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学術 ・技術論文

宇宙ロボット実験システムのための位置姿勢制御

泉 田 啓*1室 津 義 定*1長 岡 秀 行*2三 ツ矢 明*1

Position/Attitude Control for a Ground Testbed Simulating a Space Robot

Kei Senda* 1, Yoshisada Murotsu* 1, Hideyuki Nagaoka* 2 and Akira Mitsuya* 1

A hardware satellite model with thrusters and a control moment gyro (CMG) is constructed to discuss posi-

tion/attitude control methods for a ground testbed simulating a space robot. A bang-bang position control and two 
attitude control methods, i.e., a Lyapunov-type controller and an exact-linearization-based controller, are designed. 
Hardware experiments as well as numerical simulations show the feasibility of the modeling and the controllers. It is 

also shown that the developed position/attitude control system has enough performance for the ground testbed.
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1.は じ め に

将来の宇宙開発のために,宇 宙飛行士に代わ り,宇 宙空間を

自由に移動 し,搭 載マニピュレータで多種多様な作業を行 う宇

宙 ロボ ットの研究が行われている[1]～[9].こ れ らの研究では,

マニ ピュレー タ動作の反動による衛星本体の位置姿勢変化を許

容 してきた.し か し,遠 隔操作 される宇宙 ロボットでは,オ ペ

レータとの通信 のために,指 向性 の高い アンテナを搭載 した

衛星の姿勢 を一定に保ちつつマニピュレータを操作する必要が

ある.宇 宙 ロボ ットのような小型衛星に搭載 される主たる姿勢

制御装置は リアクション ・ホ イールであるが,マ ニピュレータ

の反力を打 ち消すための十分な能力を持 たないため,マ ニ ピュ

レータの動作速度等が極端に制限される.そ のため,姿 勢制御

系の能力的制約などを考慮 して,マ ニピュ レータと姿勢制御系

を協調的に制御する方法(文 献[10][11]な ど)が 検討 されてい

る.さ らに,衛 星本体に搭載 された視覚センサの視野 を固定す

るなどのためには,衛 星本体の位置 も姿勢 も同時に制御するこ

とが望まれる.ま た,様 々な作業のために,衛 星本体の位置姿

勢を大 きくかつ素早 く変えなければならないか もしれない.そ

れゆえ,宇 宙 ロボットに適 した衛星本体の位置姿勢制御が求め

られる.

CMG(Control Moment Gyro)は,小 型で高 トルクを発生

で き,素 早い応答が可能で,高 い位置決め精度など重要な利点

を持つ.そ のため,CMGに よる姿勢制御 に関する研究が行わ

れている[12]～[17].し か し,宇 宙 ロボ ットに必要である,大

きな角度のスルー イングに関す る議論や実験研究は,ほ とん ど

見受け られない.ま た,小 松 ら[8]や 戸 田ら[9]は,位 置姿勢の

制御系 を搭載 した宇宙ロボットの実験システムを開発 している

が,そ の制御系や制御性能などに関する詳細 な報告はない.

本 研究は,宇 宙 ロボ ットの地上模擬実験システムに搭載する

位置姿勢制御系の開発研究であ り,将 来の宇宙ロボットに不可

欠なマニ ピュ レータと衛星本体の協調的制御の基礎である,位

置姿勢制御系のモデ リング と制御方法 を明らかにす ることを目

的 とす る.こ の目的で,位 置姿勢制御装置 を搭載 した衛星モデ

ルを開発 し,装 置設計 と制御系設計 の妥当性 を検討 している.

このモデ ルは,姿 勢制御装置 としてSG-CMG(Single Gimbal

 CMG),位置 制御装置 としてON-OFF方 式 のスラス タを搭載

し,軌 道上 の衛星を模擬する.

位置制御 として,Bang-Bang制 御 系を設計 し,切 換関数 を

調整す ることによってスライデ ィングモードを発生 させてロバ

ス ト安定な制御 を実現 している.姿 勢制御のために,線 形近似

を避けて元の非線形 システムを直接取扱い,大 きな姿勢変更 を

行 う場合や,CMGが 有する非線形性に対 して も制御性能が損

なわれない非線形制御器 を二つ設計 している.一 方はOhand

 Vadaliが 提 案 したリアプ ノブの第2の 方法に基づ く制御法[12]

であ り,他 方は非線形な状態方程式 と出力方程式の入出力関係

の厳密 な線形化[18]に 基づ くものである.CMGの ジ ンバル軸

を駆動するバー ドウェア構成により,速 度指令値を与える場合

とトル ク指令値を与える場合が考えられるが,そ れぞれに対 し

て先の二つの制御系を設計 している.こ れらの有効性は,数 値

シミュレーションとハー ドウェア実験 により検証 される.

本 論文の構成は以下 のとお りである.第2章 では,Newton-
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Euler法 に基づ き,複 数個のCMGと ス ラスタを搭載 した衛星

システムの一般的な運動方程式 を導 く.第3章 で,開 発 した実

験装置について述べるとともに,実 験装置用の簡略化 された運

動方程式 を示す.第4章 と第5章 では,そ れぞれ位置制御系 と

姿勢制御系の設計方法 について述べ る.位 置制御 と姿勢制御の

実験結果 を数値シ ミュレーションとともに第6章 にまとめて示

し,第7章 を結論 とする.

2.衛 星 の 動 力 学

複数のCMGを 搭載 した衛星の姿勢運動の動力学を文献[19]

に従 って,Newton-Euler法 に より導 く.Fig.1の よ うに,SG-

CMGをN個 搭載 した衛星のモデルを考 える.た だ し,こ の

図には た番 目のSG-CMGし か 記述 されていない.座 標系 と

して,慣 性座標系F1,衛 星 システムの質量中心 に原点 を持 ち

衛星に固定 された衛星座標系FB,第kジ ンバルの基準方向を

表 し衛星に固定された第kジ ンバル基準座標系FRk,第kジ

ンバルに固定 された第kジ ンバル座標系FGkを 定義する.

位 置姿勢制御系の動作 により,系 全体の質量中心位置 が変化

しないと仮定すると,系 の並進運動 と姿勢運動の運動方程式は

分離できる.並 進の運動方程式は,Newtonの 方 程式によ り

m〓=f(1)

となる.こ こで,mは 系 の質量,rは 系の質量中心位置を表す

ベクトル,fはrに 対する一般化力である.

次 に,衛 星の姿勢運動 と第kCMGのEulerの 方程式 は

〓(2)

Fig. 1 Model of satellite with SG CMGs

〓(3)

となる.こ こで,ω はFBのFIに 対 する角速度,θkはFG

kのFRkに 対 するジンバル回転角,nは 衛星に働 く外部 トルク,

nkは 第kCMGに 働 くトル ク,甑2は ジンバル軸方向の単位

ベクトル,IkはCMGの 慣 性行列,IBは 衛星の慣性行列,hk

は ホ イールの角運動量,RkはFGkのFBに 対 する方向余弦

行列,〓 は任意のaに 対 して ω ×h=whと す る外積行列で

ある.ま た,ω,IB,nはFB座 標,θk,Ik,Ik,hk,〓k2,

nkはFGk座 標で記述されている.な お,式(3)は 第kCMG

の運 動方程式なので,搭 載 しているCMGの 数 だけ存在する.

S G-CMGで はFGkのFBに 対す る回転運動 は9k2に 拘 束 さ

れている.

3.平 面 モ デ ル

3.1実 験 システム

位置姿勢制御に関す る問題点 を検討 し,制 御法の有効性 を検

証するために,ス ラス タとSG-CMGを 持 つ軌道上の衛星を模

擬す るハー ドウェア実験装置 を製作 した(Fig.2).衛 星 が宇

宙空間を浮遊 する状態 を模擬するために,衛 星モデルは空気潤

滑式のエアパ ッドでほとんど摩擦が ない状態で支持され,水 平

テーブル上で 自由な並進 と回転運動が可能である.衛 星モデル

の位置姿勢 は,ビ デオ トラッカという光学式のセンサ システム

によって非接触 に計測 される.ビ デオ トラッカや衛星か らの情

報 はコンピュータに取 り込 まれ,コ ンピュータではデー タ処理

や制御指令の計算が行われ,制 御指令が衛星モデルに送 られる.

衛 星モデ ルは,一 辺0.5[m]の 正 方形 で,SG-CMGを1機

とスラスタ4個 を搭載 し,質 量はm=17.7[kg],質 量 中心回

りの慣性モーメントはI=0.359[kg-m2]で あ る.制 御用 コン

ピュータ,ビ デ オトラッカ,I/O装 置 などが水平テーブル側 に

置かれ,衛 星モデ ルとの間には通信ケーブル,電 源ケーブル,

圧 縮空気供給パ イプが接続 されているので,衛 星の姿勢が変動

すると外乱 トルクが作用する.

ス ラスタは,質 量中心 に原点 を持つ衛星固定座標系Fbの

x軸 とy軸 上の正 と負の方向にそれぞれ1個 ずつ取 り付けられ

てお り,推 力発生時に トルクは生 じない.ス ラス タは圧縮空気

Fig. 2 Hardware satellite model with thrusters and SG-CMG
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の噴流によ り推力を発生するもので,0.6[N]程 度 の推力を得る

ことができる.た だし,推 力の大 きさは,圧 縮空気供給パ イプの

配管,同 時に開いているスラスタ数などにより変動する.ス ラ

スタ開閉用の電磁弁(TACO社 製392-200-60B4AC100[V])

の ス イッチング回路 を含めた時間遅れは,カ タログ値でON時

に12[ms],OFF時 に20[ms]で あ る.実 際の値は,カ タログ

値 と多少誤差があると考えられる し,ス ラスタの推力は電磁弁

開閉後にステ ップ状 に立 ち上がる ものではない.こ れ らの原因

により,ス ラスタの推力には比較的大きな不確定性が含まれる.

CMGの ジ ンバ ルとホ イール を合 わせた ジ ンバ ル軸 回 り

の慣 性モ ー メン トはIG=4.56×10-3[kg-m2],ホ イー ル

はDCブ ラシ レスモ ータ(光 進 ミニモ社 製3556BL)で 駆

動 されて4,000[rpm]で 定 常 回転 し,ホ イー ルの角運動量は

hw=0.800[kg-m2/s]で あ る.CMGの ジ ンバルは,ハ ーモ

ニックドライブ減速機付 きのDCサ ーボモータ(ハ ーモニック

ドライブ社製RH11-3001-TE100AO-SP)で 駆 動 され,ジ ン

バル角検出用のパルスエンコーダと角速度検出用のタコジェネ

レータを装備 している.こ のエ ンコーダを用いたジンバル角計

測の分解能 は3.14×10-5[rad](1.8×10-3度)で あ る.ま

た,こ のジンバル駆動モータはタコジェネレータ出力 を用いた

速度 フィー ドバ ックループ をもつモー タドラ イバ(ハ ーモニッ

クドライブ社製HS-250)で 速 度制御 される.ジ ンバル軸を ト

ル ク制御する際 には,こ のモー タの代わ りに トルク ・サーボ ・

アクチュエータ(TSA)[20]を 用 いる.TSAは 出力軸 トルクを

トルクセンサで計測 し,ア ナログ回路 によるマ イナーループに

より,正 確な トル ク制御 を実現できる.

閉ループ系で用いる衛星の位置 と姿勢は,ビ デオ トラ ッカで

計測 される衛星モデル上 の2個 のLEDの 位 置か ら計算 し,並

進速度はその差分商によって計算するが,衛 星の角速度はレー

トジャイロを用いて計測 している.ジ ンバル角はエンコーダで

計測 し,ジ ンバルの回転速度はその差分商で計算 している.

実験 システムのコンピュー タシステム,セ ンサ システム等の

詳細に関 しては,文 献[21]を 参 照されたい.

3.2衛 星 モデルの動力学

衛星モデルの並進の運動方程式は,位 畳ベ クトルの次元が2

に なる以外は式(1)と 同 じである.衛 星の姿勢 とSG-CMG

の運 動方程式は,式(2)(3)を 平 面モデ ルに適用 し,微 小項

を無視す ると以下のようになる.

O〓=hw〓cosθ+n(4)

IG〓=-hw〓cosθ+u(5)

ここで,Iは 衛星の慣性モー メン ト,IGは ジ ンバル軸回 りの

ジンバルとホ イールを合わせた慣性 モー メント,nは 本体 に働

く外部 トルク,uは ジンバル軸への入力 トルク,hwは ジ ャイ

ロホイールの角運動量である.ま た,姿 勢角 φ とジンバル角 θ

をFig.2の よ うに設定する.式(5)を 用 いると,CMGの ダ

イナ ミックスも考慮 した制御系 を設計できる.

4.位 置 制 御 法

前章に示 した衛星モデルの位置制御のために,ス ラス タによ

るON-OFF制 御 の方法について述べる.当 初,PWM(Pulse-

Width-Moduration)方 式に より制御力を調整 し,PD制 御 に

より位置制御を行った.し か し,ス ラスタをONに する最小時

間を小さ くできないこと,ON-OFF時 の時間遅れなどに起因

して十分な制御性能が得られなかった.そ こで,以 下に述べ る

Bang-Bang制 御 による制御系 を検討す る.

衛 星の姿勢が慣性空間に固定 され,慣 性座標系FIと 衛星固

定座標系FBの 方向が一致 してお り,x軸 とy軸 方向の制御

が独立 に行 えるものと仮定する.以 下の制御方法は,速 度一定

の目標衛星位置に追従できるので,衛 星姿勢が変動する場合に

も,姿 勢変動に起因する見かけの目標位置の変動を考慮 して制

御 目標 を与 えることにより,制 御が可能である.

慣性座標系FIのx座 標 またはy座 標 に関す る,衛 星位置

の運動方程式は次のようになる.

m〓 =f(6)

こ こで,mは 衛 星の質量,rは 衛星の位置,ス ラスタ推力fの

値 は ±fmaxか0で ある.目 標位置をrdと し,偏 差eを

e=r-rd(7)

と定 義 する.目 標位置rdが ステップあるいはランプの場合

〓=〓 となるので,式(6)は

m〓=f(8)

となる.そ れゆえ,式(8)の 系の位相面軌道は

〓(9)

ただし,Coは 偏 差 とその微分値 によって決まる.こ のうち原点

を通 り,目 標状態に収束するのはc0=0の ときであ り

g

(〓,e)△=m/2fmax|〓|〓+e=0(10)

となる.こ のg(〓,e)=0は 最 適な軌道で原点に収束させるた

めの切換関数 となる.ゆ えに,制 御則 を

〓(11)

と選 び,切 換関数g(〓,e)=0に 達 したときにfを 切 り換 え

れば,時 間最短 の意 味で最適な軌道 を辿 り原点 に収束す る.

Fig.3の 位 相面 においては,SOS'が 切 換関数であ り,こ の上

側がg(〓,e)>0,下 側 がg(〓,e)<0の 領 域である.例 えば,

初期点がAの 場合 には制御力.f=-fmaxが 加 えられ点Bに

向か う.点Bに 達するとf=fmaxに 切 り換わ り,点Oに 達

したときにf=0と してやれば最適軌道で原点に収束する.

以 上では,制 御モデ ルに誤差が含まれず,時 間遅れなどがな

い理想的な制御系を想定 していたが,現 実はそ うではない.ス

ラスタの推力fmax,衛 星質量mと いったパラメータに含 まれ

る誤差,ス ラス タのON-OFFや 制御器の時間遅れの影響が問

題になる.仮 に式(10)中 のパ ラメータm/fmaxを 現実 よりも
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Fig. 3 Phase trajectories of bang bang controls

小 さな値 として,切 換関数 を構成 し,制 御するとしよう.こ の

とき,Fig.3の 位 相面における切換 関数はS1OS'1と な る.前

例 と同様に軌道は点Aを 出発するが,点B1に 到 達 した時点で

制御力が切 り換わ り点C1に 向か う.同 様の制御動作の繰 り返

しにより,こ の軌道はやがて原点 に向か うが,ノ ミナルな制御

対象 に対する制御結果に比べて,制 御性能は著 しく劣化す る.

さらに,制 御系に時間遅れが含 まれると,原 点に収束すること

は保証できない.

逆 に,切 換 関数 中のパ ラメー タm/fmaxを 現 実 よ りも大 き

な値 として,制 御するとしよう.こ の とき,Fig.3の 位 相面 に

おける切換関数はS2OS'2と なる.前 例 と同様 に軌道は点Aを

出発するが,制 御系に時間遅れが含まれると点B2に 到達 した

時点で制御力が切 り換 わり点C2に 向か う.こ の とき,切 換関

数 中のパ ラメータm/fmaxが 現 実 より大 きな値なので,B2C2

は切 換関数S2OS'2と 交差する.点C2で 再 び制御力が切 り換

わるので,軌 道は切換関数S2OS'2と 交差 して点D2に 向かい,

以 下同様に軌道が進展する.こ のように,制 御系は切換関数 を

スライデ ィング多様体 とするスライデ ィングモードを生成する.

軌 道はチャタリングを生 じて切換関数 に拘束されつつ,原 点 に

向か う.ゆ えに,考 えうるパ ラメータ変動に対 してm/fmaxを

よ り大 きな値 として,切 換 関数を構成することにより,時 間最

短ではなくなるが,ロ バス ト安定 な制御系 を設計 できる.

5.姿 勢 制 御 法

制御性能 を比較 し,宇 宙 ロボ ットの地上模擬実験 システムに

搭載するハー ドウェアを決定するために,ジ ンバル軸 を速度制

御する場合 とトルク制御する場合に対 して制御系を設計する.

ジ ンバル駆動モータドライバへの制御指令値 をジンバル角速度

で与 える場合 には,十 分に速 くかつ正確 に指令値 どお りのジン

バル角速度が達成されるもの と仮定する.ま た,ト ルク指令値

を与える場合 にも,TSAの 働 きにより十分に速 くかつ正確 に

指令値 どお りの トルクが実現 される と仮定する.

5.1速 度指令 リアプ ノブ型制御

ここでは,Oh and Vadaliが 提 案 した リアプノブ型制御[12]

に基づ き,シ ステムの目標値が漸近安定な平衡点となる制御入

力 を求める.ま ず,リ アプ ノブ関数 を次のように考える.

V=1/2I

(〓-〓d)2+1目2kp(φ-φd)2(12)

ここで,φd,〓dは 本体の姿勢角,姿 勢角速度の目標値 であ り,

kpは 比例ゲ インである.式(4)の 解 に沿ったVの 時間微分は〓=

(〓-〓d){hw〓cosθ+n-I〓d+kp(φ-φd)}(13)

とな る.こ こで,kDを 微分ゲ インとして,

〓=-kD(〓-〓d)2(14)

とな るためには,次 の関係が成 り立てばよい.

hw〓cosθ=-kp(φ-φd)-kD(〓-〓d)+I〓d-n(15)

式(15)の 左 辺はSG-CMGか ら本体 に加えられるトルクであ

り,右 辺はフ ィー ドバ ック制御において本体に要求されるトル

クである.し たが って,本 体が 目標値に追従するためには,式

(15)の 左 辺が右辺 と等 しくなるジンバルの角速度 θを実現す

ればよい.式(15)を 満 たすジンバル角速度〓dは

〓(16)

と与えらる.こ れを指令値 として用いジンバル角速度が実現で

きた場合,〓=〓dと なるので,式(15)を 式(4)に 代 入するとI

(〓-〓d)+kD(〓-〓d)+kp(φ-φd)=0(17)

の閉 ループシステムを得る.こ こで,e1=φ-φd ,e2=〓-〓d

とす ると,こ のシステムの平衡点はe1=0,e2=0で あ る.

式(14)よ り,〓 ≡0はe2≡0の ときにのみ成 り立つ.こ の

とき,〓2≡0な ので,式(17)よ りe1≡0を 得る.そ れゆえ,

〓≡0となる漸近安定平衡点はe1≡e2≡0に 等 しい.ゆ え

に,こ の閉ループシステムの目標状態は,大 域的に漸近安定 と

なる.

実 験装置で は,ケ ーブ ル類 による外乱 トル クが働 くので,

式(16)を 指 令値 として用いる と定常偏差が残る.こ れ を抑

えるため に実 際の制 御で は式(16)の 分 子 に積分補 償 の項

(-kI∫t0(φ-φd)dt)の を加えた もの を用いる.こ の項は,軌 道

上のシステムに対 しては必要ない.

5.2厳 密 な線形化 を用いた速度指令制御

こ こで は,厳 密 な線形 化[18]を 用 い たサ ー ボ シ ステ ム

の設計[22]を 行 う.制 御 入力 をu=〓と し,状 態 変数 を

さ=[x1 x2 x3]T=[φ〓 θ]Tと す ると,式(4)

は以 下のようなシステムに書 き直せ る.

〓(18)
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ここで,外 乱をn=0と している.式(18)に 対 して状態 と出

力の方程式 をそれぞれ

〓= f(x)+g(x)u(19)

y=h(x)=x1(20)

とお く.以 下,こ の系の入出力 に関 して厳密 な線形化 を行 う.

まず,出 力yの 相対次数をもとめるために,Lie微 分Lfを

Lfh(x)△=∂h/∂
xTf(x)(21)

で 定義する.ま た,LifはLie微 分の繰 り返 しで

L0fh(x)△=h(x),Lifh(x)△=LfLi-1fh(x)(22)

で定義する.式(19)(20)の システムでは

LgLfh(x)≠0(23)

なの で,出 力yの 相対次数は2で ある.し たがって,式(19)

の システムは二次元の線形で可観測なモー ドzと 一次元の非線

形 な不可観測モード ηに分離で きる.

〓(24)

と計 算で きるので,非 線形状態 フィー ドバ ック則

〓(25)

を構成し,座 標変換T(x)を

〓(26)

の よ うに お い て,式(19)(20)の シ ス テ ム に 対 し て 用 い る と

〓 =Az+bv(27)

〓 =ζ(z,η)(28)

y=cz(29)

と な る.こ こ で

A=[0 1 0 0],b=[0 1],c=[1 0],

ζ(z,η)=LfT1(x)

式(27)(28)に つ い てFig.4の よ う な サ ー ボ シ ス テ ム を考

え,積 分 器 か ら の 前 向 ゲ イ ン をk,ま た,状 態 変 数zか らの

フ ィー ドバ ッ クゲ イ ンベ ク トル をf∈R1×2と し,

v=-f+kξ(30)

Fig.4 Servo system

を制御入力 とする.こ のとき,vr全0と お くと,閉 ループシス

テムは上式 と

〓(31)

の三次元のシステムで表すことがで きる.こ のシステムを

〓=〓+〓v,v=-〓(32)

とお き,〓-〓 の固有値 を-1,-2,-3と す ると〓 は

〓=[f1 f2 -k]=[11 6 -6](33)

となる.ゆ えに,式(19)(20)の 非 線形 システムは,式(25)

の非線形状態フ ィードバック則 と座標変換T(x)を 用 いて,線

形モー ドzと 非線形モー ドηに分離で き,線 形モードzに 対

してサーボシステムが構成で きる.こ の制御系では,座 標変換

を用いる必要がな く,ジ ンバルの角速度の計測 も必要ないので,

実験装置への実装が容易である.

5.3ト ル ク指令 リアプ ノフ型制御

上記二つの制御則では,ジ ンバル駆動アクチュエータが速度

制御 される場合 を考えていた.ジ ンバル軸駆動 トル クが大 きい

システムでは,速 度制御が困難 にな り,ト ルク指令値 に基づ く

制御則が望 まれる.そ こで,こ こではアクチュエー タへの制御

指令値が トルクで与え られるものについて考 える.

式(16)の 速度制御のジンバル角速度〓dに 追従するような制

御 トルクを求める.新 たなリアプ ノブ関数Vθ=1/2IG(〓-〓d)2

を導入 し,〓θ=-kθ(〓-〓d)2と なる制御入力 を決めると

u=-kθ(〓-〓d)+hw〓cosθ+IG〓d(34)

とな る.速 度指令 リアプ ノブ型制御 と同様,式(34)を 実 験装

置の制御に用いると,ケ ーブル類 による外乱 トル クにより定常

偏差が残る.そ のため,実 際の制御では式(34)の 右辺 に積分

補償の項(kI∫t0(φ-φd)dt)を 加 えたものを用いる.こ の項 も,

軌 道上のシステムに対 しては必要ない.

5.4厳 密 な線形化 を用いたトルク指令制御

ここでは,ト ルク制御の場合の厳密 な線形化 を用いたサーボ

システムについて述べ る.状 態変数 をさ=[x1 x2 x3 x4]T=

[φ〓θ〓]Tと お くと,式(4)(5)は 以 下のシステムの ように

書 き直せる.

〓(35)
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ここでは,a=hw/I,b=hw/IG,c=1/IGと お いている.

式(35)に 対 して,状 態 と出力の方程式 をそれぞれ

〓=f(x)+g(x)u(36)

y=h(x)=x1(37)

とお くと,速 度制御 と同様に入出力関係 を線形化 しサーボシス

テムの設計 を行 うことがで きる.非 線形状態フ ィードバ ック則

〓(38)

を構成し,座 標変換T(x)を

〓(39)

のよ うにお く.厳 密な線形化 を用 いた速度指令制御 と同 じ手

川頁で,式(27)か ら式(32)と 形式的 に同 じシステムを得 る.

〓-〓 の固有値 を-1 ,-2,-3,-4と す る と〓 は

〓=[f1 f2 f3 -k]=[50 35 10 -24]

(40)

となる.ゆ えに,式(36)(37)の 非線形 システムは,速 度制御

と同 じように式(38)の 非線形状態フ ィードバック則と座標変

換T(x)を 用 いて,線 形なモードzと 非線形なモード η に分

離でき,線 形モードzに 対 してサーボシステムが構成で きる.

6.数 値 シミュ レー ション と実験

上述の制御法 を用 い,衛 星 モデ ルの位置姿勢制御 の数値 シ

ミュレーションと実験 を行 う.シ ミュレーションでは,ス ラス

タの時間遅れ(ON時 に12[ms],OFF時 に20[ms]),ビ デ オ

トラッカと制御系のサ ンプ リング タイム(33[ms]と1[ms]),

ビデ オ トラッカとエ ンコーダと1/0に よ る計測の量子化を考

慮 している.し か し,ビ デ オトラッカによる位置計測のジッタ,

ス ラスタ推力の時間プ ロファイルは適切にモデル化で きないの

で考慮 していない.ま た,ケ ーブルを線形ねじれバネとし,衛

星モデルに働 く外乱 トルクが姿勢角に比例するとモデル化 して

いる.

6.1位 置 制御実験

スラスタによる位置制御実験では,CMGを 用 いて衛星の姿

勢角 を制御 し,慣 性座標系F1と 衛星固定座標系FBの 方向が

一致す るようにしている
.初 期時刻 において衛星が原点にあ り,

目標位置をrd=(0.3,0)T[m]と している.

事前 にスラス タ単体で計測 した推力が2.94[N]で あ ったので,

この値で切換 関数を構成 して制御 を行 ったところ,予 想 に反 し

て劣悪 な制御結果を得た.後 に,ス ラス タ推力 を衛星モデルに

搭載 した状況で校正 したところfmax=0.60[N]で あ った.こ

の状況は,式(10)中 のパ ラメー タm/fmaxを 現 実よりも小 さ

な値として,切 換関数を構成 して制御する場合に対応 している.

実 験結果 を図示 しないが,Fig.3に お いて切換関数をS1OS'

1とした場合 と同様の軌道 を辿る.

次 に,推 力をfmax=0.08[N]と 仮定 して,式(10)中 のパラ

メータm/fmaxを 現実 よりも大 きな値に して切換関数 を構成 し

て制御 した.こ の時の実験 とシミュレーションの結果をFig.5,

6に 示 す.Fig.5の 位 相面軌道 より,推 力 をfmax=0.08[N]

と して得 られる切換関数に沿って,原 点に収束 していることが

分かる.こ こで,〓 の ノイズが大 きいのは,eに 含 まれる ビデ

オ トラ ッカの計測のジッタが,そ れを差分商することにより拡

大 されるためである.フ ィルタを用 いた制御系 も設計 したが,

位 置決め精度が改善 されなかったため,フ ィルタは実装 しない

ことになった.Fig.6を 見 ると,実 験結果のeに は少 し偏差が

でているが,偏 差の大 きさが0.02[m]程 度 であ り,こ の位置制

御系は宇宙 ロボットの地上模擬実験システムでの使用に適合す

ると判断 された.こ の偏差は制御器が収束を判断 した後 に制御

をOFFに す るために生 じているので,理 論的には収束の判定

基準によって改善で きる.し か し,こ の実験装置では〓 に含 ま

れる ノイズが大 きいため,良 好 な結果は得 られない.こ の問題

を回避するため,こ の位置姿勢制御系 を宇宙ロボ ットの地上模

擬実験 システムに搭載する際には,衛 星に搭載する加速度計の

積分値 を並進速度 として用い,ノ イズ を低減する予定である.

Fig. 5 Phase portrait of bang-bang control (f max = 0.08 [N])

Fig. 6 Time history of bang bang control (fmax = 0,08 [N])
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Fig. 7 Time history of Lyapunov type velocity command con-

trol

6.2姿 勢 制御

姿勢制御では,初 期姿勢角はすべ てゼロであ り,目 標値 は

φd=30.0゜,〓d=0.0゜/[s-1]と している.

6.2.1速 度指令制御

リアプ ノブの第2の 方法 に基づ く制御で用 いたパ ラメー タ

は,kp=0.60[N-m],kD=2.0[N-m-s],kθ=1.0[N-m-s],

kI=0.012[N-m/s]で あ る.リ アプ ノブ型制御の シ ミュレー

ションと実験の結果 をFig.7に 示 す.衛 星の姿勢角は目標値

に収束 し,制 御の有効性が分かる.こ の方法では,外 乱の変動

(ケ ーブルのねじれ トルクの変動)に 応 じて積分ゲインをチュー

ニ ング しないと良好な制御性能を得ることがで きなかった.

また,厳 密な線形化 を用いたサーボシステムの シ ミュレー

ションと実験の結果 をFig.8に 示 す.こ の制御法では,外 部

か らの影響の変化にかかわ らず定常偏差がほ とん ど残 らず,あ

る程度 ロバス ト性 のある制御系 となっている.

いずれの実験結果 も数値シ ミュレーションとよく一致 し,実

験の妥当性 と制御系の有効性が分かる.実 験 とシ ミュ レーショ

ンのジンバル角 に多少の差違があるが,外 乱 トルクのモデル化

誤差によるものと考 えられる.

6.2.2ト ル ク指令制御

速度制御 と同 じパラメータを用いて数値 シミュレーシ ョンを

行 ったところ,リ アプ ノブ型の制御法ではFig.7,厳 密 な線形

化 を用いた方法ではFig.8と ほ とんど同 じ結果を得た.グ ラフ

では速度制御の場合とまった く差違が認められないので図示を

省略するが,ど ちらの制御法 も良好に動作 している.本 研究で

は,ト ルク指令制御を実装する場合に,正 確な トルク制御が実

現で きる トルク ・サーボ ・アクチュエー タ(TSA)[20]で ジ ン

バル軸 を駆動 した.ト ルクフ ィードバ ックを行わない,元 のア

クチュエータでジンバルを駆動すると,ア クチュエー タの減速

機の摩擦な どの影響で良好な制御結果 は得 られなかった.多 少

条件は異なるが,リ アプ ノブ型制御の実験 とシミュレーション

結果をFig.9に 示す.実 験結果は数値 シ ミュレーションとよく

一致 し
,実 験の妥当性,制 御 とTSAの 有効性が分かる.

Fig. 8 Time history of exactly linearized velocity command con-

trol

Fig. 9 Time history of Lyapunov type torque command control

7.お わ り に

本論文では,宇 宙 ロボットの地上模擬実験 システムに搭載す

る,ス ラスタお よびSG-CMGか ら構成 される位置姿勢制御

系について述べた.位 置制御に関しては,発 生する推力に不確

定性があ り,ON-OFF時 に時間遅れのあるスラスタを用いて

も,Bang-Bang制 御 の切換関数を調整す るこ とによってスラ

イデ ィングモードを発生 して所望の制御が可能であることを数

値 シミュレーションおよび実験により検証 した.姿 勢制御 に関

しては,大 きな姿勢変更で も制御性能が劣化 しないように,非

線形システムに対する制御系設計法を二つ検討 し,そ れぞれに

対 してジンバルを速度制御 とトルク制御によって駆動する場合

の制御則を示 した.す べての制御則で姿勢制御が良好に行える

ことを,数 値シ ミュレーションとハードウェア実験 によって検

証 した.本 研究では外乱の特性に応 じて積分補償を追加する必

要があったので,リ アプ ノブ型制御では試行錯誤 を行わなけれ

ば良好 な制御性能を得ることができなかったが,厳 密な線形化

では制御系設計の手順の中に含めることがで きるので,そ の必

要がなか った.ま た,後 者はロバス ト制御系の設計 などへ も拡

張で き,制 御系設計 の自由度 と容易 さの点で優れていることが

明らかになった.搭 載されたCMGは,制 御 トルクと継続時間
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の意味で十分な容量 を持つ よう設計 されたが,ジ ンバル軸 を

モータドラ イバの速度制御ループを用いて駆動す る速度制御に

より所望の制御性能が得られることが確認で きた.こ れらの結

果,開 発 した位置姿勢制御系が宇宙 ロボットの地上模擬実験 シ

ステムに適合することが明 らかになった.

なお,本 研究は文部省科学研究費補助に関連 してなされたこ

とを付記する.
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