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Abstract: The Pico-satellite SPROUT was selected as one of the piggy-back satellites of ALOS-2 last year, and is now 

under development in Miyazaki laboratory at Department of Aerospace Engineering in Nihon University. The main 

mission of SPROUT is the deployment of a large membrane assisted by inflatable tubes. SPROUT will also conduct 

attitude determination and control mission. This summary of the attitude determination and control technologies mounted 

on SPROUT is presented in this paper. 

 

1. 諸言 

近年，企業や大学による低コスト・短期間での宇

宙実証実験や学生の宇宙工学教育を目的とした超小

型人工衛星の開発が盛んに行われている．日本大学

理工学部航空宇宙工学科宮崎研究室では，超小型人

工衛星開発プロジェクトを行っており，2008 年 4 月

には SEEDS-II が Satish Dhawan Space Centre(インド)

から打ち上がった．SEEDS-II は打ち上げて 5 年 10

ヶ月近くが経ち，現在も運用を続けている．SEEDS-II

で培ったバス技術をベースに，現在は，図 1 のよう

な，2 つのインフレータブルチューブや三角形の薄膜

で構成された，複合膜面構造物の展開実証実験や軌

道降下実験，画像配信やデジピータ等のアマチュア

無線ミッションを目的とした SPROUT の開発を行っ

ており，H-IIA ロケットで打ち上げ予定の ALOS-2 相

乗り公募小型副衛星に内定している． 

 

 

図 1 SPROUT 外観 

SPROUT のメインミッションは，膨張可能なチュ

ーブに窒素ガスを注入した複合膜面構造物の展開実

証である．メインミッション以外に，民生品を用い

たセンサを用いた姿勢決定実験，ならびに，自作の

磁気トルカを用いた姿勢制御実験を行い，数 kg 級衛

星で可能な姿勢決定・制御レベルを示すことをミッ

ションとしている． 

そこで本研究では，SPROUT で搭載予定の姿勢決

定・制御アルゴリズムの構築を行い，実際に軌道上

で動作させ，超小型人工衛星の姿勢決定・制御アル

ゴリズムの評価を行っていくことを目的とする． 

 

2. SPROUT 姿勢系 

2.1 SPROUT 姿勢系概要 

姿勢決定にはジャイロ，太陽センサ，地磁気セン

サの 3 つのセンサを利用する．また，姿勢制御は磁

気トルカを用いて 3 軸制御を行う．太陽センサと磁

気トルカは，図 2 のように，我々の研究室で自作を

行っている． 

 

 

図 2 磁気トルカ(左)と太陽センサ(右) 

姿勢決定・制御アルゴリズムは，姿勢系の搭載マ

イコンで処理される．現時点で，搭載予定の姿勢決

定アルゴリズムは，TRIAD 法，FOAM，q-Method，

拡張カルマンフィルタで，姿勢制御アルゴリズムは，

B-dot 制御則，クロスプロダクト制御則である．また，

参照座標系の定義は図 3 のようになっている． 
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図 3 参照座標系の定義  



 

 

2.2 軌道決定 

軌道決定には，地上で取得した TLE を衛星にアッ

プリンクし，オンボードで SGP4 アルゴリズム[1]を用

いて軌道計算を行う．また，姿勢決定アルゴリズム

で使用する参照ベクトル(太陽方向ベクトル，地磁気

方向ベクトル)を算出する際は，この結果を使用する． 

 

2.2 姿勢決定[2] 

2.2.1 参照ベクトル 

姿勢決定を行うにあたり，まず参照ベクトルを算

出する．使用する参照ベクトルは地磁気方向ベクト

ル，太陽方向ベクトルの 2 種類である．地磁気方向

ベクトルの算出には，IGRF 地磁場モデル[3]を用いる．

太陽方向ベクトルの算出には，「海上保安庁による太

陽黄経の略算式」[4]を用いて太陽黄経を求め，黄道傾

斜角によるズレを修正することにより，求めている． 

 

2.2.2 TRIAD 法[5] 

TRIAD 法では，太陽センサから太陽方向ベクトル

b0を，地磁気センサから地磁気方向ベクトル b1を求

め，それぞれに対応する，理論値から求めた参照ベ

クトル r0，r1から座標変換する姿勢マトリクス R を

算出する方法である．そのために，まず次の 2 つの

正規直行基底を作る． 
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それらを用いて，具体的に以下の関係を満たす姿勢

マトリクスを求める方法である． 

  1 2 3i i i  , ,Rr b   (2) 

2.2.3 FOAM
[6] 

FOAM とは，2 つの参照ベクトル(太陽方向，地磁

気方向)の重み付けを任意に指定し，姿勢マトリクス

R を算出することが出来る姿勢決定手法である．具

体的には以下の式を用いて姿勢マトリクス R を求め

る方法である． 
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ここで，a1，a2は重み付けパラメータであり，λは以

下の式で算出される． 
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2.2.4 q-Method
[5] 

q-Method では，以下のようなロスファンクション

(Wahbaの評価式とも呼ばれる)Lを最小とする直交行

列 R を求めることにより，最尤推定の姿勢マトリク

スを求める手法である． 
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q-Method では，式(5)を最小化する代わりに，以下の

ようなゲインファンクションと呼ばれる関数を最大

化する姿勢マトリクス R を求める方法をとる． 
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クォータニオンを用いると，式(6)は， 
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のように簡単化され，この二次形式の最大値は，K

行列の最大固有値に等しいことを利用すれば，クォ

ータニオンを算出することができる．最大固有値を

求めるにあたっては，べき乗法を用いている． 

 

2.2.5 拡張カルマンフィルタ[3] 

拡張カルマンフィルタでは，直前までの情報と，

現在取得したデータを元に，最適なシステムの状態

を推定する手法である．ただし，測定値，システム

の状態を示す変数自体にもノイズが乗っているもの

としている．拡張カルマンフィルタの解くべき問題

は以下のようになっている．拡張カルマンフィルタ

は，推定(時間更新)と補正(観測更新)から成っている．

まず，以下の式で時間更新を行う． 

   ˆX f X   (8) 

 Φ FΦ   (9) 

 
T ˆP ΦPΦ Q   (10) 

X は状態方程式で，クォータニオン，ジャイロの成

分から成り立っている．また，Φ は遷移行列，F は

状態方程式のヤコビアン，Q はプロセスノイズ，P

はシステムノイズである．状態方程式，遷移行列の

解法にはルンゲクッタ法を用いている．次に，以下

の式で観測更新を行う．  
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Kはカルマンゲイン，Hは観測方程式のヤコビアン，

R は観測ノイズ，z は観測方程式で，ジャイロ，地磁

気，太陽センサを用いてアップデートを行う．式(11)

の逆行列を求める際は，掃き出し法を用いている． 



 

 

2.3 姿勢制御則[5] 

2.3.1 B-dot 制御則 

B-dot 制御則とは，衛星の角速度を減少させる姿勢

制御則である．地磁気センサにより地磁場ベクトルB

を測定し，衛星の角速度 ωを 0 に収束させるように

必要となる磁気モーメント M を算出する．kbを比例

ゲインとして，具体的には以下の式より，制御に必

要となる磁気モーメントを算出する． 

 bkM B   (14) 

ただし， B は以下の式より求める． 

  B B ω   (15) 

 

2.3.2 クロスプロダクト制御則 

クロスプロダクト制御則とは，衛星の姿勢(q+q4)

を任意の目標姿勢(qt+q4t)に指向させるために必要と

なる磁気モーメントを算出する制御則である．その

際に必要となるトルク量 Ntorqueは，リアプノフ関数を 
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と設定すると， 

 torque p e rk k N q ω   (17) 

と算出され，必要磁気モーメント M は 
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より算出される．ただし，kp，krはそれぞれポイント

ゲイン，レートゲインである．qe はクォータニオン

エラーと呼ばれ，以下の式で算出される． 
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2.4 軌道上データを用いたセンサの較正[7]
 

 図 4 のように，過去の SEEDS-II の軌道上データか

ら，地磁気センサの値が，理論値と差異が生じてし

まうことがわかっている． 

0

10000

20000

30000

40000

50000

60000

0 1000 2000 3000 4000

m
a

g
n

et
ic

 n
o

rm
 [

n
T

]

time [s]

magnetlo sensor

IGRF model

 

図 4 地磁気センサと IGRF モデル 

したがって，地磁気センサの較正をする必要がある

が，地磁気センサの較正を地上で行なうことは困難

である．よって，最小二乗法を用いて，地磁気セン

サのスケールファクタ値 si，バイアス値 bi を推定す

る方法をとる．IGRF(x,y,z,t)は，IGRF 地磁場モデル

により求められた各磁場力を用いている．また，Vi

は地磁気センサの出力値である． 
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3. 姿勢シミュレータを用いた解析 

 姿勢決定・制御アルゴリズムの妥当性を評価する

ために，姿勢シミュレータを用いた解析を行ってい

る．姿勢決定・制御用のセンサ，アクチュエータ，

姿勢制御演算システムを模擬した姿勢解析を行うこ

とによって，解析結果からアルゴリズムの妥当性を

評価するとともに，設計にフィードバックを行って

いる．姿勢シミュレータは，図 5 のように構成され

ている．  
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図 5 姿勢シミュレータブロック図 

4. 解析結果 

 姿勢シミュレータを用いた解析結果の一例を示す．

また，解析する衛星モデルは，図 6 のように SPROUT

の慣性モーメントを用いている．デスピン制御では

B-dot 制御則を用い，指向制御では TRIAD 法を用い

た姿勢決定，クロスプロダクト制御則を用いた姿勢

制御を行っている．また，軌道条件としては表 1 に

示すように，ALOS-2 の予定軌道を用いている． 
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図 6 衛星モデル 

 



 

 

表 1 軌道条件 

軌道種別 太陽同期準回帰軌道 

軌道高度 628[km](赤道上) 

軌道傾斜角 97.9[deg] 

 

4.1 デスピン制御 

 解析条件を表 2 に示し，解析結果を図 7 に示す．

初期角速度は各軸共に 5.0[deg/s]であるが，収束性を

見るために解析結果のグラフの縦軸を拡大している． 

 

表 2 デスピン制御解析条件 

解析時間 6000[s] 

初期角速度 Roll = Pitch = Yaw = 5.0[deg/s] 

ゲイン kb = 150000 

 

-0.5

-0.4

-0.3

-0.2

-0.1

0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000

a
n

g
u

la
r 

v
el

o
ci

ty
 [

d
eg

/s
]

time [s]

Roll

Pitch

Yaw

 

図 7 デスピン制御解析結果 

4.2 指向制御 

 解析条件を表 3 に示し，解析結果を図 8 に示す． 

 

表 3 指向制御解析条件 

解析時間 6000[s] 

初期角速度 Roll = Pitch = Yaw = 0.1[deg/s] 

初期オイラー角 Roll = Pitch = Yaw = 60.0[deg] 

目標オイラー角 Roll = Pitch = Yaw = 0.0[deg] 

ゲイン kp = kr = 0.00019 
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図 8 指向制御解析結果 

 

4.3 考察 

解析結果より，デスピン制御では図 7 のように，

3500[s]程度で角速度が 0.1[deg/s]以内に収まっている．

また，指向制御では図 8 のように，3000[s]程度で指

向精度が 10[deg]以内に収まっているが，姿勢が乱れ，

振動している．この原因としては，磁気トルカの出

力トルク方向が地磁場方向に対して垂直方向にしか

出せないという制約があるため(rank が 2 である)，所

望トルクに対して，出力トルクが出せていないから

であると考えられる．改善策としては，所望トルク

と出力トルクの不一致が問題であるため，後の地磁

場成分及び姿勢を推定し，所望トルクを出しやすい

姿勢に制御を行いながら，目標姿勢に制御を行う方

法などが考えられる． 

 

5. 結言 

 本研究では，超小型人工衛星における姿勢決定・

制御アルゴリズムの構築を行った．今後，実際に衛

星のオンボードに本研究で行なったアルゴリズムを

搭載し，軌道上で姿勢決定・制御を行い，評価を行

っていく．また，現在は制御ゲインを固定ゲインで

行っているが，ゲインのチューニングをオンボード

で行うには，処理速度に限界がある．そのため，オ

フラインでゲインの決定を行っている．固定ゲイン

を採用する場合，運動の推定を行った上で決定する

ほうが，収束性の良さに繋がる．したがって，収束

性を良くするために，オフラインでの高精度の姿勢

推定が必要であるため，今後行っていく． 
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