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(57)【特許請求の範囲】
【請求項１】
　少なくとも１つの変位方向に対して変位した姿勢への宇宙船の変位に応じて宇宙船の編
隊を維持する方法であって、前記宇宙船は補正力を発生するように構成され、
　前記補正力を、前記宇宙船を変位方向に対して前記変位した姿勢に維持するように構成
された基本力と、前記変位した姿勢での前記宇宙船の変位方向に対する編隊維持を最適化
するように構成された余裕力との和の関数として決定する工程と、
　前記補正力、前記基本力および前記余裕力は量子化分解能を有し、また前記変位した姿
勢は前記変位の方向に沿って誤差範囲に接し、
　次式により前記基本力の大きさを決定する工程と、
【数１】

ここで、ΔＶｂａｓｅは変位の方向ｘに沿った前記基本力の大きさであり、ｖｘは前記変
位の方向に沿った前記宇宙船の速度であり、また、ｑは前記量子化分解能であり、
　離散制御セットの大きさから前記余裕力の大きさを決定する工程と、
　ここで、前記離散制御セットの中で最大の要素ｍａｘＵが次式により決定され、
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【数２】

ここで、Δｖは、次式であり、
【数３】

ここで、ｒａｎｇｅは前記誤差範囲の大きさであり、また、ｄｍａｘは変位力の大きさの
限界であり、
　前記補正力を発生するコマンドを生成する工程と、
　を含み、前記行程の各々は、プロセッサによって実行される方法。
【請求項２】
　前記変位した姿勢で前記宇宙船の速度に基づいて前記基本力の大きさを決定する工程、
　をさらに含む、請求項１の方法。
【請求項３】
　前記基本力は、該基本力の大きさが量子化分解能の倍数であるような、量子化分解能を
有する衝撃力であり、
　前記量子化分解能に基づいて前記基本力の大きさを決定する工程、
　をさらに含む、請求項２の方法。
【請求項４】
　前記大きさを決定する工程は、次式によってなされ、

【数４】

ここで、ΔＶｂａｓｅは変位の方向ｘに沿った前記基本力の大きさであり、ｖｘは前記変
位の方向に沿った前記宇宙船の速度であり、また、ｑは前記量子化分解能である、
　請求項３の方法。
【請求項５】
　前記変位した姿勢は誤差範囲に接し、
　前記基本力を前記誤差範囲に基づいて決定する工程、
　をさらに含む、請求項１の方法。
【請求項６】
　前記余裕力は、該余裕力の大きさが量子化分解能の倍数であるような、量子化分解能を
有する衝撃力であり、
　前記変位の方向に沿った誤差範囲の取得する工程と、
　前記余裕力が前記補正力と次の補正力との間の期間を最適化するように、前記余裕力の
大きさを前記誤差範囲および前記量子化分解能に基づいて決定する工程と、
　をさらに含む、請求項１の方法。
【請求項７】
　離散制御セットの大きさを決定する工程と、
　前記余裕力の大きさを前記離散制御セットから選択する工程と、
　をさらに含む、請求項６の方法。
【請求項８】
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　全数列挙法を使用して、前記余裕力の大きさを前記離散制御セットから選択する工程、
　をさらに含む、請求項７の方法。
【請求項９】
　整数計画法（ＩＰ）を使用して、前記余裕力の大きさを前記離散制御セットから選択す
る工程、
　をさらに含む、請求項７の方法。
【請求項１０】
　前記離散制御セットの中の要素Ｕ∈Ｎ０、Ｕ＝｛０、１、・・・．ＮＵ－１｝の数は有
限の濃度ＮＵを有しており、また、前記ＩＰは次の関数φを最大化することにより最適な
ｕ＊を決定し、
【数５】

ここで、ｕは前記量子化分解能を掛けられて前記余裕力を生成する因子であり、ΔＶｂａ

ｓｅは前記基本力の大きさであり、ｔは前記補正力が加えられる時間である、請求項９の
方法。
【請求項１１】
　前記宇宙船は値ｄｍａｘによって境界付けられた大きさを有する変位力にさらされ、ま
た、前記離散制御セットを決定する工程は、
　前記離散制御セットの最も大きな要素を、前記宇宙船を実質的に零の速度で前記変位し
た姿勢からスタートして、前記大きさｄｍａｘの変位力によって対抗されながら誤差範囲
の反対側に到着させる、前記前記余裕力の最小の大きさとして決定する工程と、
　前記離散制御セットの中で最も小さな要素を０か１のいずれかとして選択する工程と、
　をさらに含む、請求項７の方法。
【請求項１２】
　次式により最小の連続する大きさΔｖを決定する工程と、
【数６】

ここで、ｒａｎｇｅは前記誤差範囲の大きさであり、
　次式により最大の要素ｍａｘＵを決定する工程と、
【数７】

ここで、ｑは前記量子化分解能である、
　をさらに含む、請求項１１の方法。
【請求項１３】
　前記変位の程度および誤差範囲に基づいて前記補正力を発生する時間を決定する工程、
　をさらに含む、請求項１の方法。
【請求項１４】
　変位方向に沿って定義された誤差範囲に対して宇宙船の姿勢を維持するのに適した制御
モジュールであって、前記宇宙船は補正力を発生するように構成され、
　前記宇宙船により基本力を発生することが、前記変位方向に対して変位した姿勢で前記
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　前記変位した姿勢で実質的に零速度を有する前記宇宙船により余裕力を発生させること
が、前記誤差範囲に対して前記宇宙船の姿勢を最適化するように、該余裕力を決定するた
めの手段と、
　前記変位方向と反対の方向に力を発生するコマンドを生成するための手段と、
　変位の程度および誤差範囲に基づいて前記補正力を発生する時間を決定するための手段
と、
　を備え、前記補正力は前記基本力および前記余裕力の和であり、
　前記余裕力を決定するための手段は、次式により該余裕力の大きさを決定するように構
成されたプロセッサを含み、
【数８】

ここで、Δｖは、次式であり、
【数９】

ここで、ｒａｎｇｅは前記誤差範囲の大きさであり、また、ｄｍａｘは変位力の大きさの
限界である、
　制御モジュール。
【請求項１５】
　基本力を決定するための前記手段は、次式により該基本力の大きさを決定するように構
成されたプロセッサを含み、
【数１０】

ここで、ΔＶｂａｓｅは変位の方向ｘに沿った前記基本力の大きさであり、ｖｘは前記変
位の方向に沿った前記宇宙船の速度であり、また、ｑは量子化分解能である、
　請求項１４の制御モジュール。
【請求項１６】
　物体の変位を補正するための補正力を決定する方法であって、
　前記変位の増大を防止するように構成された基本力と、前記変位を低減するように構成
された余裕力と、の和の関数として、前記補正力をプロセッサによって決定する工程と、
　次式により前記余裕力の大きさを決定する工程と、を含み、
【数１１】

ここで、Δｖは、次式であり、
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【数１２】

ここで、ｒａｎｇｅは誤差範囲の大きさであり、ｑは量子化分解能であり、また、ｄｍａ

ｘは変位力の大きさの限界であり、
　前記余裕力の大きさが離散制御セットの大きさから選択される、方法。
【請求項１７】
　前記変位および変位力に基づいて前記離散制御セットの中で最大の要素を決定する工程
と、
　前記離散制御セットの中で最も小さな要素を０か１のいずれかとして選択する工程と、
　をさらに含む、請求項１６の方法。
【請求項１８】
　前記変位を前記誤差範囲の大きさの半分として定義する工程、
　をさらに含む、請求項１６の方法。

【発明の詳細な説明】
【技術分野】
【０００１】
　この発明は、一般的には宇宙船の位置を決めることに関し、特に、基本姿勢からの誤差
範囲内で宇宙船の姿勢を維持するシステムおよび方法に関するものである。
【背景技術】
【０００２】
　宇宙船は、通信を促進し、科学的データを集め、衛星による測量を促進し、地球圏外の
観測を行なうために頻繁に使用される。たとえば、宇宙ベースの観測所は、観測の質に影
響する天候の制約および大気の影響を受けずに、観測を可能にする。たとえば、人工衛星
は、地球規模で気候と天然資源に関する科学的データを集める観測システムに対して不可
欠である。
【０００３】
　使用目的によっては、宇宙船を基本姿勢に維持しなければならない。たとえば、多数の
応用例では、２つ以上の互いに協力する宇宙船の星座を利用する。そのような応用例に対
する宇宙船の使用は、星座の各宇宙船間の距離が相当に（十分に）高精度で維持されるこ
とを必要とする。したがって、宇宙船は、規定された（所定の）誤差範囲内で特定の配列
で位置しなければならない。
【０００４】
　不運にも、宇宙船は、地球の不均一な重力、他の天体の重力の影響、太陽の圧力、大気
のドラッグおよび推進システムなどによって引き起こされるような、「動揺させる」力（
摂動力）を蒙りやすい。低高度軌道の宇宙船に対して、大気のドラッグは通常優勢な摂動
力である。摂動力は、地球の偏平率（Ｊ２）、大気密度と温度の変動、および太陽活動の
マグニチュード（強度）を含む多数の要因により変動する。
【０００５】
　これらの要因による力は不均一であり得るし、また、各宇宙船の質量および輪郭は、経
時的におよび宇宙船毎に変動し得るので、大気のドラッグおよびその他の摂動は、宇宙船
の星座の宇宙船間の間隔に影響する。したがって、何ら処置が講じられない場合、宇宙船
は、あらかじめ決められた（予定）位置から変動させられ、またそれらの規定された誤差
範囲を越えて変動する。適切な宇宙船間ポジショニング（配置）を維持するために、星座
における宇宙船は摂動力を補償（補正）する。
【０００６】
　２機の宇宙船構成に基づいた最近の応用例は、差動ドラッグ（抗力）やＪ２エフェクト
（効果）のような既知の外乱を受けつつ、長期に亘って、センチメートル単位の誤差範囲



(6) JP 5159921 B2 2013.3.13

10

20

30

40

内で、「従」宇宙船が「リーダー（主）」宇宙船に対して固定された相対位置にあること
を要求する。宇宙船の状態、すなわち位置と速度、はｓ＝［ｘ、ｖｘ、ｙ、ｖｙ］Ｔであ
り、宇宙船で利用可能なコントロール（制御）はｃ＝［ΔＶｘ、ΔＶｙ］Ｔであり、また
Ｔは転置オペレーター（演算子）である。宇宙船のダイナミックス（動力学）は、次の差
分方程式によって記述することができる。
【０００７】
【数１】

【０００８】
　ここで、行列ＡおよびＢが宇宙船の物理的特性を表わし、ベクトルｄｋが摂動力を表わ
す。この差分方程式は、宇宙船の現在状態ｋ、制御および摂動力に基づいて次の時間ステ
ップでの宇宙船の次の（ｋ＋１）状態を決定する。
【０００９】
　線形２次レギュレータ
　１つの従来の編隊維持方法は、一種のフィードバックコントローラである線形２次レギ
ュレータ（ＬＱＲ）に基づく。ＬＱＲは、宇宙船の期待状態（望ましい状態）をｓ＝［０
、０、０、０］Ｔとして定義する。これは所定位置での宇宙船について記述する。そして
、宇宙船の位置および速度に対するいかなる非０値も、最小化されねばならない変位と考
えられる。
【００１０】
　最小化するべき２次コスト関数Ｊは、次式で表される。
【００１１】

【数２】

【００１２】
　ここで、ＱとＲは、典型的には、要素が状態誤差および制御コストに関する重みにそれ
ぞれ対応する対角線行列である。マグニチュード（強度）において連続で、且つ、各時間
ステップの範囲中に適用される複数の制御を有する複数のシステムに対する最適解は、以
下の式（１）で表される、制御を現在状態に直接関連づけるフィードバック法則である。
【００１３】

【数３】

【００１４】
　ここで、
【数４】

であり、そして、Ｐは次式のように表される代数的リッカーティ式の解である。
【００１５】
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【数５】

【００１６】
　ＬＱＲコントローラは、宇宙船システムにおいて一般的に使用されるが、制御が時間的
に且つマグニチュード（強度）的に連続であり、インパルシブ（衝撃的な）近似は、イン
パルス（衝撃）間のマグニチュード（強度：大きさ）あるいは期間のいずれかを変調する
ことにより行なわれる。
【００１７】
　時間変調されたＬＱＲ制御
　時間変調されたＬＱＲ制御は、制御入力ΔＶｔｈｒｅｓｈに対して閾値を設定すること
に基づく。衝撃間の時間間隔の間に、宇宙船が外乱により所定位置から変位させられるこ
とがあるので、状態変数ｓｋの大きさが増加し、また制御変数ｃｋの大きさも、式（１）
にしたがって増大する。制御が閾値に達すると、大きさΔＶｔｈｒｅｓｈの衝撃が宇宙船
に加えられる。閾値および重み行列Ｑ、Ｒは経験的に得ることができる。したがって、時
間変調されたＬＱＲ制御方法では、衝撃力の大きさは常に固定され、また、この方法は衝
撃が出される時間だけを決定する。
【００１８】
　マグニチュード（強度：大きさ）変調されたＬＱＲ制御
　大きさ変調されたＬＱＲ制御は、衝撃の時間を一定の間隔に決めること、および、式（
１）の中のフィードバック法則によって与えられる衝撃大きさを加えることに基づく。衝
撃時間は、一般的に、時間ステップの期間および重み行列Ｑ、Ｒを経験的に調節すること
により得られる。外乱が知られている場合、フィードバックΔＶに加えることができるフ
ィードフォワード項ΔＶｆｆを生成するため、将来の外乱は、現在の時間ステップの間に
、前方へ積分されることができる。
【００１９】
　ＬＱＲコントローラの限界は、直接指定できないが、パラメータの調整を通じてのみ指
定することができる、誤差閾値のような困難な制約を含むことである。コントローラは時
間ステップ中に外乱についての知識を使用することができるが、最適化は行なわれない。
１メートル未満の誤差閾値でのＬＱＲ編隊維持は、数秒の時間ステップを必要とし、それ
は多数の衝撃を生み出す。さらに、大きさ変調されたＬＱＲ制御は、数秒程度の小さな時
間ステップを定義することを必要とし、それは衝撃の数をさらに増加させる。
【００２０】
　リニアプログラミング（線型計画）制御
　別の編隊維持方法は、推進剤の消費を最小化しつつ、宇宙船を所定位置の近くに維持す
るために、将来における所定時間に対する制御プラン（計画）を生成するために、線型計
画（ＬＰ）を使用する。時間の長さは、最適化によって考慮される将来における時間ステ
ップの数として定義される。
【００２１】
　各将来の時間ステップに対する状態パラメータｓ、制御パラメータｃおよび最適化パラ
メータｗを含むベクトルは、ｚ＝［ｓ０、ｃ０、ｗ０、ｓ１、ｃ１、ｗ１、・・・、ｓＮ

］Ｔであり、また、ｄ＝［ｄ０、ｄ１、・・・、ｄＮ－１］Ｔは、所定の将来の期間中の
既知の外乱のベクトルである。状態、制御および最適化パラメータの下限および上限を含
むベクトルは、それぞれｂＬ＝［ｓ０、ｃｍｉｎ、０、ｓｍｉｎ、ｃｍｉｎ、０、・・・
、ｓｍｉｎ］ＴおよびｂＵ＝［ｓ０、ｃｍａｘ、ｗｍａｘ、ｓｍａｘ、ｃｍａｘ、ｗｍａ

ｘ、・・・、ｓｍａｘ］Ｔである。計画の生成のためには、初期状態ｓ０は一定であり、
測定によって決定される。対応するＬＰ問題は、
【数６】
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を条件として、ｍｉｎ　ｆＴｚである。
　ここで、
【数７】

である。ここで、１は１のベクトルであり、０はコンテキストに依存して零のベクトルか
行列であり、Ｉは恒等行列である。
【００２２】
　しかしながら、従来のＬＰ手法は不正確で信頼性が低い。たとえば、困難な制約のいく
つかの定義はその問題を実行不可能にする。すなわち、コントローラは宇宙船を誤差範囲
内に維持するための解を決定することができない。したがって、宇宙船は有効な制御プラ
ン（計画）がない。仮に解を決定することができたとしても、開ループ制御計画の実行は
必ずしも正確ではなく、宇宙船を規定された誤差範囲の外側の位置にさせる。また、ＬＰ
問題は、変数が連続であると仮定するので、制御に対するパラメータの量子化は考慮され
ない。
【発明の概要】
【発明が解決しようとする課題】
【００２３】
　いくつかの応用例は、宇宙船のようなオブジェクト（物体）が基本姿勢から誤差範囲内
に維持されることを要求する。あいにく、宇宙船は異なる力にさらされ、それらの力は宇
宙船を変位させる。たとえば、宇宙船は、地球の不均一な重力、他の天体の重力の影響、
太陽の圧力、大気のドラッグおよび推進システムなどによって引き起こされるような、「
動揺させる」力（摂動力）にさらされる。したがって、宇宙船は摂動力を補償（補正）し
なければならない。典型的には、宇宙船を基本姿勢から誤差範囲内に維持するために、内
蔵のスラスターは非常に短期間の衝撃力を与え、それは速度、すなわちΔＶ、の瞬間的な
変化としてモデル化される。
【００２４】
　宇宙船の変位を補正する操作は、「編隊（隊形）維持」あるいは「編隊飛行」として知
られている。単一の宇宙船に対して、補正操作は「ステーションキーピング（静止位置の
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維持）」と呼ばれる。以後、用語「編隊維持」は宇宙船の全ての可能な操作について記述
するために使用される。すなわち、この用語は、宇宙船を、少なくとも一方向の変位に対
する基本姿勢の誤差範囲内に維持するプロセス（過程）について記述する。
【００２５】
　宇宙船の制御モジュールは編隊維持要件を満たす方向、時刻および補正力の大きさを決
定する。良い性能を提供する制御モジュールは、宇宙船のミッションライフ（任務生活）
に直接の影響を及ぼす推進剤の消費を最適化し、衝撃の数を減らし、それにより、有効な
観測時間を増大させる。これは衝撃が宇宙船の動作を瞬間的に妨害するかも知れないから
である。
【００２６】
　この発明の目的は、物体の変位に応じて基本姿勢から該変位の少なくとも一方向に対し
て変位された姿勢へ誤差範囲内で物体を維持するシステムおよび方法を提供することであ
る。１つの実施の形態では、物体は宇宙船である。この実施の形態の１つのバリエーショ
ン（変形例）では、宇宙船は人工衛星である。
【００２７】
　この発明の別の目的は、変位を補正するために発生された補正力、たとえば衝撃、の数
を最小化しつつ、宇宙船を誤差範囲内に維持することである。その目的のために、変位方
向と反対の方向に発生される力の大きさが決定される。
【課題を解決するための手段】
【００２８】
　この発明の実施の形態は、２つの独立成分、すなわち宇宙船の変位の増加を防止する基
本力（ｂａｓｅ　ｆｏｒｃｅ）、および宇宙船を誤差範囲内に維持し、かつ力の発生間の
期間を最適化する１つの余裕力（ｅｘｃｅｓｓ　ｆｏｒｃｅ）、によって補正力が形成さ
れるという認識に基づく。
【００２９】
　この発明の実施の形態は、これら２つの成分の組合せが宇宙船を誤差範囲内に維持する
ことを可能にし、且つ宇宙船の性能を増大するように、該２つの成分を別々に決定する。
さらに、これらの成分の独立は、編隊維持の計算の複雑さを著しく低減し、先行技術とは
対照的に、変位を補正する時間および力の大きさの両方をダイナミックに決定することを
可能にする。
【００３０】
　さらに、これらの実施の形態は、基本力の大きさを、変位した姿勢での宇宙船の速度か
ら直接決定することができるという別の認識に基づく。この実施の形態の１つの変形例は
、補正力の大きさの量子化された性質を考慮する。この変形例では、基本力の大きさは、
速度および該大きさの量子化分解能に基づいて決定される。変位した位置での宇宙船への
基本大きさの力の印加の結果は、宇宙船の速度が変位方向に対して実質的に零になるとい
うことであり、それは変位の程度（大きさ）の増大を防止する。
【００３１】
　余裕力の大きさは宇宙船の変位を減少させて、宇宙船を誤差範囲内に維持するように決
定される。したがって、１つの実施の形態は、変位の方向に沿った誤差範囲にのみ基づい
て余裕力の大きさ（以下、「余裕大きさ」とも言う）を決定する。さらに、別の実施の形
態は、離散制御セット（組）のファクタ（複数の因子）を決定する力の大きさの量子化分
解能を考慮し、量子化分解能と共に余裕力の大きさを与える因子を選択する。
【００３２】
　１つの実施の形態は、少なくとも１つの変位方向に対して変位した姿勢への宇宙船の変
位に応じて宇宙船の編隊を維持する方法を開示する。ここで、宇宙船は、補正力を発生す
るコマンドを生成することにより、補正力を発生するように、構成される。補正力は、宇
宙船を変位方向に対して変位した姿勢に維持するように構成された基本力と、変位した姿
勢での宇宙船の変位方向に対する編隊維持を最適化するように構成された余裕力との和の
関数として決定される。
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【００３３】
　別の実施の形態は、変位方向に沿って定義された誤差範囲に対して宇宙船の姿勢を維持
するのに適した制御モジュールであって、宇宙船が補正力を発生するように構成される制
御モジュールを開示する。ここで、制御モジュールは、宇宙船により基本力を発生するこ
とが、変位方向に対して変位した姿勢で宇宙船の実質的に零速度となるような、該基本力
を決定するための手段と、変位した姿勢で実質的に零速度を有する宇宙船により余裕力を
発生させることが、誤差範囲に対して宇宙船の姿勢を最適化するように、該余裕力を決定
するための手段と、変位方向と反対の方向に力を発生するコマンドを生成するための手段
と、からなり、補正力は基本力および余裕力の和である。
【００３４】
　さらに別の実施の形態は、物体の変位を補正する補正力を決定する方法であって、変位
の増大を防止するように構成された基本力と、変位を低減するように構成された余裕力と
、の和の関数として、補正力をプロセッサによって決定するステップを含み、余裕力の大
きさが離散制御セット（組）の大きさから選択される、方法を開示する。
【発明の効果】
【００３５】
　この発明によれば、物体の変位に応じて基本姿勢から該変位の少なくとも一方向に対し
て変位された姿勢へ誤差範囲内で物体を維持することができる。
【図面の簡単な説明】
【００３６】
【図１】宇宙船の編隊維持のための、例示のシステムおよび方法のブロック図である。
【図２】この発明の実施の形態による宇宙船の編隊維持のための方法のフローチャートで
ある。
【図３】この発明の１つの実施の形態による、変位のｘ軸線に沿った編隊維持のための方
法のフローチャートである。
【図４】この発明の実施の形態による離散時間コントローラの概略図である。
【発明を実施するための形態】
【００３７】
　実施の形態１．
　図１は、宇宙船１１０の編隊維持のための、システムおよび方法の一例のブロック図で
ある。宇宙船は、たとえば、別の宇宙船１２０からの距離１２５によって定義される、基
本姿勢１１５からの誤差範囲内に維持されるように要求される。他の実施の形態では、基
本姿勢はグローバル（大域）座標系に対して定義される。
【００３８】
　この発明の異なる実施の形態は宇宙船１１０に関して記述される。しかしながら、実施
の形態は、地球上および地球圏外の両方の、任意のタイプ（型）の物体に適用可能である
。
【００３９】
　宇宙船は変位力１３１－１３２、たとえば摂動力、にさらされ、その結果、基本姿勢１
１５から変位した姿勢１１６への宇宙船の変位を引き起こす。慣例により、またここに定
義されるように、力は大きさと方向を有するベクトルである。
【００４０】
　各姿勢は、宇宙船の（ｘ、ｙ、ｚ）位置および（θ、Φ、ω）方向により特徴づけられ
る。したがって、変位は、平行移動、回転、あるいはその組合せで有り得る。通常、変位
１１７の方向は、基本姿勢から変位した姿勢への並進変位および回動変位の組合せである
。同様に、変位の大きさは、基本姿勢と変位した姿勢との間の平面距離および角距離の組
合せである。
【００４１】
　しかしながら、宇宙船のダイナミクスは宇宙船の自由度中に分離される。この発明の実
施の形態は、変位軸に沿った、たとえば軸線ｘ１４５および軸線ｙ１４６に沿った変位、
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あるいは変位軸の回りの変位、たとえば軸線ｘの回りの回転１３５、などの宇宙船の１つ
の変位あるいはそれらの変位の組合せに適用可能である。したがって、変位は、変位軸に
沿った変位１３３－１３４の拡張により、別々にあるいは組合せて、記述することができ
る。
【００４２】
　この記述を明瞭にするため、実施の形態は、ｘ軸線に沿った宇宙船の並進変位に対して
記述される。したがって、この明細書および添付の請求項の目的のため、変位の大きさは
少なくとも１つの変位軸線に沿った、あるいはその軸線の回りの、変位した姿勢と基本姿
勢との間の距離、たとえば大きさ（範囲）１３４、であり、また変位の方向は、少なくと
も１つの変位軸線に沿った、あるいはその軸線の回りの、基本姿勢から変位した姿勢への
方向である。
【００４３】
　宇宙船は、変位方向と反対の方向に補正力を発生するコマンドを生成することによって
、変位を補正するように構成された制御モジュール１４０を含む。制御モジュールは当該
技術において知られているようなプロセッサ１４１を含む。宇宙船は、対向する方向に、
且つ選択された変位軸と整列されて、あるいは該軸の回りに配置された、少なくとも２つ
のスラスター１４８－１４９を含む。
【００４４】
　変位の補正のための力は連続的でもあり得るし、あるいは衝撃的でもあり得るが、その
大きさは力の時間に関する積分値である。力が宇宙船に加えられると、宇宙船の運動量お
よび速度が変えられる。しかしながら、長い間に加えられた小さな力は、短い間に加えら
れた大きな力と同一の運動量変化をもたらすことができる。したがって、この明細書およ
び添付の請求項の目的のために、力は方向と大きさとを有しており、そして、その大きさ
の値は、該力を加えた結果における方向に沿った宇宙船の速度の変化に等しい。
【００４５】
　１つの実施の形態では、力は、該力の量子化分解能によって制限された大きさの衝撃力
であり、すなわち、その大きさは量子化分解能の倍数である。力の大きさの値のセット（
組）は連続的でもあり得るし、あるいは量子化されることもできる。連続的制御を実施し
た人工衛星は、任意の大きさの衝撃を加えることができる。量子化された制御を実施した
人工衛星は、量子化分解能の倍数である大きさを持った力だけを加えることができる。た
とえば、３ｍｍ／ｓの量子化分解能に対して、利用可能な大きさは、０ｍｍ／ｓ、３ｍｍ
／ｓ、６ｍｍ／ｓ、９ｍｍ／ｓなどである。
【００４６】
　典型的には、広さ範囲を有する誤差範囲１５５内に変位を維持しなければならない。誤
差範囲は各横変位および角変位に対して定義される。異なる変位軸に対する誤差範囲は、
所定位置が実質的にエラーボックスの中心にあるように、該所定位置を囲む側面１５１－
１５２を有する該エラーボックス１５０を形成する。典型的には、一種の誤差範囲は、変
位した姿勢が誤差範囲に接するように、該変位した姿勢に対応する。たとえば、宇宙船が
ｘ軸線に沿って変位されると、ｘ軸線に沿った対応する誤差範囲がその範囲内に宇宙船を
維持するために選択される。典型的には、最大の変位は誤差範囲の大きさの半分である。
【００４７】
　編隊維持の１つの目的は、変位を補正するために発生されたインパルス（衝撃）の数を
最小化しつつ、宇宙船を誤差範囲内に維持することである。その目的のために、変位方向
と反対の方向に発生される衝撃力の大きさが決定される。
【００４８】
　この発明の実施の形態は、上記の目的が補正力の２つの独立成分を含むという認識に基
づく。１つの成分、以後「基本力」という、は、宇宙船の変位の増大を防止する役目をす
る、すなわち、宇宙船を誤差範囲に維持する役目をする。他の成分、以後「余裕力」とい
う、は、宇宙船の変位を低減し、且つ現補正力の発生と次の補正力の発生との間の期間を
最適化する役目をする。これら２つの別々の成分は、宇宙船を誤差範囲内に維持すること
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を可能にし、且つ宇宙船の性能を増大するように、別々に決定される。さらに、これらの
成分の独立は、編隊維持の計算の複雑さを著しく低減し、先行技術とは対照的に、補正力
の時間および大きさの両方をダイナミックに決定することを可能にする。
【００４９】
　さらに、実施の形態は、基本力の大きさを、変位した姿勢での宇宙船の速度および制御
モジュールの量子化分解能から直接決定することができるという別の認識に基づく。変位
した位置での宇宙船への基本大きさの補正力の印加の結果は、宇宙船の速度が実質的に零
になるということであり、それは変位の大きさの増大を防止する。たとえば、１つの実施
の形態において、実質的に零の速度は量子化分解能未満の値を有する。この実施の形態の
１つの変形例では、実質的に零の速度は変位方向と反対の方向を有する。
【００５０】
　余裕力は実質的に零の速度を有する宇宙船の変位の大きさを減少させるように決定され
、したがって、余裕大きさの値は宇宙船の速度から独立している。１つの実施の形態では
、余裕力の大きさは、制御モジュールの量子化分解能により制約される乱数である。しか
しながら、他の実施の形態は、制御の量子化分解能と誤差範囲とに基づいて余裕大きさの
値を最適化するために、余裕大きさの速度からの独立を使用する。さらに、制御の量子化
された性質のために、余裕力の大きさは、有限の濃度の離散制御セット（組）から選択す
ることができる。
【００５１】
　たとえば、１つの実施の形態は、変位、たとえば値ｄｍａｘによって境界づけられた摂
動力、の大きさを考慮する。離散制御セットは、そのセットの要素に対して範囲を設定す
ることにより決定される。最小の要素は零であり、また最大の要素は最小の量子化された
大きさと等しく、それは、宇宙船が零速度からスタートして、且つ大きさｄｍａｘの一定
の摂動力によって抵抗されつつ、誤差範囲の反対側に到着することを可能にする。
【００５２】
　いくつかの実施の形態では、余裕力の最適値は整数計画法（ＩＰ）を使用して決定され
る。離散制御セットは、典型的には、少数の要素、たとえば粗い量子化に対しては１５未
満、および小さな誤差範囲を有するので、１つの実施の形態は全数列挙法を使用して、Ｉ
Ｐ問題を解決する。
【００５３】
　図２は、この発明の実施の形態による宇宙船の編隊維持のための方法のブロック図であ
る。まず、この方法は、変位での宇宙船への基本大きさの補正力の印加により、宇宙船の
速度が実質的に零になって、変位の程度（大きさ）の増大を防止するように、補正力の基
本大きさ２１５を決定２１０する。通常、補正力の、時間２８０で決定される基本大きさ
は以下に記述されるようなものであり、ここで、時間は変位の程度（大きさ）に基づいて
決定される。
【００５４】
　１つの実施の形態では、補正力は衝撃的であり、また基本力の大きさΔＶｂａｓｅは、
【数８】

により、変位した姿勢での宇宙船の速度２３０および制御モジュールの量子化分解能ｑ２
４０から直接量子化され決定される。
【００５５】
　基本力の発生は、変位が誤差範囲内に維持されることを保証する。この方法はまた、変
位した姿勢での、速度が実質的に零の宇宙船への余裕大きさの補正力の印加により変位を
増大するように、余裕力の大きさΔＶｅｘｃｅｓｓ２５５を決定２５０する。したがって



(13) JP 5159921 B2 2013.3.13

10

20

30

40

50

、制御モジュールは、指定時間２８０で補正力を発生するコマンドを生成する。ここで、
補正力の大きさ２６５は基本大きさ２１５および余裕大きさ２５５の和２６０に等しい。
【００５６】
　いくつかの実施の形態では、余裕力の大きさは離散制御セットＵ２７４から得られる。
ここで、Ｕ⊂Ｎ０。１つの実施の形態では、大きさは、量子化分解能に離散制御セットか
ら選択された要素を掛けることにより決定される。制御モジュールの量子化された性質の
ために、離散制御セットＵ⊂Ｎ０は有限数の要素ＮＵ、すなわちＵ＝｛０、１、ＮＵ－１
｝を有する。いくつかの実施の形態では、離散制御セットの中で最も小さな要素は０か１
のいずれかである。
【００５７】
　離散制御セットＵの最も大きな要素は、宇宙船を、実質的に零の速度で、変位した姿勢
からスタートして、大きさｄｍａｘの変位力によって対抗されながら誤差範囲の反対側に
到着させる、余裕力の最小の大きさとして決定される。たとえば、一定の大きさｄｍａｘ

が２ｍｍ／ｓ２に等しい場合、量子化分解能は３ｍｍ／ｓであり、また、誤差範囲は４０
０ｍｍである。最小の連続する大きさは、
【数９】

により与えられる。
【００５８】
　この例に対して、最小の制御は４０ｍｍ／ｓである。Ｕの最も大きな要素は、

【数１０】

により与えられる。ここで、ｑは量子化分解能である。最も大きな要素は１４であり、し
たがって、今、離散制御セットＵは１５の要素、Ｕ＝｛０、１、・・・、１４｝から成る
と定義することができる。
【００５９】
　１つの実施の形態では、余裕力の大きさは、離散制御セットから１つの要素を無作為に
選択することにより得られる。代替の実施の形態では、整数計画法（ＩＰ）は、
【数１１】

により、余裕大きさに対する最適値ｕ＊を決定するために使用される。
ここで、関数φは、補正力の発生の間の期間Δｔ最大化する。関数φの引数としての時間
ｔは、摂動力が時間的に可変になり得るという事実を考慮する。特定の要素ｕ∈Ｕに対し
て、関数φは、時間ｔおよび次の時間ｔ＋Δｔでの大きさΔＶｂａｓｅ＋ｑ＊ｕの力の印
加の間の期間である。システムのダイナミックス（動力学）と摂動力とが知られているの
で、システムの将来の振舞および特定の大きさの力が発生された後の期間を予測すること
が可能である。
【００６０】
　１つの実施の形態は、上述のように、基本大きさの値を考慮に入れる。別の実施の形態
は、衝撃力を発生するときに、宇宙船の速度が実質的に零であり、衝撃力の基本大きさの
値を使用しない、と直接仮定する。
【００６１】
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　特に、余裕力の大きさの値ｕは、摂動力の性質に依存して、分析的にあるいは数値的に
決定される。したがって、最適なｕ＊のサーチ（検索）の間、摂動力の値が考慮に入れら
れる。
【００６２】
　典型的には、制御セットＵは、粗い量子化且つ小さな誤差範囲により、少数の要素、た
とえば１５未満、を有する。したがって、１つの実施の形態では、ＩＰ問題は全数列挙法
を使用して解決することができる。たとえば、制御セットＵのすべての要素が、その関連
する期間を得るために評価される。最大期間を与える要素が最適な要素ｕ＊である。
【００６３】
　何百または何千というサイズ（大きさ）を有するより大きな制御セットに対して、遺伝
的アルゴリズム（ＧＡ）のような方法が、最適解の評価においてより効率的であり得る。
しかしながら、従来の方法に対比して、基本力の印加により困難な制約を満たす解を常に
見つけることができる。
【００６４】
　図３は、この発明の１つの実施の形態による、変位のｘ軸線に沿った、宇宙船の編隊維
持のための方法のフローチャートを示す。同様の方法が、変位の他の軸に沿った、あるい
はその回りの編隊維持のために、使用される。開始３１０時に、制御モジュールは、宇宙
船の現在位置ｘおよび速度ｖｘを読み出す３２０。
【００６５】
　制御モジュールは、宇宙船が誤差範囲の上限にあり、基本姿勢から離れるように移動し
ている、と判定３３０する場合には、次に制御モジュールは、宇宙船が指定された誤差範
囲を越えて基本姿勢から変位するのを防止する基本力の大きさΔＶｂａｓｅを決定３４０
する。その後、制御モジュールは、基本力と共同して、変位の方向に沿った編隊維持の性
能を最適化する余裕力の大きさΔＶｅｘｃｅｓｓを決定３５０する。次に、制御モジュー
ルは、基本大きさと余裕大きさとの和の関数（すなわち補正力の大きさがΔＶｂａｓｅ＋
ΔＶｅｘｃｅｓｓに等しく、且つ補正力の方向が変位方向と反対の方向である）として補
正力を発生するために、負のｘ方向に向いたスラスターへのコマンド（指令）３６０を生
成する。
【００６６】
　制御モジュールは、宇宙船が下限にあり、また誤差範囲から離れるように移動している
、と判定３３０する場合には、次に、制御モジュールは基本力を決定３４５し、余裕力を
決定３５５し、また、基本大きさと余裕大きさとの和に等しい大きさの衝撃を発生するた
め、正のｘ方向に向いたスラスターへのコマンド３６５を生成する。
【００６７】
　最後に、宇宙船が誤差範囲内にある場合には、制御コマンドは生成されない。この方法
は繰り返し繰り返される。すなわち、制御モジュールは現在位置ｘおよび現在速度ｖｘを
獲得し、制御規則を評価し、生成すべきコマンドがあれば、それを決定する。
【００６８】
　しかしながら、上記方法の直接の適用は、或る時間ステップの期間に関係する短い時間
の間、所定位置の誤差範囲を越えて宇宙船を変位させる場合がある。したがって、１つの
実施の形態は、宇宙船が、次の１つ、あるいは少数の時間ステップにおいて誤差範囲を越
えて変位されるか否か、を予測する。この実施の形態では、制御モジュールは、各衝撃力
を発生するため制御規則およびコマンドを前もって評価する。
【００６９】
　いくつかの実施の形態において、制御モジュールは、システムの状態、すなわち宇宙船
の位置および速度、を周期的に検知し、制御規則を評価し、必要ならば、コマンドを生成
する、図４に示されるような離散時間コントローラとして実施される。状態は、補正力が
加えられるべきか否かを判断するために、条件付きのスイッチ４３０において評価される
。補正力が加えられるべきである場合、状態情報は、基本力の計算のために、フィードバ
ック制御４４０に送信される。状態情報も、余裕力の計算のために、基本制御と共に最適
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制御４１０に送信される。基本制御および最適な超過制御は、スラスターへ発生されるコ
マンドを決定するために、付加４５０される。
【００７０】
　この発明は好ましい実施の形態の例として記述されたが、この発明の趣旨及び範囲内で
様々な他の改変および変更を行ってもよいことが理解されるべきである。したがって、こ
の発明の真実の趣旨及び範囲内に入るような、全ての変更例及び変形例をカバーすること
が、添付の特許請求の範囲の目的である。

【図１】 【図２】
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