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我々は，超小型衛星に搭載しうる最小限のセンサとして磁気センサ・太陽センサ・ジャイロセンサ，お

よび磁気トルカを用いた姿勢決定制御系システムを設計し，開発してきた．姿勢決定法として REQUEST 法

や拡張カルマンフィルタを導入して相互比較することで，超小型衛星に適した姿勢決定法について検討する．

そして，衛星の持つ残留磁場などを考慮した空芯磁気トルカの設計と試験結果について述べる． 
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１．緒言 
小型衛星は，短期開発が可能な点や，教育・先端

科学技術実証・新ビジネスプランへの利用などの目

的で用いることができる点から，現在活発に開発さ

れてきている．小型衛星の可能性については現在も

模索が進められている最中であるが，中でも，短期

開発，低コストといったメリットが最も注目を集め

ている．例えば，2002 年 12 月には JAXA により 60kg
級衛星であるμ-LabSat が打ち上げられ，2005 年 8 月

には，INDEX が打ち上げられ，どちらも不具合なく

運用中となっている．もっと小さい CubeSat クラス

の超小型衛星としては， 2003 年 6 月に，大学が中心

となって開発し，世界最小級の東京工業大学製作

“CUTE-I”や東京大学製作“XI-IV”の打ち上げ・軌

道上運用に成功した．CUTE-I は，現在でも 4 年半に

渡り，様々なセンサを用いて姿勢データ，温度環境

データを取得し，軌道上環境についての詳しいデー

タを蓄積している．XI-IV では，民生品のカメラを使

用して軌道上で撮影された画像を送信する実験を行

っている．また，その後，XI-V やまいど 1 号機，北

海道衛星大樹などが打ち上げられ，他にも多くの超

小型衛星が次々と構想されており，宇宙工学の研究

開発の新しい方法として開拓されようとしている． 
しかし，小型衛星は小型であるがゆえに課せられ

る制限も無視できない．短期開発・低コストを考え

た場合，システムを簡易にすべきだが，容積や電力

が極めて小さいため，それに比例して達成機能を落

とさざるを得ない．特に，CubeSat クラスの超小型衛

星に関しては，この理由から，3 軸姿勢制御システム

が搭載されたものは少ないのが現状である．今後，

高精度観測や，テザー伸展など，高機能なミッショ

ンが要求されていく中，このクラスの超小型衛星に

おいても姿勢制御が必要であることは否めない． 
本論文では，東京工業大学松永研究室が開発して

いる Cute-1.7 + APD という 3kg 級衛星における 3 軸

姿勢決定制御系の開発について述べる．超小型衛星

において姿勢決定に用いるセンサは，小型で簡易な

ものが望ましいが，精度が悪くなってしまうという

問題がある．そこで，Cute1.7 + APD では，ソフトウ

ェアにてその問題点をカバーするように設計してい

る．また，姿勢制御において，小型で可動部が無く，

必要電力の少ない磁気トルカに着目し，容積を有効

に活用できる空芯コイルを用いている．  
 

２．Cute1.7 + APD 概要 
松永研究室は，2003 年に打ち上げた超小型衛星

CUTE-I に続き，Cute-1.7 + APD(1 号機)を 2006 年に

打ち上げ，現在 2008 年 1 月に打ち上げを予定してい

る Cute-1.7 + APD II(2 号機)の開発を行っている．こ

の一連の衛星開発プロジェクトは，将来の宇宙工学

研究のプラットフォームを想定した小型衛星システ

ムの先駆的な検討の一環であり，3 機目となる

Cute-1.7 + APD II では，数 kg 級の衛星がどの程度実

用的なミッションを遂行することができるのかを検

討する[2]．具体的なミッションとしては，以下の 3
つを想定している． 

A) 小型な搭載機器のみで姿勢決定・姿勢制御を

行う． 
B) アマチュア無線家に通信の機会を提供する． 
C) 科学観測装置である APD を搭載し，低エネル

ギー荷電粒子分布を観測する． 
A は，小型衛星の制約の範囲内でできるだけ正し

く姿勢を求め，制御するにはどのような手法がある

かを追及するミッションであり，搭載するジャイロ，



太陽センサ，磁気センサはいずれも非常に小型なも

のである．これらのセンサの精度はそれほど高くな

く，またシステム共通電源を用いるため，センサ単

独では正確な姿勢決定が難しい．そこで 2号機では，

姿勢決定方法として，QUEST，REQUEST，拡張カル

マンフィルタ，Unscented Filter などを実装し，ソフ

トウェアで精度の向上を目指す．また姿勢制御には

磁気トルカを採用するが，空芯型のものを用い，体

積をできるだけ小さくする．このコイルは出力が非

常に小さいが，衛星全体の磁気を管理することで最

小限の姿勢制御を可能にしている．本衛星はカメラ

を搭載しており，姿勢が正確に決定でき，制御がで

きていることを，撮影した画像により評価する． 
B は本衛星がアマチュア無線帯を使うことで可能

になるミッションであり，衛星管制を行わない時間

帯は，基本的にアマチュア無線の中継器として利用

するミッションである．[2] 
C は東京工業大学の基礎物理専攻河合研究室と共

同で実施するミッションであり，新規開発した高感

度 APD センサを用いて，軌道上の低エネルギー荷電

粒子密度の系統的観測を行う．[3] 
 
３．Cute-1.7 + APD 姿勢系 
3.1 II 号機姿勢決定・制御関連機器構成 

姿勢決定にはジャイロ，太陽センサ，磁気センサ

の 3 つのセンサを利用する．太陽センサ，および磁

気センサが正常に動作すれば姿勢決定が可能であり，

どちらかひとつの姿勢センサとジャイロを組み合わ

せて姿勢を決定することもできる．AD 変換やシリア

ル通信を行うことができない PDAを補完する目的で，

USB 接続可能なデータ収集装置「DAQ」を開発した．

ジャイロのデータは，DAQ の A/D 変換器でデジタル

データに変換する．また磁気センサのデータも，DAQ
がシリアル通信で取得する．これらを USB のライン

に乗せて，PDA に送信する．太陽センサは衛星の各

壁面に配置されており配線が困難なため，データ取

得直後に 1 線シリアル（1-wire）信号に変換し，これ

を USB 信号に変換することで PDA に送信している．

この時，DAQ の指示によりサンプルホールド回路を

用いてセンサデータ取得時刻を同期させている．姿

勢制御装置は 3 軸の磁気トルカであり，これは DAQ
からの PWM 信号で駆動される． 

 
図 1 Sensor allocation 

 

 
図 2 機器構成 

3.1.1 センサ構成 
Cute-1.7 + APD は，太陽センサ S6560 および磁気セ

ンサ HMR2300 を用いて姿勢を決定する．ジャイロ

ADXRS150 は補助的に用いる．太陽センサは構造上

の制約から 5 面のみ設置している．超小型衛星にお

ける電力やコスト，容積の問題から，通常の宇宙用

センサを使用せず，なるべく IC を 1 パッケージの単

位で使用できるセンサを選定した． 

 

ADXRS150 HMR2300
S6560

 
図 3 Sensors(sun, gyro, mag) 

 
3.1.2 II 号機姿勢制御機器 
姿勢制御には磁気トルカのみを用いる．搭載する

磁気トルカは，通常使用されるロッド型ではなく，

必要な容積が小さくなるように空芯型を開発した．

素材は断面直径 0.13mm のポリイミド被服銅線であ

る．出力は，東海大学と実施した残留磁気測定の結

果をうけ，十分な制御ができるように計算値で約

0.12Am2の磁気双極子モーメントを発生する． 
  

0.12 最大磁気ダイポール M [A・m2]

0.9997銅の比透磁率μr

25/40n層/k段

840消費電力 P [mW]

60コイル抵抗値 R [Ω]

120駆動電流[mA]

約15ｇ1本あたり質量 m 

5.0厚み t [mm]

78.34横 [mm]

58.5縦 [mm]

0.12 最大磁気ダイポール M [A・m2]

0.9997銅の比透磁率μr

25/40n層/k段

840消費電力 P [mW]

60コイル抵抗値 R [Ω]

120駆動電流[mA]

約15ｇ1本あたり質量 m 

5.0厚み t [mm]

78.34横 [mm]

58.5縦 [mm]

 
図 4 magnetic torquer 

 
3.2 II 号機姿勢決定アルゴリズム 

姿勢決定アルゴリズムは搭載コンピュータの PDA
で実行される．PDA は姿勢決定・制御からデータ管

理，カメラ操作，アマチュア無線の中継など多くの

作業を並行して処理する．姿勢決定アルゴリズムは

Windows のひとつのプロセスとして動作しプロセス

間の通信でデータをやりとりする．新しいアルゴリ

ズムの含まれる実行ファイルを衛星に対してアップ

ロードすることで軌道上でソフトウェアを更新する

ことができる．現時点で，打ち上げ前から搭載する

アルゴリズムは，QUEST，REQUEST，拡張カルマン



フィルタ，Unscented Filter である． 
3.2.1 軌道計算 
 Cute-1.7 + APD は，PDA を起動したときに地上と

の時刻同期をとる．通信による遅延は 1 秒以内であ

る．また，地上で取得した TLE をアップリンクする

ことができ，衛星はこれらのデータを使って，SGP4
を用いてオンラインで軌道計算ができる．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，

磁場方向）はこの結果を用いて算出する．磁場方向

の算出には IGRF モデルを利用している． 
3.2.2 QUEST 
 QUESTはQuaternion Estimatorを意味する簡便な姿

勢決定手法である．2 つ以上の観測されたベクトルを

それぞれが対応する参照ベクトルに重ね合わせるた

めの変換行列を求める方法であり，具体的には式(1)
を満たす変換行列 A を求める（Wahba の問題）． 

( )ibAr ii ∀=   (1) 
 今回の場合，太陽方向ベクトルと地磁場ベクトル

がそれに当たる．二つのベクトルは 4 つの情報を持

ち，A は 3 つの要素から決定できるため，センサに

誤差が含まれることを考えると，(1)を厳密に満たす

A は，一般的には存在しない．そこで，(1)のかわり

に，評価関数 
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を最小にする A を求める問題に置き換える．QUEST
は，A として 9 個のパラメータを考えるのではなく，

クォータニオンを用いていることが特徴である．ク

ォータニオンを用いると，(2)は， 
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のように簡略化され，この二次形式の最大値は，K
行列の最大固有値と等しいことを利用すれば，非常

に簡単にクォータニオンを計算できる． 
 QUEST 法は，この最大固有値が 1 に近いという事

を用いて，さらに計算量を減らす手法をとる．しか

し今回は，PDA という強力な計算力を活用し，ヤコ

ビ法を用いて厳密に固有値を計算している． 
3.2.3 REQUEST 
 REQUEST[7]は，QUEST 法を再帰的に用いる手法

である．一度計算された K 行列を，ジャイロのデー

タを用いて伝播(propagate)し，かつ新しい時刻で得ら

れたデータで K 行列を更新(update)する．propagate
には， 

T
iiiii KK ΦΦ=+ /1   (4) 

が使用され，また観測データによる update には， 
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が使われる．これらをある一定の比率に従って足し

合わせたものが，新たな時刻における K 行列である． 
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ただし，Φは遷移行列で，ρ，m，a は適切に選ぶ

パラメータである．propagate や update という考え方

はカルマンフィルタに近いものであるが，パラメー

タの最適値は試行錯誤の上決定せねばならない．ま

た，ジャイロのドリフトをモデル化していないため，

バイアスは別の方法で求めるか，もしくはプロパゲ

ートにかかる比重を下げてやる必要がある．その場

合，計算結果は QUEST 法の結果に近くなる． 
3.2.4 拡張カルマンフィルタ(EKF) 
今回用いる拡張カルマンフィルタは，状態量として

クォータニオンをベースとした微小角，およびジャ

イロバイアスの 6 次元分を用いたものである．

propagate には観測したジャイロデータを用い，太陽

センサと磁気センサのデータを用いて update する．

センサの update は Murrell’s Version を用いた． 
3.2.5 Unscented Filter(UF) 

Unscented Filter[8]は，Unscented Kalman Filter(UKF)
とも呼ばれる．姿勢決定のような非線形な問題に対

しては，状態方程式，観測方程式を一次近似で線形

化した拡張カルマンフィルタが用いられるが，大域

的に有効ではない．この問題に取り組んでいるのが

UKF であり，状態量付近のできるだけ少ないサンプ

ルポイント（シグマポイントと呼ばれる）を決め，

それを非線形のまま propagate し，その結果に対して

共分散を求めるという手法である．この結果，任意

の初期姿勢においても発散せずに姿勢を決定できる

ようになっている．シグマポイントの決め方がひと

つの特徴であるが， 

])[( kkk QPn ++±← +λσ  (7) 
のように，n 次元行列から+，-の符合を含めて 2n 個

の n 次元ベクトルを選び，状態量 x のまわりに配置

する．このように選んだシグマポイントは，2n 個し

かないが，propagate した後の共分散は非常に正確に

求めることができる． 
今回搭載するのは，これを姿勢決定の問題に適用し

た「USQUE」と呼ばれる手法である．USQUE の特

徴は，状態量としてロドリゲスパラメータを採用し

ていることである．これは次元を 6 次元とするため

であり，拡張カルマンフィルタの場合と同様である．

propagate にはクォータニオンが用いられる．具体的

には，シグマポイントをクォータニオンで表現しな

おした上で propagate し，それをまたロドリゲスパラ

メータに戻すという作業が含まれる． 
USQUE 自身，任意に決定しなければならないパラ

メータがいくつか存在し，どのように選択すべきか

にはまだ課題が残っているように思われる． 
 

3.3 姿勢制御アルゴリズム 
姿勢制御については，本衛星における位置づけはあ

くまで実験であり，他のミッションから特に重要な

姿勢操作として要求されているものはない．最大の

目的は，様々な制御アルゴリズムを軌道上で実証す

ることである．打上時搭載アルゴリズムは，1. B-dot
則に基づくもの，および 2. クロスプロダクト則に基

づくもの，である．2.については，算出されたクォー

タニオンを利用して要求されるトルクに対し，B×T
という磁気モーメントを発生させる手法であるが，

厳密な制御にはなっておらず，これによる姿勢制御，



安定化は難しいと認識している．Cute-1.7 + APD II
は，プログラムのアップロード機能により，軌道上

でも磁気トルカの姿勢制御則を変更することができ

る．また，OS は Windows，開発には Visual Studio が

使用できるため，外部の研究者からも積極的な参加

が期待される． 
 

3.4 カメラによる姿勢系動作確認 
現在 Cute1.7 + APD II では，以下の 2 点をカメラを

用いて確認することを計画している． 
A) 無制御状態においてちょうど地球方向を向い

た時に写真を撮る 
B) カメラを地球方向に向かせるよう制御し，写

真を撮る 
A については，姿勢決定で計算された衛星のクォー

タニオンと，軌道情報から計算された地球方向のク

ォータニオンとがある閾値まで一致した時に写真を

保存するモードである． 
B については，磁気トルカによる最適制御を計算し，

3 軸制御を行い，最後はカメラ軸周りに低速でスピン

させ，写真を保存する．現在制御アルゴリズムとし

て実装はされていないが，今後のアップロードにて

対応する． 
 

3.5 Cute-1.7 + APD I 号機から II 号機への変更点 
I 号機から II 号機において，使用しているセンサは

同じだが，姿勢系の中で何点か改良点がある．以下

改良点について述べる． 
A) 磁気センサデータの取得方法 

I 号機ではシリアルデータを USB データに変

換する仕組みを作り用いていたが，動作が不

安定だった点とセンサデータ取得時刻同期の

点から，DAQ で取得する方法に変更した． 
B) 磁気トルカの出力 

I 号機，II 号機ともに，アンテナには鋼鉄素材

を使用している．線材のアンテナを巻きつけ

て収納し，軌道上で展開する必要があるため

の判断であるが，このアンテナが強く帯磁し

ており，I 号機では磁気トルカの出力以上とな

る問題が発生していた．そこで消磁対策を行

うとともに，I 号機のコイルを 3 等分し並列に

繋げ電力を犠牲にしつつ，出力を 3 倍にした． 
C) 姿勢決定アルゴリズム 

I 号機ではアルゴリズムとして幾何学的にク

ォータニオンを求める方法と，Request が搭載

されていたが，II 号機ではカルマンフィルタ

アルゴリズムを導入した． 
 
４. 各種センサキャリブレーション，磁気試験 
以下のようにそれぞれのセンサについてキャリブ

レーションを行い，標準偏差について計算した．標

準偏差の計算は，式(8)を用いた． 

N
∑ −

=
2~yy

σ  (8) 

姿勢決定では磁場ベクトル，太陽ベクトルは単位

ベクトルに規格化して用いているため標準偏差も規

格化した．計算結果を以下に示す．ジャイロセンサ

のドリフトの標準偏差については，今後，同じジャ

イロ素子を用いて数日間データを取得し続け，解析

するものとする．これら標準偏差は軌道上でも容易

に変更できる仕組みにした． 
表 1 標準偏差 

磁気センサ 太陽センサ ジャイロセンサ ジャイロセンサドリフト
0.26752 0.0946 0.02859 0.0(仮定)  

4.1 磁気センサ 
東工大地球惑星科学専攻綱川研究室が所有するコ

イルつき磁気シールド管を用いて測定を行った．磁

気センサ単体では磁場の変化に対して線形に測定で

きたが，Cute-1.7 + APD に組み込んだ時は，各機器の

オンオフによって表のように結果が変化したり，

PDA のノイズの影響を大きく受けたりすることが分

かった．また，各機器のオンオフの影響は足し合わ

せることができることが表 2 から分かる．標準偏差

計算では通常の姿勢決定時，つまり CW+PDA がオン

時のオフセットも含めて計算している． 
表 2 磁気センサバイアス 

 [uT] X Y Z
計測 CWのみ 0.217182 0.384099 -0.40321
計測 Packetのみ 0.933703 1.567129 -2.54839
計測 PDAのみ 0.697341 2.596781 -1.4558
計測 CW+PDA 0.888404 2.957138 -1.76029
和 CW+PDA 0.914524 2.980879 -1.859
計測 CW+Packet+PDA 1.804835 4.571589 -4.22622
和 CW+Packet+PDA 1.848227 4.548008 -4.40739  

4.2 太陽センサ 
東工大電子物理工学専攻小長井研究室が所有する

太陽シミュレータを用いて測定を行った．太陽セン

サ基板をモータのジンバルに設置してジンバルの角

度をエンコーダで読み取り，光の入射角度による値

の変化を測定した．結果として，素子による傾向の

違いはあるが，入射角±50deg の範囲で誤差±5deg
の測定が可能であることが分かり，この結果を受け，

必要なパラメータは軌道上で変更できるようにした． 

 
図 5 太陽センサキャリブレーション 

4.3 ジャイロセンサ 
松永研究室が所有する恒温槽を用い，-10 度～40

度まで 10 度ごとに測定を行った．角速度はろくろを

用いて変化させた．温度により測定値に変化はあっ

たものの，測定誤差や素子による傾向の違いによる

誤差の方が大きく，モデリングはできなかった． 

 
図 6 ジャイロセンサキャリブレーション 



4.4 磁気シールドルーム試験 
東海大学，JAXA 宇宙科学研究所の協力を得て，衛

星の残留磁場測定，磁気センサのオフセット測定，

磁気トルカの性能試験を行った([10])．東海大の計測

結果によると，磁気トルカの発生磁場が衛星の残留

磁場より 2 倍以上大きく，制御可能であることが分

かった．また，Cute-1.7 + APD で用いている鋼鉄リボ

ン線アンテナが着磁しやすいこと，磁気トルカを動

作させた前後で磁気センサ HMR2300 の示す値が変

わるという問題点も分かった． 
前者の問題点については，東工大地球惑星科学専

攻の協力で，アンテナの消磁作業を定期的に行った．

後者の問題点については，磁気センサのオフセット

がずれたことが一番の原因として考えられている．

このオフセットのずれをどう扱うかについては今後

の課題となっている． 
 
５．衛星シミュレータ実験 

実際に姿勢決定アルゴリズムを動作させる実験を

行うために，図 7 のような軌道上で想定されるセン

サデータを模擬的に出力する姿勢シミュレータを作

成した．姿勢シミュレータは PC と擬似信号出力回路

からなる．軌道運動を計算し，擬似センサデータを

算出する作業を PC 上の MATLAB が担当し，擬似信

号出力回路へシリアル通信でデータを受け渡す．軌

道運動は軌道 6 要素から計算できる摂動を含み，磁

場は IGRF モデルで計算する．擬似信号出力回路は，

シリアルで受け取ったデータを，衛星のセンサ出力

形式に変換する．ジャイロのデータはアナログ値で，

衛星の DAQ が A/D 変換をする．太陽センサのデー

タは 1-wire 信号として出力され，衛星の PDA が直接

受信する．また磁気センサのデータは，シリアル通

信で衛星の DAQ にとりこまれる． 
  

 
図 7(a) シミュレータ実験構成 

 

 
図 7(b) シュミレータ外観 

5.1 姿勢決定実験 
以下標準偏差や姿勢決定アルゴリズムを変更し，比

較実験を行った．その中からの 2 種の条件における

実験結果を以下に示す．また，Matlab 計算によるク

ォータニオンを cq ，PDA の姿勢計算によるクォータ

ニオンを q ，誤差クォータニオンを eq とする．この

とき， eq の第 4 成分は 

)4()4()3()3()2()2()1()1()4( qqqqqqqqq ×+×+×+×= cccce   (9) 

と計算される．よって，誤差角は 
πθ /1802))4(acos( ××= ee q  [deg]   (10) 

と計算できる． 
以下の図は，実線が Matlab による理論値，マーカ

ーが PDA による姿勢決定計算結果を表す． 
1. 回転 X 軸に 0.2[rad/s]，Matlab 出力に誤差有り 

標準偏差：磁気センサ＝0.027[uT]，太陽センサ＝

0.35，ジャイロセンサ＝0.015[rad/s], 0.0[rad/s2] 
QUEST 誤差は 5～30 度のばらつき 
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図 8(a) QUEST 

REQUEST 平均誤差は 5 度 
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図 8(b) REQUEST 

EKF  平均誤差は 15 度 
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図 8(c) EKF 

UF  平均誤差は 20 度 
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図 8(d) UF 

2. 回転 Y 軸に 0.01[rad/s]，Matlab 出力に誤差無し 
標準偏差：磁気センサ＝0.268[uT]，太陽センサ＝

0.946，ジャイロセンサ＝0.0286[rad/s], 0.0[rad/s2] 



アルゴリズム：REQUEST 
誤差平均：1.5 度(誤差標準偏差 0.24 度) 
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図 9 REQUEST 

 
結果全体を踏まえて，QUEST の角度誤差は毎秒ば

らつきがあるが REQUEST の誤差は時間によらずほ

ぼ一定であり EKF や UF の誤差は収束するまでは誤

差が大きいという傾向，EKF や UF は標準偏差の選

び方により大きな差が表れ，調整次第で最も滑らか

に(誤差標準偏差が小さく)推定することができると

いう傾向が得られた．今後もパラメータ調整につい

てつめる必要がある． 
 

5.2 姿勢制御実験 
以下に Bdot 法の結果を示す．初期状態として(0 0 

0.2) [rad/s]の回転を与えた．この角速度は，Cute-1.7 + 
APD I 号機の軌道上データを用いた．図 10(a)は外乱

トルクが無い場合の実験結果であり，図 10(b)は外乱

トルク(重力傾斜，空力，太陽輻射，残留磁場)がある

場合の実験結果である．このとき残留磁場は，(0.01 
0.01 0.01) [Am2]とした．外乱トルクが無い場合は，

ほぼ(0 0 0) [rad/s]に収束しているが，外乱トルクがあ

る場合には，およそ 0.05 [rad/s]の回転までしか抑え

られていないことがわかる． 
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図 10(a) 外乱トルクなし Bdot 

 
図 10(b) 外乱トルクあり Bdot 

 
６．今後の課題とまとめ 
本稿では，CubeSat クラスの超小型衛星 Cute-1.7 + 

APD において， 
1. 小型で精度の高くない民生品センサを用い，ソフ

トウェアにて姿勢決定誤差を減らす姿勢決定系 
2. 空芯型磁気トルカを用いて磁気制御を行う姿勢

制御系 
の開発を行い，姿勢決定制御を行うために，センサ

の分散や衛星の残留磁場，着磁性についての知見を

得た．また，シミュレータを用いて 

1. REQUEST を用いると誤差が小さく，EKF を用い

ると時間変化に対し滑らかな姿勢決定ができる 
2. Bdot 法を用いて回転を抑えることができる 
ことが分かった．今後の課題として， 
1. 磁気センサのオフセットのずれ 
2. ジャイロセンサのドリフト分標準偏差 
3. 姿勢決定アルゴリズムと標準偏差の調整 
4. 磁気トルカを用いた最適制御 
5. 軌道上でのセンサデータ解析 
6. 軌道上における姿勢決定制御実験 
を考察，検証することが挙げられる． 
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