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第 1 章 緒言 
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 近年，宇宙工学への関心が高まることで政府機関に留まらず，民間レベルで ISS へ補給

物資の輸送を行う会社や，宇宙旅行を実施する会社が現れ始めるなど宇宙開発が盛んに

行われ始めている．同様に人工衛星の開発も盛り上がりを見せ，なかでも開発や打ち上

げのコストが非常に安価である超小型規格の人工衛星 CubeSat は世界中の多くの大学や

企業で開発が行われている．本学でも 2011 年より CubeSat 規格の超小型人工衛星

FITSAT-1 の開発を開始し，2012 年には小型衛星の放出技術実証ミッションとして ISS に

ある日本の実験棟きぼうより宇宙空間に放出された． 

FITSAT-1 は小型衛星として初のマイクロ波による高速通信と，世界初となる LED によ

る宇宙地上間の可視光通信をミッションとしていた．このとき，正確な位置が分からな

い上，高速で飛行している FITSAT-1 の電波検出ミッションに，苦戦することとなった．

そのため，本研究室では FITSAT-1 のような人工衛星を探知し追尾を行う，自動追尾装置

の開発を行ってきた．昨年度には，2013 年に落下した FITSAT-1 の後継機を制作するプロ

ジェクトが立ち上がり，自動追尾装置の早期開発が昨年以上に望まれている． 

2013 年には，経緯台の駆動装置にステッピングモータを用いていたため，FITSAT-1 の

ような高速で飛行する人工衛星を追尾する際に，脱調現象が発生し追尾を行うことがで

きなかった．よって，昨年度は経緯台の駆動装置をステッピングモータから DC モータに

変更することで脱調現象を解消し，高速域の追尾を実現した．しかし，DC モータの制御

に電流制御を用いた装置を使用したが，激しいハンチングが発生したため追尾を行えな

かった． 

今年度はハンチングの発生が，電流制御を用いた制御装置に問題があると考え，実験

装置に改良を加え，実際に飛行する ISS を対象に追尾実験を行った． 
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第 2 章 実験装置 
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2.1 追尾システム 

2.1.1 追尾システム概要 

図 2.1に本研究の肝となる追尾システムの概要を示す．この追尾システムでは，追尾を行う対

象がCCDカメラの視野の範囲に入ると、画像処理装置でCCDカメラの視野における追尾対象

の座標を算出する．その座標と目標座標との誤差を基に，PCで制御式を用いて電圧値を計算す

る．直流電源を制御して計算された電圧を出力し，DCモータを制御することで経緯台を回転さ

せて対象を追尾する仕組みとなっている．このとき，画像処理装置で計算する追尾対象の座標

（X，Y）は経緯台の方位角，仰角にそれぞれ対応している．以降に追尾システムの各要素を示

す． 

 

 

 

 

図 2.1 追尾システム概要 
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2.1.2 CCD カメラ 

KEYENCE 社の CV-035C を用いている，外観を図 2.2 に示す．有効画素数は 32 万画素，

撮像素子は 1/3 カラーCCD 撮像素子であり，レンズにはサインソニック社の焦点距離

50mm，口径 F/1.4 の C マウントレンズを使用している．この CCD カメラにレンズを取り

付けた場合の視野の範囲を角度で現した視野角 θ（図 2.3 参照）は、撮像素子の縦横それ

ぞれの寸法 a とレンズの焦点距離 f から 

 

𝜃 = 2 tan−1
𝑎

2𝑓
       （2.1） 

 

と求められる．ただし，画像処理装置のカタログより座標の計算可能領域はその値より

も狭まるため実際には，方位角方向に 4.28［deg］仰角方向に 4.02［deg］が実質の視野角

の範囲となる． 

 

 

 

図 2.2 CCD カメラ及び C マウントレンズ 

 

 

 

図 2.3 視野角 
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2.1.3 画像処理装置 

 KEYENCE 社の CV-3000 を用いている，外観を図 2.4 に示す．あらかじめ登録された画

像に検出する条件を設定することで，CCD カメラで撮影している像から条件に合う対象

を認識し，対象のデータを算出することができる．条件には色彩やその濃淡，形状の違

いなどがあり，算出できるデータには目標の座標や面積などがある．本研究では対象の

色彩と濃淡で対象を認識し，その座標を追尾に利用している．PC に算出したデータを送

る他にモニタに画像処理の状況を写すことも出来る（図 2.5 参照）． 

 

 

 

図 2.4 画像処理装置 

 

 

 

図 2.5 画像処理のモニタ（中央の楕円が認識された対象，左赤枠内が対象から計算された値） 
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2.1.4 追尾制御プログラム 

目標の追尾を行うため，LabVIEW というプログラミングソフトを用いて PID 制御プロ

グラムを製作した，その一連の流れを図 2.6 に LabVIEW で作成したプログラムのダイヤ

グラムを図 2.7 に示す．このプログラムは，画像処理装置で算出した追尾対象の座標と，

収束目標である CCD カメラの中心点との偏差を𝑒(𝑡)とし，その偏差を基に式(2)を用いて

DC モータへの出力電圧𝑢(𝑡)を計算する．比例ゲインを KP，積分ゲインを KI，微分ゲイン

を KDとして今回使用する PID 制御の制御式は 

 

𝒖(𝒕) = 𝑲𝑷𝒆(𝒕) + 𝑲𝑰 ∫ 𝒆(𝒕)
𝒕

𝟎
+𝑲𝑫

𝒅𝒆(𝒕)

𝒅𝒕
     （2.2） 

 

となる．  

 

 

 

 

図 2.6 追尾制御フローチャート 
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2.1.5 多出力直流安定化電源 

KENWOOD（現 TEXIO）社の PW36-1.5AD を用いている，外観を図 2.8 に示す．これ

に同社の IF-40USB を取り付けて USB ケーブルで PC と接続することで PC から直流電源

の制御が可能になる．バイポーラ電源で±36V，1.5A まで出力することができる．  

昨年度からの改良点として，昨年度使用していた制御回路は故障が相次ぐことや，ハ

ンチングの原因になっている可能性が考えられたため制御回路を取り除き，直流電源を

PC から制御するために TEXIO 社が提供している Windows API を，LabVIEW で制御する

ために専用の言語である VI に変換することで出力電圧を直接 PC から制御している． 

また，PW36-1.5AD では電流制御を行うことが出来なかったため，副次的に電圧制御に

制御方法を変更して実験を行った． 

 

 
 

図 2.8 多出力直流安定化電源 

 

2.1.6 DC モータ 

経緯台の駆動装置としてツカサ電工社の TG-77 を用いている，外観を図 2.9 に示す．定

格電圧は 24V で減速比が 1/5 である．DC モータは経緯台の X 軸（方位角）及び Y 軸（仰

角）の二軸の制御に使用している．  

 

 

 

図 2.9 DC モータ 
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2.1.7 経緯台 

使用機材は天文分野で用いられる経緯台（MC-500AL）を 使用している，外観を図 2.10

に示す．本研究ではこれに後述の望遠鏡と CCD カメラ，DC モータを搭載しており，方

位角と仰角に回転する軸を持っている．  

 

 

 

図 2.10 経緯台 

 

2.2 撮影用器具 

2.2.1 USB カメラ 

 撮影用のカメラとして，Watec 社の WAT-01U2 を用いている．外観を図 2.11 に示す．

撮像素子に 1/2.8 型 CMOS イメージセンサが使用されており，その有効画素数は

1984×1225 である．最大 30FPS で，重さ 35g と軽量である． 

 

 

 

図 2.11 USB カメラ 
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2.2.2 望遠鏡鏡筒 

ケンコー・トキナー社の SE250N CR を用いている．外観を図 2.12 に示す．ニュートン

式反射望遠鏡で焦点距離 1200mm，口径が 254mm となっている．この望遠鏡に 2.2.1 の

USB カメラを取り付け，像を拡大させて撮影を行っている（図 2.13 参照）．このときの望

遠鏡の視野角は，方位角 0.26［deg］仰角 0.16［deg］である．  

 

 

 

図 2.12 望遠鏡 

 

 

 

図 2.13 USB カメラ取り付け方法（赤丸内に USB カメラを示す） 
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2.3 実験用器具 

2.3.1 レーザーポインタ 

レーザーを壁に照射することで光点とし，屋内実験の際に衛星の代用で追尾対象とし

た． 

 

2.3.2 二軸ステージコントローラー及びステッピングモータ付回転ステージ 

シグマ光機社の MINI－5P を用いている．図 2.14 に外観を示す．ステッピングモータ

のついた回転ステージ（図 2.15）の上にレーザーポインタを乗せ，駆動させることでレ

ーザーポインタの光点を移動させて屋内での人工衛星の代用追尾対象としている．レー

ザーポインタ，ステッピングモータ及びステージコントローラーの三点を屋内用の実験

装置として図 2.16 に示す 

 

 

 

図 2.14 二軸ステージコントローラー 

 

 

 

図 2.15 ステッピングモータ付回転ステージ 
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図 2.16 屋内実験 3 点セット 

 

2.3.3 バッテリー 

図 2.17 に外観を示す．今年度より，屋外での実験を想定して実験装置の電源にカーバ

ッテリーを使用した．規格は電圧 12V でバッテリー容量は 36Ah となっている．  

 

 

 

図 2.17 バッテリー 
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2.3.4 DC/AC インバータ 

 セルスター工業社の HG-350/12V を用いている．図 2.18 に外観を示す．バッテリーの

直流を交流に変換して装置の電源に使用している．定格出力は 280W，最大出力 350W で

入力電圧が 12V，出力電圧が 100V である．  

 

 
 

図 2.18  DC/AC インバータ 

 

2.3.5 定電圧充電器 

 GS YUASA 社の BC-5A2-12VTN を用いた．外観を図 2.19 に示す．充電に適したバッテ

リーは電圧が 12V で容量が 20～40Ah のものとなっている．出力電流は 5A で，充電にか

かる時間はおよそ 7～9 時間ほどとなっている． 

 

 

 

図 2.19 定電圧充電器 
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第 3 章 動作確認実験 
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3.1 出力電圧とモータ印加電圧の比較 

3.1.1 実験目的 

昨年度の実験では制御量と操作量が一致していないため，ハンチングが発生していた．

本研究では，制御量と操作量が一致しない原因が昨年度の制御回路にあると考え，PC で

直接直流電源を制御することで解消できると考えた． 

 

3.1.2 実験結果 

PC で 10V 出力するプログラムを作成し，その時の出力命令電圧（制御量）とモータ印

加電圧（操作量）を比較した結果を図 3.1 に示す．この結果から出力命令電圧とモータ印

加電圧にほとんど差が見られなかったため，今回の装置では制御量と操作量がほぼ一致

することが確認できた．また，モータで生じる逆起電力もほとんど無視できることも分

かった． 

 

 

 

 

 

図 3.1 現装置での出力命令電圧 A と実際のモータ印加電圧 B 

A 

B 
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3.2 PID 制御 

3.2.1 実験目的 

次に，PID 制御が正常に行われていることを確認するためゲイン数を変えつつ，停止し

た光点が画面中央の目標に収束するか実験を行った．確認は方位角方向のみで行い，収

束目標座標から一定の距離に光点を照射し，プログラムを作動させる． 

 

3.2.2 実験結果 

 収束目標座標と光点の座標との誤差を角度で表す追尾誤差と経過時間のグラフを図 3.2

に示す．ゲインを調整して，P 制御 PI 制御 PID 制御でそれぞれ実験を行った．  

 

 

 

図 3.2 各制御プログラムの動作確認 

 

P 制御は，収束するものの定常偏差を生じる一般的な P 制御のグラフが確認できた．PI

制御は，P 制御よりも収束にかかる時間が長くなったが，定常偏差を取り除くことが出来

ることから，PI 制御の効果が確認できた．PID 制御は，PI 制御と同様に定常偏差を除去

しつつ，D 制御の効果として PI 制御よりも収束時間を減らすことが出来，PID 制御も正

常に機能していることが確認できた．この結果から，今回のプログラムで PID 制御の各

成分が正常に機能していることが確認できた． 
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3.3 光点追尾実験 

3.3.1 実験目的 

 対象が動いていない場合であれば，画面中央の目標に収束可能であることが，3.1 から

確認することが出来た．今度は衛星の追尾を想定して，移動する光点を対象に追尾実験

を行い，人工衛星の追尾が可能か確認実験を行った．実験は方位角方向のみで行い，光

点をあらかじめ収束目標座標付近に照射した後にプログラムを起動し，光点の移動を開

始させる． 

 

3.3.2 実験結果 

 光点と目標座標との誤差を角度で表す追尾誤差のグラフを図 3.3 に示す．光点の移動開

始直後は目標から 0.9[deg]程度遅れるものの，それ以降は終始目標付近に光点を捉え続け

ていることが分かる．この結果から対象が動いていても追尾が行えることが分かり，人

工衛星の追尾が可能であることが確認できた． 

 この時，追尾が安定しだした 5 秒から 20 秒までの誤差の平均値は 0.019［deg］となり，

目標値からのブレの度合いを示す RMS は 0.026［deg］となった． 

 

 

 

図 3.3 屋内での光点追尾による目標座標と光点の追尾誤差（赤線は目標座標） 
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第 4 章 ISS追尾実験 
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4.1 ISS 追尾実験 

4.1.1 実験目的 

 前章で本研究の追尾装置で，人工衛星のような移動する光点を追尾可能であることが，

確認できた．同様にこの追尾装置で，FITSAT-1 の追尾が可能であることを確認するには，

ISS のような高度や速度などの追尾に必要な条件が近い人工衛星の追尾が可能であれば

証明可能であると考えた．実験場所は，見晴らしの良さや装置運搬の利便の良さからお

とめが池北側のウッドデッキにて行った．また，望遠鏡に USB カメラを取り付けて，追

尾を行っている ISS の像を撮影することで追尾の評価を行う．この望遠鏡に取り付けられ

た USB カメラの視野角は方位角 0.26［deg］仰角 0.16［deg］となっている． 

 

4.1.2 実験方法 

 本研究では ISS の飛行してくる軌道上に望遠鏡を向け，プログラムを起動しておくと

ISSがCCDカメラの視野に入ると自動的に追尾が開始される，という方法で実験を行う． 

まず天体観測の際にはアライメントを行い，望遠鏡の向けている方角を正確に確認す

る必要がある．アライメントとは，天体観測の場合では望遠鏡の方位角・仰角の向きを

調整することを指す．観測地点の緯度・経度と，その地点から見える天体の方位角・仰

角の関係から調整を行う．観測場所の緯度・経度は国土地理院のホームページと GPS の

情報から取得し，天体の座標はステラナビゲータ 9（図 4.1 参照）という天体シミュレー

ションソフトウェアを使用して時間ごとの星の座標を確認している．また，ISS の出現す

る時間が早く天体の位置が確認できないような場合には，近隣にある電波塔を目印にア

ライメントを行った． 

 次に，追尾を行う ISS の飛行する軌道を調べる．ISS は常に同じ軌道で飛行していない

ため，観測時には毎回飛行する軌道情報を確認する必要がある．今回は Heavens-above（図

4.2 参照）という人工衛星の軌道を TLE から算出して，星図などと組み合わせて判りやす

く表示しているサイトで ISS の飛行する軌道の情報を確認した． 

 

 

 

図 4.1 ステラナビゲータ 9 の画面 
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図 4.2 Heavens-Above による ISS の軌道予報 



22 

 

 

 

4.1.3 実験結果 

 今回は 12 月 22 日より実験を行った．X 軸に経過時間，Y 軸に CCD カメラの画面内に

おける ISS の座標値と画面中央の収束目標座標との誤差である追尾誤差を表したグラフ

を図 4.3 に示す．追尾が安定し始めた 20 秒から，ISS の光が消え始めて認識できなくなる

80 秒までの 60 秒間では追尾に安定していることが分かる．この間，追尾誤差の平均値は

方位角方向・仰角方向に 0.03［deg］，最大でも 0.12［deg］となっている．また，この目

標値からのブレを標準偏差（RMS）で表すと，方位角が 0.11［deg］，仰角が 0.12［deg］

となった．しかし，追尾に安定している 60 秒間でも追尾中に終始ブレが生じている．こ

のときに撮影された ISS の様子を図 4.4 に示す． 

 

 

 

 

 

 

図 4.3 ISS 追尾時の方位角 A，仰角 B の追尾誤差（赤線は目標座標） 

A 

B 



23 

 

 

 

 

図 4.4 ISS 追尾実験時の USB カメラによる撮影動画の 0.5 秒毎の抽出画像 

(撮影用 USB カメラ視野角，方位角：0.26［deg］，仰角：0.16［deg］） 
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4.1.4 考察 

 結果より，追尾した ISS の像が常に USB カメラの視野の範囲に入っていることが分か

り，非常に高い精度で追尾が行えたことが確認できた．しかし，追尾の安定している部

分でも終始ブレが生じており，追尾の安定性に課題が残った．このブレを生じる原因と

して，ISS 追尾時のモータへの出力電圧に着目した（図 4.5 参照）．このグラフより，モー

タの定格 24V に比べて ISS 追尾時の出力電圧が極めて低いことが分かる．さらに，ほと

んどの時間で電圧を出力していない区間があることも確認できる．我々はこの 2 点が追

尾時のブレの大きな原因になっていると考え，ブレの解消に取り組んだ． 

 

 

 

 

 

図 4.5 ISS 追尾時の方位角 A，仰角 B の出力電圧 

 

 

A 

B 
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4.2 モータの動作電圧 

4.2.1 ブレの原因考察 

 まず出力電圧が DC モータの定格電圧に対して低いことについて考えた．今回実験で用

いた DC モータの T-N 特性は図 4.6 のように表される．DC モータは，トルクに対して回

転数が直線的に減少し，電圧の変化に対して図 4.6 のように平行に移行することが出来る

性質を持っている．よって，出力電圧が低くなるほど発生できるトルクも下がってしま

うためモータの回転トルクが追尾装置の動摩擦力を下回り停止し，静止摩擦力を超えら

れず目標においていかれることが原因となり追尾時のブレが発生しているのではないか

と考えられる． 

 

 

 

図 4.6 DC モータの T-N 特性図 

 

4.2.2 実験方法 

 ブレの原因の確認として，追尾装置に指定した電圧を 60 秒間出力し，その際の回転量

を記録する．これを 10 回試行しモータが安定した駆動で，毎回同様な回転量を得られて

いるか確認を行った．図 4.5 より ISS 追尾実験の際，追尾の安定している 20 秒から 80 秒

の 60 秒間，出力電圧は 1.5V から 2.0V 程度となっている．今回の確認実験で ISS 追尾時

と同程度の電圧をモータに印加し，完全に停止したり不安定な挙動したりすることがあ

れば，ISS 追尾時程度の低い電圧ではモータの回転トルクが動摩擦力を下回り，ブレの原

因になっていることが言える．よって，ISS 追尾時の最大出力電圧である 2V で実験を行

い，1V や 12V は正常な動作を行っている場合と正常な動作を行えていない場合を比較す

るために行った． 
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4.2.3 実験結果 

 

表 4.1 各電圧における経緯台の回転量［deg］ 

 

 

   

上記の表 4.1 から，赤で塗りつぶしたセルでは，モータが 60 秒間回転し続けていなか

った．この結果から ISS 追尾時と同程度の回転数を得られる出力電圧では，モータを安定

して駆動させるのに必要な電圧を出力しきれていないということが確認できた． 

追尾時と同じ回転数を得ながらモータ安定して動作させる出力電圧を得るには，減速

比を大きくすることによりモータをさらに減速させる必要がある．よって今後は追尾対

象に適した減速機を選定することでブレの一因を解消することが出来ると考える．ただ

し，モータの摩擦力はグリスの状態や湿度・気温といった天候の影響に左右されると考

えられるため，ある程度余裕を持った減速機の選定が必要である． 

 

4.3 認識不良時の操作量外挿プログラム 

4.3.1 ブレの原因考察 

 次にブレもう一つの原因となっていると考えられる，ISS 追尾時に電圧を出力していな

い瞬間が部分的に存在する問題の解決を目指した．今回電圧を出力していないことを確

認できたのは実測値ではなく，プログラムで計算した出力電圧を記録したデータ上であ

る．そのため，問題があるとすれば制御を行っているプログラム部分のミスか，画像処

理装置から ISS の座標値が送られていないことに原因があると考えた．よって ISS の座標

値とその時の出力電圧を表 4.2 に示す．今回使用している画像処理装置は，追尾対象を画

面内に認識できなかった際に初期値である 0 ピクセルを示す．表 4.2 から突然座標値とし

て 0 ピクセルが示されており，認識不良が発生していることがわかった．本研究で使用

しているプログラムでは追尾対象が画面内に存在しないときにはプログラムが動作せず，

モータへの出力を行っていない．そのため，今回の電圧が出力されていない問題の原因

は，画像処理装置の認識不良にあると分かった．  

 認識不良は実験時の雲がかかる時や大気の揺らぎが激しい時など天候による影響を受

けやすいため，プログラムを改変することで認識不良時のブレに対応する．対策として認

識不良時にも電圧を出力するように変更を行う必要がある．追尾対象である ISS は地球の

周回軌道上を等速で回っており，短時間における速度変化は激しくない．そのため，認識

不良発生時も直前とほぼ同程度の速度で飛行していると考え，対象を認識できていた直前

と同じ電圧を出力する外挿法で対応できると考えた．改変したプログラムを図 4.7に示す． 
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表 4.2  本研究における ISS 追尾時の一般的な座標と出力電圧（一部抜粋） 

 

 

 

4.3.2 実験方法 

実験は製図室で行い，光点を移動させて追尾を行う．その途中で光点を隠すことで意

図的に認識不良を作り出し，外挿法によるブレの解消の確認を行った．その時の追尾誤

差と出力電圧の関係を図 4.8 に示す． 

 

4.3.3 実験結果 

10～11 秒にかけて追尾誤差の途切れている部分が認識不良の発生している部分となる．

この時外挿法を行わない場合は，電圧が出力されずにこれまで通りブレが生じている．

それに対して，外挿法を行った場合直前と同じ電圧を出力することで，認識不良後もブ

レを発生させることなく追尾が行えていることが分かる．このことから，外挿法は認識

不良を原因としたブレに効果が見られる． 
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図 4.8 外挿法の有無による認識不良補正（A：外挿法有り，B：外挿法無し） 
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第 5 章 結言 
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 今回，制御回路を取り除きつつ制御方法を電圧制御に変更して，人工衛星の自動追尾

装置の研究を行った．その結果，ISS を高精度で追尾に成功した．しかし，追尾時には終

始ブレが発生し追尾性能に課題が残った． 

 このブレの原因として，画像処理装置の認識不良が発生していること，追尾時の出力

電圧での発生トルクが装置の動摩擦力を下回っていることの二点が考えられる．今回の

研究では，画像処理装置における認識不良の問題について，操作量外挿プログラムを製

作して直前に出力されている電圧を外挿することで改善が見られた． 

 今後の課題として，ISS 追尾時に必要な回転数を得る際に必要なモータ印加電圧が低く，

モータの回転トルクが動摩擦力を下回って停止しブレの解消のため，減速比を大きくし

追尾に必要な回転数をより高い印加電圧で得るため，モータの減速機の選定を行う． 
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