
BATT
ref

IPACS
total

out req

 

P
P
Q P









Ω Ω

max

0

ref total
BATT req

ref
IPACS

 

P P

P









Ω Ω

0

ref total
BATT req B

ref
IPACS

P P

P





min

0ref
BATT
ref total

IPACS req

 

P
P P 

 





Ω Ω Ω



min

1

1

C
req

ref total
BATT req

C
req

ref total
IPACS req

 

P

P P

P

P P







 



 



 

Ω Ω Ω
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r distribution

モートセン

モードにより

タを Table 5.

る条件で述べ

BATT

BATT

max

IPACS

Ω







max

all
BATT r

all
BATT r

all
BATT r

ref
BATT BATT I

if  C

if  C

if  C

P







 







Ω

n of ,ref r
BATT IPP P

シング衛星が

り複数回地表

.2 に示す．な

べた通りとす

[例外3]

total
reqP

m

ref
BATT

ref
IPACS

if    

 P

 P

Ω

ref
BA

ref
IPA

if    

P
  

P





Ω

m

ref
BA
ref

IPA

if    

P
  

P





Ω

ref
BA

ref
IPA

if    

P
  

P





Ω





1

1

1

IPACS





ef
PACS  

が Figure 5.6

表の観測を行

なお，その他

する． 

（放電）0



min max

1

1

C
req BAT

total
T req BAT

C
req BAT

total re
S req BA

<

P

P

P

P P











 



 

Ω Ω

min

0

ef total
ATT req BAT

ef
ACS

P 







Ω

min max

0ef
ATT
ef total
ACS req IPA

<

P 







Ω Ω

min

0

ef total
ATT req BAT

ef
ACS

P 







Ω

6 に示すよう

行うミッショ

他の数値解析

 
 




1

1

1

all
TT r

all
TT r

all
TT r

ef
ATT BATT IPACS

if  C

if  C

if  C

 





 

TT

ACS

TT

 

うに 1

ョンを

析条件



S



 

 

IPA

量 m
IPE

性 sJ

大で持

ットの

定す

ため，

次に

Figur

この

ドに

りの姿

電力

示す

C

C

Case 

ーの試

ムイオ

 

ACS 各ホイ

max
PACS を，バッ

およびホイー

持てるエネル

の部分の値を

るが，予期せ

，初期状態Ω

に 1 周回にお

re 5.8 に示す

うち日照時間

より複数回地

姿勢角速度を

 
1

2

3

r

ref r

r

t





 


ω

力分配則にお

2 Case を想

Case 1： SO

Case 2： SO

1 での tSOC

試験において

オンバッテ

ールの max ,Ω

ッテリーのエ

ール回転速度

ルギー量との

をパラメータ

せぬ外乱によ

0Ω は同一で

おける日照／

す．宇宙機は

間が 3742 s，

地表の観測を

をそれぞれ次

 
 
 

2

3

0.

0.

0.0

ref

ref

ref

t
t
t




  
 



おけるバッテ

定する．なお

max 80thOC  %
max 80thOC  %

min
thC について

て良く用いら

リーが実際に

Figure 5.6 E

min,Ω につい

エネルギー容

度の最大値Ω

の関係を Fig
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Table 5.2 Parameters for simulation 

Symbol Value Unit 

sJ  0.700 kgm2 

1w  1.00×10-4 - 

2w  1.00 - 

3w  2.00×10-3 - 
NRP

PVP  3.00×103 W 
NRP

SARP  4.00×103 W 
peak

CMGP  95.0 W 
stby

CMGP  11.0 W 

max  57.3 deg/s 

baseP  680 W 

BATTE  1.50×103 Wh 
max
IPACSE  1.73×103 Wh 

BATT  0.850[86] - 

IPACS  0.900[87] - 

0δ (Initial gimbal angles) [15.0 -15.0 15.0 -15.0]T deg 

0Ω (Initial wheel rotational speed) [2.00 1.60 1.10 0.600]T×104 rpm 

maxΩ  [2.10 2.10 2.10 2.10]T×104 rpm 

minΩ  [0.600 0.600 0.600 0.600]T×104 rpm 

Spacecraft moment of inertia BI     

3

3

3

1.50 10 0 0
0 1.50 10 0
0 0 1.50 10

B

×
×

×

 
   
  

I  kgm2 

 

 

Table 5.3 Simulation Methods 

Method number Energy storage function Attitude control function 

Method 1 (Comparative method) Battery only VSCMG 
Method 2 (Comparative method) IPACS only VSCMG 

Method 3 (Proposed method) Battery + IPACS VSCMG 
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Figure 5.7 Example of relationship between energy capacity of IPACS max

IPACSE  and sJ , maxΩ  

 

 

Figure 5.8 Profile of sunlight/eclipse and SAR obsertvation mission 

 

(a) Case 1 (b) Case 2 

Figure 5.9 Error of Euler angle of the spacecraft 
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(a) Case 1 (b) Case 2 

Figure 5.10 Power requirement (Method 1) 

(a) Case 1 (b) Case 2 

Figure 5.11 Power requirement (Method 2) 

(a) Case 1 (b) Case 2 

Figure 5.12 Power requirement (Method 3) 
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(a) Case 1 (b) Case 2 

Figure 5.13 Gimbal angles (upper) and wheel rotational speeds (lower) (Method 1) 

(a) Case 1 (b) Case 2 

Figure 5.14 Gimbal angles (upper) and wheel rotational speeds (lower) (Method 2) 

(a) Case 1 (b) Case 2 

Figure 5.15 Gimbal angles (upper) and wheel rotational speeds (lower) (Method 3) 
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(a) Case 1 (b) Case 2 

Figure 5.16 Condition number of Jacobian matrix (Method 1) 

(a) Case 1 (b) Case 2 

Figure 5.17 Condition number of Jacobian matrix (Method 2) 

(a) Case 1 (b) Case 2 

Figure 5.18 Condition number of Jacobian matrix (Method 3) 
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した上で逐次指令値を計算するケースが多い．この場合特異点近傍で生じる急激なジンバ

ル駆動が故障を誘発する恐れがあり，ハードウェアにとっては望ましくない．一方，仮に

特異点を通過せず宇宙機が姿勢マヌーバを複数回繰り返すと，特定の CMG に駆動量が偏る

ケースが確認され，これも同様にハードウェアにとっては望ましくない．本論文ではこの

問題に対し，CMG ジンバル駆動パターンはステアリング開始時の初期角度の組み合わせに

依存する性質に着目した．従来，”Preferred gimbal angles”として特異点回避に用いられてき

た手法を応用し，姿勢マヌーバ開始前の時間を活用した動作予測計算とヌル運動を併せて

実施することで，これら二つの課題点に対し解決を図った． 

これにより，高分解能地球観測衛星が頻繁に観測センサの視線方向を目標地点へ向ける

いわゆる”首振り動作”を繰り返す際に想定される CMG の故障リスク低減が期待できる． 

第 5 章では，まず宇宙機バスにおけるエネルギー貯蔵機能としての VSCMG/IPACS とバ

ッテリーとを組み合わせてハイブリッドシステムとする電源構成を提案した．更に

VSCMG/IPACS が必要な姿勢制御を実現しつつ，バッテリーの劣化モードに関係する SOC

運用域および C レート値が予め定めた条件を逸脱しないよう必要な電力を供給，宇宙機か

らの要求電力を満たすような電力分配則を設計した．VSCMG/IPACS はこれまで電源系にお

ける化学バッテリーを代替する概念として捉えられてきたが，内力アクチュエータおよび

エネルギー貯蔵装置という二つの機能にとって単一故障点となる点，ホイールの回転速度

を通常の CMG と比較して高い値に保つ必要があり機械的ストレスが大きい点等から実用

化には至っていない．そこで本論文では VSCMG/IPACS とバッテリーを合わせてハイブリ

ッドシステムとする電源構成を提案し，VSCMG/IPACS が姿勢制御機能を担う一方でバッテ

リーの劣化モードを抑制するようなエネルギーマネジメントを行う手法を提案した． 

これにより，宇宙機の寿命とミッションの継続性を左右するキーコンポーネントである

バッテリーの長寿命化への貢献が期待できる．また，VSCMG/IPACS とバッテリーがハイブ

リッド構成を取ることで，万が一バッテリーに不具合が生じた場合でも VSCMG/IPACS が

冗長的にエネルギー貯蔵機能を提供することが可能となる，バッテリー側の発熱を抑制で

きるといったメリットが生じる．これにより宇宙機の信頼性向上，しいては長期間の観測

ミッション継続性向上に寄与することが可能である． 

本論文の第 3 章，第 4 章，および第 5 章にて提案した各駆動則はそれぞれが異なる時間

スケールでの運用シナリオにもとづき設計されたものであるが，各々の手法は宇宙機バス

系から要求されるトルクおよび電力を実現するためのジンバル角速度およびホイール角加

速度を導出するという基本的な CMG 駆動則の原理に基づくものである．ゆえに，提案手法

は各運用シナリオを想定しつつも，複数の時間スケールにわたる各課題を解決する駆動則

として統合的に取り扱うことが可能である．提案手法を統合的に捉えた概念を Figure 6.1 に

示す．複数回連続姿勢マヌーバは第 3 章で示すように，モード遷移駆動則を用いて後続の

姿勢マヌーバで CSCMG モードを効果的に駆動できるよう，フィードバック手法により終

局時までに実現する．このような複数回連続姿勢マヌーバを長期間繰り返す場合には
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証するものでないため，複数ケースを想定したモンテカルロシミュレーション等を通じた

更なる検証や改善が必要である． 

 

(2) ジンバル駆動量の偏りを考慮した CMG 駆動則における課題と今後の展望 

本論文では姿勢マヌーバ開始前の初期ジンバル角度設定により CMG が以後，特異点を通

過しないことを前提とし，同一の姿勢マヌーバを複数回繰り返すケースにおける駆動パタ

ーンの傾向を分析することで，提案手法の適用間隔設定に対する指針を得た．一方，特異

点を通過する単一の姿勢マヌーバを行うケースや，任意の目標姿勢角が都度与えられ姿勢

マヌーバを繰り返すケースについては更なる分析と提案手法の有効性確認が必要である． 

 

(3) VSCMG/IPACS による姿勢制御とバッテリー長寿命化を考慮した電力マネジメントに

おける課題と今後の展望 

本論文では，VSCMG/IPACS 側がバッテリー側の SOC 値および C レートの値を実時間で

把握し，意図した範囲を超えないよう IPACS が一部電力を補助するような電力分配則を提

案した．このため，VSCMG/IPACS とバッテリーはそれぞれ別個のモデルとして定式化がな

されており，バッテリーの状態量に応じて VSCMG/IPACS における指令値が非連続な値を

取る可能性がある．今後は更なる性能向上へ向けて，VSCMG/IPACS とバッテリーを一つの

統合的なモデルとして取り扱い，非線形な挙動を含めた状態空間表現と最適化による電力

マネジメント手法の確立が必要であろう． 
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