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第 1章 序論 

 

１．１ 研究の背景 

初期の宇宙開発は、大国の政府が安全保障を目的として主導していたが、その後、宇宙の

利用は気象観測、衛星通信、航法支援等の目的に拡大した。特に、2000 年代に入ってから

は、計算機を始めとする電子技術の発達に伴い、衛星の機能・性能向上と共に、小型化が進

み、小型衛星の利用が活発化している。2007 年以降の小型衛星の打上げ実績と今後 10 年

間の予想を図 1.1-11)及び図 1.1-21)に示す。図 1.1-1から分かるとおり、2007年からの 10年

間で、質量が 500kg 以上の人工衛星の打上げ機数は数十機から百機の間で推移しているの

に対して、質量が 500kg 以下の小型衛星（図中の青）は、2012 年頃までは年間 50 機前後

に留まっていたが、2013 年以降、急激に増加した。図 1.1-2 によれば、2017 年以降の 10

年間の小型衛星の打上げは、2017年以前の 10年間（890機）の 7倍（6,200機）に及ぶと

予想され、特に、2020年に掛けての増加率は年率 19%と考えられている。その後の 5年間

は、第 1世代のコンステレーションが完了するため、年率 8%に低下するが、次世代の需要

が生じる時期に再び増加すると予想される。これは、宇宙の利用分野が拡大することに伴っ

て、新しい資本家の参入による事業環境の変化が要因と考えられる。一方、大型衛星の打上

げ機数が将来的にも一定であることに対して、小型衛星の需要は大きく、打上げ機会（打上

げロケット）の確保が今後の重要な課題となると考えられる。 

 

 

図 1.1-1 過去 10年間の小型衛星打上げの推移 1) 
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図 1.1-2 小型衛星打上げの推移と予想 1) 

 

小型衛星の利用目的も大きく変化しており、図 1.1-31)に示すとおり、2016 年頃までは、

技術開発、観測、科学等の技術開発、学術研究の分野が主体であったが、2017年以降の 10

年間では、通信（インターネット）利用が半分を占めるようになると予想されている。但し、

小型衛星の総機数は大幅に増えており、観測、科学目的の小型衛星の機数も増加の傾向にあ

ることは同様である。 

 

 

図 1.1-3 小型衛星の目的別推移（機数）1) 
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小型衛星の開発は、短期・低コストを求められるため、設計のやり直しを極小化すること

が重要であり、初期のシステム設計の効率化が望まれる。システム設計では、想定される運

用要求に基づいてシステム仕様を定義し、システム性能の検討結果から、システムを構成す

るサブシステム、コンポーネントに対する機能・性能を配分するが、全体システムを最適に

バランスさせるために、パラメータスタディとシミュレーションを繰り返すことが必要に

なる。従って、初期のシステム設計において使い易いシミュレーションツールが望まれる。 

システム設計の概略のプロセスを図 1.1-4 に示す。図に示すとおり、システム設計の成果

であるサブシステム、コンポーネントへの機能・性能配分結果は、システム実現性に大きく

影響し、サブシステム、コンポーネント仕様が満足されない場合は、システム設計に戻って、

サブシステム、コンポーネントへの機能・性能配分をやり直さなければならないため、設計

の負担が大きくなる。従って、システム設計を効率的に進めるためには、シミュレーション

ツールの活用が必要である。 

 

 

図 1.1-4 システム開発の流れ 2),3) 

 

人工衛星のシステム設計において、軌道設計、姿勢制御系設計は、特に重要な要因であり、

人工衛星の規模、運用期間、バス機器の選定に大きな影響を与えるため、初期の検討が大切

になる。 
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軌道解析、姿勢制御系設計のための市販のツールには優れたものが多くあるが、高価であ

ること、ブラックボックスであることから、使い易さ、改良のし易さに制限があるため、本

研究では、汎用性、拡張性に柔軟性のあるツールの開発を試みた。解析ツールは、人工衛星

のライフサイクル全体を考慮しており、打上げロケットの運動、デタンブリング制御、目標

指向制御、軌道離脱（デオービット）の解析に対応している。 

 

１．１．１ 人工衛星システムライフサイクル 

人工衛星の典型的なライフサイクルの一例を図 1.1-5 に示す。最終試験を完了して出荷さ

れた人工衛星は、打ち上げ前の射場点検を経て、打上げ、軌道投入、軌道上運用、軌道離脱・

廃棄というライフサイクルを経て運用終了する。各ライフサイクル項目の主要なイベント

は、表 1.1-1のとおりである。 

 

 

図 1.1-5 人工衛星のライフサイクル 

 

表 1.1-1 人工衛星のライフサイクルにおける主要イベント 4) 

設計・製造・試験 加工・組立、コンポーネント試験、システム試験、環境試験 

梱包、輸送 コンテナ収納、輸送（海上、航空） 

射場準備 機能確認試験、ロケット搭載、ロケットインターフェイス確認 

打上げ ロケット軌道制御 

軌道投入 運用軌道への遷移（アポジキックモータ） 

運用準備 
太陽電池パネル展開、通信アンテナ展開、通信（テレメトリ・コマンド）

確達、ミッション機器機能確認、運用姿勢への移行（電力確保） 

運用 姿勢制御（目標指向）、データ収集、データ送信、軌道維持、軌道変換 

廃棄 運用終了、減速（軌道離脱）、大気圏再突入（廃棄） 
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１．１．２ 人工衛星システムの主要機能 

表 1.1-1 に示すライフサイクルのイベントを考慮して、人工衛星システムがミッションを

達成するために備える主要な機能は表 1.1-2に示すとおりである。 

 

表 1.1-2(1/2) 人工衛星システムの主要機能項目と内容 

項 目 説 明 

ミッション機能 
通信、観測等、客先要求に基づくミッションを実現するための機能、開発

時点の技術レベルで達成困難な場合は、開発課題として扱われる 

軌道制御 
ミッション達成に最適な軌道を選択し、軌道までの移送手段（打上げロケ

ット、軌道遷移プロセス等）を決定する 

通信機能 
宇宙機の状態の把握、取得データの伝送等の要求に対応する 

通信機能自体がミッションである場合もある 

電源機能 
搭載機器（ミッション機器、バス機器）の正常動作のために、安定した電

源供給、運用状態に応じた配分、充放電管理等の機能が要求される 

姿勢制御 

観測目標への観測機器の指向、通信対象（地上局、中継衛星等）へのアン

テナの指向、電源確保のための太陽指向、異常状態からの回復等、姿勢制

御への要求は多岐であり、それぞれの姿勢制御要求に応じた制御モードの

切り替え、適切なセンサ及びアクチュエータの選択と正常動作の維持が要

求される 

軌道制御 
打上げロケットからの分離後、運用軌道への遷移、運用期間における軌道

の維持、変更、運用終了後の軌道離脱等を行う 

温度制御 

搭載機器を正常に動作する温度範囲に維持する 

受動的な受放熱で不十分な場合、放熱制御、ヒータによる加熱等の処置を

施す 

構造 

打ち上げ時の搭載機器の損傷を防ぐ保持方法、機械環境入力の緩和方法を

検討する 

運用時には軌道上環境の影響を抑制し、適切なアライメントを確保する強

度と剛性を確保するよう設計する 

寸法・質量 

ミッション機器、バス機器の搭載要求と打上げロケットのペイロードスペ

ースの制約に適合する寸法、及び、打ち上げロケットの能力に適合する質

量を決定する 

電力性能 

ミッション機器、バス機器が必要とする電力を供給するための発電性能

（太陽電池パネル、燃料電池等）、各機器への配電性能を決定する 

太陽電池を使用する場合、日照の有無により充放電制御、機器の稼働制御

を行う 

データ通信 

衛星の稼働状況のモニタ、取得データの伝送、地上からの指令の受信に必

要なデータレート・更新周期、送信電力、受信感度、アンテナ覆域、遅延

時間等を規定する 
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表 1.1-2(2/2) 人工衛星システムの主要機能項目と内容（続き） 

項 目 説 明 

軌道変更・維持 

運用軌道への遷移に必要な速度増分（ΔV）、軌道上の環境外乱等による軌

道の変動の修正に必要な推力、運用終了後の軌道離脱に必要な減速量を考

慮してスラスタ等の制御を行う 

運用期間中に必要な総推進薬量が規定される 

姿勢制御 

ミッション要求に応じた姿勢の管理（指向目標の変更、指向方向の維持）に

必要なセンサ性能、アクチュエータ性能を規定し、各制御モードに対応した

制御アルゴリズムを確定する 

信頼性 
運用上要求される信頼度の予測、信頼度達成のための方策（冗長系、高信頼

性部品の採用、故障率の規定等）を決定する 

寿命 
システムの稼働に影響する要因（必要推進薬量、耐放射線劣化等）を抽出

し、寿命要求実現に対する方策の要否と具体策を検討する 

 

これらのシステム主要機能を実現するためには、人工衛星の運用軌道の選定、姿勢制御性

能要求を適切に設定する必要がある。軌道制御と姿勢制御は密接に関連しており、軌道環境

による外乱が姿勢制御性能に影響するため、システム性能解析においても両者を考慮した

検討が重要である。システム主要機能と軌道制御と姿勢制御の関係を図 1.1-6に示す。 

 

 

図 1.1-6 システム機能と軌道制御の関係 5) 
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(a) 観測能力：観測衛星では、ミッション要求の観測領域を確保するために、指向精度と観

測機器の画角性能に対する要求を規定するが、これらは軌道高度に依存すると同時に、

軌道高度は観測機器の解像度要求を規定する。 

(b) 通信能力：通信の相手（地上局、中継衛星等）との距離（軌道高度、衛星間距離）は通

信機器の送受信電力性能を規定する。また、通信データ量によっては、通信確達時間の

確保が重要となるため、適切な軌道を選択することが重要である。 

(c) 電力性能：太陽日照時間が軌道に依存するため、軌道選定結果により、二次電池容量、

電源制御（機器電源 ON/OFF制御）等の電源系設計への配慮が必要になる。 

(d) 熱制御：内部機器の発熱による衛星内部の温度上昇を抑制する必要があるが、軌道によ

って日照時間が変化するため、深宇宙への放熱、太陽からの輻射熱対策の要否を検討す

ることが必要となる。 

(e) ランデブ・ドッキング：軌道上サービス（燃料補給、デブリ除去、小惑星接近/着陸等）

に必要な技術であり、対象物との会合のための軌道制御が必要になる。 
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１．２ 軌道制御の概要 

１．２．１ 軌道制御の目的 

衛星システムの運用と軌道は密接な関係にあり、運用に適した軌道の選択、運用軌道環境

の配慮が衛星システム設計における重要な検討要素となる。 

概念設計でミッション要求に適した軌道を選択し、システム設計では具体的な軌道諸元、

軌道投入までのプロセスを決定する。軌道投入までのプロセスは、打上げロケットの諸元、

打ち上げ時期等の要因に影響されるため、ロケット担当との入念な調整が大切になる。 

軌道の選定結果は、衛星システム設計に大きな影響があり、打上げロケットによって遷移

軌道に投入された後、目標とする軌道までの加速の手順は衛星の推進系設計の重要な要因

となる。また、軌道によって、太陽光の受光条件が異なるため、電源制御系及び太陽電池パ

ネルの設計において考慮する必要があること、場合によっては機器の稼働状態の制御にも

影響することがある。更に、軌道上の熱環境によって放熱、加熱の条件が変化するため、熱

制御設計に対する考慮が必要になる。 

また、人工衛星の軌道は環境外乱によって摂動運動を生じるため、運用軌道投入後も軌道

を維持するための制御が必要である。外乱の主要因は地球が扁平楕円体であることによる

重力ポテンシャルの影響、大気の空気抵抗による減速、太陽輻射圧による速度の変動、地球

以外の天体からの引力等である。低高度軌道では、大気の抵抗による減速の補正、静止軌道

のような高高度の軌道では、太陽輻射圧、太陽の引力の影響が有意となる。 

 

１．２．２ 軌道の選定 

衛星システムの運用軌道はミッション要求に基づいて選定されるが、利用できる打上げロ

ケット及び地上局にも依存する。一般的に多く利用される軌道は下記のとおりであり、ミッ

ションと軌道の関係を表 1.2-15)に示す。 

 

・低高度軌道（LEO : Low Earth Orbit）：高度 2,000km以下 

・中高度軌道（MEO : Medium height Earth Orbit） 

・静止軌道（GEO : Geostationary Earth Orbit）：高度 35,786km 

・高離心率楕円軌道（HEO : Highly Elliptical Orbit） 

・太陽同期軌道（SSO：Sun Synchronous Orbit） 

・地球回帰軌道（REO：Recurrent Earth Orbit） 

・非楕円軌道（NGO : Non-Geocentric Orbit） 
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表 1.2-1(1/2) ミッションと軌道の関係 5) 

軌道 特徴 備考（適用事例） 

低高度軌道(LEO) 利点： 

・目標との距離が短いため、観測精度（分解能）が得やすい 

・通信の遅れ時間が短い 

不利な点： 

・目標上空通過時間（可視時間）に制約があり、低高度程短時間にな

る（高度 100kmで約 12分） 

・大気抵抗による高度低下の影響を受け易い（高度維持のための推進

薬量が多く必要となる） 

これまで通信目的には利用されることは

少なかったが、データ中継衛星の利用、多数

の小型衛星を連接して運用することで、可視

時間が短いという不利な点を回避し、全地球

規模のインターネット通信に活用される傾

向にある 

中高度軌道(MEO) 利点： 

・全球をカバーするシステムでは、衛星機数を削減できる 

不利な点： 

・地表までの距離が長く、観測衛星には適さない 

GPS衛星（高度 20,200kmで 31機） 

 

静止軌道(GEO) 利点： 

・常時目標上空に留まることができるので、気象観測目的のような定

点の常時観測に適している 

・常時連続的な運用が可能であるため、放送・通信目的に適している 

不利な点： 

・軌道までの移送コストが大きい 

・低緯度地域では仰角が小さく、可視範囲に制約を受ける 

・通信距離が長いため、通信機器（送信出力、受信感度）、姿勢制御機

器（指向精度）への性能要求が高くなる 

・通信の遅れ時間が長くなる 

指向精度要求が高いため、長期の軌道維

持、姿勢制御のための推進薬が多く必要であ

り、衛星の運用期間（寿命）を決める重要な

要因であったが、近年健全な衛星の延命のた

めに、軌道上での推進薬補給等の軌道上サー

ビスが検討されている 

 

気象衛星、通信衛星 
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表 1.2-1(2/2) ミッションと軌道の関係 5)（続き） 

軌道 特徴 備考（適用事例） 

高離心率楕円軌道

（HEO） 

利点： 

・高傾斜角、高離心率の軌道を採用することで高緯度地域の可視範囲

と可視時間を確保することができる 

不利な点： 

・低高度領域での大気抵抗の影響が大きい 

 

 

MOLNIA軌道（傾斜角 63.4°） 

準天頂軌道（傾斜角約 40°） 

太陽同期軌道

（SSO） 

利点： 

・常に太陽との位置関係が一定に維持されるため、観測地点の日照条

件が同一であり、観測データの連続性が確保される 

・極地域の観測が可能（概ね極軌道であるため） 

 

 

昇交点赤経の変動が 1年間に 360°となる

ように軌道要素を選択することで実現可能 

高度 500kmで傾斜角 97.5° 

地球回帰軌道

（REO） 

利点： 

・同一点を定期的に観測できるため、変化を把握できる 

周回毎または一定期間に同一の観測点上

空を飛行する軌道 

自転速度と昇交点赤経、真近点引数の変化

率の組み合わせで実現可能 

非楕円軌道（NGO） 利点： 

・地球の引力の影響を脱し、他の惑星への飛行する軌道に遷移するた

めには不可欠 

 

双曲線軌道（惑星間探査） 

Lagrangeポイント 
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１．２．３ 軌道投入プロセス 

衛星を運用軌道に投入するまでのプロセスは下記のとおりである。 

・打上げ（Launch Phase）： 

運用軌道に投入するまでのプロセスに影響する重要なイベントであるが、利用できる

打上げロケット、射場の条件で決まるため、プロジェクト計画において慎重に決定する

必要がある。 

打上げから遷移軌道までの運用は打上げロケット担当の責任であり、地上からの追跡、

通信の確達が必須である。 

・軌道遷移（Orbit Transfer）： 

打上げロケットから分離された後、衛星システムが有する推進系を用いて、運用軌道ま

で遷移する段階である。実際の分離時の軌道は様々な要因で、計画からの誤差が生じる。

誤差が想定以上である場合は、計画以上の推進薬を消費することになるため、姿勢制御

用のスラスタを使用することも必要になる。これは、軌道上での衛星システムの運用期

間を短縮させることになるため、プロジェクト責任者の決断による。 

・軌道維持（On-Station Operation）： 

ミッションによって軌道維持精度の要求は異なるが、外乱による軌道の変動を修正す

るためにはスラスタを使用する必要があるため、姿勢制御のために必要な推進薬との配

分に配慮が必要になる。特に、観測目標が頻繁に変更される観測衛星や天文衛星の場合、

姿勢制御のために消費する推進薬が衛星システムの運用寿命に影響する。 

・軌道離脱（De-Orbiting） 

衛星システムの運用が終了した後は、廃棄された衛星機がデブリとなって他の衛星と

衝突する等の危険を回避するための処置が必要である。静止軌道では、運用されていな

い衛星が、他の運用中の衛星やこれから打ち上げられる衛星の障害とならないように、

更に高い高度の軌道に移動させる（衛星の墓場）。ただし、この軌道遷移にも推進薬を必

要とするため、運用終末期に軌道遷移に必要な推進薬が残っていることを確認する必要

がある。 

低高度軌道の場合、減速して大気圏に再突入させることが一般的であるが、無制御の再

突入は危険を生じるため、再突入軌道の制御のための推進薬が必要になる。 
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１．２．４ 軌道外乱 

衛星の軌道に影響する主要な環境要因は、地球扁平度による重力ポテンシャルの変動、大

気による空気抵抗、太陽輻射圧、太陽の引力、月を含む他の天体の引力である。 

これらの外乱は軌道高度よって影響度が変化し、運用に応じた対応が必要になる。高度に

対する各外乱要素の変化を図 1.2-1に示す。図に示す例は、小型衛星に働く外乱要因により

生じる力を加速度に変換したものであり、小型衛星の形状は１辺が 50cmの立方体、質量は

50kgとした。また、空気抵抗力の計算、輻射圧力による力の計算の基準面積は立方体の正

面面積（0.25m2）とした。 

図から分かるとおり、どの高度においても地球が扁平な楕円体であることの影響は大きく、

軌道の摂動を引き起こす要因となっている。地球扁平度の影響を活用して、軌道要素を適切

に選べば、回帰軌道を実現することができる等の利点もある。500km 以下の低高度では、

大気抵抗の影響が大きく、衛星の減速に伴う軌道高度の低下が顕著になる。 

高高度になると太陽輻射圧、太陽及び月の引力も無視できないレベルとなる。特に、静止

軌道では、その軌道の維持に大きく影響するようになる。 

 

 

図 1.2-1 軌道上環境要因による加速度の高度に対する変化 
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１．３ 研究の目的 

これまで述べてきたとおり、今後、さらに利用が進むと予想される小型衛星の設計にお

いては、システム設計の効率化が課題であり、開発期間の短縮、最新技術の取り込みのた

めに、利用し易くかつユーザによる改善が簡便なシミュレーションツールが望まれる。特

に、衛星軌道はミッション要求達成のための重要な要因であるため、システム設計時点で

十分な検討を経て決定されなければならない。また、運用中の軌道維持、軌道変更等の軌

道制御を行う場合にも、事前のシミュレーションによる確認が必要である。 

以上を踏まえた本研究の目的は下記のとおりである。 

 

(1) 軌道解析シミュレーションツールの開発 

システム設計において、軌道解析シミュレーションを簡便に実施できるツールを開発し、

軌道環境モデル、衛星搭載機器のモデルをユーザが簡易に改善、変更できるようにするこ

とで、トレードオフ検討を可能にする。本研究で開発するツールには軌道上環境による外

乱加速度を考慮し、その有効性は、小型衛星の軌道データにより検証する。 

 

(2) 太陽活動による大気密度変化を考慮した軌道解析手法の構築 

小型衛星の運用上重要な軌道高度の変化の把握、軌道上寿命の予測の精度を向上させる

ため、太陽活動と大気密度の関係をモデル化し、その有効性を軌道データにより検証する。 

 

(3) デオービットセイルの空力モデルの提案と軌道上寿命推定 

小型衛星が運用終了後にデブリとして残存することを防止するため、運用終了後に大気

圏に再突入させる必要があるが、再突入までの時間を短縮するためのデバイスであるデオ

ービットセイルの空力モデルを提案する。この空力モデルの妥当性を軌道データにより検

証し、小型衛星の軌道上寿命の推定の精度向上を図る。 

 

本研究では、2014年に打上げられた小型衛星（「ほどよし１号」及び「QSAT-EOS」）の

軌道データを用いた。「ほどよし１号」及び「QSAT-EOS」の概要を付録１に示す。 
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１．４ 本論文の構成 

本論文の構成は下記に示すとおりである。 

 

第１章 序論：研究の背景、研究の目的と今後の貢献を述べる。 

第２章 軌道上外乱を考慮した小型衛星軌道モデル：基本的な運動方程式と軌道上で人

工衛星が受ける外乱加速度について述べる。 

第３章 QSAT-EOSによる軌道解析結果の検証：第２章で示した運動方程式を解析する

シミュレーションツールについて述べ、積分時間刻み幅の影響を調べ、QST-

EOSの軌道データにより、解析結果を検証する。 

第４章 太陽活動を考慮したデオービット解析：小型衛星の軌道データに対する解析を

実施し、軌道高度の変化における大気密度の影響を分析し、大気密度に対する

太陽活動の影響の重要性を示す。太陽活動と大気密度の関係を表すモデルの有

効性と改善の必要性について述べる。 

第５章 結論：本研究で得られた知見、今後の課題について述べる。 
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第２章 軌道上外乱を考慮した小型衛星軌道モデル 

 

２．１ 目的 

第 1章で述べたとおり、人工衛星のミッション要求を満足するためには、軌道の選択が重

要であり、システム設計の段階で、軌道上での人工衛星の運動を正確に把握することが必要

である。このため、軌道解析が可能なシミュレーションツールを開発し、その実用性を確認

する。ここでは、地球を周回する人工衛星の力学を概説し、軌道解析モデル構築の資とする。 

特に、軌道上環境の外乱（地球重力の変動、大気による空気抵抗、太陽輻射圧力、他の天

体の引力等）の影響を考慮することが大切であるため、これらの外乱による加速度をモデル

化して、その影響を小型衛星の実軌道データにより検証する。 

 

２．２ 人工衛星の軌道 6)7)8)9)10) 

２．２．１ ２体問題 

(1) ケプラー運動方程式 

地球を周回する人工衛星または地球軌道から離脱する宇宙機の運動は、２つの質点（質

点１＝地球と質点２＝人工衛星）に対するニュートン力学によって記述される。慣性空間

座標系における２つの質点の位置と相互に働く引力の関係を図 2.2-1 に示す。図中、質点

１と質点２に働く力が相互の万有引力のみであると仮定すれば、それぞれの運動方程式は、

式(2.2-1)で与えられる。 

 

図 2.2-1 2つの質点の位置と働く力の関係（２体問題） 

 

𝐹⃗12 =
𝐺∙𝑚1∙𝑚2

𝑟2
∙ 𝑢⃗⃗𝑟 = −𝐹⃗21                    (2.2-1) 

図において、(X , Y , Z) は慣性座標軸、(I⃗ , J⃗ , K⃗⃗⃗) は慣性座標軸の単位ベクトルである。 
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𝐹⃗12：質点 1が質点２から受ける引力 

𝐹⃗21：質点２が質点１から受ける引力 

𝐺：万有引力定数 （ = 6.67408 × 10−11   𝑚3 (𝑘𝑔 ∙ 𝑠2)⁄  ） 

𝑚1：質点 1の質量 ( = 𝑘𝑔 ) 

𝑚2：質点 2の質量 ( = 𝑘𝑔 ) 

𝑅⃗⃗1：質点 1の位置ベクトル ( = 𝑥1 ∙ 𝐼 + 𝑦1 ∙ 𝐽 + 𝑧1 ∙ 𝐾⃗⃗⃗ ) 

𝑅⃗⃗2：質点２の位置ベクトル ( = 𝑥2 ∙ 𝐼 + 𝑦2 ∙ 𝐽 + 𝑧2 ∙ 𝐾⃗⃗⃗ ) 

𝑟：質点１から質点２に向かうベクトル ( = 𝑅⃗⃗⃗2 − 𝑅⃗⃗⃗1 ) 

𝑢⃗⃗𝑟：質点１から質点２に向かうベクトルの単位ベクトル ( = 𝑟⃗⃗ 𝑟⁄  ) 

𝑟 ：質点１と質点 2の距離 ( = √(𝑥2 − 𝑥1)2 + (𝑦2 − 𝑦1)2 + (𝑧2 − 𝑧1)2 ) 

 

地球に対する人工衛星の運動を記述するために、質点１（地球）の重心を原点とする直

交座標系 (x , y , z) を考える。この座標系を図 2.2-2 に示すように定義すると、質点２

の運動は、座標系(x , y , z) が回転していなければ、式(2.2-2)で与えられる。 

 

図 2.2-2 質点１（地球）の重心を原点とする座標系 

 

𝑟̈ = −
𝜇

𝑟3
∙ 𝑟                                (2.2-2) 

 

𝑟 = 𝑥 ∙ 𝑖 + 𝑦 ∙ 𝑗 + 𝑧 ∙ 𝑘⃗⃗ であるので、式(2.2-2) は、式(2.2-3) 及び(2.2-4)で表わされる。 

 

𝑟̈ = 𝑥̈ ∙ 𝑖 + 𝑦̈ ∙ 𝑗 + 𝑧̈ ∙ 𝑘⃗⃗ = −
𝜇

𝑟3
∙ (𝑥 ∙ 𝑖 + 𝑦 ∙ 𝑗 + 𝑧 ∙ 𝑘⃗⃗)        (2.2-3) 

𝑥̈ = −
𝜇

𝑟3
∙ 𝑥  ,   𝑦̈ = −

𝜇

𝑟3
∙ 𝑦 ,   𝑧̈ = −

𝜇

𝑟3
∙ 𝑧           (2.2-4) 
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式(2.2-3) は 𝑦⃗ = (𝑥  𝑦  𝑧  𝑥 ̇  𝑦 ̇  𝑧̇)𝑇 を用いて、式(2.2-5) のとおり書ける。 

𝑦̇⃗ =

[
 
 
 
 
 
0 0 0
0 0 0
0 0 0

1 0 0
0 1 0
0 0 1

𝑎 0 0
0 𝑎 0
0 0 𝑎

0 0 0
0 0 0
0 0 0]

 
 
 
 
 

∙ 𝑦⃗ = [𝐴] ∙ 𝑦⃗             (2.2-5) 

ここで、𝑎 = −
𝜇

𝑟3
 である。 

式(2.2-5)を初期値から積分することで、任意の時刻における質点２（人工衛星）の位置

と速度を求めることができる。 

 

(2) ケプラー運動方程式の解 

質点２が質点１の回りに持つ角運動量が保存されることから、質点２の運動は平面内

に維持される。平面内の質点２の位置を質点１からの距離と基準軸からの角度で表示す

ると、図 2.2-3のとおりとなる。 

 

図 2.2-3 質点２の軌道面表示（ r , θ ） 

 

さらに、エネルギー保存の法則より、質点２の運動を表すケプラー運動方程式の解は下

記のとおり表すことができる。 

 

角運動保存則    𝑟2 ∙ 𝜃̇ = constant                       (2.2-6) 

エネルギー保存則 𝜖 =
𝑣2

2
−
𝜇

𝑟
= constant                 (2.2-7) 

円錐曲線方程式  𝑟 =
𝑝

1+𝑒∙cos𝜃
=

ℎ2

𝜇(1+𝑒∙cos𝜃)
              (2.2-8) 
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また、エネルギーは離心率 𝑒 を使って式(2.2-9)のように表わすことができる。 

𝜖 = −
𝜇2

2ℎ2
(1 − 𝑒2)                            (2.2-9) 

 

２．２．２ 円錐曲線軌道 

ケプラー方程式で表される軌道曲線は、𝑒 の値によって特徴の異なる曲線となる。こ

れは、円錐を切断する平面の角度によって異なる断面が得られることと等価であり、切

断面の角度と 𝑒 の関係は図 2.2-4 に示すとおりである。𝑝 = 1 とし、𝑒 の値を変えて

計算した例を図 2.2-5に示す。 

 

 

図 2.2-4 円錐曲線と 𝑒 の関係 

 

 

図 2.2-5 円錐曲線方程式の解の計算例 
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(1) 円錐曲線の主要諸元 

図 2.2-4 及び図 2.2-5 に示すとおり、円錐曲線で表される軌道は 𝑒 の値によって、円

軌道、楕円軌道、放物線軌道、双曲線軌道に区分され、それぞれの曲線の主要な諸元は

表 2.2-1に示すとおりである。 

 

表 2.2-1 円錐曲線軌道の主要諸元 

 軌道半径 軌道上速度 周期 

円軌道 𝑟𝑐 = ℎ
2 𝜇⁄  （一定） 𝑣𝑐 = √𝜇 𝑟⁄ （一定） 𝑇𝑐 = 2𝜋√𝑟3 𝜇⁄  

楕円軌道 𝑟𝑒 =
𝑝

1 + 𝑒 ∙ cos 𝜃
 

𝑣𝑒 = √2𝜇 (
1

𝑟𝑒
−
1

2𝑎
) 

𝑎 = ℎ2 𝜇(1 − 𝑒2)⁄  

𝑇𝑒 = 2𝜋√𝑎3 𝜇⁄  

放物線軌道 𝑟𝑝 =
𝑝

1 + 𝑒 ∙ cos 𝜃
 𝑣𝑝 = √2𝜇 𝑟𝑝⁄  － 

双曲線軌道 𝑟ℎ =
𝑝

1 + 𝑒 ∙ cos 𝜃
 

𝑣ℎ = √2𝜇 (
1

𝑟ℎ
+
1

2𝑎
) 

𝑎 = ℎ2 𝜇(𝑒2 − 1)⁄  

－ 

 

(2) 軌道の時間表示 

2.2.1 節では、軌道の幾何学的形状及び運動の状態を示したが、特定の時刻における軌道

上の物体の状態を知るためには、幾何学的パラメータである真近点離角（𝜃）と時刻の関係

を知る必要がある。 

角運動量の定義（ℎ = 𝑟2 ∙ 𝜃̇）より、下記の関係が得られる。 

𝑑𝜃

𝑑𝑡
=

ℎ

𝑟2
=

𝜇2(1+𝑒∙cos𝜃)2

ℎ3
             (2.2-10) 

 

さらに、式(2.2-10)を変形すると、下記が得られる。 

𝜇2

ℎ3
𝑑𝑡 =

𝑑𝜃

(1+𝑒∙cos𝜃)2
               (2.2-11) 

 

式(2.2-11)を近地点（𝑡 = 𝑡𝑝、𝜃 = 𝜃𝑝 = 0）から任意の 𝜃 まで積分すると、𝜃 と時刻 𝑡 

の関係が得られる。 
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𝜇2

ℎ3
(𝑡 − 𝑡𝑝) = ∫

𝑑𝜃

(1+𝑒∙cos𝜃)2
𝜃

0
           (2.2-12) 

 

式(2.2-12)を各軌道に適用した結果を表 2.2-2に示す。 

 

表 2.2-2 円錐曲線軌道における時刻と真近点離角の関係 

軌道の種類 時刻（𝑡）と真近点離角（θ）の関係 

円軌道 𝜃 =
𝜇2

ℎ
3 𝑡  

楕円軌道 

𝑀𝑒 = 𝑛 ∙ 𝑡 =
2𝜋

𝑇𝑒
   （ 𝑛：平均運動 ） 

𝑀𝑒 = 𝐸 − 𝑒 ∙ sin 𝐸  （ 𝐸：楕円離心近点離角（図 2.2-6）） 

tan
𝜃

2
= √

1+𝑒

1−𝑒
∙ tan𝐸  計算の手順を図 2.2-7に示す 

放物線軌道 𝑀𝑝 =
𝜇2

ℎ
3 𝑡 , tan

𝜃
2
= (3𝑀𝑝 +√(3𝑀𝑝)

2
+ 1)

1

3

−(3𝑀𝑝 +√(3𝑀𝑝)
2
+ 1)

−
1

3

  

双曲線軌道 

𝑀ℎ =
𝜇2

ℎ3
√(𝑒2 − 1)3 ∙ 𝑡  

𝑀ℎ = 𝑒 ∙ sinh𝐹 − 𝐹  （ 𝐹：双曲線離心近点離角（図 2.2-6））  

tan
𝜃

2
= √

𝑒+1

𝑒−1
∙ tanh

𝐹

2
  計算の手順を図 2.2-8に示す 

 

      

図 2.2-6 楕円離心近点離角(𝐸) 及び 双曲線離心近点離角(𝐹)の定義 
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図 2.2-7 楕円軌道上の任意の時刻における位置を求める手順 

 

 

図 2.2-8 双曲線軌道上の任意の時刻における位置を求める手順 
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２．３ 座標系 

２．３．１ 軌道面座標系 

前節では、円錐曲線を原点（焦点）からの距離と原点と近心点を結ぶ軸からの角度（真

近点離角：𝜃）で表したが、軌道上の任意の点を直交座標で表すために、軌道面座標系を

図 2.3-1のとおり定義する。 

・軌道の焦点を原点とする直交座標系 

・𝑥軸は、原点から近心点に向う軸（ 𝑥軸の単位ベクトルを 𝑝̂ と表す） 

・𝑦軸は、𝑥軸から真近点離角 90°方向の軸（ 𝑦軸の単位ベクトルを 𝑞̂ と表す） 

・𝑧軸は、𝑥軸と𝑦軸が作る平面（軌道面）への直交軸（ 𝑧軸の単位ベクトルを 𝑤̂ と表す） 

 

 

図 2.3-1 軌道面座標系の定義  

 

 

 図 2.3-2 軌道面座標系での直交座標表示 
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軌道上の物体の軌道面座標系における位置は、図 2.3-2 に示すとおりであり、式(2.2-8)

を使って、次のとおり表される。 

𝑟 = 𝑥 ∙ 𝑝̂ + 𝑦 ∙ 𝑞̂ = 𝑟(cos 𝜃 ∙ 𝑝̂ + sin 𝜃 ∙ 𝑞̂)  

=
ℎ
2

𝜇
1

(1+𝑒cos𝜃)
(cos 𝜃 ∙ 𝑝̂ + sin 𝜃 ∙ 𝑞̂)                (2.3-1) 

 

軌道上の物体の速度は、式(2.3-1)を時間微分して、下記が得られる。 

𝑣⃗ = 𝑟̇ = 𝑥̇ ∙ 𝑝̂ + 𝑦̇ ∙ 𝑞̂               (2.3-2) 

𝑥 = 𝑟 cos 𝜃  , 𝑦 = 𝑟 sin 𝜃 を、それぞれ時間微分し、下記を得る。 

 

𝑥̇ = 𝑟̇ ∙ cos 𝜃 − 𝑟𝜃̇ sin 𝜃             (2.3-3a) 

𝑦̇ = 𝑟̇ ∙ sin 𝜃 + 𝑟𝜃̇ cos 𝜃             (2.3-3b) 

 

ここで、𝑟̇ 及び 𝑟𝜃̇ は、図 2.3-3に示すとおり、それぞれ位置ベクトル 𝑟⃗⃗⃗ に対するベ

クトル方向速度及びベクトル直角方向速度であり、次のとおり表すことができる。 

𝑣⊥ = 𝑟 ∙ 𝜃̇ =
𝑟2∙𝜃̇
𝑟
=
ℎ
𝑟
=
𝜇
ℎ
(1 + 𝑒 ∙ cos 𝜃)        (2.3-4) 

𝑣𝑟 = 𝑟̇ =
𝑑
𝑑𝑡
[ 

ℎ
2

𝜇(1+𝑒∙cos𝜃)
 ] = ℎ

2

𝜇
∙

𝑒∙𝜃̇∙sin𝜃

(1+𝑒∙cos𝜃)
2 =

𝜇∙𝑒
ℎ
∙ sin 𝜃  

(2.3-5) 

 

 

図 2.3-3 軌道上の速度成分 
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式(2.３-4)及び式(2.3-5)を用いて式(2.3-3)を書き換えると、下記のとおりとなる。 

𝑥̇ = −
𝜇

ℎ
∙ sin 𝜃                  (2.3-6a) 

𝑦̇ =
𝜇

ℎ
(𝑒 + cos 𝜃)                (2.3-6b) 

従って、式(2.3-2)は下記のとおりとなる。 

𝑣⃗ =
𝜇

ℎ
[−sin 𝜃 ∙ 𝑝̂ + (𝑒 + cos 𝜃) ∙ 𝑞̂]           (2.3-7) 

 

２．３．２ 3次元直交座標系 

実用的な人工衛星の運用にあたっては、地球との相対位置及び相対速度を知ることが重

要であり、基準となる座標系を次のとおり定義する。 

(1) 日心黄道座標系（heliocentric ecliptic coordinate） 

地球は太陽の黄道面（ecliptic plane）を周回しているが、地球の自転軸（axis of rotation）

は黄道面に対して約 23.4°傾斜しているので、地球の赤道面と黄道面が交差する軸が存在

する。これを春分線（vernal equinox line）と呼び、春分における地球から太陽を臨む方

向を春分ベクトルと呼ぶ。 

 

図 2.3-4 日心黄道座標系（heliocentric ecliptic coordinate） 

 

(2) 地心赤道座標系（geocentric equatorial coordinate） 

地球から見た人工衛星の位置及び速度を表す場合には、地球の中心を原点とし、赤道面

を基準面とする直交座標系を用いることが一般的である。このような座標系を地心赤道座
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標系（geocentric equatorial coordinate）と呼び、図 2.3-5に示すとおり、x軸を春分ベク

トル方向、z 軸を地球の自転軸（北方向を正とする）、y 軸は x、z 軸と右手系をなす直交

軸とする。なお、各軸の単位方向ベクトルはそれぞれ、𝐼 , 𝐽 , 𝐾⃗⃗⃗ とする。 

人工衛星の位置は、地心から人工衛星に向かうベクトルの春分ベクトルからの角度（赤

経：right ascension）、赤道面となす角度（赤緯：declination）及び地心からの距離で表

すことができる。 

 

図 2.3-5 地心赤道座標系（geocentric equatorial coordinate） 

 

なお、通常、赤経は 0°~360° 、赤緯は−90°~90° の範囲で定義される。従って、sin 𝛼 > 0 

の場合、赤経は 0°~180° 、sin𝛼 < 0 の場合、赤経は 180°~360° の範囲に定まる。 

地心赤道面座標系における人工衛星の位置と速度は下記の式で与えられる。 

𝑟 = 𝑥𝐼 + 𝑦𝐽 + 𝑧𝐾⃗⃗⃗                         (2.3-8) 

𝑣⃗ = 𝑣𝑥𝐼 + 𝑣𝑦𝐽 + 𝑣𝑧 𝐾⃗⃗⃗                       (2.3-9) 

 

ここで、赤経（𝛼）、赤緯（𝛿）、距離（𝑟）を用いて式(2.2-8)を表すと、次のとおりとなる。 

𝑥 = 𝑟 ∙ 𝑐𝑜𝑠 𝛿 ∙ 𝑐𝑜𝑠 𝛼                     (2.3-10a) 

𝑦 = 𝑟 ∙ 𝑐𝑜𝑠 𝛿 ∙ sin 𝛼                      (2.3-10b) 

𝑧 = 𝑟 ∙ 𝑠𝑖𝑛 𝛿                          (2.3-10c) 

𝑟 = ‖𝑟‖ = √𝑥2 + 𝑦2 + 𝑧2                     (2.3-11) 

 

式(2.3-10)から式(2.3-11)を用いて式(2.3-8)を書くと、次のとおりとなる。 

 

𝑟 = 𝑟 ∙ (𝑐𝑜𝑠 𝛿 ∙ 𝑐𝑜𝑠 𝛼 𝐼 + 𝑐𝑜𝑠 𝛿 ∙ sin 𝛼 𝐽 + 𝑠𝑖𝑛 𝛿 𝐾⃗⃗⃗)             (2.3-12) 
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さらに、𝑟 の単位方向ベクトルは 𝑢̂𝑟 = 𝑟⃗⃗ 𝑟⁄  と定義されるので、式(2.3-12)は下記のとお

り書くことができる。 

𝑢⃗⃗𝑟 = cos 𝛿 ∙ cos 𝛼 𝐼 + cos 𝛿 ∙ sin 𝛼 𝐽 + sin 𝛿 𝐾⃗⃗⃗                   

   = 𝑙 ∙ 𝐼 + 𝑚 ∙ 𝐽 + 𝑛 ∙ 𝐾⃗⃗⃗                     (2.3-13) 

 

ここで、𝑙 , 𝑚 , 𝑛 は位置ベクトル 𝑟 の方向余弦（direction cosine）である。 

𝑙 = cos 𝛿 ∙ cos 𝛼                         (2.3-14a) 

𝑚 = cos 𝛿 ∙ sin 𝛼                         (2.3-14b) 

𝑛 = sin 𝛿                            (2.3-14c) 

 

(3) 軌道 6要素 

軌道の形状は離心率（𝑒）と角運動量（ℎ）で決まるが、地球との相対関係を知るために

は、地心赤道座標系と軌道面座標系の関係を定める必要がある。地心赤道座標系と軌道面

座標系の関係は図 2.3-6 に示すとおりであり、赤道面と軌道面が成す傾斜角（軌道傾斜角

（𝑖）：angle of inclination）、赤道面と軌道面が交差する線（軌道交差軸：line of node）と

春分ベクトルのなす角度（昇交点赤経（𝛺）：longitude of ascending node）、軌道交差軸

からの角度（近心点引数（𝜔）：argument of periapsis）によって定まる。 

 

 

図 2.3-6 地心赤道座標系と軌道面座標系の関係 
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任意の時刻における軌道上の人工衛星の位置は、近心点通過時刻からの経過時間によっ

て定まる。この他、角運動量の代わりに半長軸（a：semi-major axis）、時刻の代わりに長

軸からの角度（真近点離角（𝜃）：true anomaly）を用いることも多い。 

以上より、（ 𝑒 , ℎ , 𝑖 , 𝛺 , 𝜔 , 𝑡 ）または（ 𝑒 , 𝑎 , 𝑖 , 𝛺 , 𝜔 , 𝜃 ）を軌道６要素

と呼ぶ。 

 

(4) 状態ベクトルから軌道６要素の導出 

任意の時刻における人工衛星の位置（𝑟）と速度（𝑣⃗）から軌道６要素を導出することが

可能であり、その手順は下記のとおりである。 

 

① 既知の値（状態ベクトル） 

𝑟 = 𝑥𝐼 + 𝑦𝐽 + 𝑧𝐾⃗⃗⃗    ：位置ベクトル      (2.3-15) 

𝑣⃗ = 𝑣𝑥𝐼 + 𝑣𝑦𝐽 + 𝑣𝑧 𝐾⃗⃗⃗     ：速度ベクトル      (2.3-16) 

𝑟 = ‖𝑟‖ = √𝑥2 + 𝑦2 + 𝑧2   ：距離           (2.3-17) 

𝑣 = ‖𝑣⃗‖ = √𝑣𝑥
2 + 𝑣𝑦

2 + 𝑣𝑧
2  ：速度          (2.3-18) 

 

② 法線方向速度 

𝑣𝑟 = 𝑢̂𝑟 ∙ 𝑣⃗ =
𝑟⃗⃗⃗
𝑟
∙ 𝑣⃗ =

1
𝑟
(𝑥 ∙ 𝑣𝑥 + 𝑦 ∙ 𝑣𝑦 + 𝑧 ∙ 𝑣𝑧)       (2.3-19) 

 

③ 角運動量（ℎ） 

ℎ⃗⃗ = 𝑟 × 𝑣⃗ = (𝑦 ∙ 𝑣𝑧 − 𝑧 ∙ 𝑣𝑦)𝐼 + (𝑧 ∙ 𝑣𝑥 − 𝑥 ∙ 𝑣𝑧)𝐽 + (𝑥 ∙ 𝑣𝑦 − 𝑦 ∙ 𝑣𝑥)𝐾⃗⃗⃗  

    = ℎ𝑥𝐼 + ℎ𝑦𝐽 + ℎ𝑧 𝐾⃗⃗⃗                     (2.3-20) 

 

ℎ = ‖ℎ⃗⃗‖ = √(𝑦 ∙ 𝑣𝑧 − 𝑧 ∙ 𝑣𝑦)
2
+ (𝑧 ∙ 𝑣𝑥 − 𝑥 ∙ 𝑣𝑧)

2 + (𝑥 ∙ 𝑣𝑦 − 𝑦 ∙ 𝑣𝑥)
2
    

(2.3-21) 
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④ 軌道傾斜角（𝑖） 

𝑖 = cos−1(ℎ𝑥 ℎ⁄ )                        (2.3-22) 

 

⑤ 軌道交差軸ベクトル（𝑁⃗⃗⃗）  

𝑁⃗⃗⃗ は、図 2.3-6に示す軌道交差軸の方向を示すベクトルである。 

𝑁⃗⃗⃗ = 𝐾̂ × ℎ⃗⃗ = −ℎ𝑦𝐼 + ℎ𝑥𝐽 + 0 ∙ 𝐾⃗⃗⃗ = 𝑁𝑥𝐼 + 𝑁𝑦𝐽 + 𝑁𝑧 𝐾⃗⃗⃗ (2.3-23) 

𝑁 = ‖𝑁⃗⃗⃗‖ = √ℎ𝑦
2 + ℎ𝑥

2
                    (2.3-24) 

 

⑥ 昇交点赤経（𝛺）： 

𝛺 = cos−1(𝑁𝑥 𝑁⁄ )      (𝑁𝑦 > 0)       (2.3-25a) 

𝛺 = 360° − cos−1(𝑁𝑥 𝑁⁄ )   (𝑁𝑦 ≤ 0)         (2.3-25b) 

 

⑦ 離心率（𝑒）： 

𝑒 =
1

𝜇
(𝑣⃗ × ℎ⃗⃗ − 𝜇 ∙

𝑟

𝑟
) = 𝑒𝑥𝐼 + 𝑒𝑦𝐽 + 𝑒𝑧 𝐾⃗⃗⃗                (2.3-26) 

𝑒 = ‖𝑒‖ = √𝑒𝑥2 + 𝑒𝑦2 + 𝑒𝑧2                      (2.3-27) 

 

⑧ 近心点引数（𝜔）： 

𝜔 = cos−1(𝑁⃗⃗⃗ ∙ 𝑒 𝑁 ∙ 𝑒⁄ )    (𝑒𝑧 > 0)        (2.3-28a) 

𝜔 = 360° − cos−1(𝑁⃗⃗⃗ ∙ 𝑒 𝑁 ∙ 𝑒⁄ ) (𝑒𝑧 < 0)           (2.3-28b) 

 

⑨ 真近点離角（𝜃）： 

𝜃 = cos−1(𝑟 ∙ 𝑒 𝑟 ∙ 𝑒⁄ )      (𝑣𝑟 > 0)         (2.3-29a) 

𝜃 = 360° − cos−1(𝑟 ∙ 𝑒 𝑟 ∙ 𝑒⁄ )   (𝑣𝑟 < 0)           (2.3-29b) 

 

なお、角運動量 (ℎ) と半長軸 (𝑎) の関係は表 2.2-1、時刻 (𝑡) と真近点離角 (𝜃) 

の関係は表 2.2-2で与えられる。 
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(5) 軌道６要素から状態ベクトルの導出 

軌道面座標系における軌道上の人工衛星の位置及び速度は 2.3.1 節で示したとおり、

軌道方程式によって、式(2.3-1) 及び 式(2.3-7) で与えられる。 

𝑟 =
ℎ2

𝜇

1

(1+𝑒 cos𝜃)
(cos 𝜃 ∙ 𝑝̂ + sin 𝜃 ∙ 𝑞̂)             (2.3-30) 

𝑣⃗ =
𝜇

ℎ
[−sin 𝜃 ∙ 𝑝̂ + (𝑒 + cos 𝜃) ∙ 𝑞̂]               (2.3-31) 

 

軌道面座標から地心赤道座標系への変換は図 2.3-6 に示すとおり、地心赤道面座標の

Z 軸回りに 𝛺 回転、次に X 軸回りに 𝑖 回転、最後に Z 軸回りに 𝜔 回転させること

で得られる。なお、軌道上の人工衛星の位置は、近心点から 𝜃 離隔した位置である。 

従って、軌道６要素から状態ベクトル（ 𝑟⃗⃗ , 𝑣⃗⃗⃗ ）を求める手順は次のとおりである。 

 

① 既知の値（軌道６要素：𝑒0 , 𝑎0 , 𝑖0 , 𝛺0 , 𝜔0 , 𝜃0 ）より、軌道面座標系での人

工衛星の位置を求める。 

 

𝑟(𝑜) =
𝑎0
2

(1+𝑒0 cos𝜃0)
(cos 𝜃0 ∙ 𝑝̂ + sin 𝜃0 ∙ 𝑞̂) = 𝑥(𝑜) ∙ 𝑝̂ + 𝑦(𝑜) ∙ 𝑞̂  (2.3-32) 

ここで、添字(𝑜) は軌道面座標であることを示す。 

 

② Z軸回り 𝛺0 回転 

𝑟(1) = [𝑅3(𝛺0)] ∙ 𝑟(𝑜)                      (2.3-33) 

[𝑅3(𝛺0)] = [
 cos𝛺0 sin𝛺0 0
 −sin𝛺0 cos𝛺0 0

0 0 1
 ]              (2.3-34) 

ここで、添字(1) は Z軸回り 𝛺0 回転後の座標系であることを示す。 

 

③ X軸回り 𝑖0 回転 

𝑟(2) = [𝑅1(𝑖0)] ∙ 𝑟(1)                      (2.3-35) 

[𝑅1(𝑖0)] = [
 1 0 0
 0 cos 𝑖0 sin 𝑖0
 0 − sin 𝑖0 cos 𝑖0

 ]                (2.3-36) 

ここで、添字(2) は Z 軸回り 𝛺0 、X 軸回り 𝑖0 回転後の座標系であることを示す。 
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④ Z軸回り 𝜔0 回転 

𝑟(𝑜) = [𝑅3(𝜔0)] ∙ 𝑟(2)                      (2.3-37) 

[𝑅3(𝜔0)] = [
cos𝜔0 sin𝜔0 0
 −sin𝜔0 cos𝜔0 0 

0 0 1
]               (2.3-38) 

ここで、添字(𝑖) は Z軸回り 𝛺0 、X軸回り 𝑖0 、Z軸回り 𝜔0 回転後の地心赤道座

標系であることを示す。最終的には、下記のとおり、まとめることができる。 

 

𝑟(𝑜) = [𝑅3(𝜔0)][𝑅1(𝑖0)][𝑅3(𝛺0)] ∙ 𝑟(𝑖) = [𝐶𝑖2𝑜] ∙ 𝑟(𝑖)       (2.3-39) 

[𝐶𝑖2𝑜] = [𝑅3(𝜔0)][𝑅1(𝑖0)][𝑅3(𝛺0)]                 (2.3-40) 

𝑟(𝑖) = [𝐶𝑖2𝑜]
𝑇 ∙ 𝑟(𝑜)                               (2.3-41) 

 

⑤ 速度ベクトルの計算 

位置ベクトルの計算と同様に、下記のとおり変換行列を用いて計算することができる。 

𝑣⃗(𝑜) =
𝜇
ℎ0
[−sin 𝜃0 ∙ 𝑝̂ + (𝑒0 + cos 𝜃0) ∙ 𝑞̂]              

= √
𝜇

𝑎0(1−𝑒0
2)
[−sin 𝜃0 ∙ 𝑝̂ + (𝑒0 + cos 𝜃0) ∙ 𝑞̂]   (2.3-42) 

𝑣⃗(𝑖) = [𝐶𝑜2𝑖] ∙ 𝑣⃗(𝑜)                   (2.3-43) 

 

以上のとおり、任意の時刻における地心赤道座標系における人工衛星の状態ベクトル

の計算手順は下記のとおりであり、図 2.3-7に示す。 

① 既知の値（軌道６要素：𝑒0 , 𝑎0 , 𝑖0, 𝛺0 , 𝜔0 , 𝑡0 ） 

② ケプラー方程式より 𝜃0 を求める 

③ 軌道面座標系における状態ベクトル [ 𝑟⃗⃗(𝑜) , 𝑣⃗⃗⃗(𝑜) ] を計算する 

④ 軌道面座標から地心赤道座標系への変換行列 [ 𝐶𝑜2𝑖 ] を計算する 

⑤ 地心赤道座標系における状態ベクトル [ 𝑟⃗⃗(𝑖) , 𝑣⃗⃗⃗(𝑖) ] を計算する 
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図 2.3-7 任意の時刻における地心赤道座標系での状態ベクトル導出の手順 
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２．４ 軌道上外乱加速度 

これまでは、質点１と質点２以外に物体は存在せず、２つの質点の引力場は球対称である

と仮定していた（２体問題）。従って、２つの質点に働く引力は、式(2.2-2)によって表すこ

とができた。しかし、実際の地球周回軌道においては、２つの質点間の引力以外に、地球が

完全な球体ではないことによって生じる重力場の非対称性の影響、大気の抵抗、太陽輻射圧

力、他の天体の引力が働き、これらの影響によって軌道が変化（摂動）する。 

２つの質点間の引力以外の外乱による加速度を 𝑝⃗ と表せば、式(2.2-2)は次式となる。 

 

𝑟̈ = −
𝜇

𝑟3
∙ 𝑟 + 𝑝                            (2.4-1) 

 

地球を周回する人工衛星を考える場合、通常、地球の引力による加速度（ 𝑎0 = 𝜇 𝑟2⁄  ）

に比べ、外乱による加速度  𝑝⃗  は微小であるが、低高度軌道では、大気の抵抗による減速

効果が軌道高度を減少させ、人工衛星の寿命に影響する。また、高高度軌道（例えば静止軌

道）では、太陽輻射圧の影響で軌道が変動し、指向精度に影響を与えることがある。 

低高度から、静止軌道高度までの外乱加速度の大きさを要因別に比較した結果は、第１章

の図 1.2-1に示すとおりである。空気抵抗の大きさは大気密度に大きく影響されるため、高

度によって影響度は変化するが、高度 200km以下で大きくなり、人工衛星の軌道低下への

影響が顕著となる。一方、高度 10000km付近から地球の扁平度の影響は減少し、太陽及び

月の引力の影響と同レベルとなる。また、静止軌道高度（35,786km）では、太陽輻射圧力

が軌道維持、指向精度への影響が無視できなくなる。 

 

２．４．１ 地球重力場の変動 

地球の重力は、ポテンシャルエネルギー（𝑉）の勾配であり、下記のとおり表すことがで

きる。 

𝑝𝑔 = −∇𝑉 = −( 
𝜕𝑉
𝜕𝑥
𝑖̂ +

𝜕𝑉
𝜕𝑦
𝑗̂ +

𝜕𝑉
𝜕𝑧
𝑘̂ )       (2.4.2) 

 

ここで、添字 g は gravity を示す。また、( 𝑖̂ , 𝑗̂ , 𝑘̂ ) は、それぞれ慣性空間座標

軸 (𝑋 , 𝑌 , 𝑍) の単位ベクトルである。 
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地球が真球であると仮定した場合、重力場のポテンシャルエネルギーは、次のとおり記

述できる。 

𝑉 = −
𝜇
𝑟
                    (2.4-3) 

 

従って、式(2.4-2)は、下記のとおりに表すことができる。 

 

𝑝𝑒𝑔 = −∇(−
𝜇

𝑟
) = [  

𝜕(1 𝑟⁄ )

𝜕𝑥
𝑖̂ +

𝜕(1 𝑟⁄ )

𝜕𝑦
𝑗̂ +

𝜕(1 𝑟⁄ )

𝜕𝑧
𝑘̂  ]  

  = −
𝜇

𝑟2
[ 
𝜕𝑟
𝜕𝑥
 𝑖̂ +

𝜕𝑟
𝜕𝑦
𝑗̂ +

𝜕𝑟
𝜕𝑧
𝑘̂  ]       (2 .4 -4 ) 

ここで、添字 eg は earth’s gravity を示す。 

 

𝑟 = √𝑥2 + 𝑦2 + 𝑧2 であることから、𝑟 の偏微分は下記のとおりである。 

𝜕𝑟

𝜕𝑥
=

𝑥

𝑟
                    (2.4-5a) 

𝜕𝑟

𝜕𝑦
=

𝑦

𝑟
                    (2.4-5b) 

𝜕𝑟

𝜕𝑧
=

𝑧

𝑟
                    (2.4-5c) 

 

従って、式(2.4-4)は最終的に下記のとおりとなる。 

𝑝𝑒𝑔 = −
𝜇

𝑟2
[  

𝑥
𝑟
𝑖̂ +

𝑦
𝑟
𝑗̂ +

𝑧
𝑟
𝑘̂  ] = −

𝜇

𝑟3
∙ 𝑟      (2.4-6) 

 

地球は自転による遠心力の影響で、極半径と赤道半径が異なっており、このため地球の

重力ポテンシャルは一様でなく、場所によって生じる引力が変化することが分かっている。

従って、式(2.4-3)に示す重力ポテンシャル場に、地球の扁平度による変動分を加算する必

要がある。地球は自転軸を対称軸とする軸対称の扁平な楕円形状をしているため、重力ポ

テンシャル場は地球の重心からの距離（ 𝑟 ）と経度（ 𝜙 ）の関数であり、式(2.4-3)は

次のとおりとなる。 

𝑉(𝑟 , 𝜙) = −
𝜇
𝑟
 + 𝛷(𝑟 , 𝜙)           (2.4-7) 
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𝛷(𝑟 , 𝜙) は、下記のとおり無限級数で表すことができる 8)。 

𝛷(𝑟 , 𝜙) =
𝜇

𝑟
∑  𝐽𝑘 (

𝑅𝑒
𝑟
)
𝑘

𝑃𝑘
∞
𝑘=2 (cos𝜙)        (2.4-8) 

 

ここで、𝐽𝑘 は地球の扁平度を表す調和係数、𝑃𝑘  はルジャンドル陪関数、𝑅𝑒 は地球の

赤道半径である。𝐽𝑘 は解析的に求めることはできないため、天体の運動、人工衛星の運

動等の観測値から推定される値であり、地球に対する推定値を表 2-4-1に示す。 

 

表 2.4-1  𝐽𝑘  関数の値 11) 

𝐽2 0.00108263   

𝐽3 −2.33936 × 10−3 𝐽2 

𝐽4 −1.49601 × 10−3 𝐽2 

𝐽5 −0.220995 × 10−3 𝐽2 

𝐽6 0.49941 × 10−3 𝐽2 

𝐽7 0.32547 × 10−3 𝐽2 

 

表 2.4-1から分かるとおり、𝐽3 以降の項は、𝐽2 に比べて10
−3のオーダで小さく、𝐽2 が

支配的であることが分かる。更に、𝐽8 で以降の項も同様に微小であるため、以後は 𝐽2 

のみを考えることとする。 

また、式(2.4-8)のルジャンドル陪関数𝑃𝑘(𝑥)は、Rodriguesの方程式で与えられ、式

(2.4-9)のとおり表される。2次から 7次までのルジャンドル陪関数を表 2.4-2に示す。 

 

𝑃𝑘(𝑥) =
1

2𝑘𝑘!

𝑑
𝑘

𝑑𝑥𝑘
[(𝑥2 − 1)𝑘]            (2.4-9) 

 

表 2.4-2  𝑃𝑘(𝑥) 関数 

𝑃2(𝑥) (3𝑥2 − 1) 2⁄  

𝑃3(𝑥) (5𝑥3 − 3𝑥) 2⁄  

𝑃4(𝑥) (35𝑥4 − 30𝑥2 + 3) 8⁄  

𝑃5(𝑥) (63𝑥5 − 70𝑥3 + 15𝑥) 8⁄  

𝑃6(𝑥) (231𝑥6 − 315𝑥4 + 105𝑥2 − 5) 16⁄  

𝑃7(𝑥) (429𝑥7 − 693𝑥5 + 315𝑥3 − 35𝑥) 16⁄  
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式(2.4-8)のルジャンドル陪関数を 2次まで取れば、地球の扁平度を考慮した重力ポテン

シャルは下記のとおりとなる。 

𝛷(𝑟 , 𝜙) =
𝐽2𝜇

2𝑟
∙ (𝑅
𝑟
)
2
(3cos2𝜙 − 1)        (2.4-10) 

 

式(2.4-10)の勾配を取り、地球の扁平度による重力加速度は下記のとおりとなる。 

𝑝𝑒𝑜 = −∇(𝛷(𝑟 , 𝜙)) =
𝜕𝛷

𝜕𝑥
𝑖̂ +

𝜕𝛷

𝜕𝑦
𝑗̂ +

𝜕𝛷

𝜕𝑧
𝑘̂     (2.4-11) 

ここで、添字 eo は earth’s oblateness を示す。 

ポテンシャル関数の (𝑥, 𝑦, 𝑧) 偏微分を(𝑟, 𝜙) 偏微分に変換して、式(2.4-12)が得られる。 

𝜕𝛷

𝜕𝑥
=

𝜕𝛷

𝜕𝑟
∙
𝜕𝑟

𝜕𝑥
+
𝜕𝛷

𝜕𝜙
∙
𝜕𝜙

𝜕𝑥
           (2.4-12a) 

𝜕𝛷

𝜕𝑦
=

𝜕𝛷

𝜕𝑟
∙
𝜕𝑟

𝜕𝑦
+
𝜕𝛷

𝜕𝜙
∙
𝜕𝜙

𝜕𝑦
           (2.4-12b) 

𝜕𝛷

𝜕𝑧
=

𝜕𝛷

𝜕𝑟
∙
𝜕𝑟

𝜕𝑧
+
𝜕𝛷

𝜕𝜙
∙
𝜕𝜙

𝜕𝑧
           (2.4-12c) 

ここで、𝑟 = √𝑥2 + 𝑦2 + 𝑧2  及び  𝜙 = tan−1
√𝑥2+𝑦2

𝑧
 の関係を用いて式(2.4-12)の

微分を実行し、整理すると、下記の結果が得られる。 

𝜕𝛷

𝜕𝑥
= −

3𝐽2𝜇

2𝑟2
∙ (
𝑅

𝑟
)
2

(
𝑥

𝑟
) [ 5 (

𝑧

𝑟
)
2

− 1 ]    (2.4-13a) 

𝜕𝛷

𝜕𝑦
= −

3𝐽2𝜇

2𝑟2
∙ (
𝑅

𝑟
)
2

(
𝑦

𝑟
) [ 5 (

𝑦

𝑟
)
2

− 1 ]      (2.4-13b) 

𝜕𝛷

𝜕𝑧
= −

3𝐽2𝜇

2𝑟2
∙ (
𝑅

𝑟
)
2

(
𝑧

𝑟
) [ 5 (

𝑧

𝑟
)
2

− 3 ]    (2.4-13c) 

 

従って、地球の重力場の変動による加速度、式(2.4-11)は慣性座標系において式(2.4-14)

のとおり記述することができる。 

𝑝𝑒𝑜 = {

 𝑝𝑒𝑜_𝑥
𝑝𝑒𝑜_𝑦
𝑝𝑒𝑜_𝑧

} =
3𝐽2𝜇𝑅

2

2𝑟4
∙

{
 
 

 
 

 

(
𝑥

𝑟
) [ 5 (

𝑧

𝑟
)
2

− 1 ]

(
𝑦

𝑟
) [ 5 (

𝑦

𝑟
)
2

− 1 ]

(
𝑧

𝑟
) [ 5 (

𝑧

𝑟
)
2

− 3 ]

 

}
 
 

 
 

   (2.4-14) 
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２．４．２ 空気抵抗 

地球の大気の 99.9999%は高度 100km以下に存在しており、高度 100km以上が宇宙で

あるとの認識は一般的である。しかし、高度 100km以上においても、軌道を飛行する物

体に対しては、物体を減速させ、空力加熱を生じさせるのに十分な密度を有している。

大気密度モデルは多く存在するが、その一つである USSA76モデルを図 2.4-1に示す。 

 

図 2.4-1 高度と大気密度の関係（USSA76） 

 

物体に対する空気による抵抗は、物体と空気の相対速度に対して発生する。従って、地

球の自転に伴う大気の運動を考慮すると、軌道上の人工衛星と大気の相対速度は、下記

のとおり表される。 

 𝑣⃗𝑟𝑒𝑙 = 𝑣⃗ − 𝑣⃗𝑎𝑡𝑚 = {  

𝑣𝑟𝑒𝑙_𝑥
𝑣𝑟𝑒𝑙_𝑦
𝑣𝑟𝑒𝑙_𝑧

  }        (2.4-15) 

 

𝑣⃗𝑟𝑒𝑙   ：人工衛星と空気の相対速度 

𝑣⃗    ：人工衛星の慣性座標系における速度 

𝑣⃗atm ：大気の慣性座標系における速度  

ここで、𝑣⃗atm = 𝜔⃗⃗⃗𝐸 × 𝑟 

𝜔⃗⃗⃗𝐸  ：地球の自転角速度ベクトル 

𝑟  ：人工衛星の慣性座標系位置ベクトル 
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人工衛星に働く空気抵抗は大気との相対速度方向と逆方向であるため、空気抵抗力は下

記のとおりとなる。 

𝐷⃗⃗⃗ = −𝐷𝑣̂𝑟𝑒𝑙 = −
𝜌
2
∙ 𝑣𝑟𝑒𝑙

2 ∙ 𝐶𝐷 ∙ 𝐴 ∙
𝑣⃗⃗⃗𝑟𝑒𝑙
𝑣𝑟𝑒𝑙

   

  = −
𝜌
2
∙ 𝑣𝑟𝑒𝑙 ⋅ 𝐶𝐷 ∙ 𝐴 ∙ 𝑣⃗𝑟𝑒𝑙             (2.4-16) 

ここで、 

𝜌    ：人工衛星の軌道高度における空気密度 

𝐶𝐷     ：人工衛星の抵抗係数 

𝐴   ：人工衛星の抵抗係数の参照面積 

である。 

人工衛星に働く加速度は 𝑝 = 𝐷⃗⃗⃗ 𝑚⁄  であるため、空気抵抗による外乱加速度は下記

のとおりとなる。 

𝑝𝑎𝑑 = −
𝜌
2
∙ 𝑣𝑟𝑒𝑙 (

𝐶𝐷∙𝐴

𝑚
) 𝑣⃗𝑟𝑒𝑙 = −

𝜌
2
∙ 𝑣𝑟𝑒𝑙 ∙ 𝐵 ∙ 𝑣⃗𝑟𝑒𝑙    (2.4-17) 

 

ここで、添字 ad は aerodynamic drag を示す。また、𝐵 = 𝐶𝐷 ∙ 𝐴 𝑚⁄  は、弾道係数

と呼ばれる物体固有の特性係数であり、物体の質量、形状（抵抗係数と参照面積）によ

って値が決まる。ベクトル表記すれば、下記のとおりとなる。 

 

𝑝𝑎𝑑 = { 

𝑝𝑎𝑑_𝑥
𝑝𝑎𝑑_𝑦
𝑝𝑎𝑑_𝑧

 } = −
𝜌

2
𝑣𝑟𝑒𝑙 ∙ 𝐵 ∙ { 

𝑣𝑟𝑒𝑙_𝑥
𝑣𝑟𝑒𝑙_𝑦
𝑣𝑟𝑒𝑙_𝑧

 }           (2.4-18) 

 

２．４．３ 太陽輻射圧 

量子力学的には、太陽の輻射は光子からなり、光子は質量を持たないが、エネルギーと

運動量を有しており、これが太陽輻射圧を生じさせる。地球における太陽からの輻射圧

は下記の式で与えられる。 

 

𝑃𝑆𝑅 =
𝑆

𝑐
=

𝑆0

𝑐
(
𝑅0

𝑅
)
2
              (2.4-19) 
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下記に太陽固有の物理諸元を示す。 

𝑆 ：地球における放射エネルギー密度  

ここで、𝑆 = 𝑆0 (
𝑅0

𝑅
)
2

  

𝑆0 ：太陽の表面における放射エネルギー密度 (= 63.15 × 106  W m2⁄ ) 

𝑅0 ：太陽の光球の半径(= 69.6 × 10
4 km) 

𝑅 ：太陽中心から地球までの距離(1AU = 1.496 × 108 km) 

𝑐  ：光速度(= 2.998 × 108 m/s) 

 

従って、地球における太陽輻射圧は、𝑃𝑆𝑅 = 4.56 × 10−6  N m2⁄  となる。 

 

通常、地球を周回する人工衛星の軌道半径は、太陽中心から地球までの距離に比べて非

常に小さいので、地球を周回する人工衛星が受ける太陽輻射圧は一定値として使用して

も問題ない。地球を周回する人工衛星が受ける太陽輻射熱による外乱は下記のとおり表

すことができる。 

𝐹⃗𝑠𝑟 = −𝜈 ∙ 𝑃𝑆𝑅 ∙ 𝐶𝑅 ∙ 𝐴𝑆 ∙ 𝑢̂           (2.3-17) 

ここで、 

𝜈：日食係数（人工衛星が地球の影にある場合は 0、影の外にある場合は 1） 

𝐶𝑅：輻射係数（黒体：1、完全反射：2、人工衛星の場合：1と 2の間の値） 

𝐴𝑆：人工衛星が輻射圧を受ける実行面積 

𝑢̂ ：人工衛星から太陽中心に向かう単位ベクトル 

である。 

 

また、通常、地球を周回する人工衛星の軌道半径は、静止軌道であっても、太陽中心か

ら地球までの距離に比べて小さいので、地球から太陽中心に向かう単位ベクトルとの差

は 0.02°以下である(*)。従って、𝑢̂ は、地球から太陽中心に向かう単位ベクトルを用

いて問題はない。 

(*) tan−1 (
2𝑅𝐺𝑆𝑂
1AU

) = 0.01615° (𝑅𝐺𝑆𝑂：静止軌道半径、1AU：地球と太陽間の距離) 
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日食係数は、人工衛星が太陽に対して地球の影（食）に入っているかどうかで決まる

が、太陽と地球及び人工衛星の位置関係で求まる。図 2.4-2に太陽と地球及び人工衛星の

位置関係を示す。 

 

 

図 2.4-2 太陽と地球及び人工衛星の位置関係 

 

図 2.4-3は人工衛星が地球の影に入っている場合を示しており、点 ABを結ぶ線分が地

球を貫いていることが分かる。この場合、角度（𝜃）は、角度（𝜃1）と角度（𝜃2）の和

よりも大きい。角度（𝜃1）と角度（𝜃2）は下記の式で与えられる。 

 

𝜃1 = cos
−1 (

𝑅𝑒
|𝑟⃗⃗⃗𝐴|

)               (2.4-18) 

𝜃2 = cos
−1 (

𝑅𝑒
|𝑟⃗⃗⃗𝐵|

)               (2.4-19) 

ここで、|𝑟𝐴| は地球の中心から人工衛星までの距離、|𝑟𝐵| は地球の中心から太陽の

中心までの距離、𝑅𝑒  は地球の半径である。以上より、下記の関係が得られる。 

 

𝜈 = 0           𝜃 > 𝜃1 + 𝜃2           (2.4-20) 

𝜈 = 1           𝜃 < 𝜃1 + 𝜃2           (2.4-21) 

ここで、𝜈 = 0 であれば、以下の計算は不要である。 

 

人工衛星に働く太陽輻射圧による外乱加速度ベクトルは、下記のとおりである。 

 

𝑝𝑠𝑟 = −𝑝𝑆𝑅 ∙ 𝑢̂                (2.4-22) 
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ここで、添字 sr は solar radiation を示す。 

𝑝𝑆𝑅 は太陽輻射圧による力の絶対値 𝐹𝑠𝑟(= |𝐹⃗𝑠𝑟|) を人工衛星の質量で除したものであ

り、次のように表される。 

 

𝑝𝑆𝑅 = 𝜈 ∙
𝑆

𝑐
∙
𝐶𝑅∙𝐴𝑆

𝑚
                 (2.4-23) 

 

地球から太陽中心方向へのベクトルは図 2.4-3に示すとおりであり、地球から太陽中心

に向かう単位ベクトル 𝑢̂ は、式(2.4-24)で与えられる。図中、地心黄道面座標は

(𝑋′ , 𝑌′ , 𝑍′) で表し、地心黄道面座標は(𝑋 , 𝑌 , 𝑍) で表す。 

 

𝑢̂ = cos 𝜆 ∙ 𝐼′⃗⃗⃗ + sin 𝜆 ∙ 𝐽′⃗⃗⃗             (2.4-24) 

 

 

図 2.4-3 地心黄道面座標と地心赤道面座標の関係(a) 

 

ここで、𝜆 は、太陽を原点とする座標系における、春分点方向からの地球位置の角度

であり、ユリウス暦により次のとおり与えられる。 

 

𝜆 = 𝐿 + 1.915° ∙ sin𝑀 + 0.0200° ∙ sin 2𝑀  (0° ≤ 𝜆 ≤ 360°)  (2.4-25) 

ここに、 

𝐿 = 280.459° + 0.98564736° ∙ 𝑛       (0° ≤ 𝐿 ≤ 360°)    (2.4-26) 

𝑀 = 357.529° + 0.98560023° ∙ 𝑛       (0° ≤ 𝑀 ≤ 360°)   (2.4-27) 

𝑛 = 𝐽𝐷 − 2,451,545.0          (2.4-28) 
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𝐽𝐷 = 𝐽0 +
𝑈𝑇

24
            (2.4-29) 

𝐽0 = 367 ∙ 𝑦𝑦 − 𝐼𝑁𝑇 {
7[𝑦+𝐼𝑁𝑇(

𝑚𝑚+9

12
)]

4
} + 𝐼𝑁𝑇 (

275𝑚𝑚

9
) + 𝑑𝑑 + 1,721,013.5  

(2.4-30) 

 

である。但し、関数 INT( )は、小数点以下を切り捨てた整数である（数値が負の場合は 0

に近づくように処理する）。ここで、𝑦𝑦,𝑚𝑚, 𝑑𝑑 は、それぞれ、西暦の年、月、日であ

り、数値の範囲は以下のとおりである。 

1901 ≤ 𝑦𝑦 ≤ 2099 

1 ≤ 𝑚𝑚 ≤ 12  

 1 ≤ 𝑑𝑑 ≤ 31 

 

𝐽0 は零時における値であり、𝑈𝑇 は任意の時刻 (ℎ𝑜𝑢𝑟:𝑚𝑖𝑛: 𝑠𝑒𝑐) を示す。 

𝑈𝑇 = ℎ𝑜𝑢𝑟 +
𝑚𝑖𝑛

60
 +

𝑠𝑒𝑐

3600
                                    (2.4-31) 

 

更に、地球の自転軸の傾斜を考慮すると、地心基準黄道面座標は (𝑋′ , 𝑌′ , 𝑍′) と地心

基準赤道面座標 (𝑋 , 𝑌 , 𝑍) の関係は、図 2.4-4 に示すとおりであり、直交座標軸の単

位ベクトルの関係は、式(2.4-32)で与えられる。 

 

 

図 2.4-4 地心黄道面座標と地心赤道面座標の関係(b) 
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𝑰⃗ = 𝑰′⃗⃗⃗                   (2.4-32a) 

𝑱⃗ = sin 𝜙 ∙𝑲′⃗⃗⃗⃗⃗ + cos𝜙 ∙ 𝑱′⃗⃗⃗             (2.4-32b) 

𝑲⃗⃗⃗⃗ = cos 𝜙 ∙𝑲′⃗⃗⃗⃗⃗ − sin𝜙 ∙ 𝑱′⃗⃗⃗             (2.4-32c) 

 

地球の自転軸の傾斜の方向は、𝜙 の方向と逆方向であるため、𝜙 = −𝜀(= −23.44°) 

とおけば、太陽方向の単位ベクトルに関して、地心黄道面座標 (𝑋′ , 𝑌′ , 𝑍′) と地心赤

道面座標 (𝑋 ,𝑌 , 𝑍) の関係は次のとおり与えられる。 

 

𝑢̂𝑋𝑌𝑍 = [𝑅1(−𝜀)] ∙ 𝑢̂𝑋′𝑌′𝑍′                  

     = [
 1 0 0
 0 cos 𝜀 − sin 𝜀 
 0 sin 𝜀 cos 𝜀

] {
 cos 𝜆 
sin 𝜆
0

} = {
 cos 𝜆

 cos 𝜀 ∙ sin 𝜆 
 sin 𝜀 ∙ sin 𝜆

}    (2.4-33) 

 

式(2.4-23) 及び 式(2.4-33)より、地心基準赤道面座標における太陽輻射加速度は、次の

とおりとなる。 

𝑝𝑠𝑟 = −𝑝𝑆𝑅 ∙ 𝑢̂𝑋𝑌𝑍 = {

 𝑝
𝑠𝑟_𝑥

𝑝
𝑠𝑟_𝑦

𝑝
𝑠𝑟_𝑧

} = −𝑝𝑆𝑅 ∙ {
 cos 𝜆

 cos 𝜀 ∙ sin 𝜆

 sin 𝜀 ∙ sin 𝜆

 }   (2.4-34) 

 

２．４．４ 月の引力 

月の引力の影響は、地球、月、人工衛星の３つの質点からなる３体問題を考えること

で、得られる。図 2.4-5に示す３体問題の場合の運動は、次のとおり記述できる。 

 

 

図 2.4-5 ３体問題（３つの質点が存在する系の運動） 
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𝐹⃗12 = −𝐹⃗21 = 𝐺 ∙ 𝑚1 ∙ 𝑚2(𝑅⃗⃗2 − 𝑅⃗⃗1) |𝑅⃗⃗2 − 𝑅⃗⃗1|
3

⁄         (2.4-35a) 

𝐹⃗23 = −𝐹⃗32 = 𝐺 ∙ 𝑚2 ∙ 𝑚3(𝑅⃗⃗3 − 𝑅⃗⃗2) |𝑅⃗⃗3 − 𝑅⃗⃗2|
3

⁄            (2.4-35b) 

𝐹⃗13 = −𝐹⃗31 = 𝐺 ∙ 𝑚1 ∙ 𝑚3(𝑅⃗⃗3 − 𝑅⃗⃗1) |𝑅⃗⃗3 − 𝑅⃗⃗1|
3

⁄         (2.4-35c) 

ここで、各質点に働く加速度は、それぞれ下記のとおり定義される。 

𝑎⃗1 = 𝑅̈⃗⃗1 =
1
𝑚1

(𝐹⃗12 + 𝐹⃗13)                    (2.4-36a) 

𝑎⃗2 = 𝑅̈⃗⃗2 =
1
𝑚2

(𝐹⃗21 + 𝐹⃗23)                    (2.4-36b) 

𝑎⃗3 = 𝑅̈⃗⃗3 =
1
𝑚3

(𝐹⃗31 + 𝐹⃗32)                    (2.4-36c) 

ここで、質点１を地球、質点２を人工衛星、質点３を月とすれば、検討の対象は地球に

対する人工衛星の運動であるので、地球に対する人工衛星の相対加速度を定義する。 

𝑎⃗2/1 = 𝑎⃗2 − 𝑎⃗1 =
1
𝑚2

(𝐹⃗21 + 𝐹⃗23) −
1
𝑚1

(𝐹⃗12 + 𝐹⃗13)             

   = −
𝐺∙(𝑚1+𝑚2)∙𝑅⃗⃗⃗⃗2/1

𝑅2/1
3 + 𝐺 ∙ 𝑚3 (

𝑅⃗⃗⃗⃗3/2

𝑅3/2
3 −

𝑅⃗⃗⃗⃗3/1

𝑅3/1
3)       (2.4-37) 

 

ここで、図 2.4-6に地球の中心を原点とする座標系を定義する。 

 

 

図 2.4-6 地球を原点とする座標系表示 
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地球、月、人工衛星の関係を明確にするために、変数を下記のとおり再定義する。 

人工衛星に生じる加速度ベクトル：  𝑎⃗2 1⁄ = 𝑎⃗   

人工衛星の位置ベクトル：      𝑅⃗⃗2 1⁄ = 𝑟   

地球から人工衛星までの距離：    𝑅2 1⁄ = |𝑅⃗⃗2 1⁄ | = 𝑟  

月の位置ベクトル：         𝑅⃗⃗3 1⁄ = 𝑟𝑚  

地球から月までの距離：       𝑅3 1⁄ = |𝑅⃗⃗3 1⁄ | = 𝑟𝑚  

人工衛星から月への位置ベクトル：  𝑅⃗⃗2 3⁄ = 𝑟𝑠 𝑚⁄   

人工衛星から月までの距離：     𝑅𝑠 𝑚⁄ = |𝑅⃗⃗𝑠 𝑚⁄ | = 𝑟𝑠 𝑚⁄   

地球の重力定数：  𝐺 ∙ (𝑚1 +𝑚2) ≅ 𝐺 ∙ 𝑚1 = 𝜇 = 398600(𝑘𝑚
3/𝑠2)   (𝑚1 ≫ 𝑚2)  

月の重力定数：   𝐺 ∙ 𝑚3 = 𝜇𝑚 = 4903(𝑘𝑚3/𝑠2)  

 

以上を使って、式(2.4-38) を書きなおすと、下記のとおりとなり、第二項が月の引力に

よる外乱加速度である。 

𝑎⃗ = −𝜇
𝑟

𝑟3
+ 𝜇𝑚 (

𝑟⃗⃗⃗𝑠 𝑚⁄
𝑟𝑠 𝑚⁄ 3 −

𝑟⃗⃗⃗𝑚
𝑟𝑚3

) = 𝑎⃗0 + 𝑝⃗𝑙𝑔           (2.4-38) 

𝑟𝑠 𝑚⁄  及び 𝑟𝑚 をベクトル成分で表示すれば、式(2.4-40)及び式(2.4-41)のとおりである。 

𝑟𝑠 𝑚⁄ = 𝑟𝑠/𝑚_𝑥 ∙ 𝑖̂ + 𝑟𝑠/𝑚_𝑦 ∙ 𝑗̂ + 𝑟𝑠/𝑚_𝑧 ∙ 𝑘̂           (2.4-39) 

𝑟𝑚 = 𝑟𝑚_𝑥 ∙ 𝑖̂ + 𝑟𝑚_𝑦 ∙ 𝑗̂ + 𝑟𝑚_𝑧 ∙ 𝑘̂                    (2.4-40) 

従って、式(2.4-39)は、式(2.4-42)のとおり表わされる。 

𝑝⃗𝑙𝑔= { 

𝑝𝑙𝑔 _𝑥
𝑝𝑙𝑔 _𝑦
𝑝𝑙𝑔 _𝑧

 } = 𝜇𝑚

{
  
 

  
 

  

𝑟𝑠/𝑚_𝑥
𝑟𝑠/𝑚

3 −
𝑟𝑚_𝑥
𝑟𝑚3

𝑟𝑠/𝑚_𝑦
𝑟𝑠/𝑚

3 −
𝑟𝑚_𝑦
𝑟𝑚3

𝑟𝑠/𝑚_𝑧
𝑟𝑠/𝑚

3 −
𝑟𝑚_𝑧
𝑟𝑚3

  

}
  
 

  
 

          （2.4-41） 

ここで、添字 lg は lunar gravity を示す。 

 

式(2.4-39) における 𝑟𝑠 𝑚⁄  及び 𝑟𝑚 を知るためには、地球から月へ向かうベクトルの

方向と距離が必要であり、下記の手順で求めることができる。 

地球から月へ向かう単位ベクトルは、先ず、地心赤道座標系での月の単位方向ベクトル

を求めた後、2.4.3節の式(2.4-33)を使って地心黄道座標系の単位ベクトルを求める。地

心赤道座標系における月の単位方向ベクトルは図 2.4-7に示すとおりである。 
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図 2.4-7 地球から見た月の方向 

 

月の単位方向ベクトルは、地心赤道座標系における月の緯度経度（𝛿𝑚 , 𝜆𝑚）より下記

のとおり求まる。 

 

𝑢̂𝑚(𝑋′𝑌′𝑍′) = cos 𝛿𝑚 ∙ cos 𝜆𝑚 ∙ 𝐼
′ + cos 𝛿𝑚 ∙ sin 𝜆𝑚 ∙ 𝐽

′ + sin 𝛿𝑚 ∙ 𝐾̂
′  (2.4-42) 

 

地心黄道座標系の単位ベクトルは、地球自転軸の傾きを考慮して、下記のとおり与えら

れる。 

𝑢̂𝑚(𝑋𝑌𝑍) = [𝑅1(−𝜀)] ∙ 𝑢̂𝑚(𝑋′𝑌′𝑍′) = [
 1 0 0

 0 cos 𝜀 − sin 𝜀 

 0 sin 𝜀 cos 𝜀

] {
cos 𝛿𝑚 ∙ cos 𝜆𝑚
cos 𝛿𝑚 ∙ sin 𝜆𝑚

sin 𝛿𝑚

} 

       = {

cos 𝛿𝑚 ∙  cos 𝜆𝑚
  cos 𝜀 ∙ cos 𝛿𝑚 ∙ sin 𝜆𝑚 − sin 𝜀 ∙ sin 𝛿𝑚 
 sin 𝜀 ∙ cos 𝛿𝑚 ∙ sin 𝜆𝑚 + cos 𝜀 ∙ sin 𝛿𝑚

}       (2.4-43) 

 

地球から月までの位置ベクトル（ 𝑟𝑚 ）及び地球から月までの距離（ 𝑟𝑚 ）は、次の

とおり表わされる。 

 

𝑟𝑚 = 𝑟𝑚 ∙ 𝑢̂𝑚(𝑋𝑌𝑍)                   (2.4-44) 

𝑟𝑚 =
𝑅𝑒

sin(𝐻𝑃)
                      (2.4-45) 

ここで、パラメータ HP（Horizontal Parallax）及び月の緯度経度（𝛿𝑚 , 𝜆𝑚）は、下

記の式で与えられる。 
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𝐻𝑃 = 𝑔0 + ∑ 𝑎𝑖
4
𝑖=1 ∙ cos(ℎ𝑖 + 𝑘𝑖 ∙ 𝑇0)     (0°~180°)   (2.4-46) 

𝛿𝑚 = ∑ 𝑑𝑖
4
𝑖=1 ∙ sin(𝑒𝑖 + 𝑓𝑖 ∙ 𝑇0)         (−90°~90°)    (2.4-47) 

𝜆𝑚 = 𝑏0 + 𝑐0 ∙ 𝑇0 + ∑ 𝑎𝑖
6
𝑖=1 ∙ sin(𝑏𝑖 + 𝑐𝑖 ∙ 𝑇0)   (0°~360°)   (2.4-48) 

 

式(2.3-47)から式(2.3-49)の係数は表 2.4-3に示されるとおりである。 

𝑇0 = (𝐽𝐷 − 2451545.0) 36525⁄  であり、 𝐽𝐷 は 2.4.3節の式(2.4-29)で与えられる。 

更に、自転軸の傾き（ 𝜀 ）は下記の式で計算できる。 

 

𝜀 = 23.439° − 0.0130042 ∙ 𝑇0                   (2.4-49) 

 

なお、式(2.4-47)、 (2.4-48)、 (2.4-49)の各係数は、表 2.4-3に示すとおりである。 

 

表 2.4-3(a) 月の緯度（ 𝜆𝑚 ）計算に使用する係数 

𝑖 𝑎𝑖 𝑏𝑖 𝑐𝑖 

0 - 218.32 481267.881 

1 6.29 135.00 477198.870 

2 -1.27 259.30 -413335.360 

3 0.66 235.70 890534.220 

4 0.21 269.90 954397.740 

5 -0.19 357.50 35999.050 

6 -0.11 106.20 966404.030 

 

表 2.4-3(b)  月の緯度（ 𝛿𝑚 ）計算に使用する係数 

𝑖 𝑑𝑖 𝑒𝑖 𝑓𝑖 

0 - - - 

1 5.13 93.3 483202.03 

2 0.28 220.2 960400.89 

3 -0.28 318.3 6003.15 

4 -0.17 217.6 -407332.21 
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表 2.4-3(c)  パラメータHP（Horizontal Parallax）を計算する係数 

𝑖 𝑔𝑖 ℎ𝑖 𝑘𝑖 

0 0.9508 - - 

1 0.0518 135.0 477198.87 

2 0.0095 259.3 -413335.38 

3 0.0078 253.7 890534.22 

4 0.0028 269.9 954397.70 

 

２．４．５ 太陽の引力 

太陽の引力の影響は、月の引力の影響と同様、地球、太陽、人工衛星の３体問題であ

り、下記のとおり求まる。 

𝑎⃗ = −𝜇
𝑟

𝑟3
+ 𝜇𝑠𝑜𝑙 (

𝑟⃗⃗⃗𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄

𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄
3 −

𝑟⃗⃗⃗𝑠𝑜𝑙
𝑟𝑠𝑜𝑙

3) = 𝑎⃗0 + 𝑝⃗𝑠𝑔          (2.4-50) 

ここに、 

𝑝⃗𝑠𝑔=𝜇𝑠𝑜𝑙 (
𝑟⃗⃗⃗𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄

𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄
3 −

𝑟⃗⃗⃗𝑠𝑜𝑙
𝑟𝑠𝑜𝑙

3)                    (2.4-51) 

𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄ = 𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙_𝑥 ∙ 𝑖̂ + 𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙_𝑦 ∙ 𝑗̂ + 𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙_𝑧 ∙ 𝑘̂            (2.4-52) 

𝑟𝑠𝑜𝑙 = 𝑟𝑠𝑜𝑙_𝑥 ∙ 𝑖̂ + 𝑟𝑠𝑜𝑙_𝑦 ∙ 𝑗̂ + 𝑟𝑠𝑜𝑙_𝑧 ∙ 𝑘̂                 (2.4-53) 

であるので、 

 

𝑝⃗𝑠𝑔 = 𝜇𝑠𝑜𝑙 ∙ { (
𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙_𝑥
𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙

3 −
𝑟𝑠𝑜𝑙_𝑥
𝑟𝑠𝑜𝑙

3) ∙ 𝑖̂ + (
𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙_𝑦
𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙

3 −
𝑟𝑠𝑜𝑙_𝑦
𝑟𝑚𝑠𝑜𝑙

3) ∙ 𝑗̂ + (
𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙_𝑧
𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙

3 −
𝑟𝑠𝑜𝑙_𝑧
𝑟𝑠𝑜𝑙

3) ∙ 𝑘̂}   

(2.4-54) 

𝑝⃗𝑠𝑔 = { 

𝑝𝑠𝑔 _𝑥
𝑝𝑠𝑔 _𝑦
𝑝𝑠𝑔 _𝑧

 } = 𝜇𝑠𝑜𝑙

{
  
 

  
 

  

𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙_𝑥
𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙

3 −
𝑟𝑠𝑜𝑙_𝑥
𝑟𝑠𝑜𝑙

3

𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙_𝑦
𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙

3 −
𝑟𝑠𝑜𝑙_𝑦
𝑟𝑠𝑜𝑙

3

𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙_𝑧
𝑟𝑠/𝑠𝑜𝑙

3 −
𝑟𝑠𝑜𝑙_𝑧
𝑟𝑠𝑜𝑙

3

  

}
  
 

  
 

        (2.4-55) 

ここに、 

𝑟𝑠𝑜𝑙   ：太陽の位置ベクトル  

𝑟𝑠𝑜𝑙 (= |𝑟𝑠𝑜𝑙|) ：地球から太陽までの距離  
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𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄    ：人工衛星から太陽への位置ベクトル 

𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄ (= |𝑟⃗𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄ |)  ：人工衛星から太陽までの距離  

𝜇𝑠𝑜𝑙   ：太陽の重力定数(= 132.712 × 109 𝑘𝑚3/𝑠2) 

 

𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄  = 𝑟𝑠𝑜𝑙 − 𝑟 の関係を用いて、式(2.4-53) は次のとおりとなる。 

 

𝑝⃗𝑠𝑔=𝜇𝑠𝑜𝑙 (
𝑟⃗⃗⃗𝑠𝑜𝑙−𝑟⃗⃗⃗

𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄
3 −

𝑟⃗⃗⃗𝑠𝑜𝑙
𝑟𝑠𝑜𝑙

3) = 𝜇𝑠𝑜𝑙 [(
1

𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄
3 −

1

𝑟𝑠𝑜𝑙
3) 𝑟𝑠𝑜𝑙 −

𝑟⃗⃗⃗

𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄
3]     

   =
𝜇𝑠𝑜𝑙
𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄

3 [(1 −
𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄

3

𝑟𝑠𝑜𝑙
3 ) 𝑟𝑠𝑜𝑙 − 𝑟]                 (2.4-56) 

 

ここで、地球から太陽までの距離と人工衛星から太陽までの距離の差は微小であるた

め、𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄
3 𝑟𝑠𝑜𝑙

3⁄ ≅ 1 であり、式(2.4-56)の( )内の計算が、極めて近い数の減算とな

り、切り捨て誤差の影響で計算の精度が劣化する要因となる。従って、付録２に示す方

法を用いることで、下記のとおり、計算精度を確保することができる。 

 

𝑝⃗𝑠𝑔 =
𝜇𝑠𝑜𝑙
𝑟𝑠 𝑠𝑜𝑙⁄

3 [𝐹(𝑞) ∙ 𝑟𝑠𝑜𝑙 − 𝑟] = { 

𝑝
𝑠𝑔 _𝑥

𝑝
𝑠𝑔 _𝑦

𝑝
𝑠𝑔 _𝑧

 }                  (2.4-57) 

ここで、 

𝑞 =
𝑟⃗⃗∙(2𝑟⃗⃗𝑠𝑜𝑙−𝑟⃗⃗)

𝑟𝑠𝑜𝑙
3                         (2.4-58) 

 

𝐹(𝑞) =
𝑞∙(𝑞3−3𝑞+3)

1+√(1−𝑞)3
                 (2.4-59) 

 

 

２．４．６ 軌道上の外乱加速度を考慮した運動方程式（状態変数） 

これまで検討した軌道の摂動要因を考慮して、運動方程式(2.4-1)を状態変数表示する。 

 

𝑟̈ = −
𝜇

𝑟3
∙ 𝑟 + 𝑝𝑜𝑎                        (2.4-60) 
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𝑝𝑜𝑎 = { 

𝑝
𝑜𝑎_𝑥

𝑝
𝑜𝑎_𝑦

𝑝
𝑜𝑎_𝑧

} = 𝑝𝑒𝑜 + 𝑝𝑎𝑑 + 𝑝𝑠𝑟 + 𝑝𝑙𝑔 + 𝑝𝑠𝑔             

     = { 

𝑝
𝑒𝑜_𝑥

𝑝
𝑒𝑜_𝑦

𝑝
𝑒𝑜_𝑧

} + { 

𝑝
𝑎𝑑_𝑥

𝑝
𝑎𝑑_𝑦

𝑝
𝑎𝑑_𝑧

} + { 

𝑝
𝑠𝑟_𝑥

𝑝
𝑠𝑟_𝑦

𝑝
𝑠𝑟_𝑧

} + { 

𝑝
𝑙𝑔_𝑥

𝑝
𝑙𝑔_𝑦

𝑝
𝑙𝑔_𝑧

} + { 

𝑝
𝑠𝑔_𝑥

𝑝
𝑠𝑔_𝑦

𝑝
𝑠𝑔_𝑧

}  (2.4-61) 

ここで、添字 oa は overall を示す。 

 

上記を考慮した状態方程式は下記のとおりとなる。 

𝑦̇⃗ = [𝐴] ∙ 𝑦⃗ =

[
 
 
 
 
 
 0  0   0
 0  0   0
 0  0   0

1 0 0 
0 1 0 
0 0 1 

 𝑎𝑥 0 0
  0 𝑎𝑦 0

  0 0 𝑎𝑧

0 0 0 
0 0 0 
0 0 0 ]

 
 
 
 
 

∙ 𝑦⃗        (2.4-62) 

𝑦⃗ = {𝑟 , 𝑣⃗}𝑇                                    (2.4-63) 

 

ここで、{𝑎𝑥 , 𝑎𝑦 , 𝑎𝑧} は、次のとおりである。 

𝑎𝑥 = −
𝜇

𝑟3
+ 𝑝𝑜𝑎_𝑥                        (2.4-64a) 

𝑎𝑦 = −
𝜇

𝑟3
+ 𝑝𝑜𝑎_𝑦                        (2.4-64b) 

𝑎𝑧 = −
𝜇

𝑟3
+ 𝑝𝑜𝑎_𝑧                         (2.4-64c) 

 

状態変数 { 𝑟 , 𝑣⃗ } の運動方程式積分により、任意の時刻の状態変数を計算し、その結

果から軌道６要素及び人工衛星の位置及び速度を求める手順を図 2.4-8に示す。 

なお、図中の積分は 5次の Adams-Bashforthを用いた。 
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図 2.4-8 状態変数の積分による軌道解析の手順 12)13)14)15) 

 

２．４．７ 軌道の外乱加速度を考慮した運動方程式（軌道６要素） 

外乱加速度の影響を考慮した軌道解析の方法には、下記に示す軌道６要素の微分方程式を、

時間方向に積分する方法がある。 

 

(1) 角運動量 (ℎ) 

𝑑ℎ

𝑑𝑡
= 𝑟 ∙ 𝑠̂  ∙ 𝑝⃗⃗

𝑜𝑎
= 𝑟 ∙ 𝑝𝑜𝑎_𝑠                     (2.4-65) 

 

(2) 離心率 (𝑒) 

𝑑𝑒

𝑑𝑡
=

ℎ

𝜇
∙ sin 𝜃 ∙ 𝑝𝑜𝑎_𝑟 +

1

𝜇∙ℎ
[(ℎ2 + 𝜇 ∙ 𝑟) cos 𝜃 + 𝜇 ∙ 𝑒 ∙ 𝑟] ∙ 𝑝𝑜𝑎_𝑠  (2.4-66) 

 

(3) 真近点離角 (𝜃) 

𝑑𝜃

𝑑𝑡
=

ℎ

𝑟2
+

1

𝑒∙ℎ
[
ℎ2

𝜇
cos 𝜃 ∙ 𝑝𝑜𝑎_𝑟 − (

ℎ2

𝜇
+ 𝑟) sin 𝜃 ∙ 𝑝𝑜𝑎_𝑠]         (2.4-67) 

 

(4) 昇交点赤経 (Ω) 

𝑑𝛺

𝑑𝑡
=

𝑟∙sin𝑢

ℎ∙sin 𝑖
∙ 𝑝𝑜𝑎_𝑤                           (2.4-68) 
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(5) 軌道傾斜角 (𝑖) 

𝑑𝑖

𝑑𝑡
=

𝑟

ℎ
∙ cos 𝑢 ∙ 𝑝𝑜𝑎_𝑤                            (2.4-69) 

 

(6) 近心点引数 (ω) 

𝑑𝜔

𝑑𝑡
=

1

𝑒∙ℎ
[
ℎ2

𝜇
∙ cos 𝜃 ∙ 𝑝𝑜𝑎_𝑟 − (𝑟 +

ℎ2

𝜇
) sin 𝜃 ∙ 𝑝𝑜𝑎_𝑠] −

𝑟∙sin𝑢

ℎ∙tan 𝑖
∙ 𝑝𝑜𝑎_𝑤   (2.4-70) 

 

ここで、{ 𝑝𝑜𝑎_𝑟 , 𝑝𝑜𝑎_𝑠 , 𝑝𝑜𝑎_𝑤 } は、軌道面局所座標系における加速度であり、地心赤

道面座標系との関係は図 2.4-9に示すとおりである。 

 

 

図 2.4-9 局所座標系の定義 

 

2.4.7節で求めた摂動加速度（地心赤道座標系）を軌道面局所座標系に変換する必要が

あり、変換は次式で与えられる。 

{𝑝}𝑟𝑠𝑤 = [𝑅3(𝜃)] ∙ [𝑄𝐼2𝑂] ∙ {𝑝}𝑋𝑌𝑍        (2.4-71) 

 

[𝑅3(𝜃)] = [
𝑐𝑜𝑠 𝜃 𝑠𝑖𝑛 𝜃 0
− 𝑠𝑖𝑛 𝜃 𝑐𝑜𝑠 𝜃 0
0 0 1

]              (2.3-72) 
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軌道６要素 (ℎ0 , 𝑒0 , 𝑖0 , 𝛺0 , 𝜔0 , 𝜃0) の微分方程式積分により、任意の時刻の軌道６

要素を計算し、その結果から状態変数 { 𝑟 , 𝑣⃗ }を求める手順を図 2.4-10に示す。 

 

 

図 2.4-10 軌道６要素の積分による軌道解析の手順 12)13)14)15) 
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第３章 QSAT-EOSによる軌道解析結果の検証 

 

３．１ 目的 

第２章で構築した軌道解析の手法を軌道データとの比較により検証し、シミュレーショ

ンツールの妥当性を確認する。手順は下記による。 

 

(1) 積分時間刻み幅の検討： 

軌道計算における積分時間刻み幅の影響を確認するため、運動方程式の積分による方

法を用いて軌道計算を実施する。積分時間の刻み幅を順次細かくして計算を行い、結果

の変動が十分に小さくなるまで収束することを確認することで、適切な積分時間刻み幅

の値を見極める。 

 

(2) QSAT-EOS軌道データとの比較： 

打ち上げ後に観測された QSAT-EOSの軌道データと同一の軌道条件で解析を実施

し、１周回後の観測データと比較することで、シミュレーションの精度を判定する。 

運動方程式の積分による方法及び軌道６要素の外乱加速度の影響を積分する方法につ

いて確認する。 

 

３．２ 積分時間刻み幅の検討  

３．２．１ シミュレーション条件 

解析の条件は、QSAT-EOSの軌道（Pass1467-1468）とし、諸元は下記のとおりであ

る。 

 

 (a) 軌道条件：Pass1467 

1. 軌道６要素初期値（Pass1467の始点） 

半長軸（𝑎） 6892.00 km 

離心率（𝑒） 0.003274 － 

傾斜角（𝑖） 97.44 deg 

昇交点赤経（𝛺） 336.79 deg 

近心点引数（𝜔） 155.14 deg 

真近点離角（𝜃） 356.60 deg 

2. 初期時刻：2015年 9月 14日 02:10:45 
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(b) 数値積分条件： 

積分開始時刻（𝑡0） 0.0 sec 

積分終了時刻（𝑡𝑓） 7200.0 sec 

積分時間幅（𝛥𝑡）   

case3.1-1 10.0 sec 

case3.1-2 5.0 sec 

case3.1-3 1.0 sec 

case3.1-4 0.5 sec 

case3.1-5 0.1 sec 

基準 0.01 sec 

(c) 外乱条件： 

大気抵抗 あり 

太陽輻射圧 あり 

地球重力ポテンシャル あり 

 

３．２．２ シミュレーション結果 

前節に示す条件で実施したシミュレーション結果を図 3.2-1から図 3.2-6に示す。図(a)

に示す誤差は、積分時間刻み幅が 0.01秒の場合の基準値からの差異であり、図(b)では、

半長軸に対する位置座標の誤差の比率、速度の大きさに対する速度誤差の比率を示して

いる。図から分かるとおり、積分時間刻み幅が 10秒の場合、位置誤差は数十 km、速度

誤差は 0.1km/s程度となった。積分時間刻み幅が 1.0秒とすると、位置及び速度の誤差

は小さくなり、位置及び速度のノルムに対して 0.1%以下にまで、収束している。結果の

まとめを表 3.２-1及び図 3.２-7に示す。 
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図 3.2-1(a) 積分時間刻み幅の影響（x位置座標誤差（km））Pass1467-1468 

 

 

図 3.2-1(b) 積分時間刻み幅の影響（x位置座標誤差（％））Pass1467-1468 
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図 3.2-2(a) 積分時間刻み幅の影響（y位置座標誤差（km））Pass1467-1468 

 

 

図 3.2-2(b) 積分時間刻み幅の影響（y位置座標誤差（％））Pass1467-1468 
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図 3.2-3(a) 積分時間刻み幅の影響（z位置座標誤差（km））Pass1467-1468 

 

 

図 3.2-3(b) 積分時間刻み幅の影響（z位置座標誤差（％））Pass1467-1468 
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図 3.2-4(a) 積分時間刻み幅の影響（x速度誤差（km/s））Pass1467-1468 

 

 

図 3.2-4(b) 積分時間刻み幅の影響（x速度誤差（％））Pass1467-1468 
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図 3.2-5(a) 積分時間刻み幅の影響（y速度誤差（km/s））Pass1467-1468 

 

 

図 3.2-5(b) 積分時間刻み幅の影響（y速度誤差（％））Pass1467-1468 
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図 3.2-6(a) 積分時間刻み幅の影響（z速度誤差（km/s））Pass1467-1468 

 

 

図 3.2-6(a) 積分時間刻み幅の影響（z速度誤差（％））Pass1467-1468 
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表 3.2-1 積分時間刻み幅の影響（基準との差異（％）） 

 ∆𝑡 = 10.0 ∆𝑡 = 5.0 ∆𝑡 = 1.0 ∆𝑡 = 0.5 ∆𝑡 = 0.1 

x位置 1.03  0.51  0.10  0.05  0.01  

y位置 −0.46  −0.23  −0.05  −0.02  −0.004  

z位置 −1.11  −0.55  −0.11  −0.05  −0.01  

x速度 1.03  0.51  0.10  0.05  0.01  

y速度 −0.46  −0.23  −0.05  −0.02  −0.004  

z速度 1.10  0.55  0.11  0.05  0.01  

 

 

図 3.2-7(a) 積分刻み幅の影響（位置誤差（％）） 

 

 

図 3.2-7(b) 積分刻み幅の影響（速度誤差（％）） 
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３．２．３  考察 

QSAT-EOSの Pass1467の条件で実施した軌道の位置、速度計算に対する積分刻み幅

の影響を確認した結果、積分時間刻み幅が 10秒の場合、位置誤差及び速度誤差は 1.0%

以下、1.0秒の場合、位置誤差及び速度誤差は 0.1%以下に収まっている。従って、短期

間の軌道の挙動を精密に解析する場合は、積分時間刻み幅を 1.0秒以下に、長期間にわ

たる軌道解析の場合でも、10秒以下に設定することが望ましい。 

 

３．３ QSAT-EOS軌道上データによる検証 

これまで述べたとおり、軌道解析の手法としては、軌道６要素による解析と運動方程式を

積分する方法がある。軌道６要素による解析は時刻と真近点離角がケプラーの方程式を介

して関係付けられるため、時刻毎に６要素を計算できるという利点がある。但し、外乱加速

度による摂動の影響を考慮するためには、外乱加速度の影響が各軌道６要素における微分

項として表わされるため、積分を実行する必要がある。一方、運動方程式による解析は、地

球の引力項に外乱加速度項を加えることで運動方程式が記述できるため、定式化が簡便で

あるこという利点がある。 

本節では、二つの解析手法を用いて解析した結果を軌道上データと比較することによって、

解析精度を検証する。検証には、2014年に九州大学が打ち上げた小型地球観測衛星 QSAT-

EOSの軌道上データを用いる。検証には、１周回のデータが得られている Pass1413-1414

及び Pass1467-1468を用いた。 

 

３．３．１ シミュレーション条件 

解析の条件を表 3.3-1及び表 3.3-2に示す。 

 

表 3.3-1(a) Pass1413 初期データ（軌道６要素） 

Pass 1413 諸元 

半長軸（𝑎） 6893.85(km) － 

離心率（𝑒） 1.7007(rad) 97.44(deg) 

傾斜角（𝑖） 0.00244(-) － 

昇交点赤経（𝛺） 5.6890(rad) 325.95 (deg) 

近心点引数（𝜔） 3.3180(rad) 190.11 (deg) 

真近点離角（𝜃） -0.6060(rad) 325.28 (deg) 

初期時刻 2015年 9月 4日 1:58:51 
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表 3.3-1 (b) Pass1413 初期データ（慣性座標系状態変数） 

Pass 1413 諸元 

x（x座標） -5390.49 (km) 

y（y座標） 3194.21 (km) 

z（z座標） 2841.46 (km) 

vx（x方向速度） -2.1190 (km/s) 

vy（y方向速度） 2.5151 (km/s) 

vz（z方向速度） -6.8729 (km/s) 

初期時刻 2015年 9月 4日 1:58:51 

 

表 3.3-2(a) Pass1467 初期データ（軌道６要素） 

Pass 1467 諸元 

半長軸（𝑎） 6891.57 (km) － 

離心率（𝑒） 1.7007 (rad) 97.44(deg) 

傾斜角（𝑖） 0.00321 (-) － 

昇交点赤経（𝛺） 5.8781 (rad) 336.79(deg) 

近心点引数（𝜔） 2.7065 (rad) 155.07(deg) 

真近点離角（𝜃） -0.0682 (rad) 356.10(deg) 

初期時刻 2015年 9月 15日 2:19:36 

 

表 3.3-2(b) Pass1467 初期データ（慣性座標系状態変数） 

Pass 1467 諸元 

x（x座標） -5699.82 (km) 

y（y座標） 1977.27 (km) 

z（z座標） 3285.17 (km) 

vx（x方向速度） -3.0393 (km/s) 

vy（y方向速度） 2.2453 (km/s) 

vz（z方向速度） -6.6281 (km/s) 
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３．３．２ シミュレーション結果 

2.3.6節に示す手順で解析した結果を以下に示す。 

運動方程式積分 
Pass1413-1414 図 3.3-1 

Pass1467-1468 図 3.3-2 

軌道６要素 
Pass1413-1414 図 3.3-3 

Pass1467-1468 図 3.3-4 
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図 3.3-1 (a) 軌道６要素（半長軸：𝑎）の比較 

図 3.3-1 (b) 軌道６要素（離心率：e）の比較 

図 3.3-1 (b) 軌道６要素（離心率：e）の比較 

図 3.3-1 (c) 軌道６要素（軌道傾斜角：i）の比較 

 



66 

 

 

 

 

図 3.3-1 (e) 軌道６要素（近心点引数：ω）の比較 

図 3.3-1 (f) 軌道６要素（真近点離角：θ）の比較 

図 3.3-2 (d) 軌道６要素（昇交点赤経：Ω）の比較 
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図 3.3-1 (g) 軌道上位置座標の比較 

図 3.3-1 (h) 軌道上速度の比較 

図 3.3-1 (f ’) 軌道６要素（近心点引数+真近点離角：ω+θ）の比較 
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図 3.3-2 (a) 軌道６要素（半長軸：𝑎）の比較 

図 3.3-2 (b) 軌道６要素（離心率：e）の比較 

図 3.3-2 (c) 軌道６要素（軌道傾斜角：i）の比較 
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図 3.3-2 (d) 軌道６要素（昇交点赤経：Ω）の比較 

図 3.3-2 (e) 軌道６要素（近心点引数：ω）の比較 

図 3.3-2 (f) 軌道６要素（真近点離角：θ）の比較 
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図 3.3-2 (g)  軌道上位置座標の比較 

 

図 3.3-2 (h) 軌道上速度の比較 

図 3.3-2 (f ’) 軌道６要素（近心点引数+真近点離角：ω+θ）の比較 
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 図 3.3-3 (c) 軌道６要素（軌道傾斜角：i）の比較 

図 3.3-3 (a) 軌道６要素（半長軸：𝑎）の比較 

図 3.3-3 (b) 軌道６要素（離心率：e）の比較 
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図 3.3-3 (d) 軌道６要素（昇交点赤経：Ω）の比較 

図 3.3-3 (e) 軌道６要素（近心点引数：ω）の比較 

図 3.3-3 (f) 軌道６要素（真近点離角：θ）の比較 
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図 3.3-3 (g)  軌道上位置座標の比較 

 

図 3.3-3 (h) 軌道上速度の比較 

図 3.3-3 (f ’) 軌道６要素（近心点引数+真近点離角：ω+θ）の比較 
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図 3.3-4 (a) 軌道６要素（半長軸：𝑎）の比較 

図 3.3-4 (b) 軌道６要素（離心率：e）の比較 

図 3.3-4 (c) 軌道６要素（軌道傾斜角：i）の比較 
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図 3.3-4 (d) 軌道６要素（昇交点赤経：Ω）の比較 

図 3.3-4 (e) 軌道６要素（近心点引数：ω）の比較 

図 3.3-4 (f) 軌道６要素（真近点離角：θ）の比較 
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図 3.3-4 (g) 軌道上座標の比較 

 

図 3.3-4 (h) 軌道上速度の比較 

図 3.3-4 (f ’) 軌道６要素（近心点引数+真近点離角：ω+θ）の比較 
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３．３．３ 考察 

図 3.3-1から図 3.3-4に示す計算結果のとおり、2.1節で述べた軌道解析の手法（運動

方程式、軌道６要素）は何れも、QSAT-EOSの軌道上データとの整合は良好であること

が確認できた。 

軌道データと解析結果の比較のまとめを図 3.3-5及び図 3.3-6に示す。図は軌道データ

と解析結果の差を%表示したものであり、図 3.3-5は Pass1413～Pass1414、図 3.3-6は

Pass1467～Pass1468の２ケースの解析に対応する。 

それぞれ、Pass1413及び Passa1467の始点から解析を始め、1周回後の Pass1414及

び Pass1468における解析結果と軌道データの差を軌道データで正規化した値（％）を

評価した。図中 Oeは軌道６要素の積分による結果、EoMは運動方程式の積分による結

果を示す。 

状態変数（位置及び速度）は、何れのケースも運動方程式を積分する方法が良い結果を

与えている。しかし、軌道６要素のうち離心率の値は、誤差が大きい結果となった。こ

れは、QSAT-EOSの軌道が円軌道に近いため、離心率の値が小さく、誤差が生じやすい

結果であったと考えられる。また、近心点引数（ω）と真近点離角（θ）は、その和で

評価すると良好な一致が得られた。 

以上のとおり、何れの解析手法も軌道６要素に対しては、大きな差はないという結果が

得られた。一方、状態変数に対しては、状態変数を直接積分する手法の方が良い結果を

与えた。但し、軌道６要素を積分する手法でも、その誤差は 1%以下である。 
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図 3.3-5(a) 軌道データと解析結果の比較（Pass1413-1414）：運動方程式積分 

 

 

図 3.3-5(b) 軌道データと解析結果の比較（Pass1413-1414）：軌道６要素 
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図 3.3-6(a) 軌道データと解析結果の比較（Pass1467-1468）：運動方程式積分 

 

 

図 3.3-6(b) 軌道データと解析結果の比較（Pass1467-1468）：軌道６要素 
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第４章  太陽活動を考慮したデオービット解析 

 

４．１ 目的 

第１章で述べたとおり、近年の超小型衛星利用は盛んであり、運用を終了した大量の小

型衛星が軌道上にデブリとして残存し、宇宙環境の汚染を助長していることが問題視さ

れている 16)。このため、IADC(Inter-Agency Space Debris Coordination Committee) 

は、低高度軌道で運用される衛星の軌道上残存寿命を 25 年以下とするように提言してい

る 17)18)。運用終了後の人工衛星を軌道離脱（デオービット）させる方法としては、スラ

スタによる減速、導電性テザーに働くローレンツ力を利用する方法、空気抵抗を利用し

た減速等が提案されている。代表的なデオービットの方式の比較を表 4.1-1 に示す。 

しかし、今後益々打ち上げ機数が増加すると予想される超小型衛星の場合、ペイロード

スペースが限られており、デオービットのためのスラスタ及び推進薬、導電性テザー及

び付随するデバイスを搭載することは好ましくない。一方、空気抵抗による減速は、ペ

イロードペナルティが少ないため、超小型衛星にも有望な方法である。超小型衛星が多

く投入される軌道高度 500km 程度であれば、IADC が推奨する 25 年ルールを満たす

が、更に高い高度からのデオービットには、空気抵抗を増加させて再突入までの期間を

短縮し、25 年ルールを確実に満たすことが必要となる。空気抵抗を増加させる機構とし

て、膨張気球、薄膜セイル等があるが 19)20)、超小型衛星には、気球膨張のためのガス発

生源や複雑な調圧機構を必要とせず、機械的な機構のみで展開できる薄膜セイルが有利

であると考えられる。 

 

表 4.1-1 デオービット方式の比較 

方 式 利 点 欠 点 

スラスタ 21) 

(1)化学推進：必要な減速量を短

時間に得られる 

(2)電気推進：必要な推進薬質量

が少ない 

(1)推進薬質量がペイロードペナルテ

ィとなる 

(2)長期間にわたる姿勢制御及び電力

の確保が課題である 

導電性テザー
22)23) 

･誘起起電力が得られるのでエネ

ルギーが不要である 

テザー展張機構等により複雑になる 

また、テザー制御等が課題である 

薄膜セイル 24) 

･空気抵抗によるため、エネルギ

ーを必要としない 

･比較的簡便で軽量である 

・セイル展開機構が必要である 
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運用終了後の超小型衛星のデブリ化を防ぐために、超小型衛星で通常良く用いられる高

度 500～1000km における軌道上寿命の推定、デオービット方式による軌道高度低下率

の変化の推定は、超小型衛星の運用における重要な検討項目である。軌道離脱後の衛星

の高度変化を予測する研究は多くなされており、NASA が開発した Debris Assessment 

Software25)、JAXA が開発したデブリ発生防止標準支援システム(Debris Mitigation 

Standard Support Tools : DEMIST)等のツールがある。これらは優れたツールである

が、モデルの詳細は公開されておらず、第 3 者による改善・高精度化は難しい。 

ここでは、空気抵抗による衛星軌道高度変化において、太陽活動が大気密度に与える影

響の重要性を示す。そのために、2014 年 11 月に打ち上げられた超小型衛星「ほどよし

1 号」及び「QSAT-EOS」の軌道高度データを用い、その影響を定量的に分析した。さ

らに、デオービットセイルを有する超小型衛星の力学モデルを提案し、デオービットセ

イル展張後の軌道高度の変化を解析するシミュレーション結果を報告する。特に、太陽

活動が大気密度に与える影響、デオービットセイルを展開した形態の衛星の抵抗係数に

ついて、シミュレーションの結果と軌道データの比較により考察する。併せて、太陽活

動の大気密度に対する影響を考慮した Euler-Hill 方程式の解析解との比較も評価する。 

 

４．２ 軌道データによる軌道解析の検討 

４．２．１  摂動要因を考慮した運動方程式 

第２章で述べたとおり、地球の軌道を周回する人工衛星には、空気抵抗の他、地球重力

ポテンシャル、太陽及び月の引力等、種々の外力加速度が働くが、軌道高度に影響を与

える加速度は空気抵抗による減速加速度である 26)。これは、大気抵抗が常に減速方向に

作用するのに対して、大気抵抗以外の要因による加速度が、軌道周回毎に加減速として

作用し、減速効果が相殺されるためである。外力加速度を考慮した人工衛星の運動方程

式は、式(4.2-1)及び式(4.2-2)で与えられる。  

 

𝑟̈ = −
𝜇

𝑟3
∙ 𝑟 + 𝑝                                  (4.2-1)  

 

𝑝 = −
1

2
𝜌 ∙ |𝑣⃗𝑟𝑒𝑙| ∙ 𝐵 ∙ 𝑣⃗𝑟𝑒𝑙                         (4.2-2)  

 

ここで、| |はベクトルの絶対値を示す。 
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４．２．２ 軌道データ 

2014 年 11 月 6 日に打ち上げられた超小型衛星「ほどよし 1 号」と「QSAT-EOS」の

軌道投入直後から 2017 年 2 月 6 日までの半長軸の推移を図 4.2-1 に示す。このデータは

米国の JSpOC ( Joint Space Operations Center: 現在 CSpOC ( Combined Space 

Operations Center)、 2018 年 7 月に改編)が検出・追跡・識別し、公開されている。 

2 つの衛星は、表 4.2-1 に示すとおり、ほぼ同等の物理諸元を有しているが、「ほどよし

1 号」と比べ、「QSAT-EOS」は高度の低下が大きいことが分かる。「QSAT-EOS」はデ

オービットセイルを搭載しており、運用終了後に展開して運用軌道を離脱、再突入する

計画になっていた。運用軌道投入後の軌道高度の低下が大きいことから、「QSAT-EOS」

は運用軌道投入直後から意図せず、デオービットセイルが展開した可能性があると推察

される。 

 

 

図 4.2-1 「ほどよし 1 号」と「QSAT-EOS」の軌道データ（半長軸） 

 

表 4.2-1 「ほどよし 1 号」と「QSAT-EOS」の概要（物理諸元）27)28)29) 

項 目 ほどよし 1 号 QSAT-EOS 

寸 法 
50 × 50 × 50 cm 

 

50 × 50 × 50 cm 

（運用時） 

50 × 50 × 350 cm 

（オービットセイル展開時） 

質 量 60kg 50kg 
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４．２．３  軌道解析結果（ほどよし１号） 

(1) シミュレーション条件 

「ほどよし 1 号」の軌道シミュレーションは 2.1 節で示した運動方程式により、表 4.2-2

に示す条件で実施した。なお、図 4.2-1 の「ほどよし 1 号」の 2015 年 10 月～12 月のデー

タにある不連続点は軌道制御を行ったことによるものであるため、軌道制御前後の 2 つの

区間に対して解析した。区間①は 2014 年 11 月 6 日を起点とした 320 日間、区間②は 2015

年 12 月 31 日を起点とした 400 日間である。 

 

表 4.2-2 「ほどよし 1 号」シミュレーション条件 

項 目 諸 元 備 考 

軌道要素) 

a (半長軸) = 6893.5 km 

e (離心率) =0.001328 

i (傾斜角) =97.48° 

O (昇交点)  =29.94° 

w (近心点引数)  =184.61° 

v (真近点離角)  =175.60° 

2014 年 11 月 7 日 11:50 の値 

抵抗係数 2.5 文献 11)の推奨値 

代表面積 0.25(m2) 1 辺 50cm の立方体の正面面積 

(*) 衛星は初期の姿勢安定化（デタンブリング）を完了し、衛星正面が飛行方向に正対しているとした。 

 

(2) シミュレーション結果 

式(4.2-1)及び(4.2-2)を用いて、表 4.2-3 の条件で実施した「ほどよし 1 号」の解析結果を

図 4.2-2 に示す。図 4.2-2 (a)は区間①、第 4.2-2 図(b)は区間②の結果である。シミュレーシ

ョンでは、式(4.2-2)の大気密度 ρ に USSA7630)の大気モデルを用いた。 

なお、図 4.2-2 の時間軸は、区間①の開始時点（2014 年 11 月 6 日）を基準としている。 

区間①の 320 日間の軌道高度低下量は、軌道データ及び解析共に約 8.5km であり、概ね

一致しているが、高度変化の傾向は、解析が直線的であるのに対して、軌道データは曲線的

であるという違いがある。また、区間②の 400 日間の軌道高度低下量は解析では約 14km

であるが、軌道データは約 4.3kmであり、違いが大きい。 

これは、大気モデル USSA76 が太陽活動の大気密度に対する影響を考慮していない静的

モデルであるためであり、その使用限界について、Daniel L. Oltrogge31)らが指摘している。 

一方、太陽活動が大気密度に及ぼす影響については、多くの研究 32)33)34)35)があるが、以下

では太陽活動を代表する太陽黒点数と波長 10.7cm の電波フラックス（F10.7 値）及び大気

密度の関係を比較的簡便に、かつ直接的に表わす文献 36)のモデル(以下 Wertz のモデル)を

用いる。 
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図 4.2-2 (a) 半長軸の軌道データと解析の比較 

（「ほどよし 1 号」2014 年 11 月 6 日から 320 日間） 

 

 

図 4.2-2 (b) 半長軸の軌道データと解析の比較 

（「ほどよし 1 号」2015 年 12 月 31 日から 400 日間） 
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４．２．４ 太陽活動の影響を考慮した軌道解析 

衛星の軌道高度を低下させる大気の抵抗は、大気密度に大きく影響されるが、大気密度は

太陽活動によって変化することが知られている 37)38)39)。太陽活動を表す指標である F10.7

値の観測値は、The Center for Space Standards & Innovation (CSSI)が提供している HP、

CelesTrack の Space Weather Data Documentation40)により得ることができる。2014 年初

から 2018 年末までのデータを図 4.2-3 に示す．図 4.2-3 より、F10.7 値は短期間に大きく

変動していることが分かる 41)。 

一方、1930 年から現在までの太陽黒点数の推移と標準偏差は図 4.2-4 に示すとおりであ

り、概ね 11 年の周期で変化していることが分かる。 

 

 

図 4.2-3 F10.7 値の変化（2014 年 1 月から 2018 年 12 月 

 

 

図 4.2-4(a) 太陽黒点数の推移（1930 年～現在）42) 
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図 4.2-4(b) 太陽黒点数の推移（2010 年～現在）（拡大） 

 

太陽黒点数と F10.7 値のデータを統計的に処理し、その関係を整理したものが、図 4.2-5

である。図 4.2-5 は 1947 年から 1990 年の間の太陽黒点数と F10.7 値の観測値の月毎平均

値を示すが、両者の関係には変動があり、最大値、平均値、最小値は、それぞれ、式(4.2-3)、

(4.2-4)、(4.2-5)で近似される。 

 

 

図 4.2-5 太陽黒点数と F10.7 値の関係 43) 
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＜最大値＞ F10.7_𝑚𝑎𝑥 = 72.1 + 0.646 ∙ R + (0.0710𝑅)2 − (0.0261𝑅)3         (4.2-3) 

 

＜中央値＞ F10.7 = 67.0 + 0.572 ∙ R + (0.0575𝑅)2 − (0.0209𝑅)3        (4.2-4) 

 

＜最小値＞ F10.7_𝑚𝑖𝑛 = 64.4 + 0.342 ∙ R + (0.0584𝑅)2 − (0.0190𝑅)3        (4.2-5) 

 

ここで、図 4.2-4 の太陽黒点数を使って、図 4.2-5 の関係から F10.7 値を推定した結果を

図 4.2-3 に重ねて示す。図 4.2-5 の関係を用いることで、F10.7 値の大きな変動が平滑化さ

れ、計測値の変動範囲を概ね良く表していることが分かる。 

文献 26)は、太陽活動の指標である太陽黒点数から得られるF10.7値をパラメータとして、

高度に対する大気密度の変化を図 4.2-6 のとおり示している。 

 

 

図 4.2-6 F10.7 値毎の高度と大気密度の関係 36) 

 

4.2.3 節で解析した「ほどよし 1 号」に対しては、図 4.2-4 より、区間①の黒点数は約 95

～65 個（標準偏差 7～6 個）、区間②の黒点数は約 55～27 個（標準偏差 5～3 個）で変動し

ていることが分かる。さらに、図 4.2-5 に示されるとおり、黒点数と F10.7 値の関係にも変

動幅があり、例えば区間①内の中間期において黒点数を 70 としても、F10.7 値の最大値と

最小値の変動は 34 程度ある。従って、この時期の「ほどよし 1 号」の軌道高度が約 500km
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であることを考慮すれば、図 4.2-6 から得られる大気密度は、区間①で 3.4×10-14～3.5×

10-13kg/m3、区間②で 9.5×10-14～2.2×10-12kg/m3 程度の幅があると考えられる。従って、

Wertz のモデル（図 4.2-6）を用いて大気密度を推定する場合、F10.7 値の変動を考慮しな

ければならないことが分かる。 

この変動を考慮して「ほどよし 1 号」の軌道を再度検討した。解析手順を図 4.6-7 に、解

析の結果を図 4.2-8 に示す。解析は 4.2(2)節と同様、2 つの区間に対して実施し、図 4.2-8

の時間軸は区間①の開始時点（2014 年 11 月 6 日）を基準としている。まず、検討する日時

の太陽黒点数を図 4.2-4 より求め、この太陽黒点数を用いて図 4.2-5 より推定した F10.7 値

の平均値(式(4.2-4))から図 4.2-6 より得られる大気密度を用いた結果を 'Average' で示す。

また、太陽黒点数の最大値で推定した F10.7 値の最大値(式(4.2-3))より得られる大気密度を

用いた結果を 'Maximum' で示す。さらに、平均値の大気密度に対して修正係数を適用し、

それぞれの区間で軌道データに最も良く一致するものを求めた。その結果、区間①では修正

係数 1.9、区間②では修正係数 2.8 の場合に軌道上データと近い結果が得られた。 

 

 

図 4.2-7 軌道高度計算の手順 
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図 4.2-8 (a) 半長軸の変化（シミュレーション結果）  

（「ほどよし 1 号」2014 年 11 月 6 日から 320 日間） 

 

 

図 4.2-8 (b)  半長軸の変化（シミュレーション結果） 

（「ほどよし 1 号」2015 年 12 月 31 日から 400 日間） 
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以上のとおり、Wertz のモデルは太陽活動の大気密度に対する影響を考慮しているが、

F10.7 値と太陽黒点数の関係には変動幅があるため、実際の大気密度を推定するには、修正

係数を用いることが必要である。区間①の修正係数（1.9）は、Wertz のモデルの平均値と

最大値の間に入っているが、区間②の修正係数（2.8）は、最大値の範囲を超える結果にな

っている。従って、図 4.2-6 の F10.7 値と大気密度の関係を示すモデルにおいて、F10.7 値

が 75 のカーブは実際よりも小さくモデル化されている可能性が高い。また、図 4.2-5 から

分かるとおり、太陽活動が弱くなると F10.7 値は約 75 に収束し、変動幅も小さくなるため

修正係数が変動幅の最大値を超えることが起こりやすくなることも推察される。 

本論文で示した太陽黒点数から大気密度を推定する手法では、太陽黒点数の周期性から、

設計時においても将来の大気密度を推定しやすいという利点がある。ただし、推定される

F10.7 値には幅があり、上下限幅及び修正係数を適切に決定する手法については、実軌道デ

ータを用いた更なる研究の余地がある。 

 

４．３ QSAT-EOS のデオービットセイルに対する解析 

４．３．１ デオービットセイルのモデル化 

(1) デオービットセイルの概要 

「QSAT-EOS」には、運用終了後のデブリ発生防止の 25 年ルールを遵守するために、空

気抵抗を増加させるデオービットセイルを搭載している。デオービットセイルは運用時に

は収納されており、運用終了後に展開される。セイルの展開膜はカプトン製で昇り旗形状の

展開方式を採用している。 

デオービットセイルの概要を図 4.3-1 に、展開時のイメージを図 4.3-2 に示す。 

 

図 4.3-1 デオービットセイルの概要（形状寸法） 
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図 4.3-2 デオービットセイルの概要（展開時イメージ） 

 

4.2 節で述べたとおり、「QSAT-EOS」の高度低下は、同等の物理諸元を有する「ほどよし

1 号」に比べて大きいため、デオービットセイルが部分的に展開している可能性があると推

察される。そこで、「ほどよし 1 号」の解析結果（大気密度の修正係数）を用いて、「QSAT-

EOS」の軌道を計算し、軌道データとの整合性から、逆にデオービットセイルの展開量の推

定を試みる。 

 

(2) デオービットセイルモデル 

デオービットセイル展開時の衛星の大気抵抗モデルを下記のとおり設定した。デオービッ

トセイル展開後の衛星は衛星本体（1 辺が 0.5m の立方体）とデオービットセイル（0.5m×

展張量（m）の平板）からなるとし、衛星機体軸における相対速度の各軸成分に対して大気

抵抗係数を、それぞれ式(4.3-1)、(4.3-2)、(4.3-3)で表されるとした。図 4.3-3 に大気抵抗モ

デルと相対速度の関係を示す。 

 

x 軸： (𝐶𝐷)𝑠𝑎𝑡−𝑥 = (𝐶𝐷)𝑐𝑢𝑏𝑒 + (𝐶𝐷)𝑝𝑙𝑎𝑡𝑒−𝑡 ∙
𝐴𝑠𝑎𝑖𝑙

𝐴𝑏𝑜𝑑𝑦
     (4.3-1) 

y 軸： (𝐶𝐷)𝑠𝑎𝑡−𝑦 = (𝐶𝐷)𝑐𝑢𝑏𝑒 + (𝐶𝐷)𝑝𝑙𝑎𝑡𝑒−𝑡 ∙
𝐴𝑠𝑎𝑖𝑙

𝐴𝑏𝑜𝑑𝑦
     (4.3-2) 

z 軸： (𝐶𝐷)𝑠𝑎𝑡−𝑧 = (𝐶𝐷)𝑐𝑢𝑏𝑒 + (𝐶𝐷)𝑝𝑙𝑎𝑡𝑒−𝑛 ∙
𝐴𝑠𝑎𝑖𝑙

𝐴𝑏𝑜𝑑𝑦
     (4.3-3) 
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図 4.3-3 衛星モデルと相対速度の関係 

 

ここで、(𝐶𝐷)𝑐𝑢𝑏𝑒は立方体の抵抗係数、(𝐶𝐷)𝑝𝑙𝑎𝑡𝑒−𝑡  は平板の気流方向の抵抗係数、

(𝐶𝐷)𝑝𝑙𝑎𝑡𝑒−𝑛は平板の気流直角方向の抵抗係数、𝐴𝑏𝑜𝑑𝑦  は衛星本体の正面面積、𝐴𝑠𝑎𝑖𝑙 はデ

オービットセイルの面積である。なお、衛星全体の抵抗係数(𝐶𝐷)𝑠𝑎𝑡 の基準面積は衛星本体

の正面面積（𝐴𝑏𝑜𝑑𝑦）とした。 

式(4.3-1)、式(4.3-2)、式(4.3-3)による衛星の空気抵抗モデルは、飛行速度方向に対する衛

星の姿勢に依存するため、軌道上での衛星の姿勢の変化を推定する必要がある。QSAT-EOS

が軌道上で姿勢制御を行った時の衛星の姿勢角速度センサ（FOG：Fiber Optical Gyro）デ

ータの一例を図 4.3-4 に示す。このデータは地心指向制御の例であり、指向制御開始と同時

にアクチュエータにより角加速度を発生させ、一定角速度に達した後にしばらくその状態

を保持し、指向完了時点で角速度が零となるように逆方向の角加速度を発生させている。表

4.3-1 には、衛星の角速度が安定した区間における各軸まわりの角速度を示す。各成分を合

成した値は、約 2.3°/s であった。 
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図 4.3-4 QSAT-EOS 姿勢角速度データ 

 

表 4.3-1 機体軸回り角速度（[QSAT-EOS] FOG データ） 

x 軸回り（ロール）角速度 -0.14 ゜/s 

y 軸回り（ピッチ）角速度 1.09 ゜/s 

z 軸回り（ヨー）角速度 -2.02 ゜/s 

合成値 2.30 ゜/s 

 

式(4.3-1)、式(4.3-2)、式(4.3-3)で示すモデルを用いて、デオービットセイル展開量を 3m

（最大）とした時の衛星に働く空気抵抗力を計算した結果の例を図 4.3-5 に示す。これはピ

ッチ軸回りに 2.3゜/s の角速度を与えた場合の空気抵抗の履歴である。 

一般的な衛星は、ミッション終了後に軌道離脱する段階では積極的な姿勢制御はしないた

め、衛星の気流に対する姿勢はタンブリング運動により、時間と共に変化する。そこで、ま

ず「QSAT-EOS」の初期角速度を用いて、各軸の合成値が 2.3゜/s となるように、初期角速

度をランダムに与えた。図 4.3-6 は、空気抵抗の時間履歴の一例である。 

デオービットセイルの影響は、ピッチ角が 90°で気流に垂直の姿勢が維持される場合に

最大となる。そこで、姿勢の回転によって空気抵抗が変化する場合の平均的効果を、最大値

に対する割合として評価した。その結果、図 4.3-5 の場合の平均値は最大値の約 60%であ

り、図 4.3-6 の場合は約 50%であった。さらに、角速度の合成値が 2.3゜/s となるようなラ



94 

 

ンダムな初期角速度を 20 とおり作成して、最大値に対する比率と平均抵抗値を計算した結

果を図 4.3-7 に示す。衛星全体に働く空気抵抗の平均値は、衛星各軸まわりの角速度によら

ず、図 4.3-6 の場合と同様に、最大値の約 50%であった。 

 

 

図 4.3-5 衛星空気抵抗の計算例 

[初期角速度（゜/s）：ロール＝0.0、ピッチ＝2.30、ヨー＝0.0] 

 

 

図 4.3-6 衛星空気抵抗の計算例 

[初期角速度（゜/s）：ロール＝0.32、ピッチ＝0.95、ヨー＝2.07] 
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図 4.3-7 ランダムな角速度の場合の空気抵抗の平均値 

（デオービットセイル展開量＝3.0ｍ：試行回数 20 回） 

 

さらに、デオービットセイルの展張量をパラメータとして 2.5m から 0.0m まで 0.5ｍ刻

みで変化させ、同様の計算を実施した結果を図 4.3-8 に示す。 

 

 

図 4.3-8 (a) ランダムな角速度の場合の大気抵抗の計算 

（セイル展開量＝2.5ｍ：試行回数 20 回） 
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図 4.3-8 (b) ランダムな角速度の場合の大気抵抗の計算 

（セイル展開量＝2.0ｍ：試行回数 20 回） 

 

 

図 4.3-8 (c) ランダムな角速度の場合の大気抵抗の計算 

（セイル展開量＝1.5ｍ：試行回数 20 回） 
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図 4.3-8 (d) ランダムな角速度の場合の大気抵抗の計算 

（セイル展開量＝1.0ｍ：試行回数 20 回） 

 

 

図 4.3-8 (e) ランダムな角速度の場合の大気抵抗の計算 

（セイル展開量＝0.5ｍ：試行回数 20 回） 
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図 4.3-9 デオービットセイル展張量と空気抵抗（平均値）の関係 

（衛星の初期角速度＝2～5゜/s の場合） 

 

デオービットセイルの展張量と衛星の空気抵抗値の関係を図 4.3-9 に示す。図中の■は、

デオービットセイル展張量が 0%を基準値とし、デオービットセイルの展開量の変化による

抵抗値の増加率を示している。QSAT-EOS の例では、デオービットセイルが全展開すると

セイルに垂直な気流に対する面積は 7 倍になるが、衛星がタンブリングしていることと気

流方向がランダムであることによって、デオービットセイルの効果が平均化され、概ね 2 倍

程度の効果になっていることが分かる。 

さらに、タンブリングの角速度が上記の空気抵抗値の特性に与える影響を調べるために、

初期姿勢角速度を 2.0゜/s、3.0゜/s、5.0゜/s と変化させて、同様の計算を実施した。図 4.3-9 に

は、初期角速度が 2.3゜/s を含め 4 とおりの初期角速度に対する計算結果を第二縦軸（右目

盛り）を用いて示している。いずれも、平均値からの変動は非常に小さく、0.2%以下であっ

た。従って、姿勢角速度が 5.0゜/s 程度の場合、空気抵抗に対する衛星のタンブリング角速

度の影響は微小であると考えられる。 
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４．３．２ デオービットセイルのシミュレーション 

(1) シミュレーション条件 

前節までに述べたデオービットセイルモデルを用いて、「QSAT-EOS」のシミュレーショ

ンを実施した。「QSAT-EOS」の物理諸元は表 4.2-2 に示すとおりであり、軌道シミュレー

ションは表 4.3-2 に示す条件で実施した。 

 

表 4.3-2 「QSAT-EOS」シミュレーション条件 

項 目 諸 元 備 考 

軌道要素 

区間① 

初期値 

 

a (半長軸) 

e (離心率) 

i (傾斜角) 

O (昇交点) 

w (近心点引数) 

v (真近点離角) 

6907.7 km 

0.003834 

97.48° 

29.95° 

180.98° 

180.64° 

2014 年 11 月 6 日 11:51 の値 

軌道要素 

区間② 

初期値 

a (半長軸) 

e (離心率) 

i (傾斜角) 

O (昇交点) 

w (近心点引数) 

v (真近点離角) 

6885.7 km 

0.003059 

97.44° 

82.21° 

166.19° 

278.56° 

2015 年 12 月 31 日 05:09 の値 

抵抗係数 

2.5 

1.28 

0.001 

（衛星本体） 

（セイル：気流垂直） 

（セイル：気流平行） 

44),45),46),47),48) 

代表面積 0.25(m2) 1 辺 50cm の立方体の正面面積 

 

(2) シミュレーション結果 

4.2.3 節の「ほどよし 1 号」の解析で得られた修正係数（区間①：1.9、区間②：2.8）及

び 4.2.5(2)節のデオービットセイルモデルを用いて、「QSAT-EOS」の軌道を解析した。 

前述のとおり、デオービットセイルが部分的に展張している可能性があるため、デオービ

ットセイルの展張量をパラメータとして変化させ、軌道データと比較した。結果を図 4.3-10

に示す。図から分かるように、区間①ではデオービットセイル展張量が 0.8m、区間②では

デオービットセイル展張量が 0.7～0.8m の場合に軌道データと良い一致が得られた。この

結果より、「ほどよし 1 号」の軌道データの解析から得られた大気密度の修正係数は、同時

期の「QSAT-EOS」にも有効であることが分かる。  

さらに、図 4.3-11 にはデオービットセイルの展張量が 0.8m の場合の区間①及び②を通

じた解析結果を示す。 
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図 4.3-10 (a) 半長軸の変化「QSAT-EOS」（区間①、修正係数=1.9 ） 

 

 

図 4.3-10 (b) 半長軸の変化「QSAT-EOS」（区間②、修正係数=2.8 ） 
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図 4.3-10 (a)から分かるとおり、区間①ではデオービットセイル展張量が 0.8m、区間②で

はデオービットセイル展張量が 0.7m の場合に軌道データと良い一致が得られている。この

結果より、「ほどよし 1 号」の軌道データの解析から得られた大気密度の修正係数を用いる

と、区間によらず、「QSAT-EOS」のデオービットセイル展張量は 0.7～0.8m 程度であると

推定される。さらに、デオービットセイルの展張量が 0.8ｍの場合の区間①及び②を通じた

解析結果を図 4.3-11 に示す。 

 

 

図 4.3-11 半長軸の変化「QSAT-EOS」（区間①②、デオービットセイル展張量=0.8m ） 

 

図 4.3-8 における「ほどよし 1 号」に対する解析では、大気密度モデルの修正係数を区間

①と区間②で変えることで、より実データに近い軌道高度の履歴が得られた。図 4.3-11 に

は、区間①での修正係数の値（1.9）を区間②においても引き続き用いた結果も示している。

これより、「QSAT-EOS」に対しても、2 つの区間で異なる修正係数を用いた方が良い結果

が得られることが分かる。さらに、前述のとおり、区間②における修正係数 2.8 は Wertzモ

デルの大気密度の最大値を超えているが、「QSAT-EOS」の解析で、デオービットセイルの

展張量が、区間①、区間②の何れにおいても、約 0.8m という結果が得られたことから、実

際の軌道上の大気密度が真値に近かったのではないかということを示唆している。つまり、

4.2 節の最後に記したように、太陽黒点数が 60 個（F10.7 値が 100）を下回るような、太陽

活動が弱い場合には、大気密度が過小評価される可能性がある。そのため、今後、モデルの

精度を向上させる研究が望まれる。 
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４．３．３ 軌道上寿命の推定（「QSAT-EOA」） 

(1) 軌道離脱シミュレーション 

「QSAT-EOS」は運用終了後にデオービットセイルを展開して軌道高度を低下させる計画

である。衛星の軌道上寿命の推定には、DEMIST が最も信頼性が高いツールの一つと考え

られている。しかし、そこで用いられているモデルの詳細は公表されていないため、第 3 者

による改善・高精度化は難しい。そこで、ここでは、本論文で提案した大気密度モデルを考

慮した軌道シミュレーション結果を DEMIST の結果と比較する。さらに、Euler-Hill 方程

式に基づく解析解とも比較する。 

図 4.3-12 は、「QSAT-EOS」開発時に実施した DEMIST の計算結果であり、計算の条件

は、打ち上げ時期 2011 年、ミッション終了時期は 2015 年 12 月 31 日、投入軌道高度は

700km としている。ここでは、軌道上データのある軌道高度＝約 530km からの計算とし

た。2011 年から 5 年後にはデオービットセイルは全展開していると想定し、運用終了後の

軌道離脱を想定し、デオービットセイルを最大（3.0m）展開させた条件で実施している。 

 

 

図 4.3-12(1/2)  QSAT-EOS の軌道高度の変化（DEMIST 計算結果） 
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ここでは、実際に「QSAT-EOS」が打ち上げロケットから分離された時点（半長径  

6907.7km）からの計算結果を示しており、再突入までの推定時間は約 2.31 年である。 

 

図 4.3-12(2/2) QSAT-EOS の軌道高度の変化（DEMIST 計算結果）（拡大） 

 

4.3.1(2)節に示すモデルを用いて、デオービットセイル展開量最大の状態での半長径の変

化の計算結果を図 4.3-13 に示す。大気密度モデルは USSA76 及び太陽活動を考慮した

Wertz のモデルの 2 種類を用いた。なお、Wertz のモデルでは、太陽活動の変化は太陽黒点

数の時間平均（2000 年～2018 年）69 個を使用し、太陽黒点から計算される F10.7 値は最

大値と平均値の２種類を用いた。なお、大気密度の修正係数は 'average'値に対して 1.0 と

した。さらに、それぞれの大気密度モデルに対して、軌道シミュレーションの結果を実線で、

Euler-Hill 方程式を用いて大気抵抗の減速による高度の変化を求める方法（Breakwell and 

Bryson 1985 文献 33)）による結果を破線で示す（付録３）。 

いずれの計算でも高度が 400km 付近より、高度の低下が急峻となり、短期間で大気圏へ

の再突入に至っていることが分かる。軌道高度が低下し、再突入するまでの時間はそれぞれ、

表 4.3-3 に示すとおりである。 

 

表 4.3-3 シミュレーション結果（大気再突入までの時間） 

 再突入までの時間 

DEMIST 2.31 years 

大気密度モデル USSA76 
Wertz 

( time averaged) 

シミュレーション 2.22 years 2.88 years 

Euler-Hill 2.31 years 2.99 years 



104 

 

 

図 4.3-13 「QSAT-EOS」の軌道高度変化（半長軸） 

（デオービットセイル展開量最大） 

 

以上のとおり、大気圏への再突入までの時間は、使用する大気密度モデルによって大きく

影響され、太陽活動の大気密度への影響を考慮しない USSA76 モデルは、Wertz の提唱す

るモデルに比べて再突入までの時間が短い結果を与える。特に、大気密度の影響が顕著にな

る高度 400km付近までに達する時間が短く推定され、軌道上寿命を過小評価する。このた

め、太陽活動と大気密度の関係に留意した Wertz モデルを用いることが重要となる。  

また、軌道シミュレーションと Euler-Hill 方程式の結果は概ね良く一致しており、数値積

分が妥当な解を与えることが示されている。つまり、Euler-Hill 方程式の解は、初期検討段

階での推定には十分有効と考えられる。ただし、Euler-Hill 方程式による解析手法は円軌道

を仮定しているので、離心率が大きい場合には注意が必要である。 

 

４．４  考察 

超小型衛星の運用終了後、新たなデブリの生成を抑制するために、運用後の衛星を大気に

再突入させて廃棄する必要があるが、超小型衛星においては、空気抵抗を利用する展開式の

デオービットセイルによる減速機構が有効と考えられている。空気抵抗を利用する方式は、

減速のためのエネルギー（スラスタ推力等）を必要としないため、ミッション機器への質量

配分の観点から有利であるが、大気突入までの時間を管理することが難しいという課題が



105 

 

ある。本研究では空気抵抗を増加させるための展開式デオービットセイルのシミュレーシ

ョンモデルを構築し、「ほどよし 1 号」及び「QSAT-EOS」の軌道上データ、DEMIST によ

る解析結果、Euler-Hill 方程式による解析解により、モデルの妥当性を評価した。 

 

(1) 立方体形状の「ほどよし 1 号」に対して Wertz のモデルを用いた解析を実施し、軌道デ

ータとの比較により、Wertz のモデルの適用可能性を検討した。Wertzのモデルは太陽活

動の影響を考慮しているが、解析と軌道データとの比較の結果、太陽活動の変動を考慮す

るための修正係数を導入することが必要であることが分かった。 

設計時点における、空気抵抗による人工衛星の軌道高度変化の推定に対する考え方は、

その目的、即ち、軌道上寿命（運用可能期間）の予測か、運用終了後の再投入までの時間

の予測かで異なる。運用期間は極力長く、再突入時間は極力短くなるように設計したいが、

大気密度の推定精度のリスクを考慮して設計余裕を設定することが重要である。従って、

一般的な衛星に対する軌道高度変化の予測精度を向上させるためには、F10.7 値の変動を

考慮した修正係数の設定方法の確立は重要な課題であり、多くの実軌道データを収集して

修正係数の決定法について検討することが必要になる。 

また、打上げ後の大気密度の予測精度を向上させることも有用であり、打上げ後の軌道

高度の変化から、修正係数の精度を向上させることで、その衛星の将来の軌道高度変化の

精度を向上させることが期待できる。  

 

(2) 立方体と平板のモデルを組み合わせたデオービットセイル展開状態の衛星の空気抵抗

モデルを構築した。このモデル及び太陽活動の影響を考慮した大気密度モデルを用いるこ

とで、デオービットセイルを持つ衛星に対しても軌道高度を予測できることが分かった。

また、本論文で提示する手法により、軌道高度データから、逆にデオービットセイルの展

開量を推定することも可能である。 

 

(3) システム設計の時点で衛星の軌道上寿命を見積もる場合、将来の太陽活動の影響を予測

することは難しいが、直近の太陽黒点数の平均値を Wertz のモデルに適用することが、有

効と考えられる。ここでは、太陽活動の変化は太陽黒点数の時間平均（2000 年～2018 年）

69 個（F10.7 平均値＝120）を使用したため、区間①相当の状況であったと考えられ、

DEMIST による解析結果は F10.7 値の最大値から求まる大気密度を使用した結果の範囲

内であった。但し、太陽活動が弱い状況（F10.7 値＝100 以下）では、F10.7 値の最大値

から求まる大気密度を使用した結果よりも高度の低下が早くなることが予想される。従っ
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て、デオービットセイル展張（運用終了）から再突入までの時間の推定においては、太陽

活動の将来予測に応じて、F10.7 値から得られた大気密度の修正係数を適切な値に設定す

ることが重要になる。「ほどよし１号」のデータから得られた修正係数は約 2 から 3 であ

ったが、軌道上データ等の蓄積により、適切な修正係数を見積もる方法を確立することに

よって、適切な設計ができるようにすることが望まれる。立方体と平板のモデルを組み合

わせたデオービットセイル展開状態の衛星の空気抵抗モデルを構築した。このモデル及び

太陽活動の影響を考慮した大気密度モデルを用いることで、デオービットセイルを持つ衛

星に対しても軌道高度を予測できることが分かった。また、本論文で提示する手法により、

軌道高度データから、逆にデオービットセイルの展開量を推定することも可能である。 

 

４．５  結論 

小型衛星（「ほどよし１号」及び「QSAT-EOS」）の軌道データを用いた解析の結果、人工

衛星の軌道上寿命を予測する手法として、運動方程式を積分するシミュレーションが有効

であることが確認された。 

ただし、軌道高度を低下させる空気抵抗は大気密度モデルに大きく依存するため、大気密

度の太陽活動による変動を考慮することが必要である。太陽活動を考慮した Wertz のモデ

ルは、太陽黒点数と太陽活動の強さの指標（F10.7 値）との関係から比較的簡便に、大気密

度を推定することができるが、太陽黒点数と太陽活動の強さの関係には変動幅があるため、

この変動幅を考慮する必要がある。 

「ほどよし１号」及び「QSAT-EOS」の軌道データからは、太陽活動が弱い場合の大気密

度の推定精度には改善の余地があることが分かった。従って、軌道上寿命の予測、軌道離脱

から大気圏に再突入するまでの時間の見積もりには、この変動幅に留意して設計すること

が望ましい。 

また、本章で提案したデオービットセイルのモデルは、「QSAT-EOS」のデータに対して

妥当な結果を与えることが分かった。従って、本モデルは、デオービット解析には有用と考

えられる。 
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第５章 結論 

 

小型衛星の利用が活発化するに従い、軌道上デブリの増加が宇宙利用における新たなリ

スクとして問題となっている。主に低軌道高度で運用される小型衛星の運用終了後の確実

な廃棄には、大気への再突入が適しているが、再突入までの時間を正確に見積もるために

は、大気密度の推定が重要になる。本研究では、50kg級の小型衛星の軌道上データの解析

を通じて、太陽活動の大気密度に対する影響を定量的に分析し、小型衛星の軌道上寿命推

定精度を向上させることができた。但し、使用したWertzの大気密度モデルには、更なる

精度向上の余地があり、実軌道データに基づく研究が期待される。 

以下に、本研究で得られた知見をまとめて示す。 

 

５．１ 第３章で得られた結論 

(1) 軌道解析における積分時間刻み幅 

軌道上環境による外乱加速度をモデル化して組み込んだシミュレーションツールを用い

て、QSAT-EOS の軌道条件で積分時間刻み幅(∆𝑡)を変えて解析し、∆𝑡 = 0.01秒を基準

として、計算結果の変化を検討した。その結果、∆𝑡 = 10.0秒の場合、軌道上の位置誤差

は数十 km、速度誤差は 0.1km/s 程度であり、基準値からの差は 1~2％程度であるが、

∆𝑡 = 1.0秒とすると、位置及び速度の誤差は 0.1%以下になることが分かった。 

 

(2) QSAT-EOSの軌道データとの比較 

軌道上の外乱加速度を考慮した運動方程式の積分と軌道６要素の積分による解析を実施

した結果、何れの手法でも比較的良好な結果が得られた。状態変数（軌道上位置、速度）

を比較した結果では、何れも軌道上データとの差異は 1%以下であり、特に、運動方程式

を積分する手法では、最大でも 0.2%以下という良好な結果が得られた。 

状態変数から軌道６要素を計算した結果と軌道６要素を直接積分した結果は、ほぼ同等

であったが、離心率の値は 3%程度と大きな誤差になっている。これは、QSAT-EOSの軌

道が円軌道に近く、離心率微小であるため、誤差が大きくなったと考えられる。 

以上より、状態変数を積分する手法が有利であることが分かった。 
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５．２ 第４章で得られた結論 

(1) 軌道解析における大気密度の影響 

小型衛星（「ほどよし 1号」、「QSAT-EOS」）の軌道データ（半長軸）を分析したところ、

一般的な大気密度モデル（USSA76）を用いた計算では、精度の良い結果が得られないこ

とが分かった。特に、軌道高度の低下率が大きい時期と小さい時期があることが軌道デー

タから認められた。これは、USSA76が太陽活動の影響を考慮していないことが原因であ

ると推測された。そこで、太陽活動を考慮した大気密度モデル（Wertzのモデル）を適用

して解析したところ、高度の低下率の変化を再現できることが分かった。 

但し、Wertz のモデルでは、太陽黒点数と太陽活動の指標である F10.7指標の関係には

変動幅が存在するため、この変動幅の範囲で大気密度の修正係数を設定することが必要で

あった。軌道高度の低下率が大きい時期は太陽活動が活発であり、変動幅の範囲で修正係

数を設定できた。しかし、軌道高度の低下率が小さい時期は太陽活動が弱い時期であり、

修正係数が変動幅の範囲を超えるという結果が得られた。 

従って、太陽活動が弱い場合の大気密度のモデルには改善の余地があると考えられ、実

衛星の軌道高度データの解析による更なるモデルの改善が望まれる。 

 

(2) デオービットセイルモデル 

「QSAT-EOS」で使用しているデブリ化防止用のデバイスであるデオービットセイルの

空力特性をモデル化し、軌道データの分析から妥当性を検討した。 

同時期に打ち上げられ、同じ軌道に投入された「ほどよし 1 号」と「QSAT-EOS」は、

ほぼ同等な物理諸元を有しているが、「QSAT-EOS」の軌道高度の低下が「ほどよし 1号」

に比べて大きいことが軌道データより認められた。このため、「QSAT-EOS」は軌道投入

直後からデオービットセイルが不時に展開していた可能性があると考えられた。 

ここでは、「QSAT-EOS」のデオービットセイルの展開量をパラメータとして、前節で得

られた修正係数を用いて解析したところ、展開量が約 30%の場合に良い結果が得られるこ

とが分かった。軌道高度の低下率が変化する時期にわたって太陽活動の修正係数の整合が

得られたことから、デオービットセイルモデルが妥当であると考えられる。 
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(3) その他 

第３章では、第４章で議論した大気密度の太陽活動による影響を考慮していないが、第

３章の解析結果と軌道データとの一致は良好である。これは、軌道高度が 500km 程度の

場合、空気抵抗と地球の重力場の変動を比べた場合、重力場の変動の影響が空気抵抗より

も 104のオーダで大きいためである（図 5.2-1参照）。また、第 3章の解析は衛星の 1周期

（約 90 分）の期間の解析であり、空気抵抗の影響が現れるには十分な時間でないことも

原因である。 

 

 

図 5.2-1 軌道高度 500kmにおける外乱加速度の比較 

 

５．３ 本論文のまとめ 

小型衛星のシステム設計において重要な設計項目である軌道設計に関わる解析手法を整

理し、解析ツールを開発した。解析ツールは上の環境による外乱加速度を考慮しており、

「QSAT-EOS」の軌道データにより、解析結果の妥当性を確認した。 

また、このツールを用いたデオービットセイルの解析から、本研究で提案したデオービ

ットセイルモデルの妥当性を確認し、軌道データからデオービットセイルの展開量を推定

することも可能であることが分かった。 

今後、更に打上げ機数が増加すると予想される小型衛星のデブリ化防止のため、デオー

ビットセイルの解析ができるようになったことは、小型衛星設計に寄与できると考えられ

る。 
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秋田大学理工学部 システムデザイン工学科 講師   平山 寛 様 

九州大学大学院 工学研究院 航空宇宙工学部門 技術職員 森下 和彦 様 
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付録 １：小型衛星（「ほどよし１号」、「QSAT-EOS(つくし)」の概要 

 

１．「ほどよし１号」の概要 

(1) 主要諸元 

表 A1-1 「ほどよし１号」の主要諸元 

ミッション 光学リモートセンシング 

軌道 太陽同期軌道（高度 500-600km） 

衛星バス 形状寸法： 1 辺 60cm 以内の立方体 

質  量： 60kg 以下 

発生電力： 50W 

姿勢制御： 三軸制御（地球指向） 

 

(2) 打上げ 

2014 年 11 月 6 日 16 時 35 分 48 秒（JST）、ロシア連邦ヤースヌイ宇宙基地より、ドニエ

プルロケットで ASNARO の相乗りで、東京工業大学の「TSUBAME」、九州大学の「QSAT-

EOS」、大同大学と名古屋大学の「ChubuSat」と共に打ち上げられた。 

 

２．「QSAT-EOS(つくし)」の概要 

(1) 主要諸元 

表 A1-2 「QSAT-EOS(つくし)」の主要諸元 

ミッション 地球観測（光学観測、地磁気観測） 

デブリ検出 

軌道 太陽同期軌道（高度 500-600km） 

衛星バス 形状寸法： 1 辺 60cm 以内の立方体 

質  量： 50kg 以下 

発生電力： 74W 

姿勢制御： 三軸制御（リアクションホイール） 

 

(2) 打上げ 

2014 年 11 月 6 日 16 時 35 分 48 秒（JST）、ロシア連邦ヤースヌイ宇宙基地より、ドニエ

プルロケットで ASNARO の相乗りで、東京大学と次世代宇宙システム技術研究組合の「ほ

どよし 1 号」、東京工業大学の「TSUBAME」、大同大学と名古屋大学の ChubuSat と共に打

ち上げられた。 
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付録 ２：非常に差の小さいベクトルの差の計算方法（Battin,1999）12) 

 

図 A2-1 にベクトル𝑎⃗ , 𝑏⃗⃗ , 𝑐 関係を示す。ここで、𝑐 ≡ 𝑏⃗⃗ − 𝑎⃗ であり、|𝑎| ≪ |𝑏| , |𝑐| ≅ |𝑏|

であるとする。ベクトル 𝑏⃗⃗ , 𝑐 の大きさの 3 乗の差を計算するため、パラメータ( 𝐹 , 𝑞 )

を式(A2-1)及び式(A2-2)のとおり定義する。 

 

 

 

図 A2-1 差の小さいベクトルの関係 

 

𝐹 ≡ 1 −
𝑐3

𝑏3
                                                (A2-1) 

𝑞 ≡ 1 −
𝑐2

𝑏2
                                                (A2-2) 

 

式(A2-2)を使って式(A2-1)を書き換えると下記のとおりとなる。 

 

𝐹 = 1 − (
𝑐2

𝑏2)

3

2
= 1 − (1 − 𝑞)

3

2 = 1 − (1 − 𝑞)
3

2
1+(1−𝑞)

3
2

1+(1−𝑞)
3
2

=
1−(1−𝑞)3

1+(1−𝑞)
3
2

   

𝐹 =
𝑞2−3𝑞+3

1+(1−𝑞)
3
2

                                                (A2-3) 

 

ここで、式(A2-2)より、 

 

𝑞 =
𝑏2−𝑐2

𝑏2
=

(𝑏⃗⃗−𝑐)∙(𝑏⃗⃗+𝑐)

𝑏2
    

 

であるので、𝑐 = 𝑏⃗⃗ − 𝑎⃗の関係を使って、下記が得られる。 
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𝑞 =
𝑎⃗⃗⃗∙(2𝑏⃗⃗⃗−𝑎⃗⃗⃗)

𝑏
2                                                (A2-4) 

 

式(A2-4)で求めた 𝑞 を、式(A2-3)に代入すれば、切り捨て誤差の影響を受けることなく、

式(A2-1)の解を得ることができる。 
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付録 ３：Euler-Hill 方程式 49) 

 

万有引力以外の外力（大気抵抗）が加わる人工衛星の運動は Euler-Hill 方程式を用いて、

下記のとおり記述することができる。 

 

𝑥̈ − 2𝑛𝑦̇ − 3𝑛2𝑥 = 𝑓𝑟                                (A3-1a) 

𝑦̈ + 2𝑛𝑥̇ = 𝑓𝑠                                       (A3-1b) 

𝑧̈ + 2𝑛2𝑧 = 𝑓𝑤                                     (A3-1c) 

 

ここで、（𝑥, 𝑦, 𝑧）は，それぞれ、衛星位置ベクトルの法線方向、接線方向、軌道面直角方

向の座標であり、（𝑓𝑟 , 𝑓𝑠, 𝑓𝑤）は、（𝑥, 𝑦, 𝑧）方向の外乱加速度、𝑛は平均軌道角速度（= √𝜇 𝑎3⁄ ）

である。なお、𝜇 は地球の重力常数である。 

衛星に働く外乱加速度が大気抵抗のみであることと、円軌道を仮定すれば、式(A3-1)は次

のとおり簡単化される。 

𝑥 = −
2

𝑛
𝐷𝑡                                          (A3-2a) 

𝑦 =
3

2
𝐷𝑡2                                           (A3-2b) 

𝐷は大気抵抗による単位質量当りの減速加速度である。ここで、衛星が 1 周回する間の、

 𝑥 (法線方向)の変化を考えると、式(A-3)のとおりとなる。 

 

∆𝑎 = 𝑥 − 𝑥0 = −
2
𝑛

𝐷𝑇 = −
4𝜋

𝑛2 𝐷                       (A3-3) 

 

ここで、𝑇 = 2𝜋 𝑛⁄ （軌道周期）であり、1 周回中の大気抵抗は一定とすれば、𝐷 は、式(A-

4)で与えられる。 

𝐷 = 𝜌 ∙ 𝑉2 ∙ 𝐵 = 𝜌 ∙ (
𝜇
𝑎

) ∙ 𝐵 = 𝜌𝐵𝑛2𝑎2                   (A3-4) 

 

式(A-3)及び式(A-4)より、軌道 1 周期の間に減少する高度は、式(A-5)で表される。 

 

∆𝑎 = −
4𝜋

𝑛2 (𝜌𝐵𝑛2𝑎2) = −4𝜋𝜌𝐵𝑎2                       (A3-5) 

 



115 

 

付録 ４：ChubuSat に対する解析結果 

 

「ほどよし１号」及び「QSAT-EOS」と相乗りで打ち上げられた「ChubuSat」に対する

解析を実施した。「ChubuSat」の概要を表 A2-1 に、解析の条件を表 A2-2 に示す。解析結

果を図 A2-1 に示す。大気密度の修正係数は、「ほどよし１号」で推定した値（1.9：区間①、

2.8：区間②）を基準としたが、区間①では、修正係数を 2.0 した場合に、軌道データとの評

価では、より良い一致が得られた。 

 

表 A4-1 「ChubuSat」の主要諸元 

ミッション 可視、赤外カメラによる観測 

軌道 太陽同期軌道（高度 500-600km） 

衛星バス 

形状寸法： 58 × 55 × 50cm 

質  量： 約 50kg 

発生電力： 100W 以上 

姿勢制御：三軸制御 

 

表 A4-2 「ChubuSat」シミュレーション条件 

項 目 諸 元 備 考 

軌道要素 

区間① 

初期値 

a (半長軸) 

e (離心率) 

i (傾斜角) 

O (昇交点) 

w (近心点引数) 

v (真近点離角) 

6900.1 km 

0.002291 

97.48° 

29.94° 

184.83° 

175.30° 

2014 年 11 月 6 日 11:50 の値 

軌道要素 

区間② 

初期値 

a (半長軸) 

e (離心率) 

i (傾斜角) 

O (昇交点) 

w (近心点引数) 

v (真近点離角) 

6888.4 km 

0.00221 

97.44° 

29.49° 

1.66° 

132.20° 

2015 年 12 月 31 日 21:42 の値 

抵抗係数 2.5 （衛星本体） 文献 30)の推奨値 

代表面積 0.25(m2) 1 辺 50cm の立方体の正面面積 
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図 A4-1 解析結果と軌道データの比較（半長軸） 
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