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摘要

本 論 文で は,姿 勢決 定制御 系 のハ ー ドウェア,ソ フ トウェア を軌道 上 で動 作 させ るた めの検 証 方 法 と

して必 要 とな る シ ミュ レー シ ョン環境 の構 築 を行 った.具 体 的 には,ソ フ トウェア の 検 証環 境 と して

SiLS(SoftwareintheLoop)環 境 の構 築,衛 星搭 載 計算機,セ ンサ,ア クチ ュエー タな ど実機 を シ ミュ レー

シ ョンル ー プ に含 めて,設 計 の妥 当性検 証 を行 うこ とが で き るHiLS(HardwareintheLoop)環 境 を構築 し

た,そ の構築 したHiLS環 境 にお いて,衛 星 搭載 計 算機 を シ ミュ レー シ ョンル ー プ に含 み,シ ミュ レー

シ ョン を行 うこ とで実 際 とは 異な る条件 で シ ミュ レー シ ョンを行 って い た部 分,例 えば通信 時 間や 処 理

に用 い るcpuな ど軌 道 上 での動 作 に近 い状態 で シ ミュ レー シ ョンを行 い,siLS環 境 とHiLS環 境 との

間で どの よ うな差異 が 生 まれ るか につ いて 考察 した,
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第1章 序論

1.1背 景

近年,低 コス ト,短 期開発 といったメリッ トから超小型人工衛星の開発が盛 んになってきている.2003

年に東京大学が打ち上げたXl-IVを 皮切 りに,2018年1月 現在まで数多 くのの超小型人工衛星が軌道上 に

打 ち」二げられている,超 小型人工衛星開発の黎明期は,地 球観測衛星な ど地球周回衛星 が主に打ち上げ ら

れてきたが,近 年は深宇宙探査機PROKYONな ど,よ り高度な ミッシ ョンを掲げる団体 もある,

その中で当研究室ではSMBBH(SuperMassiveBina!yBlack-Hole)探 査衛星ORBISの 開発 を行ってきた,

SMBBHと は合体直前の2つ のブラックホールを中心に持つ銀河の ことで,周 期的なX線 光度変動 を示す

とされてお り,そ の周期性を捉 えることで,銀 河の中心に存在す る巨大ブラ ックホールの成長過程 を解明

す ることが期待 されている,

衛星を構成す る必要不可欠 な機能の一つ として姿勢決定 ・制御の機能が挙げ られ る,姿 勢決定 ・制御系

は角速度,姿 勢角,太 陽方向などの外界の情報 を知るセンサ とカメラな どの機器を所望の方向に向けるア

クチュエータで構成 され,充 電,地 上局 との通信 といった衛星がその都度求め られ る機能 を実現す るため

に,姿 勢を変化 させる役割がある,

例 として,ISASに て開発された大型衛星ASTRO-Eの 姿勢軌道制御 系の機器構成を図1」 に示す,こ の

よ うに ジャイ ロ,ス ター トラッカ といったセンサ とモーメンタムホイール,磁 気 トルカ といったアクチュ

エータ,デ ータ処理を行 う搭載計算機のハー ドウェアか ら構成 され る.
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図1.1ASTRO-Eの 姿勢軌道 制御 系 の機 器構成D

実際に軌道上で所望の姿勢決定 ・制御を行 うには,地 上で入念に動作試験を行 うことが望 ましいが,真 空

環境,放 射線量など地上と大きく異なる宇宙環境を模擬 して,衛 星運動の検証 を行 うことは難 しい,地 上

での検証方法の例 としては,3次 元空気軸受式試験装置を用いた1軸 回 りの姿勢決定制御を行 う方式2}下

のやセ ンサ,ア クチュエータの電気信号を模擬 して検証を行 う方式が挙 げられ る り.後 者の方法の場合,

太陽光 と同程度の強度を模擬iした平行光を模擬 できるシミュレータや衛星の姿勢情報 と恒星の位置情報か

ら恒星が発する模擬光を再現できるシミュレータな どを用いてセンサに模擬的に入力を与えて実際のセ ン

サをシ ミュ レーシ ョンループに入れて検証を行 う場合もある1},例 として,図L2にASTRO-Eの 姿勢軌道

制御系FM試 験系構成を示す,こ の ように最終的には実機を用いて姿勢決定制御系の妥 当性検証 を行 うこ

1



とになるが,実 機 で評価す る前に検証す る項 目を分割 して,段 階的に開発 を行 うことで開発時間を短縮で

きると考えられ る,
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図1.2ASTRO.E姿 勢制御 系FM試 験 系構成1)

L2目 的

本論文では,実 機 を用いた姿勢決定制御系の検証を行 うために,目 的 を以下の2点 とす る.

● 搭載 ソフ トウェア ・ハー ドウェアを含めた姿勢系全体の健全性を確認するための環境を構築す ること

● 衛星搭載計算機 を含めたシ ミュレーションを行い,検 証環境による差異について考察すること

なお,衛 星固有のパ ラメー タを含む具体的な検討のため,本 論文における姿勢決定制御系の搭載対象を本

研究室で開発 している超小型衛 星ORBISを 前提 とする.
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第2章 姿 勢 シ ミュ レー タ

2.1概 要

当研 究室 では,こ れ まで衛星 の姿勢決 定制御 アル ゴ リズムを検証す る環 境 と して,MATLABfSimulinkを

用 い て姿勢 シ ミュ レー タを開発 して きた,Simulinkは ブ ロ ック線 図で構成 す る物理 モデ リング ツー ルで あ

り,視 覚 的 に も把 握 しやす い メ リッ トが あ る,姿 勢 シ ミュ レー タの概要 を図2.1に 示す.こ の よ うな シ ミ

ュ レー タ の 全 て の 構 成 要 素 がMATLAB/simuiinkで 構 築 され て い る シ ミ ュ レー シ ョ ン フ ェ ー ズ を

MiLS(ModelintheLoopSimulation)と 呼ぶ.本 章で は,MiLSの 構成 要素 と して構 築 したモデル について概

説 す る.ま た,こ の章で述べ るモデル はSiLS,HiLS環 境 におい て も使 用 され る.

P⊂(MA丁LAB/Simulink)

運動学 ・動力学
モデル

宇宙環境モデル
ー残留磁!気トルク
ー太陽輻射圧トルク

・大気抵抗トルク

ー重力傾斜トルク

姿勢制御決定アルゴリズムl

qestimate
tVestimate

図2」MiLSの 概 略図

2.2衛 星 モ デ ル

本研究では,衛 星モデル として,本 研究室で開発中である超小型衛星ORBISの モデルを用いる,以 下

に,ORBISの 諸元 と外観図を示す,

表2」ORBIS諸 元

寸法
498×498×444[mm]

(パ ドル サ イ ズ=420×440[mm】 〉

質量 50[kg]

質量 中心*1 X:3.4,Y:6.3,Z:238.5[mm]

*Dx轍 ついては伽心から翻q窓 施z轍 分緬 ぱ

基準,Y軸 は体心からX軸,Z軸 の右手系正方向

図2.20RBIS外 観

慣性モーメン ト∬は太陽パ ドル展…開後3DCADを 用いた計算値を用いる.
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∬=

講 繕llii§lkg㎡
(2」)

2.3動 力 学,運 動 学 モ デ ル

衛星に加わる トル クをτ=[τxτyτz]『,慣 性モーメン トを1とすると,ト ルクτによって衛星に生 じる

角速度 は以下の式を解 くことで求められる.

∬の 十{勤∬ω ニ τ (22)

式(2,2)を ダイナ ミクス 働 力学)方 程式 と呼ぶ3)こ こで,diは 以 下の式 で定義 され る

あ=隙 制 (2.3)

衛 星 の角 速度 ベク トル をω ニ[ωエ ωyω 。]7とす ると,角 速度ベ ク トルω とクオー タニ オンqの 間 に は以

下の関係 が成 り立っ,

叢㊨一適 一構 離 瀾 (2.4)

式(24)を キネマ テ ィクス(運 動 学)方 程 式 と呼ぶ.こ こでQ,ρ(ω)は 以 下の式で定 義 され るT

行=[q4qlq2q3]『 (2.5)

鋼=[淵 憾 董訓 (2.6)

2.4軌 道 計算 モ デ ル

本 来,人 工衛 星 は地球 の周 りを周 回 してい る.ORBISで は軌道 高度550kmと してい るが,地 球の 重カポ

テ ンシャル の影響 や太 陽,月 や 惑星 な ど他天体 の引力 を受 け るため,一 定 の高度 で一 定の 速度 で周 回 して

い るわけで はない,こ の現象 を軌道 の摂動 とい うが,本 シ ミュ レーシ ョンでは摂 動 の影響 も加 味 し,軌 道

上 の 位 置,速 度 をTLE4)(Twe-LineElement)の 要 素 を基 準 に シ ミュ レー シ ョ ン の時 間 経 過 とSGP4s)

(SimplifiedGeneralPerturbationsSatelliteOrbitModel4)を 用 いて算 出 してい る.こ の節 では,TLEとSGP4

につ いて 詳 しく述 べ,本 シ ミュ レー シ ョンの軌 道上位 置,速 度 の算出 方法 を述べ る.軌 道 上 の位 置や速度

は,次 の節 で述べ てい る環境外 乱に大 き くかか わって くる.
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2.4.lTLE

TLEは2行 要素 とも呼 ばれ,平 均軌道 要素の一 種で あ り,2行 のデ ー タに より軌道情 報 があ らわ され る

こ とか ら名 づ け られ て いる.以 下にORBISのTLEを 例 として挙 げる.な お,ORBISは まだ打 ちあが って

いない ので,次 項 で説 明す るSGP4に 必 要な要素 だ けをシ ミュ レー タ開始条件 に合わせ て,設 定 して シ ミ

ュ レー タ に取 り込 んで いる.以 下ORBISのTLEを 例 に示す.

ORBIS

I99999U1699917001.00000000+.OOOOOOOO+00000-063538-3000005

2999993LOOOOOOO.00000000000000.OOOOOOO.000015.05534468

1そ」〒目abbbbbcddeeef旺'gghhh.hhhhhhhh+.iiiiiiii+i茸 』」+kkkkk-kl

2そ 」〒1ヨobbbbbppp.ppppqqq.qqqqrrrrrrrsss,sssstU,tttt

1行 目

a

bbbbb

C

dd

eee

研

99

hhh,hhhhhhhh

+iiiiiiii

'jjjjj-j

+kkkkk-k

1

mmmm

n

mmmmn

UU.UUUUUUUUVVVVVW

f」テ番 ・号(LineNumber)

衛 星 カ タログ番:号(SatelliteNumber)

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

国際識別 符 号(lnternationalDesignator)打 ち上 げ年の通算番 号

国際識別 符 号 その年 の打 ち上 げの通 算番 号

国際識別符 号 その打 ち上げ による飛 行体 の通番

飛行 体 が1つ の場合 は3桁 とも空 白,飛 行 体 が複数 の場合 は各 々の飛 行体 を区別す る

目的 でA-・AAAま で表 記す る,

元期(Epoch)西 暦 の 下2桁 軌道 要素が いつ観 測 され て得 た もの か を示す

元期 その年 の通 日3桁

平均 運動 の1次 微 分値(FirstTimeDerivativeoftheMeanMotion)

平均 運動 の2次 微 分値(SecondTimeDerivativeoftheMeanMotion)

抗 力項(DragTeiin)後 ろの2文 字"-k"は10を 底 とす る指 数部分 で,10^-kを 表す.

この情報 は通常 は使 用 され ず常 にO

軌道 要素通 番(ElementSetNumber)

チ ェ ックサ ム(Checksum)

2行 目

0

PPP・PPPP

qqq・qqqq

r「rr『rr

SSS.SSSS

ttt.tttt

uu.uuuuuuuu

行 番 号(LineNumber)

軌 道 傾 斜 角(lnclination)[deg]

昇 交 点 赤 経(RightAscensionofAscendingNode)[deg]

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

近 地 点 離 角(ArgumentofPerigee)[degl

平 均 近 点 角(MeanAnomaly)[deg]

平 均 運 動(MeanMotion)[回 転/day]
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VVVVV

W

通 算 周 回 数(RevolutionNumberatEpoch)

チ ェ ッ ク サ ム(Checksum)

2.4.2SGP4

TLEか ら軌道上 の位 置,速 度 を求め るには,SGP,SGP4,SDP4,SGP8,SDP8な どのアル ゴリズ ムがあ

る.本 シ ミュ レー タでは,SGP4(SimplifiedGeneralPerturbationsSatelliteOrbitModel4)を 用い てい る,SGP4

とは,NASA(NationalAeronauticsandSpaceAdministration)とNORAD(NorthAmericanAerospaceDefense

C。mmand)が 使用 してい る,近 地球域 の衛 星の軌 道計算用 の アル ゴ リズム であ る.地 球 中心慣 性座 標 系

(EarthCenteredInertial)に 対す る衛=星の位置 ベ ク トル お よび 速度 ベ ク トル を計算す る,周 回周期 が225分

未満(軌 道 高度約5900㎞ 未 澗 の全 て の衛星 は,こ のアル ゴ リズム を使 用すべ きで,周 回周期 が225分

以上の衛星 につ いて は,SDP4ま た はSDP8ア ル ゴ リズ ムを使用 すべ きであ る,225分 とい う境 目は,電

波伝播 モデル の近地 球域(Near-Earth)と 深宇 宙(Deep-Space)の 区分 か ら来 てい る.

●SGP=周 期,近 地点 離角,昇 交点赤経 の摂動 の永年 項 のみ補正

●SGP4/SDP4=大 気 太 陽,Eな どの影響 を含む摂 動モデル

●SGP8/SDP8:複 数 の天体 の引力や大気 の影 響 を含 む摂動 モデル

本研 究 では軌 道 高度550kmを 想 定 してい るので,SGP4の アル=fリ ズム を用いて計算 してい る.

2.5宇 宙環 境 モ デル

2.5.1大 気 モ デ ル

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

デル7)を用いて計算 している,大 気(400km以 ヒの高層大気)は 太陽活動によって大きな影響を うけるこ

とがわかっている,太 陽活動の主な変化の要因としては,昼 夜による変化,ll年 の太陽活動周期,27日

間の太陽の自転周期(')があげ られるが,太 陽活動に関す るパラメータは以下のものがあげられる.

・FlO.7:太 陽か らの電波のピークに近い波長10.7cmの 周波数当た りの電波流束

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

成分の乱れ を指数化 し平均 を取ったもの

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

本シミュレーシ ョンでは,太 陽活動パラメータはNASAが 予測 した もの(13週 移動平均)9)を 使用 し,軌

道上の高度,位 置からJacchia71モ デル を使用 して大気密度 を求めている.値 の妥当性の検証のために表

22大 気密度検証のための解析パラメー タの条件で大気密度 をシミュ レーシ ョンで計算 した.計 算結果 を

図2.4に 示す.ま た,妥 当性の検証のため高度500kmに おける大気密度3)を図25に 記載す る.
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表2.2大 気密度検証のための解析パラメータ

軌道傾斜角 0[deg]

軌道高度 500[㎞ 工

太陽パ ラメー

タ

FlO.7 240

Kp 7.2

5.5

5

望
S.45

諾

遣4

器寒

3万

3

010002000300040005000

time[seo]

図2.4大 気 密 度

軌 道貰 度=500E}eitl

12E-11

1X)E-11

望
ao∈-1

≧
蟹aOE-12

胆

戚4血 日2

2」o∈-1

ace+0〔

越鱗欝
"▼ 四'二 輯 昏 骨 輯 儒 二 尉

地方太扇時瞬]

図25500㎞ の大気密度3}

90

dO

JO

J緯 度【aj
-30

→め

→め

7



図2.3,図24か らオ ーダー,極 性 ともに大気 密度 の計 算 は概 ね正 しい とい える.し か しなが ら,上 層 大

気 の密度 は厳密 にわか ってい ない こ とな どか ら,大 気密 度 の完 全 なモデル 化 は難 しい と考 え られ る.

2.5.2地 球 磁 場 モ デ ル

本 シ ミュ レー シ ョンで は,IGRF(lnternationalGeomagneticReferenceField)モ デル を用 いて計算 してい る.

全 地球 的 ス ケール で の 分布 を表 現 す るモデ ル と して 最 も よ く使 用 され て い る のがIGRF(lntemational

GeomagneticReferenceField)モ デル であ る.IGRFモ デル の 地磁 気分布係数 は5年 毎 に改 定 され,現 在,最

新 のIGRF-12モ デル で は2020年 までのモデル が作成 され て いる,妥 当性 の確認 のた め に,NOAA(National

CentersForEnvironmentalInforrnation)で 計算 され た地磁 場 をプ ロ ッ トした もの と本 シ ミュ レー シ ョンで計算

した地磁場 をプ ロ ッ トした ものを図2.6に 示す.た だ し,そ れ ぞれ軌道 高度550kmの 値 を計算 してい る.

図か らそれ ぞれ差異 が ない こ とがわか る.
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図2.6地 磁場強度 左)NOAAの 計算結果 右)シ ミュレータ結果

2.5.3蝕 判 定

人 工衛星が 地球の影 に入 る こ とを蝕 とい うが,蝕 の時衛 星は太陽 光に よる発 電が で きな くな り,搭 載 し

たバ ッテ リで電力 を補 う必要が ある,蝕 の影響 は電 力だ けに と どま らず,環 境 外乱 の一っ で ある太陽輻射

トル クに影響 す る.太 陽輻射 トル クの詳細 は25、7項 で 説明す る,衛 星が蝕 の時の判 定方法 を この項で は述

べ る.

地球 半径 をRE,太 陽 半径 をRs,衛 星か ら地球中心 のベ ク トル をρE,衛 星 か ら地球 中心へ のベ ク トル をρ5

とす る と,θE,θs,θ は それ ぞれ以下 の式(2,7)で 表す こ とがで きる.た だ し,θE,θs,θ の 関係 は 図2.7に

示す,

θEニsin-1(R,/ρE)

θ5=sin-1(R5/ρ5) (2.7)

θ=cos"1(ρE・ ρs/ρEρs)
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θE,θs,θ を用 い て,蝕 か 日照か を判 定す るこ とがで きる.図2.7の 灰 色 の部分 も蝕 と して定義す る と,蝕

の時 は以 下の 関係 にな る.

θE>θs

θ<θE一 θ5(2、8)

1e,-e,1<θ<eE+θS

また,日 照 は以 下の式 で表 され る.

θs>θE

(2.9)

θ<es-eE

本 シ ミュ レー シ ョンでは,こ の関係 性 を用 いて,人 工衛 星の軌道 上で の蝕判 定を行 って い る.
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2.5.4大 気 抵 抗 トル ク

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

トルクの数学的モデルを示す,

1
df・ ・=-iC・ ρ(n'v)vdA (2」0)

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

衛星の微小面積dAに 対 して作用す る大気抵抗力dfADを 求めている,ま た衛星の重心か らみた微小面積d月

の面心位置ベ ク トルをrと すると,微 小面積dAに はたらく大気抵抗 トル クdτADは以下のようになる.

dτADニrxdfAD (2,11)

よって,衛 星全体 には た ら く大気 抵抗 トル クτADは 以 下の よ うにな る.

τAD-∫r×dfAD (2.12)

式(2.10)か らわか る よ うに大気 抵抗 トル クは,抵 抗係 数,大 気密度,衛 星 の速度ベ ク トル,衛 星 の進行 方

向に対 す る姿勢 によって変化す る.抵 抗係 数Cdは 宇 宙空 間で は2～3程 度 で あるた め,本 シ ミュ レー シ ョ

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

との関係 よ り,η ・ηを計算 し,進 行 方向 を向 いてい る場合 に その面に働 く トル クを算 出 して い る.以 下 に

高度550kmの 時,慣 性 座標 系基準 で衛 星 の姿勢 変動が ない場合 の本 シ ミュ レー シ ョンで の軌道1周 分の 大

気抵 抗 トル クを示す.
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図2.8大 気抵 抗 トル ク(高 度550km)

2.5.5残 留 磁 気 トル ク

残留磁気 トルクは,衛 星内部の電流のループや衛星 の材料にある永久磁石の存在 によって残留磁気が発
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生する場合,そ の残留磁気モー メン トと地球磁場との相互作用によって発生する外乱である.衛 星の残留

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

τRM・=mxB (2.13)

本 シ ミュ レー シ ョンで は,地 球磁 場Bは 項 で述 べた よ うにIGRFモ デル を用い て算 出 してい る,ま た,磁 気

モー メ ン トmは 地上 での事前推 定 が困難 なため,ORBISと 同規模 の超小型衛 星INDEXに お け る軌道 上 で

の推 定結果 で ある以 下 の残 留磁 気モー メ ン トmの 値 を用 い てい る,

-O .514

m=0.042[Am2](2,14)

0.093

に高度550kmの 時,慣 性座 標系基 準で衛 星の姿勢 変動が ない場合 の軌 道1周 分 の残 留磁 気 トル ク を示す.
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図2.9残 留 滋気 トル ク(高 度550㎞)

2.5.6重 力傾 斜 トル ク

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

力が作用す る,こ の微小重力の総和を重力傾斜 トル クと呼ぶ,

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

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

3μ
τ硲 「 耶uxα'u) (2.15)

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

を乗ず ることで,機 体座標系から地球中心への単位ベク トル とし,式(2.16)で 定義する.

一`礁 (2,16)

以下に高度550kmの 時,慣 性座標系基準iで衛星の姿勢変動がない場合の本 シミュレーションでの軌道 一

周分の重力傾斜 トル クの計算結果を示す.
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図2,10重 力 傾 斜 トル ク(高 度550km)

2.5.7太 陽輻 射 トル ク

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

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

る.

● 太陽照射=太 陽か らの直接照射光

● アルベ ド;地 球や大気で反射 した直接照射光

● 地球輻射:地 球や大気からの輻射光

太陽照射の強度は,地 球近傍の低軌道では,ほ ぼ一定である一一方アルベ ドや地球1幅射は地球か らの距離に

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

えればよい.

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

クの割合が変化す る.

● 吸収率C、'入 射光に対する吸収率

● 鏡面反射率C5:入 射光に対す る鏡面反射率

● 拡散反射率Cd:入 射光に対する拡散反射率

太陽照射による単位面積 当た りのモーメンタム流量Pは 以下で与えられ る,

P=下 (2.17)

ここで,Feは 太 陽強度 で あ り,1358[w/m2]と し,cは 高速 で ある・

太陽方向ベク トルをs,衛 星表面の法線方向単位ベク トルをnと すると,衛 星の表面dAが 入射光か ら受け

る力は,吸 収時の力dfa,鏡 面反射時の力dfs,拡 散反射時の力d益 はそれぞれ以下で表され る,

df皿 二 一P`α(5・n)sdA (2.18)

d」rε=-2PCs(S・ 皿)2ndA (2,19)

12



dfd=-pc・(s・n)(s+lu)dA(22・)

法線 方向ベ ク トル が 太陽 方向 を向 く とき,す なわ ち(s・n)>Oの 条件 を満 たす場 合 のみ上 式 を適 応 す る,

以 上 の値 よ り太 陽輻 射圧 は以下 の通 りに なる.

df、p=dfa+dfs+dfd

2(2.21)
一 一P(s・n)1(Ca+Cd)s+(2(s・n)Cs+百Cd)n]dA

よって太陽輻射圧 トル クは以下で計算できる,

T・P一砧rxd鹸 (2.22)

ただ し,実 際の軌道上では,蝕 の時は太陽照射の影響はない と考え られるため,蝕 ではτsp・Oと して計箪

する,

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

周分の太陽輻射 トルクの計算結果 を示す.

×10-7

宅8

考6

雇41

2
沼

藍 ・

量一2

羅

t6-4

co
_6

010002000300040005000

time[sec]

図2,11太 陽 輻 射 トル ク(高 度550㎞)

2.5.8環 境 外 乱 トル ク

本節 で述 べ た4っ の トル クの総 和 を環境 外乱 トル クτEDと して いる.

τED=τAD十TGG十TRM十 τsp(2.23)

高度550kmの 時,慣 性 座標 系基準 で衛 星 の姿勢 変動が ない場合 の本 シ ミュ レー シ ョンでの軌 道1周 分 の

環境外 乱 トル クを以 下に示す.
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上図 か らORBISに 働 く環境外 乱 は10-sNmオ ー ダー一とな り,図2,9か らわか るよ うに残 留磁 気 トル ク

が支配的 にな ってい る こ とが分か る.一 部 不連続 になって い る箇所 は,蝕 による太陽輻 射 トル クが あ る と

き とな い ときの影 響 で ある.大 気抵抗 トル ク,重 力傾斜 トル ク,太 陽輻 射 トル クは それ ぞれlO-6Nm,

10-7Nm,10-7Nmの オー ダー となる.以 下 に文献[)よ り引用 した重量500kg級 の衛 星 に働 く環境 外乱 の

計算例 を示す,

16:

1げ3

ボー

図01

5ユ

(
」
3

0
日
・
8

り
h
藷

)

へ

磯

ん

翻

賦

los

'
ー

ル

薯
m
2

離

旧

卸

霞
聯

力

嫡
係
c

■

気

劇
抗
α

慰

断
掻
C

(警3篇')

地 融 凱 トル'

城 噺 磁 虹略一 ノン}

M"10's蜘b,ln

太卿加1舶圧i紗

光』禎口7m
CG・CP距 離

"O,35m

完 全戦収孤

10'1
1eo1,00010,000100.OOO

衛 墨 の 腐 度(㎞)

図2,13重 量500kgIMの 衛=星 に 働 く 外 乱 トル ク3)

上図 にお け る高度550kmで の環境外 乱 トル クのオー ダー は,太 陽輻射 トル クは10-4Nm,そ れ以外 は

10-5Nmと な ってい る.理 論 値 と本 シ ミュ レー シ ョンで の計算結 果 を表2.3に 示 し,こ れ らを比較す るこ

とで,本 シ ミュ レー シ ョンでの計算結 果 の妥当性 を示す,
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表2.3高 度550kmに お け る環境外 乱 トル クのオー ダー一

1理 謝 直 シ ミュ レー シ ョン結 果」
大気抵抗 トル ク[Nm]・10闇4 10　 6

重力傾斜 トル ク[Nm昭10-4 10-7

残 留磁 気 トル ク[Nm】i10-4 10-5

太 陽輻射 トル ク[Nm】}10』5 10-7

2.5,4項 よ り,大 気 抵 抗 トル ク は 式(2,11)で 与 え られ る.

TAD=∫r×dfAD (2」1)

文献では衛星構体の大きさを1辺 あた り約数mと 仮定 しているのに対 して,ORBISの1辺 あた りの長 さ

は50cm程 度である,そ のため大気抵抗が作用す る断面積幽 お よびその面心の位置ベ ク トルrの 積 は

ORBISの 方が102程 度小 さくなると考えることができるため,大 気抵抗 トルクのシ ミュレーション結果

は妥当であると言える,

次に2.5,6項 よ り,重 力傾斜 トル クは以下の式で与えられる.

3μ
τGG'-1齋ux伽) (2,15)

上式 の パ ラ メー タの うち衛 星 に依 存 す る のは,慣 性 モー メン ト ∬ のみ で あ る,参 考 文献 ではlx-1。=

200kgm2と して いるの に対 し,ORBISで は,式(2.Dよ りlx-Iz=O.156kgm2で ある.よ っ てORBISの 重

力傾 斜 トル クは文献 の値 よ り103程 度小 さくなるの は妥 当で ある とい え る.

また,太 陽輻射 トル クは2.5,7項 よ り,以 下の式 で表せ た.

dfsp=d唖 士蜘

(ら+c、)s+(2鳳+1艸 湾
(2.21)

TSP=砧rxd赫 (2.22)

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

考えられ る.大 気抵抗 トル クの妥当性の検証の時にも述べたが,文 献よ りも断面積d4はloz程 度小 さくな

る.よ って太陽輻射 トルクも妥当であると言える.

最後に残留磁気 トル クだが,2.5.5項 で以下の式で表 されることを述べた,

τRndr=mxB (2,24)

文献で は衛 星 の残留磁 気モ ー メン トをMニ10-SWb・mと 仮 定 してい る,こ の値 は真空 の透磁 率μoニ4π ×

10-7H/mを 用い て以 下の よ うに換 算す る ことが で きる.

M[Wb・m】
=796[Am2]翫 二

μ。[H/m】
(2.24)

それ に対 して,ORBISは 式(2.14)よ り,残 留磁気 モー メン トはINDEXと 同等 の値 であ るO.514Am2を 用い

て計算 してい る,こ れ らの 比較 よ りORBISの 残留磁 気モー メ ン トは,文 献 よ り工01程度 小 さい値 を用 いて

い る ことがわ か る.よ って,残 留磁 気 トル クも文献 の値 よ り101程 度 小 さくな るのは妥 当で あ る と考 え られ

る.以 上 よ り本 シ ミュ レー タの環境 外乱 トル クの大 き さは妥 当であ る と言 える,
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2.6姿 勢決定制御アルゴリズム

2.6.1PD制 御 則

本研究において姿勢制御則は,人 工衛星の三軸制御に主に用い られているPD制 御則 を用いる.比 例ゲ

イ ンkp,微 分ゲインkd,衛 星の姿勢角をθ,角 速度をωとす るとPD制 御則は式(2・25)で表 され る・

T㈹=kp(θ ㈹ 一 θ(た一1))+k、(ω ㈹ 一 ω(k-1)) (2,25)

2.6.2カ ル マ ン フ ィ ル タ

宇宙機の姿勢決定 には一般的に,何 らかの絶対姿勢センサとジャイロセンサ(角速度センサ)を組み合わ

せて用い ることが多い.絶 対姿勢セ ンサは,出 力周期が数Hzと 遅いことや視野が地球な どに覆われ,構

成が検 出できなくなり,姿 勢決定できない時期があることから,ジ ャイロセンサ と併用 されている9).し

か し,ジ ャイロには ドリフ トが含まれてお り,観 測 され た角速度データには,真 の値にランダムノイズ と

バイアス レー トが含まれている.こ のバイアスレー トを推定 し,現 在の角速度,姿 勢 を推定す るための手

法としてカルマンフィル タを用 いる.カ ルマンフィルタとは1960年 代にR,E.Kalmanに よって提唱 され

たアルゴ リズムで,時 系列的変化をす るデータ履歴から次に取 りうる値 を予測するフィルタであ り,姿 勢

伝搬 と観測更新 とい う2っ の処理か ら構成 される10).姿 勢伝搬 とは現在の姿勢 とジャイ ロの角速度によっ

て次の姿勢 を予測する処理のことである.前 述 したようにジャイロの出力にはランダムノイズが含まれて

お り,こ れが推定値の誤差 として蓄積 されるため,絶 対姿勢セ ンサの観測値によって修正す るのが観測更

新である.本 研 究において,姿 勢決定則 としてカルマンフィル タを非線形システ ムに適用できるよ うに拡

張 した拡張カルマ ンフィルタを用いる.

拡張カルマンフィルタの計算ルーチンについて以下に示す.

① 状態量の伝搬

it-(k)ニfa(ai(k-1),u(k-1)) (2.26)

(ii) システム行列,観 測行列の線形化

∂
沌d㈹=蕨 ∫・(x・u)lx-:e(k) (2.27)

∂
c(k)二 薇 掩(x)1・・fi(k) (2.28)

(iii)誤 差共分散行列の伝搬

P-(k)=Ad(k-1)P(k-1)」4互(k--1)

+Bd(k--1)@(k-1)BE(k-1)
(2.29)

(iv)カ ルマ ンゲイ ン
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(v) 状態量の更新(観測更新)

G(k)ニP-(k)cT(k)(`(k)P-(k)Cτ(k)十R)一1

鰍)=2'"(k)+G(k)(y(k)-h(it"(k)))

(2.30)

(2.31)

(vり 誤差共分散行列の更新

P㈹=(∬-G(k)c(k))P-(κ)

表2.4カ ルマ ン フィル タで用い る記 号 と説 明

(2.32)

記号 説明

分(め 時刻此での状態量の時間伝搬値

琶㈹ 時刻κでのシステムへの入力

沌d㈹ 時刻κで リファレンス値まわりで線形化 されたシステム行列

Bd㈹ 時刻κで リファレンス値 まわりで線形化 された入力行列

`㈹ 時刻たで リファレンス値 まわりで線形化 された観測行列

P一㈹ 時刻左での誤差共分散行列の時間伝搬値

o システム方程式の ノイズ行列

R 観測量の ノイズ行列

y㈹ 時刻丸での観測量

6㈹ 時刻たでのカルマンゲイン

盆㈹ 時刻κでの状態量の観測更新値

P㈹ 時刻たでの誤差共分散行列の観測更新値
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2.7コ ン ポ ー ネ ン トモ デ ル

2.7.lMEMSジ ヤ イ ロ

MEMSジ ャイ ロはシ リコンセ ンシ ング社 のCRHO2-025を 用 い る ことを想定 してい る.MEMSジ ャイ ロ

の諸 元 を図2,14に 示 す,

表25CRHO2-025諸 元 ユb

ランダムノイズ 2,26e-3[rad〃 面

ラ ンダ ムウォー ク ノイ ズ 5e-7[・ad/〔儒)ユ

質量 45[91

寸法 33x33・25.4[mm1

消費電力 03[W]

計測範囲 ±25[deg/sec]

図2,14CRHO2一 ⑪25外 観11〕

ここで,一 軸回 りのMEMSジ ャイ ロの出力す る角 速度COIRUは,衛 星 の真の角速 度 をω,ジ ャイ ロのバ イ

アス レー トをb,ジ ャイ ロのシ ステ ム ノイ ズをη1とす る と次の よ うに表 現 され る3〕.

(OiRU=ω 十η1十b(2.33)

バ イア ス レー トbの 誤差 モデル は次 の よ うな2つ があ る.

ラ ンダ ム ウォ ークモデルb=η2(2.34)

,1　ぜ
ECRVモ ァ ルb=一 一 ω酌十 η2(2.35)

τb

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

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

する,

E[nl(り 】-O,E[rPi① η1('「)]・σ,2(t)づ(t-t)(2・36)

E[η2(')1コ呵 η,①η2('「)]一σ12① が(亡一の

ここで,δ(亡 一の は連続 系 におけ るデル タ関数 で あ り,次 の式 を満 たす,

、〔 δ(亡一亡腰=・

σiの次元は それ ぞれ 次の よ うにな る,

(2.37)

(2.38)
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σv2[rad2/s] (2.39)

σt,2[rad2fs3] (2.40)

また,ジ ャイ ロの時 間的安 定性 の指 標 と して用 い られ るア ラン分 散 を静置試 験 に よ り取 得 し,理 論 式 に フ

ィッテ ィングす る こ とで,ラ ンダム ノイズσv,ラ ンダム ウォー クノイ ズauを 算出 した,ア ラン分散 は式(2,41)

で表 され る1。).

σ・(・)÷ 誓 ・ (2.41)
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2.7.2ス タ ー ト ラ ッ カ

ス タ ー トラ ッ カ(STT)はAxelSpace社 のAxe1Star-3を 用 い る こ と を 想 定 して い る.AxelStar-3の 諸 元 を 表

25に 示す,

表2.6恒 星 セ ンサ 諸元 量2)

角度分解能 Crossaxes<7[arcsec]

(3σ,RandOm)

Boresightaxis<

77[arcsec1

(3σ,Random)

視野角 8[deg】x8[deg]

太陽禁止離角 35[deg]

質量 516[9]

・1'法 150x80×75[mm]

r」
刈

.
,

●

'
L

・
...、,1

.'二 、,災1

図2.15AxelStar-3外 観12)

シ ミュ レー タに は,仕 様 書 に定 め られ てい る角度分解 能 を実装 し,STTの 出力 を模擬 した.

ここで,衛 星 の真 の クオー タニ オ ンをq,STTの ラ ンダ ムノイ ズをn,STTの 出力す る クオー タニオ ンを

qSTTと す る.

nニ[nφnθnψ ユT(2,43)

ランダム ノイ ズは,す べて 白色雑 汗で あ ることを想 定 し,次 式 で規定す る.

E[nφ(t)]=o,E[nip(t)nφ(の1一 磧 φ① δ(亡 亡')

E[ne(t)]=O,E[γLθ(亡)ne(亡')]=alie(亡)δ(亡 一tS)(2.44)

E[nψ(の 】ニo,E『nψ(の ηψ(の1一 σfu(の δ〔亡一 が)

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

る,

c鍔 引(2・45)

ランダム ノイズ に よる姿勢 の変化qn。iseは 以 下で近似 でき る1e).

qn。・。e1[讐 ㌘ ㌢ ・]T(2・46)

よって,STTか ら出 力 され る クオー タニオ ンqSTrは 次 の よ うに計算 でき る,
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坐
qsTT-一 一 一=身 鵡iill(2・47)

そ
STTの 出力す るクオー タニオ ン を模擬 で きてい るかの妥 当性 を確 認す るために,J2000.0赤 道 面座 標 系 に

対 して,初 期 姿勢 角 を[000]T[deg]と し,姿 勢変動 がない もの と して,出 力 した値qSTrを オイ ラー 角 に変換

して,そ れ ぞれの 軸回 りのオ イ ラー角 ごとに確 率変数 を計算 し,図2.16,図2.17に 示す.

正規分布 に な り,S"の 出力 はAxelStar-3の 姿 勢決定 を模擬iできてい る ことを確 認で きた.
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2.7.3リ ア ク シ ョ ン ホ イ ー ル

リア クシ ョンホイ ール は,三 菱 プ レシジ ョン社 のHigherMomentumMicroWheelを 用 い る こ とを想

定 してい る,表2.6に そ の諸 元 を示 す.

¶

表2.7リ ア ク シ ョ ン ホ イ ー ル 諸 元13)

製品名 HigherMomentum

MicroWheel

最大蓄積角運動量 α4[Nms】

最大出力 トル ク α012[Nm】

回転速度範囲 ±6000[・pm1

図2.18リ ア ク シ ョ ン ホ イ ー ル

リアクシ ョンホイールのモデルは,仕 様書に定められている最大出カ トル クを上限値 として設定 してモデ

ル に反映 させている.
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第3章siLS,HiLSを 用 い た 段 階 的 開 発

3.1概 要

本研 究では,姿 勢決 定制御 系の シ ミュ レー シ ョン環境 と して,今 まで構築 して きたMiLSと 実際 に計算

機 で動作す る言語 でアル ゴ リズ ムの検 証 を行 うSiLS(SoftwareintheLoopSimulation),ソ フ トウェアの検 証

だ けで な くシ ミュレー シ ョンル ー プに実機 を含 んで検証 を行 うHiLS(HardwareintheLoopSimulation)の3

つの シ ミュ レー シ ョンフ ェー ズ を定義 す る.以 下の節 におい て,各 シ ミュ レー シ ョン フェー ズにつ いて概

説 す る.

P⊂(MATLAB/Simuiink)

運 動学 ・動力学

モヂル

字宙環境 モデル
ー残留磁気トルク

ー太陽輻射圧トルク

ー大気抵抗トルク

ー重力傾斜 トルク

3.2SiLS

Tα`tuater

図3」siLSの 概 略 図

L.
姿勢制御決定アルゴリズム

3.2.1構 成 要 素

SiLSと はSottWareintheLoopSimulationの 略 であ り,本 研 究で は計 算機 で用 い られ る 言語で の姿勢決 定 ・

制御 アル ゴ リズムを検証す るシ ミュ レー シ ョンフ ェー ズ と して位 置付 け る.MiLSに お い て,構 築 したカ

ル マ ンフィル タ,PD制 御 則 はMATLABISimulinkで 記述 されて い るが,衛 星搭 載計 算機 はC言 語 で動 作す

るため,衛 星搭載 計算機 に書 き込 まれ る構成要 素はC言 語 に書 き直 した うえで,再 度検 証す る必要 があ る.

本研 究で は,Simulink内 のS-Functionブ ロ ックを用い て,Simulink上 でC言 語 で記述 した ブ ロ ック をシ ミ

ュ レー シ ョンルー プに含 める こ とで,衛 星搭載 計算機 で動作す る言語 での検証 を可能 に した.

3.2.2S-Function

S-Functionと はSimulinkブ ロックの動作 を記述 したプ ログ ラム の ことで ある.Simulinkブ ロ ックの計算

プ ロセス を以下の 図 に示 す.S-Functjonは,Fortran,C,C+ト,MATLAB言 語 で プ ログラ ミングで き,サ ン

プル時問,入 出力変数 の設定,呼 び出すmexフ ァイ ル の設 定 をす るこ とで,Simulink上 で対応 言語 での シ

ミュ レー シ ョンが 可能 とな る,MEXフ ァイル とはSimulink側 か ら呼び出せ るバ イナ リファイル のこ とで,

予 め ビル ドしライ ブ ラ リ化 してお くことで,Simulink実 行時 に動的 に リンク され る.S-Functionブ ロ ック

は他 言語 コー ドで の検 証 目的 だけでな く,Simuiinkの 計算 の高速化 と して も用 い られ る.

S-Functionで ソフ トウェア の検証 を行 う際,ア ル ゴ リズム部 の ソフ トウェアだ けでな く,Simulinkと の

デ ー タの互 換性が一致 してい ないた め,そ の違 い を吸 収す るイ ンター フェー ス部 の記述が 必要 とな る.具
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体的には,S-Functionブ ロックへの入力はベク トル,行 列が考え られるが,出 力の変数を宣言す る際,必 ず

ポイ ンタとして宣言す る必要があるため,そ の値を本来のアルゴ リズム部で定義 した変数に格納 しなおす

必要がある.ま た,行 列の入力がS-Functionブ ロックにあった際,C言 語では行列を2次 元配列 として定

義す る場合があるが,一 般的な二次元配列のメモ リへの格納の され方 と違 うため,そ れに関する記述 も必

要 となる.

本研究では,Simulinkに 備わっているEmbeddedC。derと い うMAiTLAB言 語からC言 語へのコー ド生成

機能を用いて,ア ル ゴ リズム部の検証を行った.

vpg-N{'M"hpt-"Hw.一 一mpA-一 一一r.-T{Tr'T-n-一',"1

　　の　　　こ　　　　　　　のけむ　　　　　　　　　ぐつ　　の 　むほ

lt一 糠 鷲 綴 謡 る1:
{コ1

5

} ・… 一 一サ晶 一一 一 莞

i次 伽 テガ 醐 の計算 ←曜
、ず鳩,一 ・悪罵}嚇 幽一

璽

i

出力値の計算
置

1F

離徹状態値の計算

「「
▼

連鏡状態値の計算

,1
曜1

・ 出 力値の計算}4-一 一
重i

,1
{連 縫状蝋 の纈}…

1
r 1

一ゼ はクロ ッシン グ検 知

達幌状値』`

許穿麟基を

満た.†重で

繰 り返 し

齢算を行 う

シ ミ昌 レー シ

ョン ステ ツブ

時間の 更獅

図3.2S-Function内 で の 計 算 プ ロ セ ス14}

3.2.3姿 勢決定制御アル ゴ リズムの数値計算

2.6.2節 にて,計 算に用いる姿勢決定アル ゴリズムについて記述 した.MATLAB言 語か らC言 語化

す るにあたって,逆 行列計算は部分 ピボ ッ ト選択付きガウスジョルダン法 を用い,状 態量の時間伝搬には

4次 のル ンゲクッタ法を用いた.以 下に,逆 行列計算のフローチャー トを示す.

ガウスジョルダン法は,連 立方程式Ax=bの 解法 として知 られてお り,手 順が簡単で計算量が少 ない利点

がある15}.解 法の手順 を以下に示す.

(i)ピ ボ ッ ト行の対角成分を1に す る.こ の際,ピ ボ ット行の対角成分以外 にも除算 を行 う.

(ii)ピ ボ ッ トのある列をoに する.
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n×nの 正方行列であれば,こ れをn回 繰 り返すことで,係 数行列Aを 単位行列にす る.こ の際,拡 大係数

行列を単位行列 にとり,上 記の操作を施せば逆行列A一1が求まる,た だ し,手 順(i)にて対角成分 を1に す る

際,仮 にピボッ トが0で あれば,0除 算を生 じて しまい,計 算できなくなる.ま た,ピ ボ ッ トの値 が非常

に小 さければ,ピ ボッ ト行の値の除算時に丸め誤差が生 じて しま う.そ こで,ピ ボ ット行の対角成分 を1

にする操作をす る前に,ピ ボ ッ ト列 での最大値 を探索 しておき,最 大値のある行 とピボッ トのある行を入

れ替えてそれ以降の操作を行 う,ピ ボ ッ ト選択の機能 を追加 して逆行列計算を行 う.こ れ を部分 ピボッ ト

選択付きガ ウスジ ョル ダン法 と呼ぶ.

解法の手順を以下に示す.

① ピボッ ト列で最大の値 を探 し,最 大値のある行をピボ ッ ト行 と交換する.

(ii)ピ ボッ ト行の対角成分を1に する.こ の際,ピ ボ ット行の対角成分以外にも

(iii)ピ ボッ トのある列をoに す る.

3.3HiLS

3.3.1構 成 要 素

HiLSと は,HardwareintheLoopSimulationの 略 であ り,本 研 究 では実機 を用い て姿勢決 定 ・制御 系の シ

ミュ レー シ ョン を行 うシ ミュ レー シ ョンフ ェー ズ と して位 置 付 け る,HiLSで はSimulinkのSimulink

DesktopReal-Timeと い うWindowsPCを 用 い て,リ アル タイ ムシ ミュ レー シ ョンを行 う機 能 を用 い て検証

を行 う,SimulinkDesktopReal-Timeに はアナ ロ グ入 出力,デ ジ タル入 出九 シ リアル 通信 の機 能 を もった

ブ ロックが用 意 され てお り,所 望 の電気 的イ ンター フェース を介 して外部機器 との通信 が可能 に なってい

る,こ こで,HiLSの 概略 図 を図3.3に 示す,

日;ハ ー ドウエア ロ:ソ フトゥエァ

PC(Matlab/Simulink) 衛星搭載計算機

姿 勢 シ ミュ レー タ

・ 衛 星運 動学 ・

動 力学モ デル
・ 宇 宙環境 モデル

ー残留磁気トルク

ー太陽輻射圧トルク

ー大気抵抗トルク

ー重 力傾斜トルク

→ セ ンサ モデル

11F

一

一

レF 弾 セ ンサデ ー タ処 理一

←

■「

姿勢制御決定

アル ゴリズム

-

ア クチ ュエ ータモ デル 11F
ア クチ ュエ ー タ

デ ー タ処 理
←

1 1
図33HiLSの 概 略図

図3.3の よ うに,MiLSで 構 築 した姿 勢 シ ミュ レー タ,セ ンサ,ア クチ ュエー タモデル をMATLABISimulink

上で実行 し,PCか ら姿勢,角 速度 デー タを出力,衛 星搭載 計算機側 でそ のデー タを受 け取 り姿勢 決 定制御

アル ゴ リズム を計 算 し,姿 勢 ・角 速度推 定,ト ル ク計算 を行 った後,ア クチ ュエ ー タへの指令 コマ ン ド,

駆 動電圧 を算 出 し,ア クチ ュエ ー タへの指令値,姿 勢推 定値 をPCに 送信 す る.そ のデー タを基 に,再 び

PC上 のMATLABISimulinkで 姿勢,角 速度 を計算 し,衛 星搭載 計算機 へ送信す るこ とを繰 り返す.尚,本

研究 で は,衛 星搭載 計算機 と して東京理科 大学木村研 究室で開発 されたBoCCHA「N-1を 用 い る.BoCCHAN-

1に つ い ては 次項 に記 述す る,

24



3.3.2BoCCHAN-1

本研 究 で用 い る衛 星搭 載計算機 で あ るBoCCHAN-1は,東 京理科 大学 木村研 究室 で開発 され た衛 星搭 載

計算機 で あ る,衛 星搭載機 器 との通信 に必要 なイ ンター フェー スを多数 備 え る上 に高 い拡 張性 を持 ち,な

お かつ小型 ・低消 費電 力 を実現 して い る,表3.1にBoCCHAN-1の 仕様 を示す.な お,こ れ以 降 の文脈で

はBoCCHAN-1の こ とをOBC(OnBoardComputer)と 呼称す る.

図3.4BoCCHAN-1

表3」BoCCHAN-1仕 様

CPU SH7760

動作周波 数200MHz

メモ リ SDRSDRAM64MB

PROM NORFIash64MB

外形 60mm×60mm×12.4mm

電源 3.3VDC電 源(ロ ジ ッ ク 電 圧 レ ベ ル

3.3V)

消 費 電 力

コ マ ン ド待 ち 時:250mAO .83W

コ マ ン ド実 行 中=420mAl .39W

搭載 ソフ トウェア Linux3.0.4

BusyboxLl8

viエ デ ィ タ

ZMODEM

UARTド ラ イ バ

12Cド ラ イ バ

microSDド ラ イ バ

AIDコ ン バ ー タ ドラ イ バ

CMTド ラ イ バ

GPIOIPWMド ラ イ バ

3.3.3セ ンサ デ ー タ処 理

センサか らのOBCに 対 してデジタル,ま たはアナ ログの電圧が入力され,そ の値を角速度や太陽方向

ベ ク トル などの物理量に変換する必要がある.
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3.3.4ア ク チ ュエー タ デー タ処 理

姿勢 決定制御 アル ゴ リズ ムを計算 した後,OBCか らアクチ ュエ ータ に対 して指令 トル ク値 を送信 す る必

要 が あ る.ア クチ ュエー タ毎 に,デ ー タ処理 の方式 は異 な り各機器 の仕様 に沿 ったデー タ に変換 し,要 求

され た電気 的イ ンター フェー スで送信す る.例 と して,RWの コマ ン ドフォーマ ッ トを以下に示す.コ マ

ン ドIDで 回転数 指令 モー ド,出 カ トル ク指令 モ ー ド,モ ータ トル ク指 令モー ドを指 定で き,W1～W4に

てfloat型 のデ ー タを,IWORDず つ送信 す る.W5,W6で はCRCと 呼 ばれ る誤 り検 出符 号で,主 にデー

タ転送 な どに伴 う偶発 的 な誤 り検 出 に用 い られ てい る.

表3.2RWコ マ ン ドフ ォ ー マ ッ ト

WORD 名称

WO コマ ン ドID

W1 デー タ

W2

W3

W4

W5 CRC1

W6 CRC2
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第4章 結果

4.1MiLSとSiLSの 比 較

4.1.1シ ミ ュ レー シ ョ ン 条 件

本 章で は,MATLAB言 語 で構 築 した シ ミュ レー タ環境MiLSと アル ゴ リズ ム部 分 を衛 星搭載 計算機 で実

行 可能 な言 語 に書 き直 した プ ログラムを検証す る環境 であ るSiLS,シ ミュ レー シ ョンル ー プに衛 星搭 載 計

算機 を含 めて アル ゴ リズ ムの妥 当性 の検証 を行 うHiLSと の シ ミュ レー シ ョン結果 の差 異 について述 べ る.

こ こで,シ ミュ レー シ ョン条件 につ いて は,以 下の表4」 に示 す.

表4.1シ ミュ レー シ ョン条件

軌道高度 550[k呵

軌道傾斜角 31[deg]

初期姿勢角 [000][deg]

初期角速度 [000][deg/s]

目標姿勢角 [000][deg】

目標姿勢精度 [0」0.10.1][deg1

評価指標 として,姿 勢制御精度 と姿勢決定精度 を用いる,姿 勢制御精度は目標姿勢角 とカルマンフィル

タで推定 され た姿勢角 との差で定義 され,姿 勢決定精度は運動方程式を解 くことで得 られ る姿勢角を真値

として,そ の値 とカルマンフィル タで推定 された姿勢角との差で定義する.こ れ ら二つの指標の3σ を算出

することで,各 検証環境での姿勢決定制御性能を評価する,

ここで姿勢制御精度θ`,姿 勢決定精度edを 以下の式で表す.

θc=θestimate (4.D

θ旺 二 θ伽 ε一 θε置伽 皿`ε (4.2)

ここで,θ ニ[ψθΨ]Tと す る,θtrueは 衛 星 の運動 方程 式 を解 いて得 られ る姿勢角 とす る.ま た,θestimate

は カル マ ン フィル タで推 定 され た姿勢角 とす る,

4.1.2結 果

シ ミュ レー シ ョン結果 を以 下の表4.2,4.3に 示 す.こ こで,シ ミュ レー シ ョン時 間は 軌道1周 回 分に相

当す る5760[s]で 計算 した,

表4.2MiLS,SiLS環 境 での姿勢制御 精度(制 御周 期0,ls)

姿勢制御 精度(3σ)[deg】

MiLS siLS

ロ ー ノレ 0.0365 0.0365

ピ ッチ 0.0824. 0.0824

ヨ ー 0」221 0.1221
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表4.3MiLS,SiLS環 境 で の姿勢 決定精度(制 御 周期0」s)

姿勢決定精 度(3σ)[deg】

MiLS siLS

ロ ー ル ⑪.0119 0.0120

ピッチ 0.0081 0.0083

ヨ ー 0.0304 0.0305

姿勢制御 精度 は,O.03deg～O.13deg,姿 勢決定精度 はO.008deg～O.03deg程 度 となって い る,表4,2,4.3か

らもわ か るよ うに,MiLS環 境 で のシ ミュ レー シ ョン結果 とsiLS環 境 で のシ ミュ レー シ ョン結果 は概 ね一

致 して いる とい える.

4.1.3考 察

カルマ ン フ ィル タをC言 語化 し,検 証 を行 ったが最大 で もMiLS環 境 とsiLS環 境 の差 は姿勢決 定精度

(ピ ッチ角)のO.OOO2[deg]と 非 常 に小 さい値 で あるこ とが わか る,以 上 よ り,検 証環境 を変 えて もシ ミュ レ
ー シ ョン結 果 は概 ね 一致 して お り,カ ルマ ンフ ィル タをCコ ー ド化 した プ ログラムの妥 当性 が検証 で きた

とい える,
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4.2SiLSとHiLSの 比 較

4.2.1試 験 方 法

本研 究のOBCと して用 い るBoCCHAN-1に 書 き込む ソフ トウェアの開 発環境 と して,Windows上 で仮

想Linuxを 実現 で きるVMwareWorkstationPlayerを 用 いて,シ ェル ス ク リプ トの作成 はEclipseを 用い た.

Eciipseで ビル ドした シェル ス ク リプ トは,タ ー ミナル ソフ トTeraTe㎜ 上 で コマ ン ドを実行 し,PCか ら

USBポ ー トを シ リアル 通信 で送信す るこ とで,BoCCHAN-1上 のROMに 書 き込 まれ る.主 に,Teraermで

は,BoCCHAN-1で 計算 され た値 のデバ ッグ,も しくは ソフ トウェアの実行,停 止 に用 いた.

SiLS環 境 にて検 証 した カル マ ンフ ィル タの ソフ トウェア を,今 度 はBoCCHAN-1に 書 き込 み,シ ミュ レー一

シ ョンルー プ に含 める.siLSで 作成 したプ ログラムはs-Functionと のイ ン ター フ ェー ス部 を削除 し,今 度

はPCと の送受信 関数 を追加 す る ことで,siLSで 検証 したアル ゴ リズム部 のプ ログラムは全 く変 え るこ と

な くシ ミュ レー シ ョンが可能 にな る.PCか ら出 力 され る角速度,姿 勢角 のデー タはSimulinkのpacketoutput

ブ ロックを用 い て,パ ケ ッ トサイ ズ,サ ンプル 時間,デ ー タ型 を指定す る こ とでOBCに 送信 され る.OBC

か らのデー タの処理 はOBCの バ ッファ上に書 き込 まれ,そ の値 をOBC側 で読み取 る.読 み取 っ たデー タ

は,char型 の配列 に格納 され,そ こか ら任意 の型の ポイ ンタにキ ャス トす るこ とで受信 したデ ー タを変換

して い る.
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図4」HILS環 境での試験風景
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4.2.2結 果

SiLS環 境 での シ ミュ レー シ ョンは,ジ ャイ ロのサ ンプ リング周期 を0」[s],0.2[s],05[s],1.0[s]に 変化 さ

せ,STTの サ ンプ リング周期 を1.o[s]と して シ ミュ レーシ ョンを行 った.HiLS環 境 での シ ミュ レー シ ョン

は,SiLS環 境 での シ ミュ レー シ ョン と同様 に,ジ ャイ ロの出力 を模擬 してい る角速度 デー タはサ ンプ リン

グ周期 を0.1[s],0.2[s],0.5[s],LO[s]に 変化 させ て読 み出 し,STTの 出力 を模擬 してい る姿勢 角 のデー タは

1.0[s1毎に読み 出 し,カ ルマ ン フィル タの観測更 新 を行 う.試 験 の概 要図 を以 下の 図4.2に 示す.

口=ハ ー ドウエア ロ=ソフトウェア

P⊂(MATLAB/Simulink)

　 ②

層

衛星搭載計算機

ト
刈

ー

一

A

一

ト

図4.2試 験 の概 要 図

PCか らOBCへ の入力 はPCか らシ リアル 通信 でOBCに 入力 され,そ の値 を用 い てカルマ ンフィル タの計

算 を行い,OBCの シ リアル通信 ポー トか らシ リアル 通信 でPCに 角 速度,姿 勢 角 の推定値 が送信 され る.

その結果 を以下の 表4,4～4.11,図4」 ～4.6に 示 す,ま た,シ ミュ レー シ ョン時 間 は500[s]と した.

表44siLS,HiLS環 境 での姿勢 制御 精度(制 御周期0.ls)

姿勢f削御精度(3σ)[deg]

SiLS HiLS

ロ ー ノレ 0.0235 0.0242

ピ ッチ 0.0482 0.0473

ヨ ・一 0.0621 0.0702

表4.5SiLS,HiLS環 境 での姿勢決 定精度(制 御周 期0」s)

姿勢 決定精度(3σ)[deg]

siLS HiLS

ロ ー ル 0.Ol12 0.0124

ピ ッチ 0.0086 0.0099

ヨ ー 0.0281 0.0304
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表4.6SiLS,HiLS環 境 での 姿勢制御精度(制 御 周期0.2s)

姿勢 制御精度(3σ)[deg]

SiLS HiLS

ロ ー ノレ 0.0281 0.0278

ピ ッチ 0.0472 0.⑪467

ヨ ー 0.0451 0.0440

表4,7siLSHiLS環 境 での姿勢決 定精度(制 御周 期0.2s)

姿勢決 定精度(3σ)[deg1

siLS HiLS

ロ ー ル 0.Ol42 0.Ol50

ピ ッチ 0.0062 0.0070

ヨ ー 0.0173 0.Ol84

表4.8SiLS,HiLS環 境 での姿勢制御 精度(制 御周 期0.5s)

姿i勢制 御精度(3σ)[deg】

SiLS HiLS

ロ ー ノレ α0313 0.0325

ピ ッチ 0.0447 0.0456

ヨ ー α0447 0.0448

表4.9SiLS,HiLS環 境 での姿勢決 定精度(制 御周 期o.5s)

姿勢決 定精度(3σ)[deg]

SiLS HiLS

ロ ー ノレ 0.OI87 O.Ol91

ピ ッチ 0.0042 0.0053

ヨ ー一 0.Ol33 0.0146

表4.10SiLS,HiLS環 境 での 姿勢制御 精度(制 御 周期1.Os)

姿勢・制そ卸窄青度(3σ)[deg】

SiLS HiLS

ロ ーヲレ 0.0346 O.0325

ピ ッチ 0.0462 0.0472

ヨ ー 0.0533 0.0548

表4」lSiLS,HiLS環 境 で の姿勢決 定精度(制 御 周期1.Os)

姿勢決 定精度(3σ)[deg}

siLS HiLS

ロ ー ノレ 0.0210 O.0211

ピ ッチ 0.0031 O.0055

iヨー 0.⑪090 O.Ol14
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姿勢制御精度 は,ロ ール 角 の場合SiLS,HiLS環 境 ともに サンプ リング周期 を長 く した方 が姿勢制御 精

度 が悪化す る結果 が得 られた,siLSとHiLS環 境 での結 果 を比較 してみ て も,最 大で も誤差 は,制 御 周期

1[s]におけ る0.0023[deg]で あ り,非 常 に小 さい値 で あった.

ピ ッチ角 の場合,siLS,HiLS環 境 ともに制御周期 の増 大 に伴 う姿勢 制御精 度 の変動 は小 さ く,最 大 で も

SiLS環 境 で0.0035[deg],HiLS環 境 で0.0017[deg]で あった.ま た,SiLSとHiLS環 壇で の結果 を比較 して

み て も,誤 差 は最 大 で も制御周期0.5[s]に おけ る0.0011[deg]で あ り非 常 に小 さい値 で あった.

ヨー角 の場合,siLs,HiLs環 境 ともに制御周期o.1[s]に おい て他 の制御 周 期 よ りも姿勢制御 精度 が悪化

す る結果 が得 られ た.制 御周期0.2[s]か ら1.O[s]に か けては制御周期 が短 いほ ど,姿 勢制御 精度 が高 くな る

結 果が得 られた.siLsとHiLs環 境 での結果 を比較 してみ ると,制 御 周 期o.1[s]以 外 の制御 周期o.2[s],

05[s],1.0[s]で は誤差 は最 大で もサ ンプ リング周 期1.0[s]で の0.0015[degjで あ り,非 常 に小 さい値 で あった.

姿勢決 定精 度 は ロール 角,ピ ッチ角,ヨ ー角 いず れ もsiLS環 境 での性 能 よ りもHiLS環 境 での性 能が悪

化 す る結果 が得 られ た.ま た,ロ ール 角はサ ンプ リング周 期 を長 くす るにつ れ て姿勢決 定精度 が悪化 し,

ピ ッチ角,ヨ ー角 はサ ンプ リング周期 を長 くす るにつれ て姿勢決 定精 度 が高 くな る結果 が得 られ た.

4.2.3考 察

姿勢制御精度 にっいて

① ロール角の場合

制御周期 を長 く したときに姿勢制御精度が悪化す る要因 としては,制 御周期が長いほ うが衛星が環境外

乱によって乱 され る時間が長 くな り,目 標姿勢から変化する姿勢角が大きくなることが考えられ る.

また,ロ ール角 とピッチ角のSiLS,HiLS環 境でのシ ミュレー ション結果の差異について注 目す ると,誤

差が小 さく,最 も大きい誤差で も0.0021[deg]で あった,⑪.1[d。g]以内の制御精度 を達成するようにPD制 御

のゲインを決 めているため,N標 値のお よそ1/50の 誤差であ り,制 御精度に大きな影響は及ぼ していない

と考えられ る,

(ii)ヨ ー角の場合

制御周期o.1[sjに おいて,SiLS環 境での結果 とHiLS環 境での結果の差が大き くなっている,こ の要因

としては,PCとOBCと の通信 の際に,受 信バ ッファに正 しく書き込まれずデー タ変換時に異常値 を算出

して しま うことが挙げられる,異 常値 を算出 し,そ の値 を基にカルマンフィルタを計算す ると,PC側 に異

常値を送信 して しまい,そ の値 を用いて演算を行お うとするとsimilinkが エラーをだす,よ って,OBC側

の処理 として異常値を受信 した場合,一 時刻前の角速度,ク オータニオンをカルマンフィル タの演算に用

いるように してい る,制 御周期が短いほ ど,こ の異常値 をはく頻度が高 くなるため,正 確 な現在時刻 の姿

勢情報ではなく,一 ・ステ ップもしくは数ステ ップ前のデータを基に演算す ることとな り,異 常値をはいて

いる間は環境外乱による姿勢の乱れを正確に補償できない と考 えられる.ま た,衛 星 の各軸 に加わる環境

外乱 トル クの大 きさは,ヨ ー軸回 りが最大となるため,環 境外乱の加 わる大きさもSiLS環 境でのシミュレ
ーシ ョンとHiLS環 境でのシミュ レーシ ョンの差を生み出 している要因の一っ と考 えられ る.

姿勢決定精度にっいて

(リ ヨー角の場合

制御周期を長 くするにっれて姿勢決定精度が高 くなる要因としては,カ ルマンフィル タの演算におい

て,制御周期 とジャイ ロのサンプリング周期を同一の値 を用いてお り,STTの サ ンプ リング周期である1Hz

に制御周期が近づけば近づ くほ ど,ジ ャイロによる姿勢伝搬の頻度 が少な くな り,姿 勢角 を推定す る際に

より不確定な情報 を用いる頻度が少 なくなっていることが原因として挙げ られ る.
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第5章 結論

5.1ま と め

本研究では,新 たに ソフ トウェアの検証環境であるSiLS,siLSで 検証 した ソフ トウェアを実際に軌道上

で用いるOBCで 検証するHiLSを 構築 し,シ ミュレーシ ョン結果の差異にっいて考察 した.

第2章 では,軌 道条件か ら軌道位置,速 度算出方法の紹介,そ こから軌道上のモデルの算出法 と値の妥

当性を検証 した.ま た,セ ンサやアクチュエータのモデルについても概説 し,MiLS,SiLS,HiLSで 用い

られるモデルについて述べた,

第3章 では,ソ フ トウェアの検証フェーズであるSiLSと 実機 を用いて検証を行 うHiLSを 構築 し,そ の

概要について述べた,

第4章 では,検 証環境 ごとに同 じパラメータでシ ミュレー ションを行い,検 証環境 を変えた際に生 じる

結果の違いについて考察 した.

それにより以下の ような結論を得た.

● 搭載 ソフ トウェア ・ハー ドウェアを含めた姿勢系全体の健全性 を確認するための環境を構築 した.

●SiLS,HiLS環 境 では,siLSで は考慮 されない通信時間が影響 し,演 算結果 を悪化 させ る場合 がある,

5.2今 後 の 課 題

現在は実機 としてOBCの みをシ ミュレー ションループに入れて検証を行ってい るが,今 後はRW,磁 気

トルカといったア クチュエータもシ ミュレーションループに入れて,姿 勢決定制御系の検証を行 う準備が

必要である.

また,本 論文においてHiLS環 境のシ ミュレーシ ョン時間を500[s]と 設定 して行 っているが,カ ルマ ンゲ

インを計算す る際に逆行列を計算す るが,状 態量を構成する要素のオーダー に大きな差があ り,か つ,計

算機 で表現可能な値の精度が低い場合,桁 落ちが発生 し計算が収束 しなくなることが知 られてい る16).こ

のような数値演算にもたらす不安定性 の検証を評価す るにはシミュレーション時間を長時間行 うこ とによ

って評価する必要がある,

また,本 論文ではシミュレーシ ョン回数は1回,シ ミュ レーション時間は500[s]と 精度を評価す るのに

十分な回数,時 間でシミュ レーシ ョンを行っていないため試行回数,シ ミュ レーシ ョン時間を増や して姿

勢決定制御性能を評価す る必要がある,
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