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研究成果の概要（和文）：本研究では，適応スキュー角モーメントジャイロ（ASCMG）の耐故障性向上を目的と
し，故障同定と駆動則を円滑に切替えることが可能な制御方法を考案した．指令トルクと実出力トルクとの差分
を一定時間積分・評価することにより故障個所の同定が行えること，同定に従い駆動則が円滑に切り替わる調整
法により目標姿勢へ安定に姿勢変更が可能なこと，非劣駆動状態から劣駆動状態へも円滑に制御則を切り替えら
れることを数値シミュレーションにより確認できた。また，2個のCMGユニットが故障した劣駆動状態でも
Backsteppingに基づく制御手法により視線方向変更制御が可能なことを微小重力環境下での実験により検証し
た．

研究成果の概要（英文）：In this study, in order to improve the fault tolerance of adaptive skew 
control moment gyroscope (ASCMG), an adjustment control method has been proposed, which can identify
 a fault CMG unit and smoothly switch the steering control laws. It is shown through numerical 
simulations that the fault CMG unit can be identified by integrating and evaluating the difference 
between the commanded torque and the actual output torque for a fixed time, and that the attitude 
can be stabilized to the target attitude by the proposed adjustment method in which the steering 
control laws are smoothly switched according to the fault identification. In addition, it has been 
verified through experiments under a microgravity condition that line-of-sight attitude maneuver can
 be achieved by a backstepping-based steering control law even in the case of two-CMG units failure.

研究分野： 宇宙工学

キーワード： コントロールモーメントジャイロ　ジンバル駆動則　故障同定　劣駆動制御　バックステッピング制御
　適応則　微小重力実験
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様 式 Ｃ－１９、Ｆ－１９－１、Ｚ－１９、ＣＫ－１９（共通） 

１．研究開始当初の背景 
宇宙システムは地上システムと異なり，一

度宇宙に打ち上げられると容易に修理がで
きない．そこで耐故障性を高める必要がある．
制御の観点からアクチュエータシステムの
耐故障性を高める方法は２種類に大別でき
る．一般的に，稼動部や可変部の自由度を増
やすと耐故障性能・制御性能は向上する．し
かし，故障する箇所，故障の組み合わせ数も
増大し，対処が困難になる．現時点では、故
障パターンごとの対処方法を予めプログラ
ミングし宇宙機に搭載もしくは地上から新
たな制御則をその都度アップロードする方
法が通常取られている． 
しかし，故障個所を地上から正しく同定で

きない場合もあり，また特に深宇宙探査機の
場合，地上局から新たな制御則をアップロー
ドする方法では通信量や通信時間の制約の
ため，故障個所を正しく同定できたとしても
対処が間に合わない恐れがある．また，複数
ユニットの故障組合せが多数あり，その組み
合わせ全てを打ち上げ前に試験することは
困難である．人工知能・統計データ的なアプ
ローチによる故障の同定の研究も行われて
いるが，故障同定結果を制御則へ自動的に反
映することまでは行われていない．また，自
由度数が多い状態から少ない状態への遷移
を考慮した例は，可変速度コントロールモー
メントジャイロ（CMG）において CMG モード
から可変速度 CMGへ，さらにリアクションホ
イール(RW)モードへ遷移させる制御則があ
るが，非劣駆動系から劣駆動系へシームレス
な遷移が扱える制御は存在しない． 
 
２．研究の目的 
本研究では，可動部が多い宇宙機アクチュ

エータである適応スキュー角 CMG（図１）を
対象とし，故障組合せへの考慮・地上試験が
不完全であっても，宇宙へ打ち上げられた後
に対応できる故障個所の自動認識，パラメー
タ自動調整機能，制御則の自動切換え選択機
能を有する高度で自律的な制御ロジックを
開発し検証することを目的とする． 

 
図１ 適応スキュー角 CMG 

 
具体的には，以下の３点を明らかにするこ

とを目標とする． 
(1)残存 CMG ユニットが２個となった劣駆動

系に対するフィードバック制御則 
(2)故障ユニット数・故障パターンに応じた

円滑な制御則の切り替え法 
(3)故障により非劣駆動系から劣駆動系へ遷

移する場合でも対応可能なシームレスな
制御則 

 
３．研究の方法 
(1)制御器が全て正常な状態での姿勢応答を

計算機内で計算し，その結果と実際の姿
勢運動を随時比較することで故障制御ユ
ニットを最小二乗法で同定し，関連する
重みを減少させ，故障ユニットを不活性
化させる適応則を構築する（図２）． 

(2)制御自由度が２個の劣駆動系に対応でき
る制御を考案する． 

(3)制御自由度が２個のときと４個のときの
制御則を重み付けしてブレンドし，制御
出力と実際の応答出力を随時比較し，重
みを自動調整することにより非劣駆動系
から劣駆動系への円滑な調整を可能とす
る制御則を構築する． 

(4)一部の制御ユニットを不稼動にした実験
装置を用いて微小重力環境化での実験を
行い，構築した制御則を検証する． 

 

図２ 故障ユニット同定・制御則自動調整ア
ルゴリズムの概念図 
 
４．研究成果 
(1)故障 ASCMGの駆動則切替え 
①考案した駆動則切替え法 
故障する可能性のある 9個全てのモータに

対応した故障模擬モデルを作成する．故障模
擬モデルのシミュレーションから得られる
姿勢オイラー角と ASCMG装置の姿勢オイラー
角の計測結果から発生したトルクを比較す
ることで,故障箇所を同定する．姿勢オイラ
ー角速度の計測結果から発生したトルクは
以下のように近似的に求めることができる. 

T Jω=              (1) 
ここで角加速度ω は角速度の計測結果を時
間微分することで求める．故障模擬計算から
算出した仮想出力トルクを T̂ とすると実際
の ASCMG装置から発生する出力トルクT との
誤差は次式で示せる． 

ˆ ˆT T J ω ω− = −            (2) 
式(2)から得た値を比較することで故障箇所
を同定する．比較対象は全て正常に稼動して
いると仮定した模擬計算から得られる出力
トルク NT と式(2)同様に実際の ASCMG 装置か



ら発生する出力トルクT との差である．比較
による故障同定判断式を以下に示す. 
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式(3)では式(2)で求められる値を S時間積算
し，その結果から故障同定を行なう．これは
式(2)の値から比較し故障同定を行なった場
合，ASCMG が特異状態になったときに誤同定
してしまう可能性があるためである．また i
は,それぞれの故障箇所の番号であり，1から
4 は各 CMG1 から CMG4 のホイールの故障, 5
から 8は各 CMG1から CMG4のジンバルの故障，
9 はスキューの故障を表している． 
総角運動量 h は各 CMG が持つ角運動量に切

替え要素である iI を各項に掛ける．通常時は
これにより故障した場合に iI の値を減少さ
せ 0とすることで不活性化と駆動則の切替え
る．以下に示す．また駆動則も同様に iI を使
用し式(5)のように設計した. 
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(5) 

ここで iI の調整則は以下の通りである. 

 ( )( ) ( ) ( )#
1,2,3,4i i ide actI h J J iµ δ ω ω∆ = − − =  (6) 

ここでμは重み要素， ( )i ih δ は故障個所を持
つ CMGユニットの角運動量である．また ideJω
はどこも故障していない場合の模擬計算か
ら算出した仮想角速度である．また actω は実
際の故障箇所を持つ ASCMG装置から得られる
角速度である．なお，指令トルク計算にはク
オタニオンフィードバック制御 

p dˆK Keu q ω= − −            (7) 

CMG正常時駆動則には GSR法 
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を用いた． 
②数値シミュレーション結果 

表１ シミュレーションパラメータ１ 

パラメータ 数値 

衛星慣性テンソル diag(1.5,0.65,1.1)[kgm2] 

初期ジンバル，スキュー角 (0,0,0,0, 54.73)[deg] 

ホイール角運動量 0.043 [Nms] 

0λ , 0ε , ρ , iφ  0.01, 0.01, π/2, (0,π/2,π) 

ゲイン Kp, Kd 0.09J [Nm], 0.424J [Nms] 

初期，目標オイラー角 (0,0,0)[deg], (0,0,90)[deg] 

故障同定積分時間 S 10 s 

調整則ゲイン µ  5 

 
用いた数値を表 1に示す．初期姿勢から目標
姿勢への姿勢変更において初期時刻から
CMG1ジンバルが本来の動きの 10%しか動かな
い故障を有していると仮定する． 

 

図３ 姿勢（クオタニオン）の時間履歴 

 
図４ 重み Ii の時間履歴 

結果を図３，図４に示す．図３は姿勢（クオ
タニオン）の時間履歴，図４は重みの時間履
歴である． 10 秒以降で駆動の切替えが行な
われ，CMG1 ユニットを不活性化し，代わりに
スキューが大きく動作し指令トルクへの不



足分を補う結果となっている．49 秒前後で目
標姿勢に安定していることが確認できた． 
 
(2)2CMG（劣駆動状態）における視線制御 
姿勢表現には W-Zパラメータを使用する．姿
勢制御は２段階制御とし，前半はフィードフ
ォワード制御，目標姿勢近傍に近づいた段階
で２段階目としてフィードバック制御に切
り替えることとする． 
①フィードフォワード制御 
機体座標系内の任意の方向に設定したミッ
ション機器視線を 2回の機体軸まわり 1軸回
転（x 軸-y軸または y軸 x軸）で慣性座標系
の任意の方向へ向けることが可能であるこ
とを示した．そして，適切な回転軸の選択方
法，必要な回転角を球面三角関数により求め
る方法を提示した． 

②フィードバック制御 
Backstepping法に基づき，以下のフィードバ
ック制御則を設計した． 
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R は機体 Z 軸からミッション機器視線基準座
標系への座標変換行列， bω は衛星角速度，

1k , 2k は制御ゲイン，wは W-Z パラメータ
の W部分ベクトルである． 
③数値シミュレーション結果 
表２の数値で行った計算結果を図５-図７に
示す．図５はジンバル角の時間履歴，図６は
姿勢の時間履歴，図７は視線角誤差の時間履
歴である．図５より，時刻 38 秒付近までは
フィードフォワード制御を実施しており，2
つのジンバル角を逆位相・同相と動かし，そ
れぞれ 1軸マヌーバを行っていることが分か
る．また，2 回目の 1 軸マヌーバ終盤に視線
角誤差が制御則切り替え閾値に入り，それ以
降，フィードバック制御を実行していること
が分かる．最終的に視線角誤差がゼロに安定
化していることが図７から確認できる．以上
の結果から，提案制御法を使い，2つの Skew
配置 SGCMGによりミッション機器視線を目標
視線方向へ指向・安定化可能であることが確
認できた． 

 

表２ シミュレーションパラメータ２ 

パラメータ 数値 

慣性テンソル diag(0.5,0.5,0.5)[kgm2] 

CMG ホイール角運動量 0.02 [Nms] 

初期 W-Z パラメータ -0.366, 0.366, 0.0 

ミッション機器視線方向 0.577,0.577,0.577 

制御切り替え視線角閾値 0.02 [rad] 

制御ゲイン k1, k2 0.5, 0.5 

 

図５ ジンバル角の時間履歴 

 

図６ W-Zパラメータの時間履歴 

   

図７ 視線角誤差の時間履歴 
 
(3)非劣駆動系から劣駆動系へ円滑な切替則 
①正常時ジンバル駆動則 
CMG が 4 個とも正常なときのジンバル駆動則
として以下の GSR法を用いる． 

( ) ( ) 1

0 1 1 1 0 11/ T T
cmd= h λ

−
+ δ A A A E h (17) 

ここで 0h は CMGホイール角運動量であり，右
辺の各記号は次のとおりである． 
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②劣駆動時ジンバル駆動則 
システム全体の角運動量はゼロ，対面 2CMG
（2, 4 番）が故障，劣駆動制御状態では，CMG-Z
軸まわりの回転運動が減速していると仮定
し，以下の駆動則を設計した． 
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ここで右辺の角運動量変化指令値及びヤコ
ビアン，その他の記号は以下のとおりであり 
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1 2,k k は制御ゲインである．仮想入力 dω には 
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    (25) 

を用いる．なお， 1,g 2g の詳細は割愛した． 
③劣駆動系ジンバル駆動則への円滑な切替 
式(17)のジンバル速度，式(21)のジンバル

速度に重み付けして接続する． 
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  δ δ δ       (26) 

なお，機械的制限を考慮してジンバル速度の
上限に制限を設けた．前式の I は重みであり，
次の更新則で更新する． 
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( )1 1 3 3 2 2 4 4
ˆ( ) ( ) ( ) ( ) ( )h h h I h hδ δ δ δ= + + +δ      (28) 

ここで， ( 0)h > は更新ゲインである．この更
新則は，衛星の角運動量がジンバル角度から
推測される角運動量に対して不足している
原因は CMG故障が原因という考えに基づいて
おり，不足に応じて劣駆動制御へ遷移してい
くように重みＩを更新している． 
④シミュレーション結果 
開始時３軸制御可能と仮定し，重みＩを更新
則で変化させ劣駆動制御へ接続する．表３の

パラメータを用いた結果を図８，図９に示す． 
 

表３ シミュレーションパラメータ３ 

パラメータ 数値 

慣性テンソル diag(0.5,0.6,0.7)kgm2 

CMG ホイール角運動量 0.02 Nms 

初期 W-Z パラメータ -0.2, 0.2, 0.1 

λ0, ε0, ρ, φi 0.001, 0.1, 0.5, (0.5,0.5,0.5) 

k1, k2, μ, λ, η 1.0, 0.5, 1.0, 1.0, 0.5 

ジンバル速度・角度制限 ±1.0 rad/s, ±0.7 rad 

 

図８ 姿勢（W-Zパラメータ）の時間履歴 

 

図９ 重みの時間履歴 

 
ピラミッド配置 SGCMGの対面 2個 CMGが故障
した状態に対して，提案手法により，3 軸姿
勢制御可能と想定した状態から劣駆動状態
へ円滑に制御則が切り替わり，目標姿勢へほ
ぼ漸近安定化可能であることが確認できた． 

 

(4)微小重力環境下での実験 
微小重力実験による検証を行うための CMG実
験装置（図１０）を作成した．微小重力実験
スペースおよび微小重力状態が保持される
時間長さを考慮し，できるだけ小型軽量かつ
CMG 角運動量が大きくなるよう実験装置を半
径 25cm高さ 35cmのアクリル円柱で覆い，CMG
を立方体の側面に配置することで小型化を
図り，かつ CMGホイールを真鍮とすることで
慣性モーメントを大きくし，短時間での姿勢
変更を可能とする装置を作成した． 
作成した実験装置の諸元を表４に示す．PC

との通信は Bluetooth により行い，装置上の
オンボード計算機には Arduino Mega を使用
し，計測角速度からの姿勢計算，ジンバル駆
動速度の計算は PC 側で行う構成とした． 

微小重力下での実験では，W-Z パラメータ
による姿勢表現を用いた Backstepping 法に
基づく 2CMG による視線制御実験を，5パター
ンの 30度視線変更に対して実施した． 



 

図１０ 微小重力実験用 CMG 実験装置 

表４ 実験装置諸元 

パラメータ 数値 

サイズ 半径 25cm, 高さ 35cm 

質量 10 kg 

慣性テンソル diag(0.238,0.341,0.268)kgm2  

ホイール慣性モーメント 0.00083 kgm2 

ホイール回転速度 2000 rpm 

ホイール角運動量 0.174 Nms 

ジンバル速度・角度制限 ±30 deg/s, ±65deg 

表５ 初期姿勢・ジンバル角・制御ゲイン 

パラメータ 値 

初期姿勢 W-Z パラメータ (0.1895, 0.1895, 0.0) 

制御ゲイン k1, k2 3.0, 3.0 

初期ジンバル角 (0, 0, 0, 0) 

 

 

図１１ ジンバル角の時間履歴 

（左：数値計算結果,右：実験結果） 

 

図１２ 姿勢（Ｗ-Ｚパラメータ）時間履歴 

（左：数値計算結果,右：実験結果） 

 

初期値，制御ゲインを表５に，結果の 1 例を
図１１，図１２に示す．図１１はジンバル時
間履歴，図１２は姿勢の時間履歴である．図
中の左側は対応する数値計算結果，右側が実
験結果である．ジンバルの動きが数値計算と
実験とで異なるが，視線方向（w1, w2）の時
間変化の様子は類似しており，浮遊時間が十
分確保できたパターンにおいては，計画通り
の整定時間で視線方向をほぼ目標方向に移
動安定化できることが確認できた．よって，

対面の 2CMG が故障した場合における視線変
更制御が残りの対面 2CMG で達成できること
が実験的に確認できた．なお，実験可能時間
が 4秒程度と短すぎたため，故障同定・制御
則切り替え実験までは検証できなかった． 
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