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磁気 トルカを用いた小型衛星の姿勢制御の可制御性について

穂高一条1)･渡遵奉三2)

AboutControllabilityforAttitudeControlofaSmallAl･tificialSatelliteintheMagneticTorquers

lchijoHODAKA,Tai7uOWATANABE

Abstract:Smallarti丘Cialsatellitesareoftenutilizedbecausetheydonotneedlargeattitudecontrol

energy･Thereareval.ioustypesofactuatol.Sthatgeneratecontrolもorque;inpal.ticulal.,magnetic

tor･quersal･eSuitableforattitudecontrolsystemsofsmallsatellitesinadvantagesoftheirsimple

mechanismandsmallsize･Indeed,magnetictorquershavebeenputtopracticaluseasactuators

forrelativelysmallsate11ites･However,itismoredifficulttoproperlycontrolmagnetictorquers

thanotheractuatol･S.Thisisbecausecontroltol･quegeneratedbymaglletictol･quel･SisaHectedby

thegeomagneticmagnitudeanddil'eCtion,andtherefore,positionofsacellitesintheil'OrbiLThis

di艮cultyisaparticularproblemonmagnetictorquers,whichisnotthecaseforotheractuators･

Underthesecircumstances,conventionalcontrollawsformagnetictol･querSaredesignedbyeach

satellite,andcontrollawsforgeneralsmallsatelliteshavenotbeendiscussed.Thus,thepurpose

ofthispapel'istoshowgeneralconditionsofcontrollabilityofattitudecontl'OIsystemsofsmall

satemteswithmagnetictol･querSandtostudyatendencyofmomentsofinertiaofsatellitesthat

enablesustocontrolattitudewithsmallenergy.Asaresult,weprovethatplantiscontrollable

foralmostallcombinationsofinertialmomentsandfindoutatendencythatwecanreduceenergy

tocontrolattit.udewhenmomentsofinertiaaresmallandI,hreemomentsofinertiaaresimilar

values.

KeywoL･ds:Controllability,Attitudecont1101,Al.tificialsatellite,Ma即.e乞icCol.querS

1.はじめに

近年,人工衛星は天文観測,惑星探査,通信,気象

観測など様々な分野において欠かせない存在となって

いる｡このようなミッションを遂行するために打ち上

げられた衛星は,常にある対象の方向を向いた状態に

保つ必要があることが少なくない｡そのため,衛墨の

姿勢を制御する方法がいくつか存在し,磁気トルカに

よる姿勢制御もその1つである｡

磁気トルカは,衛星に据え付けられたコイルに電流

を流すとき,その電流と地球磁場との問に発生する

ローレンツ力により生じたトルクを用いて姿勢制御を

施す方式であるO仕組みが容易で軽量かつ低コスト

永続性があり故障しにくいという長所がある一方,出

力トルクが小さいという短所があるが,小型梅屋なら

ば磁気トルカでの姿勢制御が十分可能であると考えら

れる｡

磁気 トルカのみによる小型衛星の姿勢制御の可制御

HJiUxLHtチ1ニ学科肺教授

'悶気fETチエ学科学部ノー三

性条件は今までになされていない｡これまでは磁気 ト

ルカを補助的に使用してきたため,磁気 トルカによる

姿勢制御が不可制御になってしまったとしても,メイ

ンの制御方法により姿勢制御可能であった｡しかし,

磁気トルカのみによる姿勢制御を行う衛星を作成した

ときに不可制御であった場合,姿勢制御不可能となる｡

本研究では磁気トルカのみによる小型衛星の姿勢制御

の可制御性についての研究を行う｡本研究において問

題となるのが,衛星は地球を周回しているため,衛星

の軌道上の各位置における衛星中心の地球磁場の強さ

や向きが周期的に変化することである｡そこで,衛星

の運動方程式から状態方程式を呼出し,それを制御対

象とすることにより,小型衛星の姿勢制御の可制御性

の判定を行う｡すでに線形近似した衛星の運動方程式

及び線形周糊係数システムの可制御性判定法は知られ

ている｡そのため,この既知の事実及び定理を用いる

ことにより,磁気トルカを用いた小型衛星の周期係数

状態フィードバックによる姿勢制御の可制御性を研究

する｡

また,磁気トルカを用いた姿勢制御の中でもより少
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ないエネルギーで衛星の姿勢制御を行うことが求めら

れる｡そこで,可制御である様々な衛星の慣性モーメ

ントを用い,各衛星の必要なエネルギーを罪出し,そ

こからみえてくる特徴や傾向から,少ないエネルギー

で姿勢制御可能な衛星にはどのような特徴があるのか

を研究する｡

2.線形周期システムの可制御性

準備として,本論文で用いる各記号の説明を記す｡

A(C):実数 (複素数)全体,RTl(Cn):n次元の実 (檀

莱)列ベクトル全体,R TnrX九(CmXn):mxnの実 (檀

莱)行列全体とする｡また,In:n次単位行列,Omxn:

mxnの寄行列とする(サイズが明らかな場合はそれ

ぞれZ,0と略記する)｡ATは行列Aの転置行列.A*

は行列 Aの複素共役転置行列とし,jは虚数単位と

する｡

木酢では,入力を持たない線形時変システムに関す

る基礎事項を述べておく｡A∈Cnxnを連続な複素行

列値関数として,線形時変システム

Ii･-A(i)x (ten) 盆=-霊 (1)

を考える｡(1)式の線形独立な解を並べてできる行列,

すなわち,行列微分方程式 壷 -A(i)◎の解 @(i)∈
Cmx'Lのうち,det申(i)≠0,t∈Rをみたすものを

(1)式の基本行列と呼ぶ｡

また,A∈CnXn:定数行列,B(i)∈CnXm :周期

T>0をもつ連続な複素行列値関数であり,入力uを

もつ線形周期システム

虫-Ax+B(i)u (2)

を考える｡そして,

M(i):- lB(i) AB(i) A2B(i) An-1B(i)]
(3)

なる周期Tの連続な行列値関数を考える｡

ここから.本研究の制御系の可制御性条件を求める

ために必要となる定理を示す｡

定理 1. (Cayley-Hamiltonの定理)

nxn行列Aの固有多項式が

A(S)=detlsI-AL]=Sn+a.s n-1+･･･+an=O

で与えられるとき,

△(A)-An+alAn-1+-･+a.lI-0

が成立する[1]｡

定理 2.

A行列が定数行列であり,かつ,A-7(CAT)なる多

項式-y(S)が存在するとき,線形周期システム(2)式が

可制御であるための必要十分条件は,

TJV =EM(i)M(i)*dt∈CれXn

が正則となることである｡

定理2は,A行列が特別な条件 (A-7(eAT))を満

たす場合のみに有効であるoLかし.A行列が定数行

列であったとしても,特別な条件(A-T(eAT))を満

たさないためこのままでは対処することができない場

合が存在する｡そのような場合,適当な状態変数変換

を施すことによって対処することができる｡

定理 3.

線形周期システム

d;-Ax+B(i)u (4)

を考える｡ただし,A∈Cnxn,B(i)∈CnxTnは周期

T>0をもつ連続な複素行列値関数とするoこのと

普,detY(i)≠0,t∈取なる周期Tの複素行列値関数

Y(i)-eAte-AIL∈cllXnと複素正方行列Å∈Cnxn.

周期Tの連続な複素行列値関数B(i)∈C71Xmが存在

して,(4)式は変数変換x･-Y(i)Eによって,

さ-A(i)i+A(i)u (5)

に移され 正則な複素行列Q‥-eAT∈cnxnによって,

eAT-Q,A-7(Q) (6)

が成り立つ｡すなわち,

A-7(Q)-7(eAT) (7)

なるAが常に存在し,その線形周期システム(4)式が

可制御であるための必要十分条件は

tJV=rA-̂I(i)蕗(i)'dt∈C n x n

が正則となることであるoただし,

AA-I(i):- [B(i) 瑚 ) A2B(+) - AnllB(i)]

これにより,A-7(eAT)が成り立たない場合にお

いても可制御性条件を判断することができる【2】｡
本論文で扱う制御系において.計算を簡単化するた

めA行列をジョルダン模準形に相似変換して計算を
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行う｡それに伴い,線形周期システムの変数変換が必

要となる｡そのため,ジョルダン標準形に相似変換し

たままシステムの可制御性条件をチェックできるよう

準備をする｡

(2)式を考える｡

盆-Ax+B(i)u

において,A行列を相似変換行列Pを用いてジョル

ダン標準形 Jに相似変換すると,

p-lAP=J -i A=PJP-1

となるので,I-P~1xとすると(2)式は次のように

移される｡

i-JI+p-IB(i)u

-JE+a(i)u (8)

このとき,

N4=-[B(i) JB(i) JmllB(i)]

≡i-TllBB'(tl',PAIBl(?,B'ま) iJ :(t7n]-1B't']

=p-1M

よって,定理2より,(8)式が可制御であるための必

要十分条件は,

M(i)M(i)'dt∈CnXn

Ph(.t)NII(i)'p'dt

が正則となることである｡

3.制御系の可制御性条件

この節では,前述の定理を用いて制御系の可制御性

条件を見出す｡流れとしてはおよそ次のようになる｡

衛星の運動方程式から微分方程式を導出し,状態方程

式に変換したものを制御対象とする｡制御則の計算を

進めるのに適した形に等価変形するため,A行列を

ジョルダン概準形に相似変換する｡A行列において,

AL-7(CAT)なる多項式 7(S)が存在するかを確認す

る｡上記が碓認できるならば定理2を,碓認できない

ならば定理3を用いて可制御性条件を見出す｡

衛星の基準座標系を図1に示す.図1におけるx,y,Z

軸はそれぞれ以下のように定義する【3】｡

｡Ⅹ軸 ;速度方向を正とする軌道の接線方向

･y軸 ;右手直交系をなす方向

' Z軸 ;地球重心方向

㊨

図 1:衛星の基準座標系の定義

線形近似した衛星の運動方程式は次のようになる｡

α′′+21r(Jl- 1)7'+47T2Jxα

-Qで((-2sinisin27,T)my-(cosi)mz)

β〝-Qy(sini)((-cos27TT)mE+(2sin27TT)mx)

ry"十27T(Jl+1)αl-47T2Jty

-Qz((cost)m.T+(sinicos27TT)my)

(9)

ただし,QIL- 士Qo,Ql,- 去Qo･Qz- 圭Qo

･Qo - 誓R299･JT- 牛 .Jz- 辛

とし,Re-6137×106【m):地球半径,i:軌道傾斜角,

a-3･986×1014lNm2/kg):地球の重力定数.I怒,Il,,Il:
それぞれ衛星のx,y.2:軸まわりの慣性モーメントであ

り,gP--3･04×10~5【T]で与えられる[4].

ここで,

∴ ≡:I

∬2-∬1-α/

x4-X'3-β′ (10)

x6- X5-T'

なる.Tl～ .T6により(9)式を変換すると,次の状態方
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程式が導出される｡

･i-A訂+B(i)･t⊥

0
-47r2Ja,

0
0

0
0

1
0
0
0
0

-27r(∫.+1)

0 0 0
0 g3;(12ss) Qx(-cos(も))0 0 0

Qy(2ss) O Qy(-sc)
0 0 0

Qz(cos(i)) Q之(sc) 0

ss- .Sin(礼)sin(27rt),SC-Sin(i)cos(27Tt)

本研究では,これを制御対象とする｡

ここで,衛星の姿勢制御が可能であるときの条件を

求めたいため,Jx,Jzを文字のまま計算する必要があ

る｡しかし,A行列をそのまま用いると.パソコン上

の数式処理システムを使ったとしても,計算時間が非

常に長く現実的な時間の中では偶を返すことができな

かったり,メモリがいっぱいになりシステムが機能し

なかったりというような不具合が生じる｡そこで,計

算を簡易化するためにA行列を対角化することを考

える｡

定義 1.

A行列の相異なる固有値をFLl,.･,FLLとするo固有値

は固有方程式の解なのだから,このことはAの固有

多項式が国数分解され,

△(S)-(S-FLl)kl(S-IL2)A2 ･･･(S-pL)k'

kl+k2+.日+kL- n

と表されることを意味する｡ここで,△(S)はn次式

であるOこのとき,kl,A:2,･･,kLは,△(S)-0の解

pl,･･,PLの重複度を表しているtl】O

また,一般に次の定理が知られている｡

定理 4.

A行列の固有値の重複度がすべて 1のとき,A行

列はその固有値を対角に並べた対角行列に変換可能で

ある[1]｡

A行列の固有値は次のようになる｡

人-0,0,-j27T,3'27',-27T√左方,27TJ万石

A行列の固有値0の重複度が2であるので,A行列は
対角化不可能である｡そこで,対角行列に最も近い行
列であるジョルダン標準形に相似変換することを考え
るoいまA行列の固有値とA行列の要素から,J,"JI

について場 合わけを考え る｡

JZJZ-0; (Jll)J3-OnJ=-0
(A2)J3-OnJE≠0
(A3)Jr≠OnJz-0
(A4)Jr-lnJZ-0
(A5)J,T=OnJ==-1

J,,Jz- l l; (Bl)JH-1nJ之--i
(B2)JXJZ=-1nJZ≠1nJZ≠ -1

J3=JI≠ - 1,0; (C1)JJぞ≠-1,OnJZ≠1nJl≠- 1

(C2)J3≠0,1nJ2--1
(C3)J3-1nJ之≠-1,0

ここで,

Jx=五二五,Jz=立二 五
I:t Iz

であったので,(A4),(A5),(C2),(C3)の場合は存在し
ない｡その結果,次の場合についてだけ考えればよい｡

JZJ1-0; (Al)Jr-OnJz-0
(j12)J3p-OnJ.-≠0
(A3)JH≠OnJl-0

Jn,Jl--1; (Bl)J9,-1nJl=-1
(B2)JJl=-1nJE≠1nJヱ≠-1

JZJ:≠11,0; (C1)JJ =≠-1,OnL72≠1nJz≠-1

以上の場合わけに対して定理3を適用すると,制御
対象が可制御となる条件を次のように求めることがで
きる｡

も≠OnJ,;-0nJl-0(Ix
も≠OnJj5-0nJl≠0(I.,
i≠OnJx≠On JB=
i≠OnJx>OnJE>

=
と

伍

の
0
0

I-･'場
湖

き

㌔ )のとき
と
と

の
の 普

号≠OnJB<On Jl>0(JJ z≠-1)のとき
(ただし,Zy≠3Z芳+Iz)

i≠0∩ ム>OnJl<0(JJL≠ -1)のとき
(ただし,粂件I●【卒業論文参照】を除く)

i≠OnJ,=<O nJz<0のとき
(ただし,IE≠I訂13Iy)

(ll)

4.衛星の制御

衛星の姿勢制御には当然ながらエネルギーを必要

とする｡しかし,地上と切り離された宇宙でのエネル

ギーの調達は困難で限られた範囲の中で制御を行うこ

ととなる｡よって,少ないエネルギーで衛星の姿勢制

御を行うことが求められる｡前節では.制御系の可制

御性条件が求まった｡そこでこの節では,可制御であ

る衛星に対してある制御を施したときのエネルギーの

必要量を求める｡その方法としては,様々な衛星の慣

性モーメントを用い,各衛星の必要なエネルギーを算

出する｡そこからみえてくる特徴や傾向を探る｡

ここでは,衛星の姿勢制御に必要なエネルギーの算

出方法を記す｡
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定理 5.

時変システム

d:-A(.i)x+B(t)u (12)

に対しても定常システムと同様に可制御性の概念を定

義できるO時刻t-tlにおいて任意の状態xOから出

発し,時刻i-f2で状態が原点に到達するような入力

u-u(i)を選ぶことができるとき,システム(12)は

[tl,t2】で可制御であるというoこのように定常システ

ムとは異なり事変システムでは時間区間を指定するこ

とが必要になる｡

次のような行列 W(t2,tL)を定鼓する｡

W(t2,tl)-十坤 1,')B(丁)BT(')◎T(tl,T)dT

(13)

ただし.(D(tl,T)はA(i)の基本行列 (2節参照)であ

る｡このとき.システム(12)が【tl,t2]で可制御であ

るための必要十分条件はW(t2,tl)が正則なことであ

り,そのときの入力は,

u(i)--BT(i)@(tl,i)W~1(t2,il).T. (14)

となる〔5]｡

いまⅣ(i2,tl)-W,0(tl,T)-e-Al(2節参照)であ

るので,

u(i)ニーBT(i)a-Atw-1310 (15)

となるOここで,x(tl)-3;0を

xo-[品 0 品 0 品 0]T

と仮定する｡ただし,このxOは衛星の姿勢制御前の

状態を表し,目標の方向からずれている状況としてい

る.また.この状態から(15)式の入力u(i)を選ぶこ

とで.

x(t2)-[0 0 0 0 0 0]T
なるx(t2)へと遷移し,街星がEJ標の方向を向くよう

にできる｡本研究の制御系において入力u(i)を電流

と考えると,時間[0,10]での単位抵抗値あたりのエネ

ルギーUは次のようになるo

U-LIOu2(i,dt (16,

以上の方法により.衛星の姿勢制御に必要なエネル

ギー比を導出する｡この節では,実際の衛星を10用意

し,各衛星のエネルギーの比Uを求める.ここで用い

る衛星はすべて,前章の可制御性条件から可制御であ

ることが碓認できている｡また,各衛星の比較を簡易

化するために軌道傾斜角7-号一定とし,m｡,my,ml

においてのエネルギーの比をそれぞれU芯,Uy,Uzとし,

U-U.T+Uy+Ulとする｡人力を電流で考えている

ため,エネルギーの比にはそれぞれ絶対値をとった｡

No･1 PRIMROSE PRImaryMembRAne

andOrbit-changeSkillExperiment

日本大学 理工学部 航空宇宙工学科

(http://www･jsforum･or.jp/event/

contest/pri21e14/pdf/nichidai,pdfより引用)

慣性モーメント【kg･m2]

h;-6･23,Zy-6.26,I2-ll.18

U-lUxl+lUyI+lUEl

=1.8531×10-6+0.0262775+4.633×10-7

R:0.0262799

No.2 北辰

名古屋大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻

(http://www･jsforurn･ol･･jp/event/
contest/prize16/pdf/nagoyadai･pdfより引用)

慣性モーメントlk9･m2]

h;-2･14, Iy-0･949,Iz-2･38

U-lU.A+IUyl+lUzI
=5.295×10-7+2.6846x1019+1.324×10-7

FY2.6846×101g
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No.3 立体編隊飛行衛星 ｢TETRA｣

東京工業大学

(httpソ/www･jsfbrum･or･jp/event/

collteSt/prize16/pdf/tokodai.pdfより引用)

慣性モーメント侮 ･m21

Ix-1･04×105,Iy-1･07×105,Iz-1･11×105

U-lU2l+lUyl+lUll
=18月501+1.10539×109+4.73754

Ft31.10539x109

No,4 太陽極大期における放射線観測衛星

｢ソラマメ｣

大阪府立大学

(http://www.jsforum.or.jp/event/

conte･st/prize16/pdf/osakafudai.pdfより引用)

慣性モーメント陶 ･m2】

IE-01276,Zy-01276,h:-0･427

U-rU.A+lUyl+lUll
=4.3×10~9+7.158×10~7+3.4×10~9

RS7.235×10~7

No.5 小型宇宙天文台 ｢完全星覇｣

大阪府立大学 工学部 航空宇宙工学科

(http://www･jsfbrum･or･jp/event/

contest/pri-Ae14/pdf/osakafurjtudai.pdfより引用)

慣性モ-メントlkg･m2】

Ix-11263, Zy-11279, Iz-1･627

U-lUl･l+lUIJl+lUll
=1.38×10~8+0.00421421+3.5×10~9

30.00421423

No.6 埜星 トレイル観測衛星

北海道大学大学院工学研究科機械宇宙工学専攻宇宙環

境システム工学研究室

(http://www･jsforum.or.jp/event/

contest/prize14/pdf/hokudai･pdfより引用)

慣性モーメント[七g･m21

Ix-1･86×106･Iy-22･8×106,I2-2216×106

U-IUxl+lUyl+lU之l
=4995.07+3.12485×1023+1248.77

= Ft;3.12485×1023

No.7 月周回小型衛星

東京工業大学

(http://www･jsforum･or･jp/event/

contest/pri7,e16/pdf/todai.pdfより引用)

慣性モーメント【kg･m2]

Ill-9･281×106,zy-7.849×107,Iz-8･438×

107

U-IUtl+lU.Jl+lUll
=2.02431×106+5.10473×109+506076

235.10726×109

No.8 たんせい2号

JAXA 宇宙航空研究開発機構

(llttp‥//www･isas･jaxa･jp/j/enterp/

missionS/Ohsumi.S加mlより引用)

慣性モーメント陶 ･m2]

Ia.-347.21,Iy-347.21, Zz-379.69

U=lUIpl+lUyl+IUll
-0.00669231+0.501895+0.0015084

%0.510096

No.9 小型高機能科学衛星 ｢れいめい｣

JAXA 宇宙航空研究開発機構

(http://www.isas.jaxa.jp/i/enterp/

missions/reimei/index.shtmlより引用)

慣性モーメント陶 ･m2]

Ill-5.05,Zy-5.05,I2-7.16

U-IUxl+IUyl+IUzl
=1A567×10-D+0.000212837十 9.538×10-7

籍0.000215247

No.10 オーロラ観測衛星 ｢きょっこう｣

JAXA 牢番航空研究開発機構

(http://www･isas･jaxa･jp/j/enterp/

missions/kyokko.shtmi より引用)

慣性モーメント陶 ･m2]

Ix-13･33, Iy-18･36,Iz-18･68

U-lUJ+lUyl十IUBI
=3.766×10~7+1864.79+9.41×10~8

宍ゴ1864.79

以上の結果より,ほとんどUはUyによって決まる

ことがわかる｡そこで,表を整理し次のようにまとめ
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る｡表1に各衛星の慣性モーメントとエネルギー比の

表を示す｡

蓑 1:各相星の慣性モーメントとエネルギー比

Ia= Iy Ir UAjUy

6.23 6.26 ll.18 0.0262799

2.14 0.949 2.38 2.68×1019

1.04×105 1.07×105 1,11×105 1.105×109

0.276 0.276 0.427 7.235×10-7

1.263 1.279 1.627 0.00421423

1.86x106 22.8×106 22.6×106 3.124×1023

9.28×106 7.84×107 8.43×107 5.107×109

347.21 347.21 379.69 0.510096

5.05 5,05 7.l6 0.000215247

5.考察

本研究の考察として,衛星の姿勢制御に必要なエネ

ルギーと慣性モーメントの関係についての考察を行う｡

表 1を並び替え次のようにまとめる｡表2にUを基

準とした降順蓑を示す｡

蓑 2ニUを基準とした降順表

ID; Iy Iz U;t;U.J

1.86×106 22.8×106 22.6×106 3.124×1023

2.14 0.949 2.38 2.68×1019

9.28×106 7.84×107 8.43×107 5.107×109

1.04×105 1.07×105 1.11×105 1.105×109

13.33 18.36 18.68 1864.79

347.21 347.21 379.69 0.510096

6.23 6.26 ll.18 0.0262799

1.263 1.279 1.627 0.00421423

5.05 5.05 7.16 0.000215247

0.276 0.276 0.427 7.235x10-7

表2から.慣性モーメントの和が大きいほど姿勢制

御に必要なエネルギー比が大きくなる傾向があること

がわかる｡しかし,衛星N0.2においてはその傾向か

ら大きく外れていることがわかる｡また.衛星N0.6

はNo.3及びN0,7と比梗Lで慣性モーメントの和に

大差がないにもかかわらず,エネルギー比に10桁以

上の開きがある｡さらに,衛星Ⅳ0.8とNo.10のエネ

ルギー比の逆転にも矛盾が生じる｡

これより,別の傾向が他にもあると考えるのが自然

である｡そこで,3つの慣性モーメントに注目してみ

ると,3つの慣性モーメントの比率に開きがあるほど,

エネルギー比が大きくなる傾向があると考えられる｡

以上をまとめると,姿勢制御に必要なエネルギーを

少なくするには次のことに注意すればよいと考えら

れる｡

●衛星の慣性モーメントを小さくする｡

●衛星の3つの慣性モーメントの比率の聞きを小さ

くする｡

6.おわリに

本研究では磁気トルカのみによる小型衛星の姿勢制

御の可制御性についての研究を行った｡

まずはじめに,衛星が制御可能であるための条件を

示した｡計算が非常に複雑であり,そのままでは計算

が困難であるためジョルダン標準形なるものを導入し

た｡その結果,いくつかの特別な条件を除いてははぼ

どのような条件下でも制御可能であることが判明した｡

しかし,いくら制御可能であったとしても,姿勢制御

に必要なエネルギーが磁気トル力制御によって出力で

きないほど大きな侶となると実質的には不可制御と同

じこととなる｡

そこで次に,実際に可制御である衛星をいくつか用

意しその中でも,姿勢制御に必要なエネルギーが少な

い衛星にはどのような特徴があるのかを判断すること

を目標に研究した｡その結果,衛星の慣性モーメント

を小さくする,衛星の3つの慣性モーメントの比率の

開きを小さくすることによって姿勢制御に必要なエネ

ルギーが少なくなることが予想された｡

しかしながら.用意した衛星の数が少なかったため

信頼性に欠ける｡そのため.参考とする衛星の数を増

やし信頼性を高める,または,新しい傾向を探ること

が今後の課題である｡
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