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(57)【特許請求の範囲】
【請求項１】
　衛星からアンテナの反射器を展開しながら衛星の姿勢を制御する方法において、
　衛星は該反射器を展開するとき実質上可変である質量特性を有し、複数のモーメントホ
イールおよび複数の太陽電池ウイングを有し、該方法は、
　反射器の展開の前に
（ａ）反射器展開中に衛星が受ける脱ガス圧力及び公称太陽圧力を含む環境トルクを予測
するステップと、
（ｂ）該モーメントホイールに蓄積するモーメントの方向と量とを計算するステップであ
り、該モーメントはスーパースピンモーメントＨｓとトランスバースモーメントＨｔとを
有し、反射器展開中に衛星が受動的安定性を示すようにＨｓを選択し、該環境トルクを消
去するように該Ｈｔを計算するステップ、
（ｃ）計算された該モーメントを該モーメントホイールに蓄積するステップと、
を有し、
　反射器の展開中に、
（ｄ）該太陽電池ウイングの少なくとも一部の方向調整によって前記Ｈｓを制御するため
の差動トルクを供給し、該太陽電池ウイングの少なくとも一部の方向調整によって前記Ｈ
ｔを制御するための差動トルクを供給するステップを有する、
衛星の姿勢制御方法。
【請求項２】
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　該衛星はブームを有し、前記反射器の展開の前に、さらに該ブームを展開するステップ
を有する、請求項１に記載の方法。
【請求項３】
　該モーメントを該モーメントホイールへ蓄積するステップは、姿勢制御スラスタを動作
させながら該モーメントホイールを回転させることによって達成される、請求項１または
２記載の方法。
【請求項４】
　衛星からアンテナの反射器を展開しながら衛星の姿勢を制御する装置であって、該衛星
は該反射器を展開するとき実質上可変である質量特性を有し、複数の太陽電池ウイングを
有し、
　該制御装置は、
　反射器展開中に衛星が受ける脱ガス圧力及び公称太陽圧力を含む環境トルクを予測し、
モーメントの方向と量とを計算し、該モーメントはスーパースピンモーメントＨｓとトラ
ンスバースモーメントＨｔとを有し、反射器展開中に衛星が受動的安定性を示すように該
Ｈｓを選択し、該環境トルクを消去するように該Ｈｔを計算するプロセッサと、
　反射器を展開する前に該Ｈｓ及びＨｔを有する該モーメントが蓄積される複数のモーメ
ントホイールと、
　反射器を展開するための展開機構と、
　展開中に、該太陽電池ウイングの少なくとも一部の方向調整によって前記Ｈｓを制御す
るための差動トルクを供給し、該太陽電池ウイングの少なくとも一部の方向調整によって
前記Ｈｔを制御するための差動トルクを供給する太陽電池ウイング駆動装置とを具備する
、制御装置。
【請求項５】
　さらに、該衛星には前記反射器の展開の前に展開されるブームを有する、請求項４に記
載の装置。
【請求項６】
　姿勢制御スラスタをさらに有し、姿勢制御スラスタを動作させながら該モーメントホイ
ールを回転させることによって該モーメントのモーメントホイールへの蓄積をする、請求
項４または５に記載の装置。
【発明の詳細な説明】
【技術分野】
【０００１】
　本発明は人工衛星のような宇宙船の制御に関するものであり、特に反射器のような大型
の付属装置を展開しながら宇宙船を制御するシステムおよび方法に関する。
【背景技術】
【０００２】
　衛星システムは典型的に発射中は収納され、その後展開される付属装置を備えている。
典型的にこれらの付属装置には太陽電池ウイング（太陽電池およびその支持構造を有して
いる）、受動および／または能動センサ、および衛星と地上との間の通信を行うためのア
ンテナ等が含まれている。
【０００３】
　衛星の付属装置の展開中に典型的に目標としていることは、本体および慣性空間の両者
に対して固定された軸を中心にした回転に近似した衛星のダイナミック状態を維持するこ
とである。衛星および慣性空間に対して固定された回転軸は、衛星の角速度ベクトルの方
向が衛星中で固定されることを意味している。これは理想的な状態であり、展開はこの状
態の許容可能な限界内に衛星の状態を維持するように設計される。
【０００４】
　この目標は、太陽パワーまたは熱制御の理由で本体に対する所望の方向に太陽を近付け
て位置させることである。別の目的は、空間中の既知の方向に近くトロイダルテレメタリ
および命令アンテナの対称軸を維持することである。それ自身の回転は、環境トルクによ
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り成長するモーメントを平均するのを助けるのに有効であり、衛星の構造によるテレメタ
リおよび命令アンテナの視線の妨害が回転によりクリアにされることを確実にする。その
ような付属装置はまた損傷しないように展開されなければならず、また、衛星の長期間安
定性に悪影響がないように展開されなければならない。
【０００５】
　幸いなことに、各付属装置の慣性は典型的に衛星自体の慣性に比較してはるかに小さい
から、ホスト衛星の姿勢制御システムは典型的に展開中、および、または展開後に衛星の
安定性を確保するのに適切である。
【０００６】
　多数の太陽電池アレイ展開技術が開発されている。第１の技術は、衛星のスピン速度お
よび空間中のスピンベクトルの最初の方向の設計変数だけを使用し、衛星の南北太陽電池
アレイは他の姿勢制御なしに展開される。第２の技術は、設計制約に合致させるために太
陽の回転位相に関して第１の展開を合わせ、第１の展開に第２の展開を合わせる。第３の
技術は、第１の太陽電池アレイの解除に先立ってスラスタパルスまたはホイール操縦の章
動を開始し、展開の制約が展開シーケンスに渡って合致されるように時間を合わせる。第
４の技術は、好ましい影響のために展開中ダイナミックな運動を変更するように内部ホイ
ールモーメントを使用する。これはスピン軸に沿った慣性ホイールモーメントバイアスの
使用を含んでおり、実効慣性比σeff ＞１の状態を形成し、展開中の衛星に受動的安定性
を与える。第５の技術は、展開中のアクチブホイール制御を使用して望ましくない衛星本
体レートを制動するのを助ける。その他の展開技術は、最大寸法が４９フィートの非対称
アンテナの展開および数時間継続するの長い時間をかけた展開に対してさえ類似の方法を
使用する。
【０００７】
　これらの全ての技術において、環境トルク（太陽トルク、熱放射トルク、大気ドラグト
ルク、および無線周波数（ＲＦ）放射トルク）により成長するモーメントの影響は十分に
小さく、そのため衛星の姿勢に対する影響は許容できるように小さく、それ故、無視でき
る。
【０００８】
　しかしながら、状況によっては、環境トルクおよび展開された付属装置のモーメントは
衛星の姿勢制御システムに適応されるのには適切ではない。例えばそのような状況の１例
は衛星の付属装置が大きいアンテナの場合である。
【０００９】
　衛星は地上ベースの地球局と情報を通信するために長い間使用されている。通信システ
ムは移動体受信機と世界規模で通信できるように構成されているが、そのような設計には
限界がある。この限界の理由の１つは、地球軌道の中高度または低高度の星座であっても
衛星星座と通信できる軽量の移動体受信機を設計することは困難であることである。
【００１０】
　この問題の１つの解決方法は、１以上の高感度の送信／受信アンテナを有する１以上の
衛星を装備することである。この方法による問題は、広いビーム幅にわたって高い感度を
与えるためにアンテナが非常に大きくなることである。これは３つの理由で困難である。
第１に、大きいアンテナは上述した通常の小型のアンテナに比較して慣性が大きく、した
がって、センサ（例えばスターセンサおよび太陽センサ、ジャイロおよび加速度計）、姿
勢制御スラスタ、制御システムにより実行されるアルゴリズムを含む衛星制御システムの
設計に厳しい要求が課せられる。第２に、大きいアンテナは衛星を配備する発射ビークル
の貯蔵ベイ内に適合するように設計しなければならないから、その展開に関係する構造は
小さい付属装置よりも一般的に非常に複雑になる。例えば、折畳み可能な大型のアンテナ
は通常の小さいアンテナよりも接合部や構造要素の数が増加し、それらの構造要素は展開
中に折り畳んだ状態から展開されなければならない。そのようなアンテナの展開の動作を
迅速に行うことは困難な仕事であり、そのような展開が衛星の安定性と妥協しないことを
確実にすることは衛星の設計者にとって困難である。
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【００１１】
　また、メッシュがからまるのを避け、トラス接合部の熱状態を均等化するために長い時
間をかけて展開を行うことが望ましい。しかしながら、そのようにすると、衛星および展
開された付属装置が種々の妨害トルク（太陽トルクを含む）を受けて展開プロセスをさら
に複雑にする。もちろん、付属装置の迅速な展開（例えばスラスタトルクによる）を可能
にするために姿勢制御システムの構成を簡単にすることは可能であるが、そのような方法
は付属装置が展開された後に必要な頑丈さが衛星制御システムに必要な重量およびコスト
を増加させる。また、展開中にスラスタを使用すると、展開中に付属装置が損傷を受ける
可能性が生じる。
【００１２】
　衛星の付属装置を使用する太陽トルク技術は比較的一定の質量特性を有する動作非回転
衛星に適用される。例えば、そのような技術は非特許文献１に開示されており、また、特
許文献１、特許文献２、特許文献３にも太陽トルクを適用するための１以上の太陽電池ア
レイの振動が開示されており、これらの文献はこの明細書において参考文献とされる。こ
のような技術は有用ではあるが、比較的一定の質量特性を有する（例えば大きい付属装置
の展開中ではない）動作において非回転の衛星にしか適用されないと考えられる。さらに
、このような技術は応用が限定される。その理由は、太陽電池アレイの操作が衛星の動作
に対して電力を発生するための太陽電池アレイの能力に悪影響を与える可能性があるかに
である。
【００１３】
　トランスバースモーメントが他のコンテキスト、すなわち外部ブーストモータトルクと
は反対である交差積ジャイロスコピックトルクを生成するために使用される。この技術は
特許文献４に開示されており、これもこの明細書で参考文献とされる。しかしながら、こ
の技術はジャイロスコピックトルクとスラスタトルクの組合わせに依存しており、上述の
ように付属装置の展開中にスラスタトルクを使用することは望ましくない。さらに、この
技術は異なった多量の妨害トルクに対して典型的に適応する。
【００１４】
　磁気トルクモーメント管理システムもまた使用される。このようなトルクは、衛星本体
が２４時間にわたりピッチで３６０度回転するときピークトランスバース角度モーメント
が一日中ほぼ最小にされるようなジンバル制御されたモーメントホイール中で小さいジン
バルオフセットを使用する。しかしながら、この技術は大きな付属装置の展開の問題には
一般的に適用されない。その場合には、典型的に高いオーダーの回転速度でピッチ軸に垂
直な回転であるダイナミック状態が予想される。
【特許文献１】米国特許第５８１６５４０号明細書
【特許文献２】米国特許第４９４９９２２号明細書
【特許文献３】米国特許第４３２５１２４号明細書
【特許文献４】米国特許第６０３２９０３号明細書
【特許文献５】欧州特許第０　７８０　２９６Ａ号明細書
【非特許文献１】“Survey of Solar Sailing Configurations for Satellite Attitude 
Control ”ＡＡＳ91-486，George A.Kyroudis ）　　　　　　　　　　　　　　　［発明
の開示］　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　［発明が解決
しようとする課題］
【発明の開示】
【発明が解決しようとする課題】
【００１５】
　必要なことは、大きな慣性モーメントを有する付属装置を展開しながら、衛星を制御す
るシステムおよび方法を提供することである。また、必要なことは、展開シーケンス中に
時間の関数として付属装置の慣性の詳細なモデルを必要とすることなく、展開シーケンス
の設計を可能にするように十分に頑強な方法を提供することである。本発明はこのような
要求を満足させる。
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【課題を解決するための手段】
【００１６】
前記要求を解決するために、本発明は、宇宙船や衛星においてその付属装置を展開しなが
ら、宇宙船や衛星の姿勢を制御する方法および装置を開示している。本発明は、交差積ジ
ャイロスコピックトルクによるものとは反対に、付属装置の展開中に受ける環境トルクに
垂直にトランスバースモーメントを初期化する。その方法は、複数のモーメントホイール
を介して宇宙船に加えられるモーメントの方向および大きさを決定し、決定された方向お
よび大きさでモーメントを与えるために少なくとも１つのモーメントホイールのモーメン
トを蓄積し、太陽電池ウイングの方向により少なくとも部分的に宇宙船の姿勢を制御しな
がら付属装置を展開して宇宙船に差動太陽トルクを提供するステップを含んでいる。
【００１７】
　本発明は、展開における環境トルクの影響に対抗するために２つのエレメント（宇宙船
の回転速度に垂直な内部モーメントによる直接の太陽制御およびジャイロスコピックトル
ク）を適用する。従来の技術とは異なって、本発明は衛星および付属装置の展開中にペイ
ロードが不活性である事実を認識して利用する。これは衛星のパワー消費と熱放散を減少
させ、太陽電池アレイの操作中の大きな柔軟性を可能にする（何故ならば、太陽に向けら
れた太陽電池アレイの表面を維持する必要が少なく、また放熱装置が貯蔵された位置に留
まり、妨害なしに太陽電池アレイのより大きい移動を可能にするからである）。
【発明を実施するための最良の形態】
【００１８】
　図面を参照にすると、図面全体を通して、同じ参照数字は同じ部分を示している。　
　以下添付図面参照に本願発明の幾つかの実施形態を例示として説明する。他の実施形態
も使用可能であり、構造の変更は本発明の技術的範囲を逸脱することなく行われることが
できることを理解すべきである。
【００１９】
　図１の（ａ）および（ｂ）は３軸安定された衛星または宇宙船100 を示している。図１
の（ａ）は展開位置における付属装置114 を示し、一方、図１の（ｂ）は収納された位置
における付属装置114 を示している。衛星100 は本体102 と１対の太陽電池ウイング104N
および104Sを有している。衛星100 はまた、１以上の高利得狭ビームのアンテナ106 、制
御地上局に向けられた遠隔通信および命令用の無指向性アンテナ、ブーム設置磁力計、或
いは種々の地上の目標に向けられている光学的イメージャ等のような機器およびセンサを
有している。
【００２０】
　衛星100 はまた衛星100 の姿勢を測定するための１以上のセンサ110 を有している。こ
れらのセンサには、太陽センサ、地球センサ、スターセンサが含まれてもよい。衛星100 
はまた、衛星100 に回転トルクを与えるための１以上の姿勢制御スラスタ112 を有してい
る。衛星100 はまた、アンテナ反射器114Aおよびブーム114Bを備え、それらはモータ、ス
プリング、制動機構の組合わせのような関連する展開機構および駆動構造を含んでいる。
これらの素子は以後まとめて付属装置114 と呼ぶ。
【００２１】
　衛星100 の３つの軸は図１の（ｂ）に示されている。ピッチ軸Ｙは太陽電池ウイング10
4Nおよび104Sの平面に沿って位置している。ロール軸Ｘおよびヨー軸Ｚはピッチ軸Ｙに垂
直であり、図に示された方向および平面に位置している。
【００２２】
　図２は代表的な姿勢制御システムの機能アーキテクチャを示している。衛星の制御はコ
ンピュータまたは衛星制御プロセッサ（ＳＣＰ）202 によって行われる。ＳＣＰ202 は多
くの機能を行い、それにはポストエジェクションシーケンス、転送軌道プロセス、捕捉制
御、ステーションキーピング制御、ノーマルモード制御、機構制御、故障保護および特に
衛星システムサポートが含まれる。ポストエジェクションシーケンスは上昇モードおよび
スラスタアクチブ章動制御（ＴＡＮＣ）に対する初期化を含んでいてもよい。転送軌道プ



(6) JP 4969019 B2 2012.7.4

10

20

30

40

50

ロセスは姿勢データ処理、スラスタパルス点火、近地点アシスト操縦、および液体遠地点
モータ（ＬＡＭ）スラスタ点火を含んでいてもよい。捕捉制御はアイドルモードシーケン
ス、太陽サーチ／捕捉、および地球サーチ／捕捉を含んでいてもよい。ステーションキー
ピング制御は、自動モードシーケンス、ジャイロ較正、ステーションキーピング姿勢制御
およびノーマルモードへの転移を含んでいてもよい。ノーマルモード制御は、姿勢評価、
姿勢および太陽電池アレイ凝視、モーメントバイアス制御、磁気トルク、およびスラスタ
モーメント制動（Ｈダンピング）を含んでいてもよい。機構モード制御は太陽電池パネル
制御および反射器位置制御を含んでいてもよい。衛星制御システムは、追跡および命令処
理、電池充電管理、および圧力トランスデューサプロセスを含むことができる。
【００２３】
　衛星制御プロセッサ202 への入力は多数の衛星コンポーネントおよびサブシステムから
の信号の任意の組合わせ、例えば転送軌道太陽センサ204 、捕捉太陽センサ206 、慣性基
準装置208 、転送軌道地球センサ210 、動作軌道地球センサ212 、正常モード広角度太陽
センサ214 、磁力計216 、および１以上のスターセンサ218 からの信号を供給されること
ができる。地上命令もまた衛星制御プロセッサ202 へ入力される。これらの命令はプロセ
ッサの制御機能、幾つかの計器およびセンサの走査パターンを決定する。
【００２４】
　ＳＣＰ202 は命令デコーダ装置222 に向けられる制御信号命令220 を発生する。命令デ
コーダ装置222 は負荷シェディング(shedding)および電池充電システム224 を動作させる
。命令デコーダ装置222 はまた信号を磁気トルク制御装置（ＭＴＣＵ）226 およびトルク
コイル228 に送る。　
　ＳＣＰ202 はまた制御命令をスラスタ弁駆動装置232 に送り、それは液体遠地点モータ
（ＬＡＭ）スラスタ234 および姿勢制御スラスタ236 を制御する。
【００２５】
　一般に、衛星100 はスラスタまたはモーメントホイール／反動ホイールまたはその組合
わせを使用して衛星100 の姿勢制御を行う。
【００２６】
　ホイールトルク命令262 がＳＣＰ202 により発生されると、ホイール速度電子装置238 
および240 に通知する。これらの効果により、モーメント／反動ホイール構造242 および
244 のホイールの速度が変化される。ホイールの速度はまた測定されてフィードバック制
御信号264 によりＳＣＰ202 にフィードバックされる。
【００２７】
　モーメントホイール構造が使用されるとき、衛星制御プロセッサ202 はまたジャックス
クリュー駆動信号266 をモーメントホイール構造242 および244 に送る。これらの信号は
ジャックスクリューの動作を別々に制御し、したがってモーメントホイールの傾斜量を制
御する。ジャックスクリューの位置はその後命令信号268 によって衛星制御プロセッサに
フィードバックされる。信号268 はまたテレメータエンコーダ装置258 に送られ、そこか
ら地上局260 に送られる。衛星は任意の方向にトルクを与えることを可能にするように配
置された典型的に４個の反動ホイールを有しているが、しかしながら、バックアップトル
クホイールに対しては、異なった数のモーメントホイールおよびその他の設計のモーメン
トホイールが使用されることが許容される。説明を簡単にするためにこれらのホイールは
反動ホイール或いはトルクホイールも含めて以後モーメントホイールと呼ぶ。
【００２８】
　ある種の衛星に対しては、衛星制御プロセッサ202 はまた種々のセンサおよび機器の走
査運動を命令する。衛星制御プロセッサ202 によって発生された走査のタイミングとパタ
ーン276 は、走査モータ駆動装置278 に通報される。
【００２９】
　衛星制御プロセッサ202 はまた太陽電池ウイング駆動装置246 および248 に命令を与え
、それは太陽電池ウイング104Nおよび104Sをそれぞれ操縦する。太陽電池ウイング104Nお
よび104Sは図１に示されているＸ軸とＹ軸とを中心に操縦される。衛星制御プロセッサ20
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2 はまた反射器位置設定機構（ＲＰＭ）250 および252 をステップさせてアンテナの指向
方向を調節する。モジュール250 および252 はテレメータエンコーダ装置258 に機構の位
置を与える。
【００３０】
　衛星制御プロセッサ202 はまた命令信号をテレメータエンコーダ装置258 に送り、この
エンコーダ装置258 はフィードバック信号256 を衛星制御プロセッサ202 に送る。前に説
明したように、このフィードバックループは衛星制御プロセッサ202 に対する他のフィー
ドバックループと同様に衛星の全体的な制御を助ける。衛星制御プロセッサ202 はテレメ
ータエンコーダ装置258 と通信し、このエンコーダ装置258 は衛星の種々のコンポーネン
トおよびサブシステムから現在の動作状態を示す信号を受取り、それらを地上局260 に中
継する。
【００３１】
　衛星制御プロセッサ202 はランダムアクセスメモリ（ＲＡＭ）のようなメモリを備え、
或いはそのようなメモリにアクセスすることができる。一般的に、衛星制御プロセッサ20
2 はメモリ270 に記憶されたオペレーティングシステム272 の制御下に動作し、命令を含
む入力を受取りおよび出力を生成する。衛星制御プロセッサ202 中で動作しているアプリ
ケーションはメモリ270 に記憶されたデータにアクセスして操作する。衛星100 はまた例
えば地上局のような他のコンピュータと通信するために衛星リンクのような外部通信装置
を備えている。必要ならば、新しいアプリケーションに対するオペレーション命令は地上
局からアップロードさせることもできる。
【００３２】
　１実施形態では、オペレーティングシステム272 を実行する命令、アプリケーションプ
ログラム、およびその他のモジュールはコンピュータ読取り可能な媒体、例えばデータ記
憶装置中に実際に埋設され、そのデータ記憶装置はＲＡＭ、ＥＥＰＲＯＭまたはその他の
記憶装置を含むことができる。さらに、オペレーティングシステム272 およびコンピュー
タプログラムは、衛星制御プロセッサ202 により読取られて実行されたとき、本発明を実
効および、または使用するために必要なステップを衛星制御プロセッサ202 に実行させる
ための命令を含んでいる。コンピュータプログラムおよび、または動作命令はまた実際に
メモリ270 および、またはデータ通信装置（例えば衛星100 中の他の装置または地上局）
に位置されていてもよく、それにより本発明によりコンピュータプログラムプロダクトま
たはアーチクルの製造を行うことができる。ここで使用されているそのような用語“プロ
グラム記憶装置”“アーチクルの製造”“コンピュータプログラムプロダクト”は任意の
コンピュータ読取り可能な装置またはメディアからアクセス可能なコンピュータプログラ
ムを含めることを意図している。
【００３３】
　図３は衛星100 の付属装置制御システム300 の１実施形態を示している。衛星の付属装
置制御システム300 は展開モジュール（ＤＭ）302 を備えている。ＤＭ302 は分離された
別の電子回路により、または衛星制御プロセッサ202 により（図２に示されている）、或
いは以下説明するような機能に専用の別のプロセッサにより構成されることができる。
【００３４】
　姿勢制御センサ310 （それは例えば慣性基準装置208 中のジャイロまたは加速度計、動
作地球軌道センサ、正常モード広角度太陽センサ214 、磁力計216 、スターセンサ218 お
よび、またはテレメータからのデータを含んでいてもよい）は姿勢制御モジュール312 に
情報を提供して正常（非展開）状態下の衛星100 の姿勢を制御する。姿勢制御センサ310 
はまたそのような測定値を展開モジュール（ＤＭ）302 に与える。ＤＭ302 は展開機構30
4 、太陽電池ウイング装置246 および248 、および姿勢制御アクチュエータ306 （例えば
ＡＳＣスラスタ236 および関連するスラスタ駆動装置232 、モーメントまたは反動ホイー
ル構造242, 244および関連するモジュールトウが含まれる）に命令を与える。そのような
命令によって衛星100 の運動が生じてそれは衛星ダイナミックス308 により表される。
【００３５】
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　図４の（ａ）乃至（ｃ）は付属装置114 の展開中の衛星100 を示している。１実施形態
では、示されたステップは、太陽が捕捉されて太陽センサ206 または214 のいずれかによ
り追跡された後、衛星展開の太陽保持フェーズで行われるステップを示している。
【００３６】
　図４の（ａ）はブーム114Bの展開中の衛星100 を示している。衛星が太陽保持フェーズ
に入ったとき、太陽センサのボアサイト（ＸＺ平面上）は太陽402 の方向を指している。
図示の実施形態では、太陽センサ206 のボアサイトはＸＺ平面上にあり、＋Ｘ軸から４９
度離れ, －Ｚ軸から４１度離れている。
【００３７】
　図４の（ｂ）はブーム114Bが展開された後の衛星100 を示している（１実施形態では展
開角度は２１０度である）。ブームが展開された後、姿勢制御システムはモーメントホイ
ールに命令を送って衛星100 の展開前の姿勢を復元する。衛星100 はその後、図４の（ｃ
）に示されるように反射器展開に対する所望の姿勢に方位を定められる。この姿勢は反射
器114Aの温度を最適にし、太陽センサの視野中に太陽402 を維持しながら、反射器素子上
の太陽の影を阻止するように選択されている。１実施形態では、太陽は－Ｚ軸から, ＋Ｙ
軸の方向に６度離れている。
【００３８】
　反射器バンドルはその後解除されてブルーム、すなわち展開された反射器が完全なサイ
ズになることを許容する。ブルーム展開において反射器は地上または衛星自身からの命令
により、ステップモータその他の装置を使用して展開される。
【００３９】
　　［付属装置の展開中の衛星制御］
　上述のように、ブーム114Bおよび／または反射器114Aの展開中、衛星の方位は維持され
ることが好ましい。しかしながら、環境トルクおよびブーム114Bおよび反射器114A展開自
体は顕著な姿勢変動を生じさせる。そのような姿勢変動は、（１）モーメントホイール24
4 および242 を使用するジャイロスコープトルクの使用、（２）衛星に差動トルクを供給
するための太陽電池ウイング104 の方位の調整、または（３）両トルクの使用により補償
されることができる。これらの技術について以下説明する。
【００４０】
　付属装置114Aの展開に対する方程式は次のように与えられる。
【数３】

【００４１】
ここでＴogおよびＴspは環境トルク（それぞれ脱ガス圧力および公称太陽圧力）であり、
ΔＴstは制御された太陽追跡トルク（以下さらに説明する）であり、Ｉは衛星全体の慣性
（典型的に後述する式２のマトリックスで表示される）であり、ωは衛星本体のスピン速
度（典型的にベクトルとして表される）であり、Ｈは反動ホイール244 および242 のモー
メント（これもまた典型的にベクトルで表される）を表している。
【００４２】
　上述したように、衛星100 のスピン軸は太陽ライン（衛星100 から太陽402 へのライン
）に沿っている。しかしながら、典型的に衛星100 のスピン軸は主軸ではなく、そのため
衛星100 は受動的に安定ではない。
【００４３】
　Ｈの所望の量および方向は式（１）を使用して環境トルクＴogおよびＴspを補正するた
めに計算される。上述のようにある衛星100 の太陽402 に対する幾何学的形態が所望され
る（熱およびパワー要求に合致させるために）。選択された衛星100 の太陽402 に対する
幾何学的形態に基づいて、予測される脱ガストルクＴogおよび太陽トルクＴspが生成され
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る。これらの予測値はＨを計算するために使用される。Ｈの方向は太陽ラインに垂直であ
り、また環境トルクＴogおよびＴspの合計に対しても垂直である。
【００４４】
　衛星100 は典型的に太陽ラインに対称ではないから（後述する式２のマトリックスの対
角線を外れた項により示される）、衛星100 は太陽ラインを中心にして回転すると動揺す
る。１実施形態において、モーメントＨはまたこの衛星100 の動揺を平衡させるように選
択され、それにより衛星100 が回転するときその運動状態の動力学は対称な物体が主軸に
沿って回転している状態に似ている。
【００４５】
　ホイールモーメントはスーパースピンモーメントＨs とトランスバースモーメントＨt 

の２つの成分に分解されることができる。スピン軸に沿ったホイールモーメントはスーパ
ースピンモーメントＨs である。Ｈs は実効慣性比σeff ＞１であるように選択され、し
たがって展開中衛星100 は受動的安定性を示す。
【００４６】
　衛星100 が衛星慣性を有する軸－３に沿って回転していると仮定すると、
【数４】

【００４７】
スピン速度ωs （ωs は軸－３に沿った衛星の回転速度）は付加されたスーパースピンモ
ーメントＨs を有し、スピン軸Ｉs に沿った等価動力学慣性は次の式（３）によって計算
されることができる。
【００４８】
　　Ｉs ＝Ｉ33＋（Ｈs ／ωs ）　　　　　　　　　　　　　式（３）
実効的な慣性比σeff は次の式（４）により計算される。
【数５】

【００４９】
　衛星が対称であり、対称軸を中心に回転している場合について注目する。　
　　Ｉ11＝Ｉ22＝Ｉtraverse＝Ｉt　　　　　　　　　　　 式（５）
および
　　Ｉ33＝Ｉspiniine　　　　　　　　　　　　　　　　　式（６）
　式（５）を式（４）に代入して次の式（７）を導出する。

【数６】



(10) JP 4969019 B2 2012.7.4

10

20

30

　さらに、式（３）を式（７）に代入して次の式（８）を導出する。それは対称軸を中心
に対称な対称な衛星が回転する場合に対する実効慣性比σeff の簡単化された表示を示し
ている。
【数７】

【００５０】
　トランスバース平面に位置するホイールモーメントＨｔはダイナミック不平衡トルクお
よび予測された平均脱ガストルクおよび平均太陽トルクを消去するために使用される。す
なわち、
　Ｔｏｇ＋Ｔｓｐ－ω×Ｉω＝ω×Ｈｔ 　　　　　　　　　　　　式（９）
　トランスバースモーメントＨｔは上記式（９）に基づいて外部トルクに対抗するように
計算される。スーパースピンモーメントＨｓは実効慣性比を最大にし、複数のモーメント
ホイール242および244を飽和しないように選択される（図２は２つのモーメントホイール
が示されているが、衛星100は典型的に３以上のモーメントホイールを有しており、冗長
のために追加のモーメントホイールを有している）。
【００５１】
　付属装置の展開のためのモーメントホイールダイナミック補償の最適設計は両モーメン
トＨs およびＨt の適切な選択を必要とする。この受動的な展開において、残留トランス
バーストルク（ホイールトランスバースモーメントによる減少後のトランスバーストルク
）による円錐角度（円錐運動の円錐の角度）は残留トランスバーストルクに比例し、全体
の衛星モーメントに反比例する。これはスピン軸に投影されたＨs およびスピン回転速度
ωs が高いことが好ましい。円錐角度はまた章動周波数に反比例し、その章動周波数は高
いσeff （すなわち固定されたＨs に対して低い回転速度）および高いωs が好ましい。
それ故、モーメントホイール242 および244 から割当てられたスーパースピンＨs を与え
られるスピン速度ωs の最適な選択が存在する。スピン軸に対して対称な衛星100 の特別
な場合に対して、第１近似に対しては、結果的な最適スピン速度ωs opt および最適慣性
比σeff opt は次の式（１０）および（１１）で示される。
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【００５２】
　上記の最適値はＩspinline＜Ｉt ＜２Ｉspinlineの場合にのみ存在する。非対称な衛星
に対しては、動揺角度はスピン速度が増加するにしたがって増加する（一方σeff は減少
する）。最適スピン速度ωs opt および最適慣性比σeff opt は数学的最適アルゴリズム
により計算されることができる。
【００５３】
　図５は上述した付属装置の展開における擾乱の影響を減少させるために使用されること
のできる処理ステップのフロー図である。付属装置114 の展開中に衛星100 が受ける環境
トルクの予測がブロック502 において計算される。この環境トルクおよびその他の付属装
置114 の展開によって生成された擾乱は太陽電池ウイングの方向の調整、モーメントホイ
ール242, 244中の充分なモーメントの蓄積、または両方の技術の組合わせにより補償され
る。１実施形態では、モーメントホイール242, 244が使用されて付属装置114 の展開中に
衛星100 を安定させ、太陽電池ウイング104 はモーメントホイール242, 244の飽和を妨げ
るような方向にされ。これは実現される。
【００５４】
　衛星に付加されるべきモーメントＭの方向および大きさが、ブロック504 に示されてい
るように決定される。
【００５５】
　図６は、衛星に付加されるべきモーメントＭの方向および大きさを決定するために使用
されることのできる例示的な方法のステップのフロー図である。ブロック602 および604 
において、プレ展開衛星モーメントＭb および所望された付属装置ポスト展開モーメント
Ｍa が計算される。ブロック606 で示されるように、展開中に変化するモーメントＭl が
決定される。最後に衛星100 に付加されるべき所望のモーメントがＭa 、Ｍb 、Ｍl から
以下の式（１２），（１３），（１４），（１５）にしたがって決定される。
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【数９】

【００５６】
　ここで、上に矢印のついたｕはスピン軸の単位ベクトルであり（すなわち、Ｍspinは回
転軸への全モーメントの投影、または回転軸の方向のモーメント成分である）、上に矢印
のついたνはトランスバース軸の単位ベクトルである。これらの値から衛星100 に付加さ
れるモーメントの大きさおよび方向がブロック608 で示されるように決定される。
【００５７】
　プレ展開衛星モーメントＭb は、知られているまたは測定された衛星パラメータ（例え
ば回転慣性）および姿勢制御センサ310 および図２に示されているようなナビゲーション
および姿勢センサのような他のセンサから得られたデータから計算することができる。所
望のポスト展開衛星モーメントＭa は、展開中および展開後の所望のダイナミックな状態
に基づいて決定されることができ、衛星の回転速度、ホイールスーパースピン、ホイール
ダイナミックバランスその他の衛星パラメータを使用して計算されることができる。同様
に展開中に変化するモーメントＭl は衛星の幾何学的形状および質量特性（周囲環境の磁
界、大気のドラッグ、重力勾配、および放射圧力のような環境トルク源を含む）、ナビゲ
ーションデータ、展開手順、およびそのような手順を行う命令に応答する予測される衛星
100 を使用して評価されることができる。
【００５８】
　図７は付属装置114 を展開する前における衛星100 に付加されるモーメントＭの計算を
示しているフロー図である。前述の式１３に記載したように、衛星100 に付加される全体
のモーメントＭはトランスバースモーメントＨt （それは上記の式９に基づいて外部トル
クに対抗するように計算される）およびスーパースピンモーメントＨs （それは展開中に
衛星が受動的安定性を示すように選択される）を含んでいる。これらの値はブロック702 
および704 において計算される。さらに衛星の生成する円錐角度を最適に最小にするス衛
星のピン速度ωs の値が式１０および１１に記載された関係を使用して設定される。
【００５９】
　１実施形態では、衛星100 に付加されるモーメントの量および方向を決定するプロセス
はＳＣＰ202 の展開モジュール302 によって行われる。しかしながら、このプロセスはＳ
ＣＰ202 の他のモジュール、別の衛星プロセッサ、或いは専用の回路によって行われるこ
とができる。典型的にモーメントはモーメントホイール242, 244にモーメントを付加する
ことによって衛星100 に付加される。これは、衛星100 上のＡＣＳスラスタ236 を動作さ
せながら、モーメントホイール242, 244を回転させることによって達成される。
【００６０】
図５に戻ると、モーメントはブロック506 に示されるように蓄積される。これはＤＭ302 
から１以上の姿勢制御アクチュエータ306 に１以上の命令を与えることによって行われる
。姿勢制御アクチュエータ306 はモーメントホイール242, 244を備えている。１実施形態
では、モーメントはモーメントホイール242, 244中に蓄積される。各特定のモーメントホ
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イール中に蓄積されたモーメントの量は各モーメントホイールの方向および慣性よるＭの
大きさおよび方向によって決定される。
【００６１】
　衛星100 を安定させ、モーメントホイール242 中にモーメントを蓄積するために選択さ
れた姿勢制御スラスタが付勢されることができる。姿勢制御スラスタからの大きいトルク
が付属装置の展開に悪影響を与える可能性があるから、モーメントホイールの回転は典型
的に付属装置の任意の部分が展開される前に行われる。しかしながら、これは不可欠な条
件ではない。例えば、図４の（ａ）乃至（ｃ）に示されているよな実施例において、図４
の（ａ）および／または図４の（ｂ）に示されているように衛星が展開されたブームを有
するときにも、姿勢制御スラスタを付勢することも、トルクが実質上反射器114 が展開さ
れる前には付属装置ａに影響しないので、付勢可能である。
【００６２】
　所望量のモーメントがモーメントホイール中に蓄積されると、ブロック510 に示される
ように付属装置114 が展開される。付属装置114 が展開されているとき、衛星100 の姿勢
は反動ホイールにより制御され、さらに衛星100 の姿勢および／またはモーメントはブロ
ック508 に示されるように衛星100 に差動太陽トルクを供給するために太陽電池ウイング
の方向を調整することによって制御される。この処理はブロック512 に示されるように、
付属装置の展開が完了するまで続けられる。
【００６３】
　図８は、衛星100 の姿勢を制御し、衛星100 にモーメントを加算しまたは減算するため
に使用される方法ステップを示している。　
　ブロック802 に示されるように、太陽電池ウイング104 の少なくとも一方は、衛星100 
の回転軸に沿ったスピンモーメントＨs を制御するために差動トルクを供給するように方
向を調整される。このトルクはウインドミルトルクとして知られている。
【００６４】
　ブロック804 に示されるように、太陽電池ウイング104 の少なくとも一方は、トランス
ハースモーメントＨt を制御するために差動トルクを供給するように方向を調整される。
一般的にこれらの動作は同時に行われるが必ず同時に行われなければならないものではな
い。
【００６５】
　図９の（ａ）および（ｂ）は衛星100 に差動太陽トルクを供給するための技術を示して
いる。図９の（ａ）は“太陽タック”を示している。太陽タックは、衛星（ＸＺ平面に位
置する）のＸ（ロール）軸のような太陽電池ウイング104 の縦軸に垂直な軸を中心に１以
上の太陽電池ウイング104 を回転させることによって行われる。図９の（ａ）に示される
ように太陽電池ウイング104Sが、104S' の公称位置から位置104Sへ移動するとき、衛星10
0 のこの側面の太陽圧力が減少し、一方衛星の反対側は公称の量の太陽圧力を受ける。そ
の結果として差の“オーバーターニング”トルクが存在し、衛星は図９の（ａ）に示され
る矢印の方向に回転する（ロール）。これらの太陽電池ウイング104 の操作は上述の環境
トルクに対抗するのに有効である。
【００６６】
　図９の（ｂ）はＺ（ヨー）軸を中心として衛星が回転するウインドミルの構成を示して
いる。ここでは衛星100 のＹ軸（およびウイングの縦軸）を中心とする太陽電池ウイング
104 の回転は各太陽電池ウイングに差動太陽トルクを生じさせ、衛星のヨー運動を行わせ
る。各太陽電池ウイング104Nまたは104Sは公称位置104N' または104S' から反対の方向に
回転し、各太陽電池ウイング上の理論上実質的に大きさが等しく、方向が反対の太陽圧力
が与えられて太陽ライン（衛星から太陽に延在する）に沿った衛星のモーメントを増加ま
たは減少させる。これらの太陽電池ウイング104 操作は衛星の回転軸に沿ったスピンモー
メントＨs を制御するために使用されることができる。
【００６７】
　太陽電池ウイング104 により衛星に与えられる差動太陽トルクの量は、パラメータ（太
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陽電池ウイング104 の形状および衛星100 の形状および反射率ならびに太陽の相対的な方
位を含む）の関数であり、それは時間と共に変化し、予測することは困難である。本発明
の１実施形態では、太陽電池ウイング104 の操作により生じる差動太陽トルクの量が評価
される。これは衛星角速度測定を使用して衛星の角加速度を評価することによって達成さ
れる。これらの角加速度評価は太陽電池ウイング104 の操作と結果的に得られる差動太陽
トルクとの間の関係をより正確に決定するために使用される。さらに、太陽電池ウイング
104 の方向の命令は適当に調整されて所望の差太陽トルクが与えられる。
【００６８】
　［結論］
　以上、本発明の好ましい実施形態を説明した。要約すると、本発明は、付属装置を展開
しながら衛星の姿勢を制御するための方法および装置について開示した。　
　本発明の方法は、第１の軸に沿ってモーメントを付加するため少なくとも１つのモーメ
ントホイールを回転させるためにモーメントＭの大きさおよび方向を決定し、決定された
モーメントＭspinの大きさおよび方向における少なくとも１つのモーメントホイールのモ
ーメントを蓄積し、差動太陽トルクを衛星に供給しながら太陽電池ウイングの方向を調整
することにより少なくとも部分的に衛星の姿勢を制御しながら、付属装置を展開するステ
ップを含んでいる。本発明の装置は、第１の軸に沿ってモーメントを付加するために少な
くとも１つのモーメントホイールを回転させるためにモーメントＭspinの大きさおよび方
向を決定する制御システムと、決定されたモーメントＭspinの大きさおよび方向における
少なくとも１つのモーメントホイールのモーメントを蓄積する複数のモーメントホイール
とを具備し、制御システムは付属装置が展開されているとき衛星に差動太陽トルクを供給
して少なくとも１つの太陽電池ウイングの方向を調整することにより少なくとも部分的に
衛星の姿勢およびモーメントを制御する。
【００６９】
　本発明の好ましい実施形態の前述の説明は例示および説明のために記載されたものであ
り、本発明を開示された形態に正確に一致する構成に限定することを意図しているもので
はない。多くの変形、変更が上述の説明から可能である。例えば、前述の開示ではＳＣＰ
202 を使用して多くの動作を行うことを説明したが、そのような動作は補助的なプロセッ
サまたは特定目的のハードウエアモジュールにより、またはそれらの助けにより実行され
ることができる。さらに、そのような動作は、要求されるとき衛星にアップロードされる
所要のデータによって、別の衛星または地上局に配置されたプロセッサによって行われる
こともできる。
【００７０】
　本願発明の技術的範囲は明細書中に記載された詳細な説明によって限定されるものでは
なく、特許請求の範囲に記載によって規定されることを意図している。上述の明細書、実
施例、およびデータは本発明の構成、使用、製造の完全な説明を与えるものである。本発
明の多くの実施形態が特許請求の範囲に記載された本願発明の技術的範囲を逸脱すること
なく実施できる。
【図面の簡単な説明】
【００７１】
【図１】３軸安定衛星の概略図。
【図２】衛星の制御システムのブロック図。
【図３】衛星の付属装置の制御システムの１実施形態のブロック図。
【図４】衛星の付属装置の展開を示す概略図。
【図５】本発明の１実施形態を実行するために使用される例示的な処理ステップを示すフ
ロー図。
【図６】付属装置を展開する前に衛星に付加されるモーメントの大きさおよび方向を計算
するために使用される例示的な処理ステップを示すフロー図。
【図７】付属装置を展開する前に衛星に付加されるモーメントの計算を示すさらに別のフ
ロー図。



(15) JP 4969019 B2 2012.7.4

【図８】衛星の姿勢を制御するため、および、または衛星ｑにモーメントを追加または減
算するために使用される例示的な方法のステップを示す説明図。
【図９】衛星に差動太陽トルクを供給する技術を示す概略説明図。

【図１】 【図２】
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【図３】 【図４】

【図５】 【図６】
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【図７】 【図８】

【図９】
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