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1．はじめに 
 本資は、JAXA 研究開発本部が実施する DE 研修(レベル 2)の講義資料として作成したものである。宇宙機ミッ

ションの軌道設計において、摂動がどのように利用されているか、どのような軌道制御がおこなわれているかを、筆

者が検討した複数のミッションに対して概要を記した。扱ったミッションは、地球周回だけでなく、惑星間を飛行す

るものも含む。本資の記述方針として、議論の詳細は参考文献に譲り、概要を述べる事とした。通常の文献などで

は記述される事の少ない情報なども記した。 

 はじめの 3 つの章で、軌道摂動、軌道決定、軌道制御の基本的な事を記した後、第 5 章で本論を述べる。第 6

章では、軌道力学における豆知識的な事柄を 4つ紹介する。 

 

2．軌道の摂動と接触・平均軌道 
2.1 接触軌道 
 接触軌道の定義を以下に記す。 

 

つまり、その瞬間に、中心天体の球対称の中心力場の他は、全て消えた場合の仮想的な軌道である。地上局から

の range & range-rate(RARR)等によって決定される軌道や、オンボードでGPSRからのデータで決められる軌道は、

この接触軌道である。接触軌道は基本となる軌道であり、軌道要素の交換などに際してしばしば利用される。 

 

2.2 短周期摂動、長周期摂動、永年摂動 
 軌道の摂動には、大きく分けて安定な摂動と不安定な摂動がある。不安定な摂動は、時間の指数関数で変動が

発散するようなものである。三体問題における L1, L2, L3点周りの運動がその例である。 

 安定な摂動運動をする宇宙機の接触軌道要素(ケプラー要素)は、一般に複数の周期項を持つ。周期項のうち、

周期が極めて長いもの(例えば数万年以上)は時間の多項式で近似し、永年摂動と呼ばれる。いわゆる周期項は、

短周期摂動と長周期摂動に分類される。短周期摂動は、摂動周期が、宇宙機の軌道周期以下のものと定義され

ている。それ以外のものが、長周期摂動である。 

 

2.3 平均軌道 
 接触軌道から周期摂動を取り除いたものを平均軌道という。どの周期までの摂動を取り除くかにより、平均軌道

には幾つかの種類がある。静止軌道を例に説明すると、短周期摂動(周期 1日以下)だけを取り除いた平均軌道を

日平均軌道、周期 1 ヶ月以下の摂動を取り除いたものを月平均軌道、周期 1年以下の摂動を取り除いたものを年

平均軌道と呼ぶ。 

 

 平均軌道は、静止衛星や地球観測衛星の軌道保持を行なう時に便利な軌道である。軌道保持には、保持精度

要求があり、それ以下の周期的な軌道変動は無視して良い。軌道保持を考える時、保持精度要求より小さい振幅

接触軌道の定義 

接触軌道というのは、ある瞬間の宇宙機(or 天体)の位置・速度ベクトルを、(二体問題として)ケプラー軌道

要素に変換して得られる軌道。 
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の周期摂動を取り除いた平均軌道を使うと便利である。短周期摂動の解析的導出は比較的簡単であるが、それ

以上の周期摂動の導出は、解析的には難しい事が多い。 

 静止気象衛星「ひまわり」の 1号機を打ち上げる時（1977年）、米国 Hughes社(現ボーイング社)から軌道運用ソ

フト一式が NEC を経由して導入された。その中に KEEP という軌道保持計画ソフトがあり、平均軌道を用いていた。

その導出法は、接触軌道を 1ヶ月間軌道伝播して、複数の周期項を含む式にフィッティングする方法であった。平

均軌道の伝播には、毎年更新する必要のある各周期項の振幅と位相を用いる。KEEP を使う時は、いつも初期接

触軌道に対して、処理時間の掛かる 1 ヶ月間の軌道生成が必要であった。 

 広田正夫氏と私は、平均軌道を解析的に求める事を可能にして、KEEPLANという新しい軌道保持計画

ソフトを開発した。平均軌道の伝播は、摂動理論から求めた平均要素の変化率を 1日刻みで数値積分する

事で行なっている。KEEPに比べて処理速度が高速になり精度も向上した。1981年打上げの「ひまわり」

2号機から使用している。 

 1987年に打ち上げられた我が国初の地球観測衛星MOS-1の打上げに備え、OMSという軌道保持計画ソ

フトを開発した。この設計方針も、平均軌道を用いて軌道保持計画を作成するものであった。軌道長半径

の短周期項Δaを完全に解析的に求めるのは、実際に使う時の計算量の観点からも妥当とは思えなかった

ので、固定した軌道長半径、離心率、傾斜角の下で、Δaを算出する係数群を事前に求めておく方式を採

用した。平均軌道の aの誤差は 1mを切る。 

 

 今までは、摂動理論に基づいて主に解析的に短周期項を求めてきた。今後は、特に地球観測衛星におい

て、オンボードでの自律軌道保持制御が使われて行くと考えられる。ヒドラジン･スラスタによるインパ

ルス的な軌道制御であれば、今までの解析的な取扱が可能であるが、超低高度衛星のように電気推進系を

ほぼ常時噴射して飛行する衛星の場合、摂動源の中に電気推進系の推力も加わる事になる。これは、解析

的には扱い難いため、軌道 1周に亘り GPS受信機(GPSR)から得られる細かい間隔(1～10秒程度)の接触軌

道を単純平均する事で平均軌道を求める事が行なわれるであろう。なお、平均軌道長半径の把握には、こ

の単純平均よりも赤道面通過時刻から得られる交点周期を用いる方が高精度である。 

 

2.4 ラグランジュの惑星方程式 
 摂動力が保存力の場合、摂動関数*)を使ったラグランジュの惑星方程式で、軌道要素の変化率を表わす

ことができる。以下の式である。 
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e
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n

dt
dM

2

212    μ：地心重力定数(≒3.986×1014m3/s2) 

*)摂動関数とは 

 天体力学では、通常の物理学で使われるポテンシャルとは符号が逆のものをポテンシャル Uとし

て用いる慣例がある。二体問題の場合の天体力学でのポテンシャルは次式のように負号が付かない。 

 
r

U          (2.4-2) 

保存力の摂動が有る場合、ポテンシャルは以下のように表わされ、Rを摂動関数と呼ぶ。 

 R
r

U         (2.4-3) 

摂動関数や(2.4-1)式については、参考文献(1)に書かれているが、結果のみである。(2.4-1)式の導出は、参

考文献(2)に記した。 

 

3．軌道決定誤差 
 本章では、軌道設計において必要となる場合のある軌道決定誤差を、代表的な幾つかの軌道に対して整理す

る。 

 

3.1 中高度軌道の決定誤差(1周波 GPSRによる自律航法の場合) 
 中高度衛星の軌道決定は、今後は搭載した GPSR による自律航法がメインになると考えられる。高度 200km 前

後を飛行する超低高度衛星に対する、1 周波 GPSR(搬送波位相は使わない)による自律航法の精度 50)を、表

3.1-1 に示す。中高度軌道の決定誤

差も同程度と思われる。 

 表 3.1-1は、カルマン・フィルターに

よる 10 秒毎の推定値の誤差である

が、毎周の降交点通過時刻の計測

から得られる 1周平均の軌道長半径

の誤差は、1m以下と高精度である。 

 

3.2 中高度衛星の精密軌道決定誤差(2周波 GPSRの搬送波位相も利用する場合) 
 前節の航法誤差は、衛星バス運用には問題ないと思われるが、ミッションによっては更に高精度の軌道決定を

要求するものがある。例えば、地図作成を目的の 1つとしているALOSでは、位置誤差 数十 cm以下、速度誤差

1mm/s以下の軌道決定がオフラインで行なわれている。この目的のために、ALOSには 2周波GPSRが搭載され、

搬送波位相も用いている 51)。 

 

3.3 静止軌道の決定誤差(RARRによる場合) 
 JAXA の現状として、データ中継衛星 DRTS の軌道決定誤差を記すと、位置誤差 300m 程度、速度誤差

0.05m/s程度である。Sバンドの RARRにより決定されている。 

 1995年の文献 52)によると、NASAの TDRS も Sバンドの RARRによって軌道決定されており、位置推定誤差は

表 3.1-1 1周波 GPSRによる超低高度軌道の自律航法誤差 

 平均誤差 標準偏差 

位置誤差(m) 21 13 

速度誤差(m/s) 0.006 0.24 

長半径誤差(m) 37 79 

傾斜角誤差(deg) 0.000013 0.00019 
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30～40mである。TDRSの方が約10倍高精度である。日本は国内局のみを使って決定しているが、TDRSはNew 

Mexico、 Australia、 American Samoa、 アセンション島の 4 ヶ所の追跡局を使用しており、計測誤差に対する感

度が大きく異なる。それが大きく影響していると考えられる。TDRS の速度誤差は、文献 52)には記載されていない

が、位置誤差にほぼ比例すると考えられるので、約 5mm/sであろう。 

 

3.4 L1, L2点軌道の決定誤差(RARRによる場合)53) 
 ラグランジュ点軌道の軌道決定は、LEO(Low Earth Orbit)の軌道決定とは異なり、ダイナミクスからの寄与が小さ

い。そのため、たくさんの軌道計測期間と tracking dataが必要である。 

 今までの殆どのラグランジュ点ミッションは、GSFCが支援し、軌道決定はDSNのコヒーレント・ドップラーも使った

RARRデータを用いて行なわれて来た。この場合の軌道決定誤差は、以下の様に整理できる。 

地上局で Range と 2way Doppler のデータを取得する方法では、1 つの局を使用し、毎日 1 時間程度の

trackingを 20日間ほど行なう事で、位置誤差で数 km、速度誤差で数 mm/sの軌道決定精度が期待できる。 

 DSNの運用負荷が大きくなっており、今後は、今まで通りDSNが面倒を見るのは困難な情勢である。代案として、

DSN への負担を減らす事のできる先進技術の適用が検討されている。例えば、オンボード軌道決定

(CelNav:Celestial Navigator、CelNavは one-way forward Doppler measurements と onboard attitude sensor dataを

処理するカルマン・フィルター)やΔDOR(VLBI Delta Differenced One-Way Range)など。 
 
3.5 惑星間軌道の決定誤差 
 惑星間を飛行する宇宙機の位置決定

においては、レンジ・データだけでは宇宙

機方向の推定が困難であり、地球自転に

伴う coherent dopplerの変化を利用して、

それを推定している 54)。然しながら、

coherent dopplerによる軌道決定では、地

球から見た宇宙機方向の赤緯 δがゼロ付
近になると、軌道決定誤差が大きくなる。

図 3.5-1を参照。 

 一 方 、 Δ DOR(Delta Differential 

One-way Range)という VLBI の方法を使

用すれば、図3.5-1に示すように、1970年

代末の時点で、50nrad の誤差で宇宙機

の方向を推定できた。 

 NASA は、1999 年に Mars Climate 

Orbiter を火星周回軌道に入れるのに失敗した事を契機に、ΔDOR の精度向上と惑星ミッションへの利用を積極

的に進めた 56)。Mars Climate Orbiterでは、コスト削減のためにΔDORを使用しなかった。 

 2001 Mars Odyssey missionでは、ΔDORも使い 5nradレベルの精度を出し、Mars Exploration RoversやMars 

Reconnaissance Orbiterでは、2nradレベルの精度を実現している 57)。 

図 3.5-1 地上からの電波計測による宇宙機方向の推定誤差 
      (文献(55)より) 

～1/sinδ(coherent dopplerの場合) 

ΔDOR 

Two-Station Range Capability 

方向推定誤差 

1μrad 

0.05μrad 

10 20 30 
地心赤緯(deg) 

6 deg 
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4．軌道の制御 
 本章では、軌道制御の検討においてしばしば使われるガウスの惑星方程式を紹介し、それを用いてインパルス

制御による軌道要素の変化を説明する。更に、推力が微小になった場合の制御効率についても述べる。swingby

による軌道制御は、5.11 節の「木星 swingby利用の太陽極軌道」の所で簡単な説明をするが、詳細は文献(3),(4)

等を参照。 

 

4.1 ガウスの惑星方程式 3) 
 大気抵抗のような非保存力による摂動を受ける場合、2.4 節のラグランジュの惑星方程式は適用できない。その

場合は、本節で述べるガウスの惑星方程式を使用する。スラスタ噴射の軌道制御による軌道変化にも使用できる。

ガウスの惑星方程式は、図 4.1-1に示す互いに直交する 3方向の加速度により、ケプラー軌道要素がどのように変

化するかを与えるものである。 

 衛星の位置ベクトル rを r, f, zの円筒座標で表現すると(図 4.1-1を参照)、(S, T, W)Tで表わされる加速度が次式

で与えられるような摂動関数 R(r, f, z)が、この位置ベクトルにおいて存在する。 

 

z
R
f
R

r

r
R

W
T
S

1    (4.1-1) 

ケプラー軌道要素から成るベクトル K を以下の様に定義する

と、 
 TMieaK   (4.1-2) 

Kによる摂動関数 Rの微分は、次式で与えられる。 
TTT

T

z
f
r
Rz

f
r

z
f
r

z
f
r
RR

KKK
 (4.1-3) 

上式の最右辺の左側の行列は、以下のように求められる。 

 

01
1
sin

010
cossincos0

sin00

0sin
1

1cos

00

2
2

2

2

e
r
a

e
fae

firi
fr

f
r
a

e
fa

a
r

z
f
r

T

K
   (4.1-4) 

(4.1-4)式を(4.1-3)式に代入すると、摂動関数のケプラー軌道要素による微分が次式で表わされる。 

S 

T 

W 

f r 

地心 

近地点 

図 4.1-1 加速度の 3成分 
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2
2

2

2

1
1

sin

cossincos
sin

sin
1

cos 

e
r

aT
e

faeS
Tr

fiWriTr
fWr

fa
e

rTfaS
a
rS

M
R

R

R
i
R
e
R
a
R

     (4.1-5) 

この式を 2.4節のラグランジュの惑星方程式に代入すると、以下のガウスの惑星方程式が得られる。 

 
r

eaTfSe
endt

da 2

2

1sin
1

2  

 fuTfS
na

e
dt
de coscossin1 2

 

 f
a
rW

enadt
di cos

1
1

2
 

 f
a
rW

enadt
di sin

1
1sin

2
      (4.1-6) 

 
dt
dif

ea
rTfS

nae
e

dt
d cossin1

1
cos1

2

2

   n：平均運動 

 
dt
die

dt
deS

na
rn

dt
dM cos112 22

2     u：離心近点離角 

 (4.1-6)式を見ると、分母に eと iが現れる項がある。静止軌道のように e=0, i=0が基準軌道の場合は、そのままで

は適用が難しい。そこで、このような場合に使用される non-singular要素を以下に示し、non-singular要素に対する

ガウスの惑星方程式を記す。なお、non-singular要素は、equinoctial要素とも呼ばれる 3)。 

 

4.1.1 e=0, i=0のための non-singular要素 
 静止軌道が代表的な軌道であり、non-singular 要素として幾つかの定義があるが、我々は以下の定義を用いて

いる。 

軌道長半径 ：a 

離心率ベクトル ：
sin
cos

e
e
e

y

xe      (4.1.1-1) 

傾斜角ベクトル ：
sin
cos

sin i
q
p

i
i

y

xi       (4.1.1-2) 

平均経度 ：λ＝Ω＋ω＋M       (4.1.1-3) 

 

4.1.2 e=0, i≠0のための non-singular要素 
 地球観測衛星の軌道の多くが、これに属する。この場合、我々は、以下の定義を用いている。 

軌道長半径 ：a 
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離心率ベクトル ：
sin
cos

e
e
e

y

xe       (4.1.2-1) 

傾斜角 ：i 

昇交点赤経 ：Ω 
平均緯度引数 ： M        (4.1.2-2) 

 

4.1.3 non-singular要素に対するガウスの惑星方程式 
 以下に、e=0, i=0のための non-singular要素の時間微分の式を記す 5)。4.1.2節の non-singular要素に対する式

は省略する。 

 
r

eaTfeS
endt

da 2

2

1sin 
1

2  

 

Wfi
ena

er

Tf
ea

rfE
na

e

Sf
na

e
dt
d

 sinsin
2

tan
1

 sinsin1
1

coscoscos1

 sin1

22

2

2

2

 

 

Wfi
ena

er

Tf
ea

rfE
na

e

Sf
na

e
dt
d

 sincos
2

tan
1

 sincos1
1

sincoscos1

 cos1

22

2

2

2

  (4.1.3-1) 

 Wffi
ena

r
dt
dp  sinsincoscoscos

1 22
 

 Wffi
ena

r
dt
dq  sincoscossincos

1 22
 

 

Wfi

ena

r

Tf
ea

r

ena

eeSf
e

ee
a
r

na
n

dt
d

 sin
2

tan
1

 sin1
111

1 cos
11

121

22

22

2

2

2

 

(4.1.3-1)式において、e=0, i=0を代入しても問題ない。 

 

4.2 インパルス的な制御による軌道変化 
 non-singular要素に対するガウスの惑星方程式において、e=0, i=0を代入すると、次式が得られる。 

 T
ndt

da 2          (4.2-1) 

 T
na

S
nadt

d  cos2 sin        (4.2-2) 

 T
na

S
nadt

d  sin2 cos        (4.2-3) 
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 Wcos
nadt

dp         (4.2-4) 

 Wsin
nadt

dq         (4.2-5) 

 S2
na

n
dt
d         (4.2-6) 

上式に出て来る naは、円軌道速度に等しい。 

 

 (4.2-2)式と(4.2-3)式より、インパルス的な面内ΔV による離心率ベクトルの変化は、図 4.2-1 のようになる。ΔVT

の方が、2倍の効率で離心率ベクトルを動かす事が分かる。 

 (4.2-4)式と(4.2-5)式より、インパルス的な面外ΔVWによる傾斜角ベクトルの変化は、図 4.2-2のようになる。 

 ΔVSにより、平均経度が変化する事も注意する必要がある。 

 

4.3 連続的な低推力制御の効率 
 本節では、推力が小さくなった場合の軌道制御の効率を述べる。 

 

4.3.1 軌道長半径の制御効率 
 ここでは、同じ面内の円軌道から円軌道への軌道変換を考える。(4.2-1)式から分かるように、軌道長半径を変え

るには、ΔVTが必要である。2 つの円軌道の半径比 r2/r1が 11.94 より小さい時、2 ホーマン移行がΔV 最小解を

与える 3,4)。低推力で軌道長半径を変える時は、この 2ホーマン移行に比べて、どの程度大きなΔVが必要になる

かを評価する。本節では、低推力として、その極限の無限小推力を想定する。 

 半径 r1の円軌道から半径 r2の円軌道に 2ホーマン移行するのに必要なΔVHは、次式で与えられる。 

 11
1

112
1

1121 CCCC
VVH     (4.3.1-1) 

    C＝r2/r1 V1：半径 r1の円軌道速度 

図 4.2-1 面内ΔVによる離心率ベクトルの変化 

λ 

λ 

ξ 

η 

na
VT2  

na
VS  

ΔVT 

ΔVS 

0 

図 4.2-2 面外ΔVWによる傾斜角ベクトルの変化 

λ 

P 

q 

na
Vw  

ΔVw 

0 
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 無限小推力の場合は、次式のΔVLが必要となる
6)。 

 
C

VVVVL
11121       (4.3.1-2) 

 ΔVLとΔVHの比は、次式で表わされる。 

 
1

1
21

1

C
C

V
V

H

L       (4.3.1-3) 

図4.3.1-1に(4.3.1-3)式を描いた。高度250kmの低軌道か

ら静止軌道までの移行の場合を赤線で示した。この場合、

約 1.2倍の増速量が必要と分かる。 

 

4.3.2 離心率ベクトルと傾斜角ベクトルの制御効率 
 低推力で離心率ベクトルを制御する場合、軌道1周に亘

って推力を出し続けると、図 4.3.2-1の赤円のように元に戻

るだけとなってしまう。角θの期間だけ噴射して、e0から e1に制御する場合の制御効率は、弦と弧の比で表わされ、

次式となる。 

 

2

2
sin

率離心率ベクトル制御効    (4.3.2-1) 

θ=180 度(=π)だけ噴射しても、制御効率は 0.637

に留まる。 

 傾斜角ベクトルの制御効率も、(4.3.2-1)式で表わさ

れる。 

 

 

 

 

 

 

 

4.4 軌道投入最終ΔVにおけるロケットと衛星の効率比較 58) 
 ロケット能力に余裕があれば、ミッション軌道に衛星を直接投入して貰うのが良い。しかし、ロケット能力が不足し

て、ミッション軌道に直接投入出来ない場合もある。そのような場合、投入時の最後のΔV を衛星搭載推進系で実

施する事により、ミッション軌道への投入が可能となる場合もある。本節では、どのような条件の時に、この事が可

能になるかを検討した。 

 初めに、最後のΔV もロケットで実施する場合を考える。図 4.4-1を参照。ロケット方程式で mFLを求めると、 

0.1 1 101

1.1

1.2

1.3

1.4

r2/r1

Δ
V
無
限
小
推
力

/Δ
V

2H
oh

m
an

n

図 4.3.1-1 無限小推力による a制御の効率 

LEOから GEO 

図 4.3.2-1 低推力による離心率ベクトルの制御 

ξ 

η 

ΔVT 

0 

θ(噴射期間) 
θ 

e0 

e1 
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 1exp
SP

DRYPLFL gI
Vmmm       (4.4-1) 

となる。mPL は衛星質量、mDRY はロケット最終段

の乾燥質量、mFL はΔV を発生させるのに必要

な燃料質量、ISP はロケット最終段の比推力であ

る。 

 次に、同じΔV を衛星分離後に衛星が実施す

る場合を考える。この場合は、図 4.4-1 の mFLだ

け衛星質量が大きいと考え、ΔV 発生のために

m’FLだけの燃料を使うと考える。図 4.4-2を参照。 

この場合の m’FLは、 

 
SP

FLPLFL Ig
Vmmm exp1  (4.4-2) 

となる。I’SPは衛星搭載推進系の比推力である。 

 m’FL－mFLの正負により、どちらの推進系でΔVを発生させるの

が、得策かが判る。正であればロケットでΔV を発生させるのが

良いとなり、負であれば衛星でΔV を発生させるのが良いとなる。

但し、衛星でΔV を発生させる時、タンクを大きくする必要がある

等のマイナス要因があるが、ここではそれらは無視する。 

 (4.4-1)式と(4.4-2)式からm’FL－mFLを求めると、次式となる。 

 
SP

DRY
SP

DRYPLPLFLFL Ig
Vm

gI
Vmmmmm expexp    (4.4-3) 

 H2Aロケットを想定して、第 2段 ISP=447秒、第 2段乾燥質量mDRY=3100kgを使用し(これらの値は H2Aのパン

フレットによる)、mPL=1600kg、衛星搭載推進系の比推力 I’SP=220秒とした時のm’FL－mFLをΔVに対して描くと図

4.4-3 となる。例えば、ΔV＝70m/s の場合は、衛星で軌道制御する方が約 20kg の節約となる。この節約分は、衛

星搭載タンクを大きくする必要等がなければ、衛星の機能追加に回す事ができる。 

 (4.4-3)式より、m’FL＝mFLとなる条件を求めると、次式が得られる。 

   

PL

DRY

SPPL

DRY

SP

SP

SP

m
m

gI
V

m
m

gI
V

I
I

exp1ln
      (4.4-4) 

図 4.4-3と同じ条件で(4.4-4)式をグラフにすると、図 4.4-4となる。500m/s程度までのΔVでは、衛星搭載推進系の

比推力が 170秒以上であれば、衛星側で軌道制御するのが燃料節約になる事がわかる。 

 

 

 

 

 

 

mPL mDRY mFL 

衛星 ロケット最終段 

燃料 

図 4.4-1 ロケット最終段と衛星 

 

衛星 

mPL+mFL 

m’FL 

図 4.4-2 衛星でΔVを発生させる場合 
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4.5 準回帰軌道保持における制御周期、大気密度、保持精度の関係 59) 
 高度 200km程度の超低高度は電気推進系を使わなければ定常飛行は困難であるが、高度 300km付近以上の

軌道では、ヒドラジン・スラスタでも軌道保持が可能と思われる。因みに TRMM はヒドラジン・スラスタを使って高度

350kmを保持していた。 

 高度300km付近をヒドラジン・スラスタで軌道保持する場合、その制御周期がどの程度短くなるかが気に掛かる。

そこで、制御周期 Tm、大気密度ρ、経度保持精度Δλmの関係を検討した。 

 準回帰軌道を飛行する衛星の経度保持制御の制御周期 Tmは、文献 19)の(7-11)式と(7-12)式を用いると、次式

で表わされる。 

 
a

aT
g

m
m %%3

24         (4.5-1) 

  Δλm：保持経度幅(±Δλmの範囲に保持) 
  g

% ：地球自転角速度(7.2921150×10-5rad/s) 

 高度低下率は次式で近似できるので(6.4節を参照)、 

 Va
m

SCa D%         (4.5-2) 

  m：衛星質量 S:衛星断面積 ρ：大気密度 

(4.5-1)式に代入すると、以下の式が得られる。 

 1
3

24
VSC

mT
Dg

m
m %        (4.5-3) 

 衛星形状、質量、保持精度要求が同じならば、制御周期 Tm は、大気密度ρの平方根に反比例する。高度

300km と 600km の大気密度の比は約 168 なので、高度 300km の衛星の制御周期は、高度 600km のそれの約

077.0
168
1

倍となる。高度 600km の衛星の制御周期が 5 日ならば、300km を飛ぶ衛星の制御周期は約 0.38
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日となり、1 日に約 3 回の保持制御が必要になる。地上からのコントロールでこれを実現するのは困難であるが、

GPSRを使用した自律航法・自律軌道制御を行なえば可能である。自律軌道制御では、制御周期は軌道1周回ま

で短縮可能である。但し、ヒドラジン･スラスタでは姿勢外乱が大きく、1 日に何度も制御すると、ミッション運用に支

障が出かねない。イオンエンジンのような電気推進系を使用すれば、姿勢外乱なく保持制御を実施できる。 

 更に、(4.5-3)式をΔλmについて解くと、次式となり、 

 22

32
3

mm
D

gm TTV
m

SC%       (4.5-4) 

経度保持精度Δλmは制御周期 Tmの 2乗に比例する事が分かる。上記の例では、高度 300kmの場合に、1日 3

回の保持制御を 1 日 16回(1 周の制御周期)にする事で、経度保持精度を(16/3)2(=約 28)倍に向上する事もでき

る。 
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5．いろいろなミッション軌道の設計・解析 
 本章では、筆者が設計・解析した経験を持ついろいろなミッション軌道に対して、その概要を記す。詳細は、紹

介する参考文献などを参照の事。 

 

5.1 静止軌道(GEO: Geostationary Earth Orbit) 
 静止衛星は、アーサー・C・クラークが 1945 年に論文発表した事でも有名である。最初の静止衛星は、

1964年 8月にアメリカが打ち上げた通信衛星・シンコム 3号であり、その年の 10月 10日には、東京オリンピックの

開会式を世界へと中継している。 

 静止軌道に有意な影響を与える摂動は、以下のものである。 

・地球重力場の非球対称性 

・太陽の潮汐力 

・月の潮汐力 

・太陽輻射圧 

木星などの惑星の影響は、無視し得る。 

 上記の各摂動が静止軌道の軌道要素に及ぼす変動を以下に表の形にまとめる 7,8)。 

 

表 5.1-1 短周期摂動の振幅(周期は 1日以下) 
摂動源 軌道長半径 a  

(m) 
離心率ベクトルe  傾斜角ベクトル i  

(deg) 
直下点経度λ 

(deg) 

月の潮汐力 1000 5E-5 3E-4 0.002 

太陽の潮汐力 500 2E-5 1E-4 0.001 

輻射圧 30* 微小 微小 微小 

J2項 微小 4E-5 2E-5 微小 

      表 5.1-2 長周期摂動の振幅(周期は 1ヶ月以下又は 1年以下) 
摂動源 ドリフトレート

(deg/day) 
離心率ベクトルe  傾斜角ベクトル

i (deg) 

月の潮汐力 0.0014 4E-5 0.004 

太陽の潮汐力 0.0006 微小 0.03 

輻射圧 微小 2E-4* 微小 

*CRS/m=0.02m2/kgの時(CR：反射係数、S：衛星断面積、m：衛星質量) 

               表 5.1-3 永年摂動の大きさ 
摂動源 ドリフトレート

(deg/day) 
傾斜角ベクトル i  

(deg/year) 

月の潮汐力 －0.0045 0.6*** 

太陽の潮汐力 －0.0021 0.3*** 

J2項 0.0268 微小 

non-zonal項 経度に依存** 微小 
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 長周期摂動及び永年摂動は、摂動関数 R を平均近点離角 M で平均して得られる平均摂動関数を(2.4-1)

式の右辺の Rとして用いる事で評価できる。(2.4-1)式から分かるように、da/dtは Mによる微分で表わさ

れ、平均摂動関数はMを含まないため、da/dtはゼロとなる。表 5.1-3のドリフトレートの non-zonal項は、

地球と衛星の運動が同期している事によって生じるaの共鳴現象の結果である。ドリフトレートの摂動は、

aの摂動だけでなく、Ω、ω、Mの長周期及び永年摂動によっても生じ、表 5.1-2、表 5.1-3の月の潮汐力、

太陽の潮汐力、J2項のところが、それに相当する。 

 

 表 5.1-3 中の**印の項は、地球重力ポテンシャルとの共鳴によって生じ 1)、これによるドリフト加速度

は次式で近似できる 9)。これは、地球重力ポテンシャル係数として GEM-L210)の(4, 4)までを使った場合である。 

 

4cos013.04sin009.0
3cos307.03sin157.0

cos014.0sin114.0
2cos252.12sin155.2

10822.6]daydeg/[ 42%%     (5.1-1) 

(5.1-1)式の経度依存性を図 5.1-1に示す。 

 経度λの上空に静止し続けるために必要な年間制御量ΔVEWは、次式で近似できる
3)。 

 ]deg/day[ 1037[m/s] 2%%
EWV       (5.1-2) 

東経 140度付近では年間 1.4m/s程度の減速制御が必要と分かる。 

 

 表 5.1-3中の***印の項は、次式の傾斜角の年変化率の定数項の内訳であり、0.859deg/yearの約 2/3が月

の潮汐力、約 1/3が太陽の潮汐力による事を示している 8)。 

 NN
dt
di 2cos008.0cos098.0859.0[deg/year]      (5.1-3) 

  N：白道の黄道に対する昇交点経度(＝125.1deg‐19.34deg/year×ΔT) 

  ΔTは 2000年 1月 1日からの年数 
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図 5.1-1 静止軌道のドリフト加速度 
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図 5.1-2に 2000年～2030年の傾斜角の年変化率を描いた。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 (5.1-3)式で表わされる軌道傾斜角の変化は、

傾斜角ゼロ近傍における変化率であり、南北

制御を行わない場合は、図 5.1-3 に示す変化

をする。この変化は、i≒7.6deg11), Ω=0deg を

中心とするほぼ円に近い時計回りの運動であ

り、その周期は約 54年である 1)。 

 1983年に打ち上げられた米国の追跡データ

中継衛星 TDRS-1は、25年後の 2008年も運

用されており、軌道傾斜角は約 13度になって

いる。TDRS-1 はスペースシャトルで低軌道に

打ち上げられ、IUS(Inertial Upper Stage)という

2 段式固体ステージで静止軌道に投入される

筈であった。ところが、IUS の不具合でかなり

低い軌道に投入されたため、衛星搭載の 2 次

推進系を使って静止軌道に入れられた。この

時、南北制御用の燃料を大量に消費したものと思われる。ほぼゼロ傾斜角に投入された後、25 年間放置されると、

図 5.1-3 より 15度位の傾斜角になり、現在の約 13度という値と符合する。 

 その後 TDRS-1は、通信機器が停止したため、2009年 10月に運用を終了した模様。 

 

 表 5.1-2の輻射圧による離心率ベクトルの長周期摂動は、図 5.1-4に示すような運動に因っている。太陽

を指向する半径 RSPで 1年周期の円運動である。RSPは次式で近似できる
7)。 
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図 5.1-2 静止軌道面の年変化率 

図 5.1-3 摂動による傾斜角ベクトルの動き 

p=sin i cosΩ 

q=sin i sinΩ 

sin(7.6deg) 

回転周期：約54年 
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m
S

nan
PCR

S

R
SP 2

3    (5.1-4) 

     P：輻射圧(4.57×10－6N/m2) 

     nS：地球の公転角速度(1.991×10－7rad/s) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

5.2 宇宙太陽発電システムの軌道間輸送とミッション軌道 
 2002年に宇宙太陽発電システム(SSPS: Space Solar Power System)のLEO(Low Earth Orbit)からGEOへの軌道

間輸送とミッション軌道の検討に参加した。このミッションは、地上に 1GW の電力を送信できる宇宙太陽発電衛星

を静止軌道で運用し、将来のエネルギー問題を解決しようというものである。以下に検討の概要を述べる。 

 

5.2.1 SSPSの軌道間輸送 5) 
 SSPSは低軌道で完全に組み立てられた後、静止軌道(GEO)まで電気推進系を用いて数ヶ月程度の期間をかけ

て運搬されると想定されていた。この電気推進系による低高度から GEOまでの最適軌道変換を検討した。 

 LEO から GEO への軌道変換においては、地球による蝕、J2項、放射線による太陽電池劣化の影響などを考慮

する必要がある。この問題の解法として従来は間接法である変分法が用いられて来たが、摂動なども考慮すると

非常に複雑となるだけでなく、随伴変数の初期値の設定も容易ではない。1998 年に、直接法である非線型計画

法を使い、変分法の解と比べて誤差 1%程度の準最適解が容易に得られる方法が示された 12)。そこで、文献(12)

の方法を適用して、GEOへの軌道変換が、地球による蝕、J2項、放射線による太陽電池劣化によりどのような影響

を受けるかを検討した。 

 

(1)基本的な解析方法 

 種子島射点から打ち上げられた LEOを初期軌道とすると、高度を静止高度まで上げると共に軌道傾斜角と離心

率をゼロにする必要がある。つまり、燃料最小で a, e, i を目標値にする必要がある。これを実現するために、蝕期

間以外は常に電気推進系の推力を発生させ、その推力方向を時々刻々変える事になる。推力方向として、a 変化

率最大、e 変化率最大、i 変化率最大となる 3 種類の推力方向を重み係数で融合したものを使用する。重み係数

は、軌道変換期間中は緩やかに変化すると考え、軌道変換期間とそれを 20等分した各時点における重み係数群

を最適化パラメータとする非線型計画問題として定式化し、逐次二次計画法(SQP 法; Sequential Quadratic 

Programming Method)で解いた。 

 

e 

e%

RSP 

ξ 

η 

図 5.1-4 輻射圧による離心率ベクトルの回転 

回転周期は 1年 
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 運動方程式は、(4.1.3-1)式の non-singular 要素のガウスの惑星方程式を用いた。軌道変換期間は数ヶ月にも及

ぶため、通常の数値積分では時間が掛かり過ぎる。そこで、軌道 1周のガウス積分で各要素の平均変化率を求め、

それを 1～2日刻みで積分する事で高速化する方法を使用した。 

 

(2)LEO(高度 550km, 傾斜角 28.5度)から GEOへの軌道変換の結果 

 静止軌道上 10年後のセル保存率が 0.92(ETS-Vのシリコン太陽電池より 5%程度放射線に強い)という耐放射線

性を想定して、LEOから GEOへの最適軌道変換を求めた。結果の概要を述べる。 

 図 5.2.1-1 に放射線の蓄積量とセル保存率の低下を示した。発電量が 60%にまで低下しており、電気推進系の

推力も同じ比率で低下している。図 5.2.1-2 に、長半径と傾斜角の変化を示した。破線は、放射線による劣化を無

視した場合であり、放射線の影響は大きい事が分かる。 

 

 図 5.2.1-3 に離心率の変化を示した。放射線を無視した場合に比べて、離心率がなかなか小さくならない。これ

は推力低下により移行期間が延び、170～270日の間、蝕が発生しているためである。図 5.2.1-4から、260日以降

にピッチ角振幅を 180度にして離心率を下げている事が分かる。 
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(3)組立軌道の検討結果 

 SSPS の打上げは、赤道に近い

キリバス共和国のクリスマス島から

行なうと想定し、 RLV(Reusable 

Launch Vehicle)による投入軌道は、

傾斜角ゼロの円軌道とした。そこ

から電気推進系により GEO に移

行するが、RLV で打ち上げられた

SSPS のコンポーネントをどの高度

で組み立てるかが問題となる。こ

れを考える上で、デブリと放射線

が重要な要因となる。 

 高度 400kmでのデブリ衝突頻度

を ESA 開発のデブリ解析ソフト

MASTER-2001 で検討した。10cm

以上のデブリとの衝突/ニアミスが 6 ヶ月間の組立期間

中に約 2回、1cm以上のデブリは 10個近く、1mm以上

のデブリは数千個も衝突する事が分かった 13)。高度

400kmでの衝突頻度の 1/10以下が必要と考えると、図

5.2.1-5 より高度は 3000km以上が要求される。 

 一方、放射線によるセル劣化は、図 5.2.1-6 より、高度

3000km～11000kmの範囲で致命的である 14)。 

 以上の検討より、低軌道で SSPS を組み立てた後、電

気推進系で GEOに運ぶという当初想定したシナリオは、

大きな壁にぶち当たった。従って、筆者は、RLV で低

軌道に打ち上げられたSSPSのコンポーネント(50トン程

度)は、組み立てずにその単位毎に電気推進系で GEO

に運び、GEOで組み立てるのが妥当と考えるようになっ

た。 

 

(4)SSPS軌道間輸送時の推力方向制御 15) 

 SSPSは傾斜角と離心率が共にゼロの LEOに投入され、そこから電気推進系により GEOに運ばれるため、推力

方向制御の内、面外ヨー角はゼロに固定できる。一方、面内ピッチ角は離心率をゼロするために制御する必要が

あった。軌道間輸送中の離心率は、主に蝕のために増大し、その程度は打上げ時期によって変化する。図5.2.1-7

に示すように、最大ピッチ角は打上げ日により約 30～70度の変化がある。 

 組立前とは言え 50 トン程度もある大型衛星を毎周回数十度の振幅の姿勢運動させるのは問題が大きいと考え

た。そこで、離心率をゼロにするための方法として、近地点近傍で推力をオフする事を考えた。衛星は常にピッチ

図 5.2.1-5 サイズ毎のデブリ空間密度 
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角ゼロを維持し、近地点付近で最適な期間だけ推力をオフす

る方法である。従来のピッチ角制御法に比べて、ペイロード質

量の最大損失は 0.11%に過ぎない事を確認した。 

 

5.2.2 SSPSのミッション軌道 16,17) 
 SSPS のミッション軌道は、以前から静止軌道が想定されてい

た。筆者は、SSPSを静止軌道で運用した場合の問題点を 2つ

の観点から検討した。一つはデブリ衝突の問題であり、もう一

つは輻射圧による離心率ベクトルの周期摂動の増大の問題で

ある。 

 MASTER-2001を用いて静止軌道における SSPSへのデブリ

衝突回数を解析した 16)。表 5.2.2-1 に結果を示す。10cm級デ

ブリは人工デブリが殆

どであり、衝突速度は

1.5km/s を超えるもの

は少ない。1cm 級デ

ブ リ は 約 8 割 を

meteoroidが占める。2

割の人工デブリの衝

突速度は 1.5km/s以下であるが、meteoroidの衝突速度は 5km/s～30km/s と非常に高速である。1mm級デブリは

99%がmeteoroidであった。これだけのデブリ衝突が予測される静止軌道で、SSPSの運用を行なうのは、貴重な静

止軌道の環境を大きく悪化させる恐れがあり、大きな問題と考えられる。 

 デブリという外的要因だけでなく、SSPSは断面積/質量という比が通常の静止衛星に比べて桁違いに大きいため、

輻射圧による離心率ベクトルの 1 年周期摂動が大きいという問題がある。想定している 1GW級の SSPS では、離

心率は 0.026に達すると予測される。離心率 eが存在すると、直下点経度に以下の振幅の 1日周期の変動が生じ

る。 

 Δλ＝2e (rad)        (5.2.2-1) 

離心率が 0.0262の時、Δλ＝3.0degとなる。つまり、輻射圧による離心率変化を制御しない場合、1基の SSPS当

り約 6deg の経度幅が必要となる。保持制御により輻射圧の離心率摂動をキャンセルするには、1 年間当り約

340m/sの制御量が必要となる。これは南北制御量 50m/sの約 7倍の大きさである。保持制御量の観点からも、狭

い保持範囲を守る事が要求される静止軌道は、SSPSの運用軌道としては問題であろう 17)。 

 文献(17)では、静止軌道より 2000km程度高い軌道を提案した。東西制御、南北制御、離心率制御を全く行なわ

ない軌道である。この新軌道は、約－25 度/日のドリフト・レートを持つ。日本の上空に滞在中に電力を受信し、外

国の上空では、その国の受電アンテナ(レクテナ)に電力を送信する。筆者は、SSPS は日本だけのミッションとは考

えず、全世界に電力を供給するミッションと考えている。 

 

図 5.2.1-7 出発日による最大ピッチ角の変化 
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表 5.2.2-1 年間の衝突数(静止軌道の 1GW級 SSPS) 
コンポーネント                         年間衝突回数 
                         10cm級デブリ    1cm級デブリ    1mm級デブリ 
 発送電/廃熱部 0.05回          1.26回           9800回 
 レンズ(2枚) 0.43回          5.40回          36900回 
 1次ミラー(2枚) 0.68回          8.14回          56500回 
 SSPS全体 1.16回          14.8回         103200回 
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5.3 オール電化静止衛星の遷移軌道 18) 

 

 現在の多くの静止衛星は、GTO(Geostationary Transfer Orbit)から GEOへの軌道変換のための二液式推進系、

南北方向軌道保持のための電気推進系、東西方向軌道保持及び姿勢制御のための一液式推進系、と 3 種類の

推進系を搭載しており、複雑なシステムになっている。これらの推進系を比推力の高い電気推進系に 1 本化する

事で、推進系の簡素化を図りつつ、ペイロード質量を増加させる事ができる。その場合に最も影響を受ける制御が、

GTOからGEOへの軌道変換である。LEOから出発する方がペイロード質量の増加は大きいが、軌道変換に要す

る期間は長くなり、バンアレン帯の放射線の影響を大きく

受ける。そこで、本検討では、GTO に近い軌道から GEO

への軌道変換を対象とした。遠地点高度だけをパラメトリ

ックに変更し、逐次二次計画法により解析した。5.2 節で

述べた SSPS の軌道間輸送の解析で作成したソフトを微

修正して用いた。SSPSとは異なり、打上げは種子島からと

した。 

 出発軌道の遠地点高度を変えた場合の長半径と傾斜

角の変化を図 5.3-1に、離心率の変化を図 5.3-2に示す。

図中の数値は、遠地点高度から静止高度を引いたもの

(以下ΔRa と呼ぶ)である。ΔRa＞0 の場合は、super 

synchronous軌道と呼ばれている。ΔRaが 2万 kmを超え

ると、SQP 法の制御変数を変更する必要が生じた。図

5.3-1 から分かるように、長半径変化が単調増加ではなく

なるからである。 

 ΔRaを大きくするほど、短期間に GEOに達する。しかし、ΔRaを大きくすると、H2A 202の投入能力が落ちるた

め、GEOに投入できる質量は減少する。図 5.3-3 にΔRa に対する GEOでの有効衛星質量を示す。有効衛星質
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図 5.3-1 長半径と傾斜角の変化 
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量は、静止時の衛星質量からセル保存率減少分のパドル質量を引いたものである。 

 種子島からの打上げのために初期傾斜角が 28.5度と大きい事、GTOからの出発である事のために、SSPSの軌

道間輸送で述べた簡易なステアリング則は使えず、推力方向制御が複雑になる。ここまでの解析では、太陽光は

常にパドルに垂直に入射すると仮定しているが、これを実現するのも容易ではない。 

 

5.4 地球観測軌道 
 地球観測軌道は、大きくは太陽同期準回帰軌道と太陽非同期軌道に分けられる。前者は、軌道面の太陽

同期性と地上軌跡の準回帰性が求められる。代表例はALOS(Advanced Land Observing Satellite)である。後

者は、観測緯度範囲を確保しつつ、観測物理量の 24 時間変動をできるだけ短期間に観測する事が望まれ

ている。観測量の日周変化を知るためである。準回帰性は求められない事が多い。代表例が TRMM(Tropical 

Rainfall Measuring Mission)である。 

 これらの地球観測軌道は、高度が約 350km～1000kmの円軌道が多い。 

 

5.4.1 太陽同期性 19) 

 太陽同期性は地球重力場の J2項による軌道面回

転を利用して実現される。それは、次式で近似さ

れる。この式を用いれば、軌道高度を与える事で、

必要な傾斜角を求める事ができる。 

   SUN
e niJ

a
an cos

2
3

2

2

%  (5.4.1-1) 

       ae   ：赤道半径(6378.137km) 

       nSUN：地球の平均公転角速度 

       (2π/365.25636日＝1.99098661×10－7rad/s) 

図 5.4.1-1に高度と傾斜角のグラフを示す。 

 上式より、傾斜角 i の摂動により、太陽同期性

が乱される事が分かる。傾斜角は、地球重力場の

non-zonal項、月潮汐力によっても変化するが、周

期的な変化であり、放置しても現時点では問題に

はならない。保持制御が要求されるのは、太陽潮

汐力による摂動であり、太陽同期軌道では太陽方向と軌道面の関係がほぼ固定されるために、次式で近似

できる永年変化率を持つ。 

 SUN
SUN Li
n

n
dt
di 2sinsin

2
11sin

4
3 2

2

     (5.4.1-2) 

  ε：黄道面傾斜角(23.44deg)  LSUN：太陽の黄経 

 

5.4.2 準回帰性 19) 

 以下の関係が満足される時、準回帰軌道となる。 

図 5.4.1-1 太陽同期軌道の高度と傾斜角 
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 %% eM
LN        (5.4.2-1) 

  N：日周回数 M：回帰日数 L：日移動数 

  ωe：地球自転角速度(7.2921150×10－5 ras/s) 
  ：平均緯度引数(＝ω＋M) 

 N, M, Lと傾斜角が与えられると、(5.4.2-1)式を解く事で、準回帰性を満たす軌道高度を求める事ができ

る。太陽同期準回帰軌道の場合は、(5.4.1-1)式と

(5.4.2-1)式を連立して解く事で、軌道高度と傾斜角

を求める事ができる。 

 図 5.4.2-1 と図 5.4.2-2 に太陽同期準回帰軌道の

N+L/Mと高度、傾斜角の関係を示す。 

 

 準回帰性を乱す最大の摂動は、大気

抵抗による高度(軌道長半径)の低下で

ある。それは、次式で近似できる。導

出は 6.4節を参照。 

   Va
m
SC

dt
da

D   (5.4.2-2) 

 ρ：大気密度 

 S/m：衛星の断面積/質量比 

 上式の中の大気密度ρは、太陽活動

の変動による 11 年周期変化、太陽自

転による 27 日周期変化、太陽風の変

動による 7～9 日周期変化、solar flare

等による突発的な変化がある。図

5.4.2-3 に変動も含めた大気密度グラ

フを示す。 

図 5.4.2-1 太陽同期準回帰軌道チャート 
図 5.4.2-2 太陽同期準回帰軌道の 
       高度と傾斜角 

図 5.4.2-3 変動も考慮した大気密度 
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5.4.3 1周内の高度変動 

 地球観測ミッションにおいては、観測緯度毎に衛星通

過時の高度はほぼ一定である事が望ましい。合成開口レ

ーダのようなアクティブ・センサにおいては特にそうで

ある。これを実現するには、平均高度の変動を小さく抑

えた上で、平均離心率ベクトルの変動を抑える必要があ

る。地球重力場の非球対称性を利用する事で実現できる

凍結離心率ベクトル(frozen eccentricity vector)がこれを

可能にする。この軌道を凍結軌道(frozen orbit)と呼ぶ。

最も簡単な J2, J3項だけを考慮した凍結離心率ベクトル

は、次式で近似できる 19)。 

 i
a
a

J
J e

f

f
f sin

2
1

0

2

3e      (5.4.3-1) 

平均離心率ベクトルは、図 5.4.3-1に示すように、efを中心とした円運動をする。回転周期は、高度に依存

するが、100日前後である。平均離心率ベクトルを efの位置に合わせれば、変動がなくなる。 

 高精度の軌道保持にとっては、地球重力場の高次項および輻射圧の影響も無視できない 20)。地球重力場

の zonal項の高次まで考慮した凍結離心率ベクトルの計算法は、文献(21), (22)を参照。 

 余談であるが、この凍結軌道を最初に考えた人は、G.E.Cook という人であり 23)、1966 年の事らしい。

この軌道を観測衛星に適用する事を最初に言及したのは、1977年に論文 24)を発表した E.Cutting氏達であ

った。文献(24)は SEASATへの適用を記した論文である。SEASATは 1978年に打ち上げられた最初に SAR

を搭載した衛星である。しかし、電源系の故障により運用期間は僅かに 100日余りであった。 

 有名な LANDSAT衛星も凍結軌道を採用しているが、3号機の運用期間の終盤(1982年 7月頃)までは、まだ採

用されていなかったようである。筆者が 1982年 7月の LANDSAT-3の軌道を解析した時 25)、平均離心率ベクトル

が凍結離心率ベクトルから大きく外れていたからである。LANDSAT-3 の最後の頃か、LANDSAT-4 から採用した

と思われる。日本では、1987年に打ち上げられた我が国初の地球観測衛星MOS-1から凍結軌道を採用して

いる。 

 凍結離心率ベクトルを採用すると、平均離心率ベクトル変動による高度変動はなくなるが、地球の極半

径と赤道半径の差による高度変化や、地球重力場の扁平性(J2項等)に起因する短周期摂動による 1 周内の

高度変動は残る。 

 地球重力場の J2項、地球の扁平率、平均離心率を 1次まで考慮した軌道 1周内の高度変化は、次式で近

似できる 26)。 

 iiJ
a

aaeifaaaH e
ee

22
2

2
2 sin

2
312cossin

6
1

2
3cos2cos1 sin

2
1  (5.4.3-2) 

  f：地球の扁平率(≒0.00335)  ：平均緯度引数 

 運用当初の TRMMの軌道に対して、上式を適用すると、図 5.4.3-2となる。高度変動幅は約 10kmであ

る。上の式の誤差は数十mである。 

凍結離心率ベクトル ef 

0 e cosω 

e sinω 

図 5.4.3-1 J2, J3項による平均離心率ベクトルの 
          長期変化 
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5.5 超低高度軌道 
 衛星から地上付近(表面だけでなく、地下や地表付近の大気も含む)を観測する場合、一般に高度を下げ

る程、観測分解能は向上し、アクティブ・センサでは観測に要する電力は減少する。分解能は高度に比例

し、アクティブ・センサの所要電力は高度の 2～3 乗に比例する。現状の観測衛星と同程度の性能を高度

180～200km の超低高度軌道で実現する場合、観測機器のサイズ、質量、電力消費を桁違いに小さくでき

る。更に、従来の高度 600km程度から 10～20cm分解能の観測をしようとすると、極めて大口径の光学系

(ハッブル宇宙望遠鏡の口径 2.4mクラス)が必要となるが、超低高度軌道からは、現実的なサイズの光学系

で済む。 

 現在の地球観測衛星は、インパルス近似のできるヒドラジン・スラスタを搭載し、地上で作成する軌道

保持計画に基づいて軌道保持されている。この方式で運用された最も低高度の地球観測衛星は、TRMMで

ある。打上げから数年間は、高度 350km で運用された。打上げ前の予測では、太陽活動極大期において

は、2日毎の軌道保持制御が必要とされた。TRMMの高度は、この方式で運用できる下限に近いと考えら

れる。軌道決定、軌道保持計画作成もオンボードで行なう自律軌道保持方式を採用すれば、TRMM の高

度でも運用負荷はかなり軽減される。毎日軌道保持制御を行なう事も可能となり、高度を 300km 程度ま

で下げる事もできよう。しかし、高度を 300km 程度まで下げる事ができても、ヒドラジン・スラスタ噴

射による姿勢外乱は、高分解能の観測には適さない。この問題は、スラスタ推力を小さくする事で解決さ

れ、電気推進系の利用が考えられる。 

 上記の電気推進系を使いオンボードで自律軌道保持する方式が、地球観測衛星の今後の一つの流れと考

えられる。この方式で保持できる高度の下限は、180km 程度である。ここでは、高度 180km の超低高度

軌道について記す。超低高度軌道に特有な摂動は、極めて大きな大気抵抗である。高度 600kmに比べて、

大気密度は数千倍となる。この大気抵抗は、軌道長半径(高度)を大きく減少させるだけでなく、離心率や

傾斜角にも大きな影響を与える。 

 

5.5.1 大きな大気抵抗の離心率への影響(新凍結軌道の発見)27,28) 

 超低高度軌道において離心率が存在すると、大気抵抗により、遠地点高度の低下率が近地点のそれを上

回るため、離心率はゼロ(円軌道)に向かう。この大気抵抗による離心率ベクトルの運動は、図 5.4.3-1の J2, 

図 5.4.3-2 TRMM軌道の 1周内高度変化 
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J3項による回転運動と釣り合い、図 5.5.1-1 に示す正の

安定性を持つ点に収束する。この安定点 B を新凍結離

心率ベクトルと名付け、この軌道を新凍結軌道と名付け

た。 

 平均高度が適切に保持されれば、大きな大気抵抗は

離心率ベクトルにとっては問題とはならない。大気抵

抗が小さい時は、点 Bは図 5.5.1-1の青線領域の点 Aに

近づき、大気抵抗が大きくなると、点 Bは原点 Oに近

づく。この変化は自動的に生じる。 

 

5.5.2 大きな大気抵抗の傾斜角への影響 

 通常、大気抵抗の計算においては、大気は地球自転

角速度と同じ角速度を持っていると仮定している。し

かし、この事は必ずしも明確ではない。特に、高度 180～200kmの超低高度領域においては、観測が殆ど

ない。ここでは、大気も地球と同じ角速度で運動していると仮定する。 

 赤道上空においては、大気は慣性系に対して約 480m/s の速度を持っている。衛星は、赤道通過時にこ

の大きさの横風を受ける。この横風のために軌道傾斜角が減少する。高度 180km程度では、年間 0.5度程

度減少する。衛星質量 500kg、断面積×抵抗係数 CDS が 2m2、太陽活動極大期の場合である。(5.4.1-2)式

の太陽潮汐力による傾斜角の減少(降交点地方時10時30分の軌道では、‐0.029度/年)の約17倍と大きい。

この傾斜角変化を打ち消すためには、衛星に緯度引数に応じたヨーステアリングを施す必要がある。然し

ながら、このヨーステアリングは、光学観測機器や SAR が要求するヨーステアリングとほぼ同じもので

あり、新たなコスト増無く横風に対応できる 29)。 

 

5.6 高高度略円極軌道 
 2003 年から国立天文台が主導する赤外線位

置天文観測衛星(JASMINE: Japan Astrometry 

Satellite Mission for INfrared Exploration)の検

討に参加した。ESA の GAIA が可視波長域で

10μas(arc sec)の精度の観測をするのに対し、

近赤外域で同程度の精度の観測を狙うミッショ

ンである。ミッション軌道は、GAIA と同じ高精度

の天文観測に適した太陽‐地球系 L2 点を想定

していた。しかし、低コストで実現するための 1手

段として、L2 点よりも地球に近い軌道での観測

も検討した。その候補の一つが、高高度略円極

軌道(HCPO: High-altitude Circular Polar Orbit)

であった。図 5.6-1 に HCPO の模式図を示す。

O e cosω 

e sinω 

図 5.5.1-1 新凍結離心率ベクトルの存在可能域 
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太陽 
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図 5.6-1 HCPOからの観測 
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軌道面は黄道面に垂直にする。 

 JASMINEは温度安定要求が厳しい宇宙機であり、蝕を嫌う。L2点周りのリサジュ軌道では 6年間蝕なしを実現

できるが、もっと地球に近い軌道で蝕無しを実現する軌道の一つが HCPO である。図 5.6-2 において地球が角θ

の範囲に存在する期間を T1、1周の内で図 5.6-3のφの領域外に存在する期間を T2 とすると、 

 T1 < T2 

であれば、蝕を避ける事ができる。更に、半年が HCPO 軌道周期の半整数倍(26.5 等)に近ければ、春と秋のどち

らでも蝕を避ける事ができる。地心半径を約 14万 km以上とすれば、蝕を避けられる結果を得たので、半径 15万

～20万 kmの HCPOを候補とした 30)。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 上記の蝕なしを実現するには、月・太陽潮汐力による軌道面変化が小さい必要がある。潮汐力による永年項は、

Ωとωにのみ存在し、次式で近似できる 31)。 

 d
dt

C e

e
it

1 3 2

1

2

2

/ cos    i:黄道面に対する傾斜角  (5.6-1) 

 
2

sin2
1

2
2

2
5

2

ei
e

C
dt
d t       (5.6-2) 

  
n

n
mm

mC S

SE

S
t 4

3 2

 (潮汐力による摂動の特性角速度) 

  nS: 摂動天体の平均運動 mS：摂動天体の質量 mE: 地球の質量 

 黄道面に対する傾斜角を 90度にすれば、(5.6-1)式より、Ωは一定になる事が分かる。 

 15万～20万 kmの HCPOを JASMINEに利用するには、離心率の長期変化も気になるので、離心率ベクトルの

潮汐力による長期変化を先ず解析的に検討した。図 5.6-4 に離心率ベクトルの変動の傾向を示す。この変化は、

次式のように指数関数で近似できる 32)。 

 t
n

n
mm

m S

SE

S
2

8
27exp        (5.6-3) 

 数値積分による検討結果を図 5.6-5(離心率の長期変化)、図 5.6-6(軌道面の長期変化)に示す 32)。0.1程度まで

の離心率は許容できるとすれば、6年程度は制御は不要である。軌道面の変化も問題ない。 

図 5.6-2 蝕に入る可能性のある地球位置 
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図 5.6-3 蝕に入る JASMINE位置 
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5.7 太陽‐地球系 L2点周り軌道 3) 
 太陽‐地球系L2点は、天文観測に邪魔になる太

陽と地球が常に同じ方向に見えるため、天文観測

ミッションに適した位置である。投入できるペイロー

ド質量は、静止軌道より幾分大きいという利点もあ

る。但し、L2 点周り軌道は原理的に不安定なため、

数ヶ月毎に軌道保持制御が必要である。 

 図 5.7-1に黄道面に投影した L1, L2点周り軌道

の模式図を示す。これらの点周りの軌道には、ハ

 

図 5.6-4 潮汐力による離心率ベクトルの 
     長期変化の近似解 
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図 5.6-6 傾斜角とΩの長期変化 
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図 5.7-1 L1, L2点周り軌道(黄道面への投影図) 
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ロー軌道とリサジュ軌道の 2 種類がある。黄道面への投影図では両者はサイズが異なるだけであるが(ハロー軌道

の方が大きい)、黄道面に垂直な面への投影図で見ると、図 5.7-2のように明確に区別できる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

5.7.1 L2点周り軌道の基本関係式 33) 

 円制限三体問題の近似から得られる L1、L2 点周り軌道の運動方程式を以下に記す。座標系は図 5.7.1-1 を参

照。 
 %% %x y B xL2 2 1 0         

 %% %y x B yL2 1 0        (5.7.1-1) 

 %%z B zL 0          

  ここで、 B
p pL

L L

1

1
3 3    (複号の上は L1点、下は L2点の場合)  

上式の pLは、L1 点か L2 点かによって、図 5.7.1-1 に

示した pL1または pL2の値を取る。z成分は x, y成分と

は独立に単振動するだけである。x, y成分の一般解は、

次式の様に求められ、初期値を巧く選べば第2項以下

の exponential項をゼロにする事ができる。しかし、僅か

な誤差があると exponential 項が生じて発散するため、

L1, L2点は不安定である。 

 

 
2

4
2

3
21

2
1

11
sin

cos

y

t

y

t

Py

P

C
e

C
e

tC
t

y
x

NN     (5.7.1-2) 

α1～α4は積分定数、λp、λNは、(5.7.1-1)式の特性方程式の根である。Cy1, Cy2 は特性方程式の根で決まる係

数であり、x方向と y方向のサイズ比である。λp≒2、Cy1≒3.2なので、L1, L2点近傍の周期運動は、y方向サイズ

が x方向の約 3.2倍で周期が約半年(太陽－地球系の場合)の右回りの運動である。 
 LB とλpの大きさが僅かに異なるため、線型近似が適用できるサイズの小さい軌道は完全な周期軌道ではなく、

リサジュ軌道となる。サイズを大きくすると、z方向の周期と xy面内の周期を一致させる事ができ、完全な周期軌道

を実現できる。これをハロー軌道と言う。ハロー軌道の y方向のサイズは L1 点で約 65.4 万 km 以上、L2 点で約
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図 5.7-2 L1, L2点周り軌道(黄道面に垂直な面への投影図) 
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図 5.7.1-1 L1, L2点近傍の回転座標系 
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67.6万 km以上の必要があり、(5.7.1-2)式の線型解では表現できない。 

 L1、L2点のハロー軌道における y方向サイズ Ayと z方向サイズ Azの関係は、次式で近似できる。 

 4281)km(137.1)km( 2万万 zy AA  (L1点)     (5.7.1-3) 

 4573km)(364.1km)( 2万万 zy AA  (L2点)     (5.7.1-4) 

(5.7.1-2)式の線型解より、ハロー軌道/リサジュ軌道の発散時定数(ずれが e倍になる時間)τは、 

 
N

1          (5.7.1-5) 

と表わされる。λNは次式で求められる。 

 189
2
1

2 LL
L

N BBB       (5.7.1-6) 

地球の無次元質量μ＝3.040423375×10-6、pL1＝0.010010977203、pL2＝0.01007824041 を使うと、L1, L2 点軌道

の発散時定数は、以下の値となる。 

 
)(L2     400.23
)(L1     953.22

点軌道　日

点軌道日　
       (5.7.1-7) 

 次に、リサジュ軌道の yz面内運動の周期 Tyzを線型解から求めておく。xy面内運動の角速度はλpであり、z方
向運動の角速度は LB なので、 

 
Lp

yz B
T 2         (5.7.1-8) 

となる。λPは次式で求められる。 

 89
2
1

2
1 LL

L
P BBB       (5.7.1-9) 

よって、L1, L2点でのリサジュ軌道の yz面内運動の周期 Tyzは、以下の値となる。 

 
)(L2     3.9011
)(L1     4.0361

点軌道　年

点軌道年　
yzT        (5.7.1-10) 

Tyzが約 14年である事から、その 1/2に近い約 6年間蝕なしの軌道を設定できる。 

 

5.7.2 L2点周りの基準軌道の設計 34,35) 

 L1, L2点軌道は、発散時定数が約 23日の不安定軌道であるため、数ヶ月間隔の軌道保持制御が必須である。

その保持制御量を小さくするには、高精度の太陽系モデルに対して、前以て ΔV ゼロの基準軌道を設計しておき、

打上げ後は基準軌道に沿うように保持制御を行なうのが良い。この方法は、1995年打上げの SOHOから適用され

ている。 

 欧米では、基準軌道を設計する際に、高次の解析解を初期軌道として使っている。一方、円制限三体問題の線

型解のみから得られるラフな初期軌道を使って、高精度の基準軌道を設計する事も可能である。以下に、この線

型解のみから基準軌道を設計する方法の概要を述べる。ハロー軌道とリサジュ軌道では、解法に小さい違いはあ

るが、概ね同じ手法と言える。 
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線型解のみからの基準軌道の設計法 

(1)線型解からラフな初期軌道を作成する。 

 図 5.7.2-1 に示す様に、xz 面で分割された半周軌道

(期間約 90 日)を、ミッション期間だけ、線型解を基にし

て減速ニュートン法で作成する。得られる初期軌道の

位置･速度は、xz 面において、一般に不連続である。図 5.7.2-2 に、ハロー軌道の初期軌道の例を示す。摂動とし

て、地球公転軌道の離心率と月潮汐力を考慮している。xz 面において、位置に約 10 万 km の gap、速度に約

100m/sの gapが存在する。 

 

(2)SQP法により位置･速度 gapが微小の trajectoryを作成する。 

 各半周軌道を規定するパラメータを制御変数とし、xz

面通過時の位置･速度 gap がゼロという等号制約を課し、

各周回の軌道の変動を最小にする、という定式化の非

線 形 計 画 問 題 を SQP 法 (Sequential Quadratic 

Programming 法)で解く。通常のレンジ・ドップラー計測

の場合、L1, L2 点軌道の現時点の軌道決定誤差は、

位置で約 1km、速度で約 1mm/sである。SQP法で得ら

れる trajectoryの位置･速度 gap が、この軌道決定誤差

に比べて十分小さければ、基準軌道として良い。現在

までの検討では、軌道決定誤差より 2 桁～5 桁小さい

gapの解が得られている。5桁小さい gapは数値積分誤

差と同じオーダーである。図 5.7.2-3 に、図 5.7.2-2の初

期軌道を入力して、SQP法で得た trajectoryを示す。最

後の数ヶ月の軌跡がずれているが、ミッション期間よりも
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1年程度余分に基準軌道を作っておけば問題ない。 

 

(3) (2)の位置･速度 gapが不十分な時、最小二乗最小ノルム解法により位置･速度 gapを小さくする。 

 (2)で得た trajectoryの位置･速度 gapがまだ不十分であれば、その trajectoryを初期値として使う最小二乗最小

ノルム解法を適用する事で、gap を更に数桁小さくする事は容易である。(2)で得られた trajectoryは基準軌道にか

なり近いものであり、SQP 法における目的関数(各周回の軌道の変動を最小にする)は無視して、等号制約だけを

満たす解を求めれば良い。制御変数の自由度が等号制約の数より多いため、制御変数の修正量を最小にすると

いう目的関数を設定する。この解が、最小二乗最小ノルム解である。 

 

5.8 太陽‐地球系 L4,L5点周り軌道 36, 37) 
 L4, L5点は安定なラグランジュ点であり、適切に初期軌道の設定が行なわれれば、基本的に軌道保持制御は不

要である。これらの点を利用するミッションとして、太陽－地球系 L5 点を利用する太陽定点観測ミッション等が提

案されているが、現時点で確定しているミッションは無い。 

 

5.8.1 1AU軌道の運動 38) 

 L4, L5点軌道は、太陽－地球系の場合、日心距離が地球と同じ 1AUの略円軌道である。地球からは±60度離

れている。ここでは、±60度に限定せず、黄道面内の 1AU軌道全体の運動を最初に述べる。1AU軌道の任意の

点に地球に対して相対静止した初期状態からの運動を検討する。初期時刻における地球からの離角θを図

5.8.1-1のように定義する。すると、10年間の宇宙機の移動量は、図 5.8.1-2のようになる。移動量が異なる原因は、

地球潮汐力である。図 5.8.1-2の移動量ΔLは、円制限三体問題近似において次式で表わされる。 

 km)(  
cos12
11sin266)10(

2
3 万年間L     (5.8.1-1) 

 

 

 

5.8.2 L4,L5点周り軌道に対する地球軌道の離心率の影響 

 地球軌道に離心率があると、太陽(第一天体)と地球(第二天体)の距離 rは変化する。このような問題は楕円制限

 

図 5.8.1-2 1AU軌道の 10年間の移動量 

 

太陽  地球  

宇宙機  

θ  

図 5.8.1-1 地球からの離角θの定義  
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三体問題と呼ばれる。位置座標を r で割った回転座標

系(pulsating coordinates、角速度も一定ではない)で検

討する事により、第三天体の平衡点(L1～L5 点)は、円

制限三体問題と同じになる事が示される。つまり、

pulsating coordinatesにおいて、L4, L5点は、第一天体

及び第二天体と共に、正三角形を成す。 

 しかし、平衡点近傍の運動は、closed formの解は知ら

れておらず、数値的に求める事となる。L4, L5点近傍の

周期軌道には、周期が約 1 年の短周期運動と、周期が

約 222 年の長周期運動がある。短周期運動では、離心

率がゼロの場合の初期速度を使うと、離心率の影響で

図5.8.2-1のように周期軌道がずれる。初期速度を1%以

下(地球軌道の離心率の半分程度、具体的には 2.5m/s

程度)の微調整を行なえば、この離心率の影響を消す事

ができる。長周期運動の場合、初期速度の微調整を行なっても時間が経つと離心率の影響が現れるが、10 年程

度の期間では、その影響は微小である。 

 

5.8.3 月の影響 

 無視できる。 

 

5.8.4 惑星(木星と金星)の影響 

 地球軌道の離心率を考慮した場合は、解析的に L4, L5 点を定義できた。木星や金星が存在する場合も、その

定義を採用し、時々刻々の太陽と地球の位置と共に正三角形を構成する点を L4, L5点の定義とする。これらの惑

星の影響は、L4, L5 点付近の宇宙機に直接影響する直接項と、惑星の影響を受けた地球の運動が宇宙機に影

響する間接項とに分ける事ができる。地球と惑星の黄経差が色々な値となる月日から、惑星が存在しない時に L4

-0.6 -0.55 -0.5 -0.45 -0.4
0.8

0.85

0.9

0.95

1

ξ’

η

図 5.8.2-1 10年間の短周期運動 
      (離心率＝0.0167) 

L4点 

ξ’ 

η 

地球 太陽 

1 

図 5.8.4-1 木星による L4点宇宙機の位置ずれ 

0 90 180 270 360-0.01

-0.005

0

0.005

0.01

初期時刻における地球と木星の黄経差  (deg)

約
35
年
間
の
ず
れ

 (A
U

)

0 90 180 270 360-0.004

-0.002

0

0.002

0.004

初期時刻における地球と金星の黄経差  (deg)

約
35
年
間
の
ず
れ

 (A
U

)

図 5.8.4-2 金星による L4点宇宙機の位置ずれ 

This document is provided by JAXA.



 33

点に静止する初期条件を使い、数十年間の宇宙機の軌道計算を行なった。木星だけが存在する場合の約 35 年

間の位置のずれを図 5.8.4-1 に、金星だけが存在する場合の約 35年間の位置のずれを図 5.8.4-2 に示す。横軸

は、初期時刻における地球と木星又は金星の黄経差である。 

 この位置ずれは、以下に記すメカニズムによって生じている。惑星の潮汐力により、地球及び宇宙機の軌道長半

径に短周期変動が発生する。地球と宇宙機の黄経が 60度異なるため、両者の短周期変動は一致しない。惑星が

存在しない場合に宇宙機が L4 点に静止する初期条件を使って惑星の存在を考慮すると、両者の短周期変動の

差が平均軌道長半径の差になり、そのため時間に比例した位置ずれが発生する。このメカニズムに従った解析的

な検討から図 5.8.1-4、図 5.8.1-5を再現する事ができる。惑星潮汐力による宇宙機の軌道長半径の短周期変動は

直接項であり、惑星潮汐力による地球の軌道長半径の短周期変動は間接項である。両者は同じオーダーであり、

間接項と直接項が同程度に影響している事が判る。そして、初期時刻において、惑星の位置を考慮して求めた小

さな速度修正(1m/s以下)を施せば、その後の運動から惑星の影響を殆ど消す事ができる。 

 木星と金星は、地球及び宇宙機の軌道長半径に対してほぼ同じ大きさの短周期変動(約 1500kmの振幅)を生じ

させるが、地球に相対的な L4点軌道への影響は木星が 2倍近く大きい。それは、金星が内惑星であるのに対し、

木星は外惑星である事が起因している。 

 

5.8.5 太陽輻射圧の影響 

 太陽－地球系 L4, L5 点近傍軌道に及ぼす太陽輻射圧の影響

を述べる。太陽輻射圧は太陽重力と逆向きの力を及ぼす。そのた

め、平衡点である L4, L5 点は、太陽及び地球と正三角形を構成

する位置からずれる。輻射圧は重力と同様に日心距離の逆 2 乗

則に従うため、その存在は宇宙機に対しては太陽重力を減じる事

と等価である。二体問題の関係式と力の釣り合い式を用いる事に

より、輻射圧が存在すると、地球との距離は 1AU のままで太陽に

接近した点が平衡点(新 L4, 新 L5 点)となる事を示す事ができる

(図 5.8.5-1 参照)。つまり、正三角形点から二等辺三角形点に変

わる訳である。宇宙機の質量を有効断面積で

割った質量/断面積比 B に対して、L4、L5 点

のシフト量等がどのようになるかを図 5.8.5-2に

示す。Bを 4桁程度の範囲で変えて、シフト量

Δr (1万 km単位)と太陽から見た方位角の変

化量θ－60(度)を示した。方位角θの定義は

図 5.8.5-1を参照。 

 現在の宇宙機の B 値は数十 kg/m2であり、

図 5.8.5-2 の右端がそれに相当。その場合の

シフト量は 1000km程度である。太陽電池パド

ルの各辺が10倍になりB値が1/100になると、

シフト量は 10万 kmのオーダーになる。 

0.001 0.01 0.1 1 10

0.1

1

10

100

1000

0.0001

0.001

0.01

0.1

1

10

Mass Cross-Section ratio ( kg /m 2 )

Δ
r (

10
00

0k
m

)

θ
－

60
 (d

eg
)

図 5.8.5-2 太陽輻射圧による L4, L5点のシフト 

 
図 5.8.5-1 シフト量と方位角変化 

θ 
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輻射圧の下での L4点 
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5.9 作用圏境界軌道 39,40) 
 輿石 肇氏と松島弘一氏が中心となって

始められた「フォボス探査研究会」に 1992

年7月から参加させて戴き、軌道設計を担

当した。フォボスは火星の第一衛星であり、

火星重力に捕らえられた小惑星ではない

かとも言われている半径約 10km の小天

体である。フォボスの軌道面は火星の赤

道面に極めて近い。この研究会の目的は、

この小天体の周りを回る宇宙機を実現し

て、フォボス全球を高精度(分解能 1m 程

度)に観測する事であった。 

 フォボスは 1970年代のマリナー9号やバ

イキング・オービターによりフライバイ軌道から観測され、分解能

100m程度の地図が作成されていた。1980年代末に旧ソ連がフォ

ボス・ミッションを実行したが、失敗に終わっている。 

 分解能 1m 程度となると、宇宙機軌道のフォボスとの距離はおよ

そ数十kmとなる。火星-フォボス系におけるフォボスの作用圏半径

を評価すると、約 7.8km となり、フォボスの外側は全て作用圏の外

になる。 

 フォボス軌道面と同じ軌道面から観測する場合の軌道を図 5.9-1

に示す。このような軌道を「擬周回軌道(Pseudo Orbit)」と名付け

た。フォボスの高緯度地域も観測するには宇宙機軌道に傾斜角 iを持たせる必要がある。その場合の擬周回軌道

を図 5.9-2に示す。傾斜角ゼロの擬周回軌道は安定であるが、およそ i > eになると不安定になりフォボス近傍から

逸脱してしまう。この不安定性は解明されていなかった。 

 

5.9.1 Mathieu方程式への帰着と共鳴安定化 
 本節では、擬周回軌道の運動がMathieu方程式 41)で近似できる事を述べる。 

 擬周回軌道上の宇宙機の運動は、外力がない場合のHillの方程式の解に、第二天体(フォボス)から受ける重力

によるηC を付加した次式で近似できる。図 5.9-2 の座標系を使用する。ηC は擬周回軌道の中心のη座標であ

る。 

 
MB
MA

MA

C

sin
sin2

cos
  aeA 、 aiB     (5.9.1-1) 

擬周回軌道は面外運動により、第二天体の前後を通過する時の第二天体との距離が変化して、第二天体から見

た楕円形の擬周回軌道にη軸方向の振動が生じる。この振動が安定性の議論において最も重要であるため、本

節ではこのη軸方向の運動に着目する。上式の軌道に宇宙機が存在する時の第二天体重力による加速度のη

 

第二天体 

宇宙機 

離心率 
ベクトル 

第一天体 

図 5.9-1 擬周回軌道 

(a) 慣性系 (b) 回転系 

第一天体 

ae

ae2

 

 

 

図 5.9-2 傾斜角を持った擬周回軌道 

 

 

第一天体 
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ae2

第二天体 

M=0 

ω=0の場合 
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成分 bηは以下の式で与えられる。 

 
2

3222

2Gmb   m2：第二天体の質量   (5.9.1-2) 

ηCの 2次以上を無視し、bηの 1周平均b を考える。 

 
2 

0 2
32222

2

sinsin4sin4cos

sin2
2 MMMM

dMM
A

Gmb  
A
C 、

2

A
B  (5.9.1-3) 

(5.9.1-3)式右辺の被積分関数をε＝0、γ＝0 (傾斜角＝0) の回りで展開し、εの 1次項とεγの項だけを取り出

すと、次式を得る。 

 2
213

2 sin
2

III
A

Gmb C       (5.9.1-4) 

ここで、Iε、Iεγ1、Iεγ2は、次式で定義した定積分である。 

 630.0
sin4cos

cossin82 

0 2
522

22

≒dM
MM

MMI  951.0
sin4cos

cossin
2
3sin24

2 

0 2
722

224

1 ≒dM
MM

MMM
I  

 757.0
sin4cos

2coscos
2
3sin24

2 

0 2
722

22

2 ≒dM
MM

MMM
I  

 次に、擬周回軌道の 1 周平均の運動を考える。それは、第二天体からηC / aだけ平均近点離角がずれた略円
軌道上の仮想質点の運動と近似できる。この仮想質点は、第一天体からの重力の他に(5.9.1-4)式のb という加速

度を常時受ける。Vis-viva の式などを用いると、この仮想質点の軌道の平均運動の変化率は以下の様に近似でき

る。 

 b
adt

dV
aadt

dn C 33%%
       (5.9.1-5) 

上式より、以下のε(=ηC /A)の運動方程式を得る。 

 0 sin
2
3 2

213
2 III

A
Gm%%       (5.9.1-6) 

ωは第二天体重力のために、ほぼ一定の負の変化率を持つので、独立変数を t からωに変え、更にλと h2を以

下のように定義すると、 

 2123
2

2
1

2
3 III

A
Gm
%

 (5.9.1-7) 

 223
22  

8
3 I

A
Gmh
%

  (5.9.1-8) 

(5.9.1-6)式は、以下のMathieu方程式 41)になる。 

 0 2cos2 2
2

2

h
d
d   (5.9.1-9) 

 Mathieu方程式は、h2＝0の場合は単振動の方程式になり、

これは、(5.9.1-8)式より、γ＝0、つまり、傾斜角ゼロの場合

である。傾斜角が大きくなると、h2 が大きくなり、ω＝0,πで、

復元力 2cos2 2h が最小となる。説明を省略したが、ω

＝0、πでは、面内の擾乱も最大となっている。λ＝2h2 とな

るまで傾斜角が大きくなると、ω＝0,πで復元力がゼロとなる。
 

図 5.9.1-1 Mathieu方程式の安定領域(文献(41)) 

This document is provided by JAXA.



 36

これが擬周回軌道の平均的な安定限界である。この時、(5.9.1-7)、(5.9.1-8)式より、i/e≒1.0 となる。つまり、i/e≒1

が平均的な安定限界である事が分かる。 

 Mathieu 方程式の安定領域は一般にλと h2の平面で表現され、図 5.9.1-1 に示すように特徴ある複数の髭状領

域から成っている。h2 の大きい髭状領域は、ωの変動と擬周回軌道のη軸方向の変動とが共鳴関係にある境界

で挟まれている。この髭状の安定領域を採用する事で、傾斜角の大きい安定な擬周回軌道を実現できる。この事

を「共鳴安定化」と呼んでいる。 
 

5.9.2 火星-フォボス系による擬周回軌道の共鳴安定化の実証 
 図 5.9.2-1に円制限三体問題におけ

るフォボス擬周回軌道の安定領域を

(e0、i0)平面にて示す。青○が安定点、

赤×が不安定点である。e0、i0 は、初

期時刻における接触要素である。髭

状の共鳴安定領域が存在している事

が分かる。 

 (5.9.1-7)式と(5.9.1-8)式を使うと、(e0、

i0)平面での安定領域を(λ、h2)平面

に変換できる。上記 2 式をそのまま用

いた変換は精度が不十分であり、図

5.9.2-1の髭状領域が図5.9.1-1のどの

髭状領域に対応するか判断できない。そこで、不安

定軌道の 1 周平均のηCの変動周期とωの周期の

関係を検討する事により、その不安定軌道の近くの

髭状安定領域がλ軸のどこを通過するかが明らか

になる事を利用する。この考察結果を使って変換し

た安定領域を図 5.9.2-2 に示す。Mathieu 方程式の

安定領域も重ねて表示した。擬周回軌道にも、

Mathieu 方程式と同じ共鳴安定領域が存在する事

が分かる。 

 

5.10 小惑星周回軌道 42,43) 
 1990 年代になると、惑星だけでなく小惑星も宇宙

機による探査の対象となり始めた。そこで特定の小

惑星ではなく、軌道半径が 1.5AU～3AU でサイズ

（半径）が 100km 以下の小惑星全体を対象として、

それらの周回観測軌道を検討した。 

 小惑星周回軌道は、小惑星のサイズ・質量が惑星に比べて桁違いに小さいため、惑星の周回軌道に比べて摂

 
図 5.9.2-1 円制限三体問題におけるフォボス擬周回軌道の安定領域 
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図 5.9.2-2 フォボス擬周回軌道の安定領域と 
     Mathieu方程式の安定領域 
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動の影響が大きく異なる。小惑星周りの軌道にお

いては、太陽輻射圧、歪な形状の影響の二つが重

要である。太陽潮汐力は、上記 2 つの摂動に比べ

て小さい。輻射圧の影響が大きいのは、小惑星の

重力が非常に小さいためである。また、一般に小

惑星は非常に歪な形状をしており、その影響も大

きい。 

 小惑星半径の数倍～数十倍の軌道では、輻射

圧が主要な摂動となり、その領域では凍結軌道と

いう特殊な軌道が可能である。ここでの凍結軌

道は、輻射圧の摂動を受けても軌道要素が変

化しない軌道であり、宇宙機の探査軌道として

望ましい性質を持っている。凍結軌道には、図

5.10-1 に示す 2 つの種類がある。公転面内凍

結軌道と solar plane-of-sky 凍結軌道である。

solar plane-of-sky凍結軌道は、その軌道面の

法線ベクトルが太陽方向又は反太陽方向に一

致する軌道である。実は、静止軌道の離心率

ベクトルが 1年で 1回転する(図 5.1-4参照)の

は、この公転面内凍結軌道と同じ原理である。 

 各摂動源の大きさを比較し、凍結軌道の可

能な領域を検討した。 

 図 5.10-2 に公転面内凍結軌道の可能領域を示した。小惑星の軌道半径＝2AU、宇宙機の質量/断面積比＝

60kg/m2の場合である。ハッチ領域辺りが凍結軌道になる所である。図 5.10-2の説明を以下に記す。 

(1)公転面内凍結軌道は、半径が数十 kmの小惑星に適用可能である。 

(2)公転面内凍結軌道は高度が 350km~1000km と高く、高分解能の観測には不向きである。 

(3)図 5.10-2の①の輻射圧の平均化方程式の妥当な範囲は、この線以上に高度が高くなると、輻射圧の影響で

宇宙機軌道全体が風下側に流されるようになり、ここの解析で使用した近似が使えなくなる恐れがある事を考

慮したもの。しかし、接触軌道の数値シミュレーションにより、①の線はもっと上で良い事が分かっている。 

(4)3 つの離心率(e)の値の曲線は、その点で凍結軌道が実現される時の離心率を示す。大きな離心率は、全球

観測に適さないので、0.3までの離心率とした。 

(5)⑦Ct/Cp=0.1は、太陽潮汐力の影響が輻射圧の影響の 1/10であるラインを示す。 

(6)⑨Cp/Cs=10は、輻射圧の影響が、小惑星の扁平の影響の 10倍であるラインを示す。 

 図 5.10-3 では、条件①と⑦に共通領域がないが、上記のように①のラインはもっと上で良いので、solar 

plane-of-sky凍結軌道は、半径が数 km程度より小さい小惑星に適用可能である。高度が低いため、1m以下の分

解能の観測が期待できる。 

 半径が 10km 程度よりも大きい小惑星に対して、極軌道を検討した。極軌道は小惑星の扁平の影響を受けず、

小惑星 

公転面内 
凍結軌道 

solar plane-of-sky 
凍結軌道 

図 5.10-1 輻射圧が卓越時の 2つの凍結軌道 

図 5.10-2 公転面内凍結軌道の可能な領域 

① 

② 

③ 

④ 
⑦ 

⑨ 
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離心率をゼロ付近に保持する事だけを考えれ

ば良い。輻射圧が離心率を増大させるからで

ある。離心率の保持に要する ΔVは、微小であ

る事が分かった。 

 以上の検討をまとめると、 

(1)半径数 km 以下の小惑星では、solar 

plane-of-sky 凍結軌道を第一に検討す

る。 

(2)半径 10km以上の小惑星では、極軌道を

検討する。 

(3)半径数 km～10km の小惑星では、自転

運動が安定軸回りのシンプルなものであ

れば、極軌道が妥当であるが、そうでな

い場合は、別途、検討が必要。 

となる。 

 

5.11 木星 swingby利用の太陽極軌道 
 ユリシーズ(Ulysses)というESA/NASA共同ミッションの宇宙機(質量 370kg)が太陽極軌道を約17年間飛行した。

1990年に打ち上げられ、2009年 6月 30日に停波された。2008年春頃から原子力電池の発電力低下により運用

継続が危ぶまれていた。飛行した太陽極軌道は、遠日点半径が約 5AU(木星軌道半径)、近日点半径が約 1.4AU、

傾斜角は約 80度であった。このミッションは、太陽の周りの空間を色々な緯度から観測するのが主目的であった。 

 日本においても 2000年頃から、黄道面から大きく離れた空間からの太陽磁場、黄道光、宇宙背景放射などの観

測への期待が高まってきた。これを実現する軌道の一つとして、上記のユリシーズ型太陽極軌道が考えられ、この

軌道への投入法として、以下の方法を検討した。 

(1)H2Aに 2段式上段モータを付けて直接木星に向かい、木星 swingbyで投入。 

(2)H2A+固体モータで中間軌道に入れ、地球 swingbyを経て木星に向かう。 

(3)電気推進系による EΔV-EGA*)を経て木星に向かう。 

*) Electric ΔV-Earth Gravity Assist, JAXA 川口淳一郎教授の考案による 

 (1)では 317kgの宇宙機を 1年 3 ヶ月で木星まで届ける事ができ、(2)では 448kgの宇宙機を 4年 4 ヶ月で届け

る事ができた。(3)は 1095kgの宇宙機を約 3年で木星まで届ける事ができた。以下の各節で(1)～(3)を説明する。 

 

5.11.1 2段式上段モータで直接木星に向かう場合 44) 
(1)出発時 V∞の最小値の検討 

 2013～2020 年の範囲での打上げに対し、地球出発時に必要な無限遠速度 V∞の最小値を検討した。始めに、

各惑星が全て黄道面内の円軌道を運動していると近似したモデルで、ホーマン軌道遷移の場合の 2013～2020

年の間の地球から木星への打上げ機会を検討した。その結果を、表 5.11.1-1に示す。最初の打上げ日の 2013年

9月 14日を含む 100日間を打上げ候補とした場合の地球出発時 V∞の等高線を図 5.11.1-1 に示す。この図は、

図 5.10-3 Solar plane-of-sky凍結軌道の可能な領域 

① 

⑦ 
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MAnE(Mission Analysis Environment for 

Heliocentric High-Thrust Missions)という市販ソ

フトを用いた。 

 図中の勾配の小さい右肩上がりの複数の直

線は、木星までの飛行日数一定のラインであり、

右端に飛行日数を記している。遷移軌道には、

目標惑星までの遷移角が 180 度以下の Type

Ⅰ軌道と、180 度以上の TypeⅡ軌道とがある。

太陽極軌道を目指すには、木

星到着時に大きな相対速度が

必要であり、地球出発時の無限

遠速度 V∞は 11km/s 程度が必

要になる。ユリシーズは、1990

年 10 月 6 日に V∞＝11.4km/s

で地球を出発している。図

5.11.1-1 より、V∞＝11km/sの曲

線付近の打上げが必要となり、

短期間に太陽極軌道を実現す

るためには、TypeⅠの出発時V

∞最小解である点 Aから下に描

いた直線付近が望ましい。 

 点 A の打上げ日付近に出発

し、木星 swingby後に近日点半

径＝1.8AU で黄道傾斜角＝90

度の太陽極軌道に入る計画

をMAnEを用いて作成した。

MAnE は Patched Conics 

Method のソフトである。必要

な出発時V∞は 11.95km/sで

ある。表 5.11.1-1の全ての機

会に対する太陽極軌道への

出発時V∞を図 5.11.1-2に示

す。最も出発時 V∞の小さい

2018年 1月打上げの場合の

軌道図を図 5.11.1-3 に示す。

出発時 V∞は 11.5km/s であ

る。 

表 5.11.1-1 木星への概略打上げ機会 

地球出発日(t0)    t0の地球黄経(deg)      木星到着日 
 2013- 9-14       353.30              2016- 6- 7 

 2014-10-18        26.46              2017- 7-11 

 2015-11-20        59.62              2018- 8-14 

 2016-12-23        92.78              2019- 9-17 

 2018- 1-26       125.94              2020-10-20 

 2019- 3- 1       159.10              2021-11-23 

 2020- 4- 3       192.26              2022-12-26 

 図 5.11.1-1 2013年の 8月～11月の打上げ窓 
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(2)V∞実現のための 2段式上段モータの質量配分 

 出発時V∞とパーキング軌道での増速量ΔVTの関係

は、次式で表わされる。 

 CCT VVVV 22 2  (5.11.1-1) 

   
P

E
C r

V  

   μE: 地球重力定数 (3.986×1014 m3/s2) 

   rP: パーキング軌道の半径 

この式より、V∞＝11.5 km/sの場合、パーキング軌道の

高度を 300km とすると、ΔVT＝8136.9 m/s となる。この

大きな増速を短時間に行なうには、固体モータを使う

のが妥当であり、2 段式以上が必要となる。ユリシーズ

では、固体推進系の IUS(2段式)と PAM-Sを使って

加速しており、実質的に 3 段式になっている。ここで

は、2 段式上段モータを仮定し、先ず第 1 段と第 2

段の最適な質量配分を検討する。 

 第 1段と第 2段の 2つのロケット方程式を連立させ、

ΔVTを満足する m1と m2の関係を求め、図 5.11.1-4

に黒実線で表示した。m1とm2は、第 1段と第 2段の

全質量である。図 5.11.1-4 では、パーキング軌道へ

のH-ⅡAの投入能力を 10トンと仮定した。各段の性

能は、Thiokol 社 (現在の社名は ATK Launch 

Systems Group)のカタログから選んだ STAR75 と

STAR31 のものを使用した。表 5.11.1-2 に示す。宇

宙機質量を固定した時の m1と m2の関係は、傾き‐1

の直線となり(図 5.11.1-4 に赤破線で表示)、黒実線

と傾き‐1の直線との接点が、以下の最適な各段質量

を与える。 

[最適質量配分の結果] 

第 1段モータ全質量＝8046.9kg 

第 2段モータ全質量＝1579.1kg 

宇宙機質量＝324kg 

 最適解のサイズの固体モータを新規に製作する事はコストの上から考え難いため、STAR75 と STAR31をそのま

ま用いた場合の宇宙機質量を検討した。宇宙機質量のみが可変パラメータとなる。宇宙機質量の変化による V∞
の変化を図 5.11.1-5に示す。傾斜角 90度を実現するには V∞＝11.5km/sが必要であり、図 5.11.1-5より、宇宙機

質量は、316.9kg となる。 
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図 5.11.1-3 2018年 1月打上げの傾斜角 90度の場合 
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図 5.11.1-4 ΔVT一定曲線と宇宙機質量の関係 

最適質量配分 

表 5.11.1-2 固体モータの性能 
モータ名   構造効率  比推力(sec)  全質量(kg) 
STAR75 0.930 288 8068 
STAR31 0.929 293.5 1384 
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5.11.2 固体モータによる中間軌道＋地球 swingby
で木星に向かう場合 

 標記の場合の軌道計画を検討した。この方法は、Δ

V-EGA(ΔV-Earth Gravity Assist)と呼ばれている。基本的

な考え方を図 5.11.2-1 を用いて述べる。この図は文献(45)

に載っているものに加筆したものである。 

 図 5.11.2-1 の横軸はロケット及び宇宙機による速度増分

を表わし、縦軸は遠日点半径を表わす。直接木星に向かう

場合、パーキング軌道でΔVT＝8137m/s の増速が必要で

あった。図5.11.2-1の曲線(1)が、直接目標惑星に向かう場

合のパーキング軌道での増速量と遠日点半径の関係を表

わしている。横軸の 8137m/s に対応する曲線(1)の値より、

遠日点は天王星よりも遠い事が分かる。 

 ΔV-EGA では、図 5.11.2-2 に示したように、

最初に周期が約 2 年～4年の中間軌道に投入

した後、その遠日点付近で比較的小さい減速

制御(deep space maneuver)を行なう。この制御

により、地球近傍に戻った時の地球との相対速

度が大きくなり、地球 swingbyでこの速度差を接

線方向に回転して木星に向かう。deep space 

maneuver による影響は、図 5.11.2-1 では曲線

(2)で表わされている。これは、周期が約 3 年の

中間軌道の場合である。deep space maneuver

だけでは目標に届かないので、地球 swingby時

に推力も発生させる powered swingbyを行なう。

それが破線(3)で表わされている。破線(3)上の

赤丸がこのミッションを実現する点である。横軸

に示した 804m/sが deep space maneuverの増速量、372m/sが powered swingby時の増速量である。 

 MAnEを使って上記の計画を refineすると、以下の計画が得られた。 

 

MAnEによる軌道計画 

 2014 年 12月 22 日に地球を出発し、遠日点半径が約 3.3AUの楕円軌道に入る。遠日点で 610m/s の deep 

space maneuver を行ない、地球出発から 3年余り後に地球と swingbyを行なう。swingby時に同時に約 460m/s

の軌道制御も行なう。出発から 4年 4 ヶ月後に木星に到着し、木星 swingbyを経て太陽極軌道に入る。 

 

 MAnEで得られた軌道図を図 5.11.2-2に掲げる。 
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図 5.11.1-5 出発時 V∞と宇宙機質量の関係 
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 直接木星に飛行する場合に比べて、約 131kg 大きい

448kg をユリシーズ型太陽極軌道に投入できる。地球パ

ーキング軌道からの脱出には、STAR75 規模の固体上

段ロケットが必要である。 

 

5.11.3 電気推進系による EΔV-EGAを経て木星
に向かう場合 46) 

 本節では、川口淳一郎教授による EΔV-EGA 

(Electric Delta V-Earth Gravity Assist) 47)を用いる事で、

太陽極軌道への投入質量がどの程度改善されるかを検

討する。EΔV-EGA は、C3≒0 で地球を脱出した後、

1AU 軌道の近傍で電気推進系を噴射し続け、1～2 年

後に地球に戻った時の相対速度を大きくし、地球

swingby(EGA: Earth Gravity Assist)によって遠くの惑星

などに飛行する方法である。C3≒0の軌道への投入は H-ⅡAの第 2段ステージの再着火で実施し、約 2500kgを

投入することができる。相対速度を大きくするフェーズは、エネルギー蓄積軌道(EGO: Energy Garnering Orbit)と

呼ばれており、太陽から 1AU付近を飛行するため電気推進系に大きな電力を供給できる利点がある。エネルギー

蓄積軌道で蓄える相対速度 V∞が 6～7km/s以上になると、地球 swingby時の速度ベクトル偏向角が小さくなり効

率が下がってしまう。太陽極軌道を実現するために必要な地球出発時 V∞は約 11.5km/s(5．11.1 節の(1)を参照)

であり、地球 swingby時の効率低下を如何に抑えるかが重要となる。その方法として、地球 swingby後もイオンエ

ンジン噴射を続ける方式 48)を採用した。 

 C3=0で地球重力を脱出した時の宇宙機質量を 500kg、電気推進系の日心距離 1AUにおける比推力を 3000秒

とした。日心距離変化による推力と比推力の変化は、共に距離に反比例とした。 

 

(1)解法 

 エネルギー蓄積軌道における加速は、その期間を等分割する 48 個のインパルスで近似する。インパルスとイン

パルスの間は太陽重力のみ考慮した二体問題で伝播する。EGA後は、可能な最大推力で速度ベクトル方向に加

速するとした。そして、以下に示すような非線型計画問題として定式化し、SQP 法で解いた。エネルギー蓄積軌道

は黄道面内の軌道であるので、2次元問題として扱った。 

 

[最適化パラメータの定義] 

 エネルギー蓄積軌道では、以下の量を最適化パラメータとした。 

(a)インパルスを加える各分点の位置ベクトルと、インパルス付加直後の速度ベクトル 

(b)エネルギー蓄積軌道の期間 

 エネルギー蓄積軌道後では、以下の量を最適化パラメータとした。 

(c)EGA後の速度ベクトル 

(d)最大推力での加速期間Δt 

図 5.11.2-2 2014年 12月 22日出発の軌道 
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 最適化パラメータの総数は、194個である。 

 

[目的関数の定義] 

 EGA 後に、更に電気推進系をΔt 間にわたり最大噴射した後の宇宙機質量を最大にするという定義を使用する。

これは、燃料消費量を最小にする事と等価である。 

 

[等号制約の定義] 

 等号制約の定義を以下に示す。 

(1)各分点において位置が連続である。 

(2)エネルギー蓄積軌道の最後の速度ベクトルに地球 swingby を反映した速度ベクトルが、最適化パラメータの

一つである「EGA後の速度ベクトル」に等しい。 

(3)木星軌道に達した時、木星との相対速度の大きさが、極軌道に必要 16073 m/sになる。 

 等号制約の個数は、99 である。EGA 時の高度は 200km とした。16073m/s は、太陽極軌道の近日点半径が

1.8AUの場合に必要な相対速度である。 

 

[不等号制約の定義] 

 不等号制約の定義を以下に示す。 

(1)各分点における速度ベクトル差の大きさが、その期間に発生できる増速量より小さい。 

(2)収束させるために追加した本質的でない条件が数個。 

 不等号制約の個数は、52個である。 

 

 以上の定式化は multiple shooting method と呼ばれているものである。最適化パラメータ(a)の数を減らすため、

各分点の位置ベクトルだけを採用し、分点間の軌道を Lambert法で繋ぐ方法も試みたが、収束性が極めて悪かっ

た 49)。 

 

(2)解析結果 

 日心距離 1AUにおける推力(ノミナル推力と呼ぶ)を 90mN～180mNの範囲で変えて解を求めた。90mNが解を

得た最小推力であり、ペイロード質量が最大になるのは、130mN の場合であった。図 5.11.3-1 に、ノミナル推力が

90mN と 130mNの場合の trajectoryを示した。どちらの場合も点 Aが地球出発時である。点 B, Cは、EGA後の

加速期間の終端である。 

 図 5.11.3-2に、ノミナル推力を変えた時の、特徴的な点の日心距離と EGA時の相対速度V∞を示す。180mNの

所に 2つの相対速度がプロットされているが、大きい方は EGA後の加速を行なわない場合の結果を示している。

図 5.11.3-2 より、EGA 後も加速を行なう事で、V∞が大きく減少し、EGA の効率が向上している事が伺える。ノミナ

ル推力を小さくして EGA後の加速期間を長くする事により、V∞が更に減少し、130mN付近でペイロード質量が最

大になっている。 
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5.12 高離心率軌道の寿命計算法 60,61) 
 この検討を開始した動機は、1978 年 9 月に打ち上げられ、中央追跡管制所で軌道決定されていた科学衛星

EXOS-B(JIKIKEN)の近地点高度が、不可解な変化をしていた事である。当時のこの衛星の近地点高度は約

230km、遠地点高度は約 3万 kmであった。なお、文献(62)のサイトを見ると、2010年 1月現在も、以下の軌道を

周回している。 

2010年 1月の EXOS-Bの軌道:近地点高度 204km, 遠地点高度 16,567km, 傾斜角 31.3° 
 上記の近地点高度の不可解な変化とは、打上げ当初は約 230km であった近地点高度が、約 1 ヶ月後には約

200km まで落ち、打上げから半年後には逆に約 290km まで増大した事である。当時は、軌道決定が正常に行な

われているのか等の懸念もあった。検討の結果、太陽と月の潮汐力と地球重力場の J2項が原因である事が分かっ

た。主に遠地点付近を飛行中に月・太陽の潮汐力を受けて近地点高度が変動する。近地点高度が上がるか下が

るかは、遠地点方向と月・太陽方向の関係による。遠地点方向は、J2項により変化する。 

 近地点高度の変化の近似計算は、以下のように行なった 60)。 

①J2項と月・太陽の潮汐力の摂動関数を平均近点離角で平均して平均摂動関数 RSを求める。 

②RSをラグランジュの惑星方程式(2.4節参照)に代入して、平均ケプラー要素の変化率を得る。 

③その変化率を Runge-Kutta法により数日の積分刻みで数値積分して、平均ケプラー要素を得る。 

上記の方法で、長期間の近地点高度の変化を容易に知る事ができるようになった。 

 長楕円軌道の近地点高度の予測は、この種の軌道を回る衛星やスペースデブリの寿命予測にも用いる事がで

きる。多数のデブリの落下予測をより高速に行なうために、広田正夫氏は、上記のRunge-Kutta積分の部分も解析

的に行ない、近地点高度の変化式を導いている 61)。 

 

5.13 フォボスのホバリングΔV解析 63) 
 1990 年代に、火星の第一衛星フォボスの探査軌道の検討を行なった。本節ではその中で、フォボス表面付近の
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ホバリングに要するΔV解析を紹介する。当時、Chaoらのフォボス・ポテンシャル係数(4×4)が妥当と判断し、それ

を用いた。 

 宇宙機の運動はフォボスのごく近傍に限られるので､火星中心の宇宙機軌道のフォボス軌道からの差の1次項の

み考慮する線型化運動方程式を用いる｡以下に､フォボス固定座標系ξηζ(図5.13-1参照)で表現した宇宙機の

線型化方程式を示す｡この式は、地球周回のランデブ軌道の検討にしばしば使用されるHill’s equationと同じもの

である。 
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b        (5.13-1) 

   n
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M
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42 27876 10.  rad / s    μ
Ｍ

:火星の重力定数    a:フォボス軌道の長半径(9378km) 

加速度ｂは､フォボスから受ける重力加速度と推力加速

度の和である｡ 

 任意の位置(ξ､η､ζ)でのホバリングに必要なｂを求

めるには､ホバリング中はξ､η､ζの時間微分がゼロで

ある事を使うと、 
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となり､フォボスからの重力加速度を引く事で､次式の推

力加速度ベクトルαが得られる。 
    NSB ggbα 2

  (5.13-3) 

 g2B：フォボスからの球対称重力加速度 

 g NS ：フォボスからの非球対称重力加速度 

 図 5.13-2に、－ξ軸、－η軸、ζ軸の各軸上でフォボス公

転周期(約 7.66 時間)の間のホバリングに要するΔV を高度

に対して描いた。高度 5.3km 付近に、ラグランジュ点(L1, 

L2)が存在する事が分かる。 

 図 5.13-3に、フォボス全球のホバリングΔVを描いた。フォ

ボス表面すれすれに 7.66 時間ホバリングする場合である。

経度は、火星直下点から東向きに測る。(5.13-2)式より、ξ

軸から離れて極に近づくほどΔV が大きくなると言える。火

星直下点及びその反対側でΔVは小さくなる。 

 

 

 

 

 

 

Ω 

θ 
ｉ 

ｒ 

η 

ζ 

ξ 

火星 

図 5.13-1 フォボス固定座標系と 
    探査機の機体座標系 

ｕ 1 

ｕ 2 

ｕ 3 

 

 

図5.13-2 ホバリングΔＶ(Chaoらの係数考慮) 

135.2 

265.1 

223.6 

-ξ軸上 

-η軸上 

ζ軸上 

L1,L2点 
高度 5.3km 
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5.14 耐熱シールドを使わない再突入の可能性 64,65) 
 地球周回軌道にある宇宙機から物体を地上に回収する場合、耐熱シールドを持ったカプセルにその物体を入

れて宇宙機本体から分離して大気圏に突入させるか、スペース・シャトルのように宇宙機そのものが耐熱シールド

を装備していて宇宙機ごと地上に回収する事が行われている。どちらにしても、耐熱シールドが必要であった。 

 1997 年頃、耐熱シールドを持たない衛星の地上回収の可能性を検討した。これは、当時の小型衛星研究室の

増田室長から依頼を受けたものであり、基本的なアイデアも増田室長から提示されたものである。 

 初めに、空力加熱率を一定に抑えて降下する軌道を検討した。高度 150km の円軌道を短時間だけ熱的に耐え

られる衛星を想定する。この高度から、衛星温度を大きく上げる事なく地上付近まで降ろしたい。 

 大気抵抗も考慮した以下の運動方程式を使用した。地球の自転は無視し、地球は球対称と近似する。 

 

coscos

sin

sin

2

2

r
V

Vrdt
d

rm
D

dt
dV

V
dt
dr

  DSCVD 2

2
1     (5.14-1) 

  γ：flight path angle  m：宇宙機質量  ρ：大気密度  S：宇宙機断面積 

  μ：地球重力定数(＝3.986×1014 m3/s2) 

 大気密度は、U.S. Standard Atmosphere 1976の高度 50kmから 120kmまでのデータを、一定の scale heightの

指数関数モデルで以下のように近似した。 
 S

h he S         (5.14-2) 

  
S

S

kg m
m

h m

30968 10
14100 10
60 10

4 3

4 1

3

. /
.  

 空力加熱率の計算には次式を使用した。 
 % .Q k V 315   kは、MKS単位系で表して、 9 652 10 5. を使用する。 (5.14-3) 

 
 

図5.13-3 高度ゼロでのホバリングΔＶ(m/s) 

Chaoらのポテンシャル係数を考慮 

This document is provided by JAXA.



 47

 空力加熱率一定の条件より、(5.14-2)式も用いて、次の r と V

の関係式が得られる。 

 
dt
dr

dt
dV

V 2
15.3    (5.14-4) 

これを、初期高度 150km、初期速度 7800m/s として、積分する

と、次式が得られる。 

 
7800

ln7.44150)( Vkmh   (5.14-5) 

この h－V関係を図 5.14-1に示す。比較のために、OREXの h

－V 関係も点線で示した。OREX に比べて、高空で減速する

必要のある事が分かる。 

 次に、この空力加熱率一定の軌道を実現するために必要な

宇宙機の断面積 S を求める。(5.14-4)式の dV/dt と dr/dt に

(5.14-1)式の運動方程式を代入すると、時々刻々の必要な断

面積 Sが以下の様に表わされる。 

 sin
3.6 

2
22VrC

mS
D

  (5.14-6) 

時々刻々の Sを求めるには、flight path angleγの値が必要で

あり、運動方程式を数値的に解く必要がある。図 5.14-2 に、数

値積分で得た、高度 150km からの空力加熱率一定降下を実

現する断面積を描いた。m=50kg、CD=2.5 とした。降下してす

ぐに、7000m2 近くまで断面積を大きくする必要がある。直径約

100m のパラシュートに相当する。高度約 60km で約 3m2まで

小さくなる。つまり、降下開始から高度 60km位まで大きなパラ

シュートが必要となる。なお、高度 10kmまで降下するのに要し

た時間は約 15分である。 

 次に、質量50kgの小型衛星が高度150kmの円軌道まで降下

した所で、何らかの方法で断面積を大きくして再突入する場合

の trajectory と空力加熱率を検討した。簡単のため断面積は一

定とした。直径 30mのバルーン(断面積は約 700m2)を開いた場

合の高度－速度関係を図 5.14-3 に示す。最大加熱率は初期

加熱率の約 3.5 倍になった。高度 150km の所で衛星温度を

40℃とすると、最大で約 155℃となる。なお、初期加熱率を越え

ている期間は、最初の約 7分間である。 

 

 

 
図 5.14-1 空力加熱率一定の高度－速度関係

OREXの場合 

空力加熱率一定

の場合 

 

 

図 5.14-2 加熱率一定降下中の必要断面積  

図 5.14-3 直径 30mのバルーンの場合  
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5.15 衛星群による光干渉計に適した軌道 66) 
 1997年頃、近未来の高分解能天文観測装置として、光(赤外線)領域での干渉計を複数の宇宙望遠鏡で実現す

る計画が、NASA及び ESAで検討されていた。 

 NASAは、New Millennium計画の Deep Space ミッション第 3号機DS3を、光干渉計の実証ミッションとして計画

し、2001 年頃の打上げを想定していた。しかし、2010 年現在、まだ実現していない。3 機の宇宙機から成り、

heliocentric solar orbitに投入される予定であった。この軌道は私が「地球ドリフト軌道」と呼んでいる軌道であり、地

球重力圏を脱出して少しずつ地球から離れる軌道である。DS3では、衛星間距離 1kmの相対位置を 1cmの精度

で把握及び保持し、2 衛星からの光を導いて第 3 衛星の内部で干渉させる。第 3 衛星の内部で光路長の微調整

を行ない、10nm程度の光路差の精度を数分間維持する。 

 一方、ESAは、太陽－地球系ラグランジュ点の一つL2点に、3機の望遠鏡を投入して光干渉計を構成する検討

をしていた。ESAの計画では、最大衛星間距離を 5km とし、観測時間は 5分としている。 

 相対位置・速度を、1cm及び 0.1mm/sの精度で把握する事は、GPSの技術を利用する事で可能である 67)。本節

では、地球近傍空間の重力加速度勾配を調査して、相対距離が 1km の場合に 10分間の相対位置ずれが 1cm

以内に留まる領域(軌道)を検討した。 

 探査機(光干渉計)が天体から受ける加速度は、慣性系において次式で表わされる。 

 
TU

r
r%%         (5.15-1) 

  
3

3

2

2

1

1

rrrrrr
mmmGU  

 m1 : 太陽の質量、 m2 : 地球の質量、 m３ : 月の質量 

  G : 万有引力定数(≒6.672×10－11 m3/(kg s2)) 

各天体から受ける加速度の勾配のオーダーは次式で評価できる。 
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rrrrrrr

r
≒

%%
     (5.15-2) 

  i は、太陽(=1)、地球(=2)、月(=3)を表わす。 

太陽重力による加速度勾配 
 太陽から約 1AUの距離にある地球の近傍における太陽重力による加速度勾配は、(5.15-2)式より、 

 F1≒7.9×10－14 m/s2/m 

となる。相対距離が 1000 mの場合、加速度の差Δα1は、 

 Δα1≒7.9×10－11 m/s2 

であり、これが 10分間(600秒間)続くと、相対距離の変化Δr1は、 

 Δr1≒0.5×7.9×10－11×(600)2 m≒1.4×10－5 m≒0.0014 cm << 1 cm 

となり、許容値 1 cmに比べて十分小さく、1AU離れた太陽の重力は、問題では無い事が分かる。 

地球重力による加速度勾配 
 表 5.15-1 に、地球中心からの距離が 7000km(中高度軌道)、42166km(静止軌道)、384000km(月軌道)、150 万

km(L1, L2ラグランジュ点)の場合の重力加速度勾配 F2、1000m当たりの加速度差Δα2、10分間の位置変化Δr2

を示す。 
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表 5.15-1 地球重力による加速度勾配の影響 

地心からの距離  重力加速度勾配 1000m当たりの加速度差 10分間の位置変化 
     (km)     F2(m/s2/m)      Δα2(m/s2)        Δr2(cm) 

     7000.  2.3×10－6  2.3×10－3   41400. 

    42166.  1.1×10－8  1.1×10－5   191. 

   384000.  1.4×10－11  1.4×10－8   0.25 

  150万   2.4×10－13  2.4×10－10   0.004 

表 5.15-1 より、月の軌道よりも遠くに行けば、10分間の位置変化が 1cm以下になる事が分かる。 

月重力による加速度勾配 
 表 5.15-2 に、月中心からの距離が 10万 km、384000kmの場合の重力加速度勾配 F3、1000m当たりの加速度

差Δα3、10分間の位置変化Δr3を示す。 

表 5.15-2 月重力による加速度勾配の影響 

月心からの距離  重力加速度勾配 1000m当たりの加速度差 10分間の位置変化 
     (km)     F3(m/s2/m)      Δα3(m/s2)        Δr3(cm) 

   100000.  9.8×10－12  9.8×10－9   0.18 

   384000.  1.7×10－13  1.7×10－10   0.003 

月の影響は、約 10万 km離れると、

ほぼ無視できる事が分かる。 

 以上の検討から、衛星群による

光干渉計を設置する場所として

可能な所は、地球の近傍では、

地球から約 50万 km以上離れた

領域であると言える。図 5.15-1 を

参照。 

 

 

 

 

 

5.16 Solar Sailを利用した軌道設計 68) 
 衛星の小型化、太陽電池パドルの軽量化などが進んできたため、Solar Sail(太陽帆)を利用した軌道制御･保持

の可能性も出て来た。そこで、2000年頃、NASA、ESA等が考えていた Solar Sailを軌道制御･保持に利用するミ

ッションを幾つか調査し、簡単な検討を行なった。 

 2000年頃に欧米で検討されていた Solar Sail ミッションを以下に掲げる。 

(A)Early Warning System beyond L1 

 輻射圧を利用して L1点よりも太陽に近い点に観測機を設置し、太陽風などの予報時間を長くする。具体的には、

地球-L1点間距離の 2倍の点に軌道保持し、予報時間を 2倍にする事を考えていた。面密度 15g/m2の実現が必

 

地球 

月軌道 地心から 50万 km 

L2点 

L2点ハロー軌道 

DS3の軌道 

図 5.15-1 衛星群による光干渉計に適した軌道 

太陽方向 
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要である。 

(B)North and South Pole Sitters(南北極上空観測衛星) 

 NASAは、2001年度 NASA予算案の中で、「Living with a Star(太陽との共生)プログラム」と呼ばれる太陽観測

ネットワーク構築プログラムを提案していた。そのプログラムの構成要素の一つに、「南北極上空観測衛星(North 

and South Pole Sitters)」があった。太陽帆技術により、2機の衛星がそれぞれ地球の北極・南極のはるか上空に滞

在し、太陽が同地域に与える影響を観測する。2010年以降の打上げを予定していた。面密度 10g/m2の実現が必

要である。 

(C)Solar Polar Sail Mission69) 

 JPLを中心としたチームが、軌道半径 0.48AUで傾斜角 90度の太陽極軌道を周回する Solar Polar Sail Mission

を検討していた。4 年程度で太陽極軌道に達し、その後 2年間程度ミッション運用を行なう。その間に太陽を 6 周

回する。面密度 6～7g/m2で 200m四方の太陽帆ができればこのミッションを実現できるとしていた。打上げ時の全

質量は約 380kg。 

 当時の Solar Sail の技術実証としては、ESA と

DLR 及び独インベント社が、50kg で 400m2 の

Solar Sail(面密度 125g/m2)を開発し、1999年 12

月に地上展開デモを行なっている。上記ミッショ

ンに適用するには、1 桁以上の軽量化が必要で

あった。 

 上記 (A)ミッションに対し、太陽帆の面密度

msail/S がいくらの時、地球から太陽方向に幾ら離

れた点に Solar Sail宇宙機を保持できるかを検討した。図 5.16-1を参照。太陽帆の質量をmsail、面積を S とし、宇

宙機の太陽帆以外の質量をηmsailとした。 

 Solar Sail宇宙機に作用する太陽重力、地球重力、太陽輻射圧、遠心力の釣り合いを考えると、以下の 5次方程

式を得る。なお、xは、Xを Rで無次元化したもの。 
02233 2345 xxQxxx

    (5.16-1) 

 
sailESUN mmmG

SGQ
1

2 1  

 G1=1.0218×1017N(太陽定数)  

Q は輻射圧による加速度と太陽重力による加速度

の比であり、lightness numberと呼ばれている。Q＝0

とすると、(5.16-1)式は、L1 点の位置を求める方程

式に一致している。 

 Solar Sail部分とそれ以外とが同じ質量と近似して

η＝1 とした場合の(5.16-1)式の数値解を図 5.16-2

に示す。L1点の約 2倍まで釣合位置を伸ばすには、

msail/S≒15g/m2で良い事が分かる。 

 

R 

図 5.16-1 L1点以遠で釣り合う Solar Sail宇宙機 

X μR (1－μ)R－X 

n 地球 太陽 重心 

Solar Sail宇宙機 
μ＝mE/(mSUN+mE) 

 
図 5.16-2 太陽帆宇宙機の太陽-地球間の釣り合い位置 

η＝1の場合 
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 上記(B)ミッションに対しては、黄道面垂直方向の力の釣り合い式も用いると、Pole Sitter の相対静止位置が、図

5.16-3、図 5.16-4のように求められる。図中のθは、Sailの法線方向の上下角である。ここでも、η=1 としている。 

 θが 10 数度～30 数度で、釣り合い位置が黄道面から最も離れる。面密度を 10g/m2以下にできると、地球の極

の上空に滞在させる事ができる。 

 

 太陽極軌道の実現に対しては、黄道面に対する傾斜角を 90 度にするまでの年数を検討した。Sail のθを黄道

面垂直加速度が最大になる値(約 35度)に保持し、軌道半周毎にθの符号を反転させる。η=1とすると、1周当た

りの傾斜角変化量Δi(deg/rev)は、次式で見積もる事ができる。なお、90度になるまでに要する周回数は軌道長半

径には依存しない。但し、必要な日数は軌道長半径の 3/2乗に比例して長くなる。従って、短期間で 90度を達成

するには、できるだけ太陽に近い軌道で傾斜角を大きくするのが良い。 

 (deg/rev) 
/

0679.0
Sm

i
sail

  (msail/Sは kg/m2単位)   (5.16-3) 

 Solar Polar Sail Missionのmsail/S≒0.007kg/m2と、Early Warning System beyond L1のmsail/S≒0.015kg/m2の場

合に対して、傾斜角が 90度になるまでの期間を見積もってみる。 

 (5.16-3)式に msail/S＝0.007kg/m2を代入すると、Δi＝9.7deg/rev となり、約 9.3 周回で傾斜角が 90 度となる。軌

道長半径を Solar Polar Sail Missionの 0.48AUとすると、約 3.1年で極軌道を実現できる。軌道半径を 1AUよりも

小さくする場合には、初めに減速方向の加速度を主に発生させる必要があるため、極軌道実現までの期間は 3.1

年よりは長くなる。文献(69)では 4年余りとなっている。 

 (5.16-3)式にmsail/S＝0.015kg/m2を代入すると、Δi＝4.5deg/revとなり、約 20周回で傾斜角が 90度となる。軌道

長半径を上記と同じ 0.48AUとすると約 6.7年となり、減速制御も必要な事も考慮すると、約 9年で極軌道を実現で

きる。この程度の期間までは、検討に値すると思われる。 

 

 Solar Sail を利用した幾つかのミッションの軌道計画を検討し、それらのミッションを実現するために必要な太陽

 図 5.16-3 Pole Sitterの相対静止可能位置 

=17deg 

=25deg 

=30deg 

=32deg 

は 0から増大 

Sun 

Earth 

=33deg 
=29deg 

図 5.16-4 Pole Sitterの相対静止可能位置(地球近傍) 

Earth 

L1点 
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帆の面密度を評価した。ESA等が 2000年頃に開発した太陽帆の面密度(125g/m2)に比べて、約 1桁の軽量化が

できれば、Early Warning System beyond L1、Pole Sitter、太陽極軌道を実現できることが判った。 
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6．軌道力学の豆知識 
 本章では、軌道の設計・解析において、知

っておくと役立つかも知れない事柄を幾つか

紹介する。 

 

6.1 
V
e
は f (真近点離角)に依存しない 

 図 6.1-1に示すように、楕円軌道の真近点離

角 f の点で、速度ベクトル方向に速度増分を

加えるとする。 

 その時、速度増分に対する|Δe|の感度
V
e

は、fに依存しない。この事を証明する。 

 

 離心率ベクトルは、次式で表現できる。 

 
r
rVrVe   μ:地心重力定数     (6.1-1) 

これを Vで微分すると、 

 VrVVrVe       (6.1-2) 

となり、これに VVuV (uVは V方向の単位ベクトル)を代入すると、 

 VrVe
V
V2        (6.1-3) 

となる。(6.1-1)式を変形して(6.1-3)式に代入すると、次式が得られ、 

 
rV

V ree 2         (6.1-4) 

V/e が以下のように表わされる。 

 
rVV
ree 2         (6.1-5) 

図 6.1-1に描いた軌道面座標系(x,y)で(6.1-5)式を表現すると、次式となる。 

 
f

fe
Vf

fe
VV sin

cos2
sin
cos

0
2e      (6.1-6) 

V/e の絶対値は、次式となる。 

 1cos22sincos2 222 fee
V

ffe
VV

e     (6.1-7) 

ここで、Vを fで表現する。エネルギーの式に現れる rに、以下の r と fの関係式 

 
fe

ear
cos1

1 2

        (6.1-8) 

を代入すると、次式が得られる。 

   1cos2
11

1cos21
1

cos1212 2
22

2

2 fee
eaea

fee
aea

fe
ar

V  (6.1-9) 

離心率ベクトル e 

Δe 

r 

V 

f 

ΔV 

図 6.1-1 速度ベクトル方向のΔVとそれによるΔe 

x 

y 

This document is provided by JAXA.



 54

(6.1-7)式に上式を代入すると、以下の式が得られ、この感度は fに依存しない事が分かる。 

 
212 ea

V
e         (6.1-10) 

 この事は、1995年に小惑星周回軌道を検討している時に、数値的に気付いた。予想外の事だったので、上記の

ように証明した。 

 

6.2 静止軌道長半径の変動 
 静止軌道長半径は、衛星の平均角速度が地球自転角速度に等しくなる時の平均軌道長半径の事である。つま

り、平均ドリフト・レートがゼロになる平均軌道長半径である。 

 平均ドリフト・レートは、月・太陽・地球の摂動により変動するので、静止軌道長半径も変動する。本節では、静止

軌道長半径がどの程度変動するかを示す。 

 平均ドリフト・レートは、10-4deg/day以下を無視すると、次式で近似できる 7,8)。 
 NZmoonsunJB

%%%%%
,22       (6.2-1) 

  B2
%

emeann            二体問題近似のドリフト・レート   (6.2-2) 

   3
mean

mean a
n  e :地球自転角速度 amean:平均軌道長半径 

  2J
% = 2

2

3 J
a

an
mean

e
mean      J2項による補正項    (6.2-3) 

   ae:地球の赤道半径 

  sun
% =

sunsun
sun

mean

sunsunsun

sun

mean

e

sun
mean

r
a

i

r
a

m
mn

42
2

2
3

cos
8
35cos513

sinsin2sin
8
21cos32

 (6.2-4) 

   me:地球質量 αsun:太陽の赤経 δsun:太陽の赤緯 

  上式は、太陽潮汐力による補正項。月による項も、(6.2-4)式と同じ形。 

  NZ
% = 2sin2cos18 2,22,2

2

SC
a

an
mean

e
mean    Non-Zonal項による補正項 (6.2-5) 

   C2,2, S2,2:Non-Zonal項の係数  λ:衛星の経度 

 平均ドリフト･レートがゼロとなる amean(静止軌道長半径)を求めて描くと、図 6.2-1となる。黒線は、1977年の 1月、

3月、6月、9月の各 1 ヶ月間の静止軌道長半径を数値的に求めたもの。赤線は、(6.2-1)式=0 を近似的に解いた

(6.2-6)式を描いたもの。なお、(6.2-6)式では、Non-Zonal項は無視している。 

 

sun

moonmoon

moonmoonmoonmoon

SYN

NN

Nkma

2cos051.0
2sinsin046.02coscos046.0105.0

sinsin046.0coscos067.0
cos046.0768.42165)(

   (6.2-6) 

  0.19750529538.0644.248 tN           白道の黄道に対する昇交点経度 

  0.19751763965.13875.124 tmoon  

  0.19751114037.0960.145 tmoon         moonはωmoon＋Ωmoon 
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  0.19759856474.0041.279 tsun  

   t‐1975.0は、1974年 12月 31日 0時 UTからの日数 

42165.7kmの周りに±200m程度変動している事が分かる。 

 

6.3 J2項による r と Vの変動 
 地球周りの軌道において J2項による影響は大きい。本節では、略円軌道 1周における J2項による r と Vの変動

を記す。 

 rの式を、離心率 eの 1次までで近似する。fを真近点離角、Mを平均近点離角とすると、 

 
Me

a
MeMe

ea
fe

ear
cos1sin2cos1

1
cos1

1 22

    (6.3-1) 

となる。以下の離心率ベクトル(ξ, η)の定義と平均緯度引数 の定義、 

 sin      ,cos ee   M     (6.3-2) 

を使うと、 
 sincoscoscos eMe       (6.3-3) 

となり、(6.3-1)式は以下のように表わされる。 

 
sincos1cos1

1 2 a
fe

ear       (6.3-4) 

 J2項による短周期摂動量を ,,,a とし、これらの変動によるΔrを、微小量の1次までの近似で表現する

 
図 6.2-1 静止軌道長半径の変動 
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と、 
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sincos11

sincossincos1
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a
ar

aa

aarr

    (6.3-5) 

となる。J2項が存在しない時の量に添え字 0 を付けた。ξ0,η0も 1 次の微小量として扱っている。従って、次式が

得られる。 

 00
0

0 sincos
a

arr       (6.3-6) 

 J2項による短周期項Δa、Δξ、Δηは、以下のように近似できる 19)。 
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(6.3-7)式と(6.3-8)式を、(6.3-6)式に代入すると、 

 iiJ
a
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r
r e 2

0
2

2

2

00
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2
312cossin

6
1

2
3      (6.3-9) 

となる。 

 Vの変動は、以下のエネルギーの式(Vis-vivaの式)を利用して求める。 

 
ar

V 122         (6.3-10) 

Δr とΔaによるΔVを 1次の近似で求めると、次式となる。 

 r
ra

a
V

V 2
0

2
00

2
2

       (6.3-11) 

上式に、(6.3-7)式のΔa と(6.3-9)式のΔr を代入すると、次式となる。 
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a
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V
V e 2

0
2

2

2

00

sin322cossin
3
2

4
3      (6.3-12) 

 例として、 

 a0=r0=7000km(高度 622km)、i=98度、V0=7546m/s 

を、(6.3-9)式と(6.3-12)式に代入すると、 

 4
0

4

0

1035.62cos1020.2
r
r

 

 45.42cos54.1)( 0kmr        (6.3-13) 

 4
0

4

0

1035.62cos1041.4
V
V

 

 79.42cos33.3)/( 0smV       (6.3-14) 
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となる。(6.3-13)式、(6.3-14)式から分かるように、Δr、ΔVにはバイアス成分が存在する事に注意。 

 

6.4 大気抗力による略円軌道の低下率 
 大気抗力による略円軌道の軌道長半径変化率(高度低下率)は、次式で評価できる。 

 
m

SCVa
dt
da D         (6.4-1) 

  CD:抵抗係数     S:衛星の断面積     m:衛星質量 

 本節では、上式の導出を説明する。 

 以下のエネルギーの式(Vis-vivaの式)を使用する。 

 
ar

V 122    μ:地心重力定数    (6.4-2) 

大気抗力により、速度 Vが減少し、その結果、軌道長半径 aが減少する。従って、(6.4-2)式において、Vと aの微

小変化の関係を考えると、次式が得られる。 

 VVaa
22         (6.4-3) 

よって、 

 
dt
dVVa

dt
da 22         (6.4-4) 

となる。大気抗力による加速度は、次式で表わされ、 

 
m

SCV
dt
dV D2

2
1         (6.4-5) 

これを、(6.4-4)式に代入すると、最初の(6.4-1)式が得られる。但し、以下の式でμを消している。 
 aVan 232         (6.4-6) 
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7．おわりに 
 本資料では、基礎的な事項として、第 2章で軌道の摂動と接触・平均軌道の概要を述べ、第 3章で軌道決定誤

差について記し、第 4章で軌道制御の概要を述べた後、第 5章で、筆者が行なってきた軌道設計の中から 16個

の軌道設計の概要を記した。第 6 章に、軌道力学の豆知識と題して、知っていると役立つかも知れない事を 4 つ

書いた。 

 第 5章の軌道設計の説明では、詳細を記述するスペースが無いため、1つの軌道設計当たり数頁の範囲で要点

を記した。詳細は、第 8章の参考文献を参照して頂きたい。 
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