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1

第 1章

序論

1.1 研究背景
我々の現代生活は，宇宙利用によってますます豊かなものとなりつつある．例えば，複
数の衛星からの受信信号に基づいて現在位置を把握する Global Positioning System (GPS)

は，今やスマートフォンによって誰もが簡単に利用可能である．また，膨大な数の衛星に
よって構築される高速かつ頑健な宇宙インターネットサービス Starlinkも記憶に新しい．
実際に，宇宙産業の市場は成長傾向にあり，2040年には$1.1兆に達すると予測されてい
る [1]．宇宙産業の成長理由の一つが，低コスト開発が可能な小型衛星の台頭である．東
京工業大学では，世界初の超小型衛星 CUTE-Iを開発し，2003年に打ち上げに成功した
[2]．衛星の開発コストが下がったことで，民間企業の参入障壁が下がり，近年では宇宙産
業の推進主体が政府から民間へと移行しつつある.

宇宙ミッションは，単機の衛星によるものが一般的であるが，近年では複数の衛星によ
る高度/大規模なミッションが数多く検討されている．複数の衛星によるミッションの形
態は，フォーメーションフライングとコンステレーションに大別される．フォーメーショ
ンフライングは，一般に各衛星の軌道/姿勢データを衛星間通信等によって共有し，衛星間
の相対的な軌道/姿勢を精密に制御するミッション形態である．単機の衛星では実現困難
な大規模観測系の構築等が目的であり，使用する衛星は数機程度である．一方でコンステ
レーションは，予め設定した多数の軌道に衛星を投入し，各衛星は自身の軌道/姿勢のみを
制御するミッション形態である．衛星同士は軌道/姿勢制御の観点では連携しないものの，
サービスの観点では連携する．前述した GPSや Starlinkのように地球外周を広くカバー
するサービスの構築に用いられている．使用する衛星は，最大で数千機に上る．
本研究は，前者のフォーメーションフライングを対象とする．検討されているフォー
メーションフライングのミッション数は，図 1.1に示すように増加傾向にある [3]．フォー
メーションフライングにおける制御の要求精度は，コンステレーションと比較して一般に
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図 1.1: フォーメーションフライングのミッション数の推移 [3]

表 1.1: フォーメーションフライングのミッション事例

年 ミッション名 組織 目的
2002 GRACE[4] DLR，NASA 地球の高精度な重力モデルの作成
2014 CanX-4/5[5] UTIAS 高精度な相対軌道制御等の技術実証
TBD mDOT[6] SU，NASA スターシェード技術実証と天体観測
TBD DECIGO[7] 東大等 0.1 ∼ 10 Hz帯の重力波検出

高いため，高性能なセンサ/アクチュエータ及び，高度な航法/誘導/制御則が必要とされる．
したがって，図 1.1に示すミッションは，2024年現在においても技術実証フェーズが中心
である．代表的なミッション事例を表 1.1に示す．

1.2 宇宙環境力の利用
衛星の軌道を制御するにあたって最も一般的な推進手段はスラスタである．しかしなが

ら，スラスタは推進剤を必要とするため，搭載可能な推進剤の量が衛星寿命を決定付け
る．また，推進剤タンクを含む推進系が衛星システム全体に与える制約も少なくない．
そこで，衛星の長寿命化及びシステムの簡易化のため，推進手段として宇宙環境力を利

用する方式が注目されている．衛星に作用する主な宇宙環境力を図 1.2に示す [8]．最大
の宇宙環境力である地球の重力 (中心力：GM)は，衛星の軌道運動を成立させる．地球は
厳密な球ではないため，中心力以外に高次の加速度成分 (J2，J3，· · · )が存在する．その
他，衛星の軌道運動は，太陽や月の重力の影響も受ける．これらは保存力であり，発生加
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図 1.2: 主な宇宙環境力 [8]

速度の大きさと向きは衛星の重心位置によって一意に決まるため，衛星側でこれらを操作
することはできない．
一方で，衛星側で操作可能，すなわち軌道制御のために大きさや向きを変更可能な宇宙
環境力として，空力と太陽輻射圧 (Solar Radiation Pressure：SRP)がある．気体粒子が衛
星表面に衝突すると，鏡面反射/拡散反射/吸収といった相互作用を通じて運動量及びエネ
ルギーが気体粒子から衛星表面に移動し，衛星には空力が発生する．同様にして，太陽輻
射圧は太陽から放射される光子が衛星表面に衝突することで生じる．これらの力は，衛星
表面に作用する非保存力であり，衛星の姿勢や形状によって大きさや向きが変化する．す
なわち，衛星の姿勢や形状を適切に変化させることで，空力と太陽輻射圧は操作すること
が可能である．そこで本研究では，軌道制御のための推進手段として空力と太陽輻射圧を
利用する．なお，図 1.2に示すアルベドは，地球表面で反射する太陽光によって生じる力
であるが，太陽光が直接作用する太陽輻射圧と比較して小さいため，本研究では考慮の対
象外とする．
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1.3 先行研究
1.3.1 宇宙環境力のモデリング手法
宇宙環境力を適切に操作するためには，衛星の姿勢/形状と発生する宇宙環境力の関係

のモデル化が重要である．本研究では，これらを関係付けるモデルを「宇宙環境力モデ
ル」と称する．1.2節で述べたように，空力は気体粒子が，太陽輻射圧は光子がそれぞれ
衛星表面に衝突することにより発生する．したがって，空力と太陽輻射圧のモデリング手
法は類似性が高い．本項では，提案されているモデリング手法を四種類に分類し，概要を
述べる．
第一は Cannonballモデルである [8, 9]．本モデルは，衛星を球体に近似した上で，空力/

太陽輻射圧が所定の特性値や通過断面積等に従うものと仮定するモデルである．数あるモ
デリング手法の中で，最もシンプルな手法である．モデルの忠実度は低いながらも，発生
加速度が姿勢に依存しない等の扱いやすさから，空力/太陽輻射圧が軌道に与える影響の概
算等にしばしば用いられる．第二は Panel method (N-plate model)である [9, 10]．本モデ
ルは，衛星を N 枚の平板の集合と見なし，各平板に生じる空力/太陽輻射圧を求めた上で
統合するモデルである．各平板においては，空力特性/光学特性は均一であると仮定する．
Cannonballモデルより忠実度の高いモデルであり，平板の分割粒度を細かくするほど忠実
度は向上する [11]．第三は Ray-Tracing Panel (RTP) methodである [10]．本モデルは，前
述した Panel methodを拡張したモデルである．衛星が太陽電池パドル等を備えることで
非凸の外観である場合，衛星のある表面に向かう気体粒子/光子が別の表面によって遮ら
れる「自己遮蔽」が生じる．RTP methodは，自己遮蔽が生じる表面領域をレイトレーシ
ングによって特定した上で，各平板に生じる空力/太陽輻射圧を求めて統合する．自己遮
蔽を考慮することで，非凸な衛星において Panel methodより忠実度の高いモデルとなる．
第四は気体粒子/光子シミュレーション方式である．より忠実度の高い空力のモデリング
においては，衛星表面に向かう気体粒子のモンテカルロ-シミュレーションにより，自己
遮蔽に加えて衛星表面における多重反射も考慮可能な Test-Particle Monte Carlo (TPMC)

や Direct Simulation Monte Carlo (DSMC)が提案された [12–15]．また太陽輻射圧におい
ても，多重反射を考慮可能なレイトレーシングと高精細 3D CADデータを用いた高忠実
度な各種モデリング手法が提案された [16–21]．
以上のモデリング手法は，説明した順に忠実度と計算コストが高くなっていく．特に，

レイトレーシングやモンテカルロシミュレーションを用いる手法は，各気体粒子/光子に
関して計算を繰り返し行うため，他の手法と比べると計算コストは顕著に高くなる．した
がって，計算量を最小限にするための実装上の工夫や，アクセラレータとして並列処理に
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図 1.3: 宇宙環境力モデルを用いた軌道制御のイメージ

特化した Graphics Processing Unit (GPU)の使用等が必要である．

1.3.2 宇宙環境力を用いたフォーメーションフライング
宇宙環境力は，フォーメーションフライングを構成する全ての衛星に作用する．した
がって，個々の衛星に作用する宇宙環境力の差分を適切に操作することで，フォーメー
ションフライングのための軌道制御を行うことが可能となる．宇宙環境力の操作による軌
道制御のイメージを図 1.3に示す．宇宙環境力を操作する最も一般的な方法は，姿勢変更
である．衛星の姿勢を変更することで，衛星表面に対する気体粒子/光子の入射方向が変
わり，発生する力が変化する．また，姿勢に加えて形状を変化させることで，宇宙環境力
の操作性が向上する．このようなコンセプトのもと，空力や太陽輻射圧を用いたフォー
メーションフライングに関して，数多くの手法が提案されてきた．
まず，空力を用いたフォーメーションフライングの研究事例を述べる．空力と太陽輻
射圧は，図 1.2に示すように，高度約 800 ∼ 1,000 km を境に大小関係が逆転する．した
がって，空力が支配的な超低軌道 (Very Low Earth Orbit：VLEO)及び低軌道 (Low Earth

Orbit：LEO)が主な対象となる．空力においては，空力特性パラメータの不確実性が主要
な課題である．例えば，大気密度については，経験的あるいは物理的なモデルは存在する
ものの，実際の値は太陽活動や地磁気活動によって大きく変化する．空力特性の不確か
さに対するロバスト性を高めるために，大気密度，弾道係数，対気速度の不確実性を補
償しながら，空力によってフォーメーションフライングを行う適応制御ベースの手法が
提案された [22–26]．さらに，不確実なパラメータを軌道上で推定すべく，積分同時学習
やニューラルネットワークを取り入れた制御手法も提案された [27–31]．空力は姿勢変更
[25, 32]または駆動可能なフラップ [22–24, 26–28, 31]によって操作される．
次いで，太陽輻射圧を用いたフォーメーションフライングの研究事例を述べる．高度約

800 ∼ 1,000 km 以遠の宇宙空間では太陽輻射圧が支配的となるため，太陽輻射圧を用い
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気体粒子
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図 1.4: 非凸な衛星に作用する宇宙環境力

たフォーメーションフライングは，中軌道 (Middle Earth Orbit：MEO)から高軌道 (High

Earth Orbit：HEO) までの地球周回軌道 [33–43]，ラグランジュ点付近の軌道 (Libration

Point Orbit：LPO)[44–47]，月軌道 [48, 49]などの様々な軌道を対象として研究が進めら
れてきた．特に，ソーラーセイルミッションの文脈での研究が活発であり，目標の太陽輻
射圧を発生すべくソーラーセイルの面積/姿勢/反射率等を変化させることで軌道制御が実
現される [33, 36, 37, 39, 40, 44–49]．ソーラーセイルを有さない衛星の場合，太陽輻射圧
は姿勢変更 [34, 42]または駆動可能なフラップ [35, 38]によって操作される．

1.3.3 課題
1.3.2項で述べたフォーメーションフライングの先行研究は，システム構成や制御則が

主なフォーカスである．特に空力を用いたフォーメーションフライングにおいては，大気
密度をはじめとする空力特性の不確実性を考慮可能な軌道制御手法や空力特性パラメータ
の推定手法が数多く提案され，有用性が示されている．一方で宇宙環境力モデルに着目す
ると，想定する衛星の外観が非凸であったとしても，いずれも手法も Cannonballモデル
または Panel methodを採用している．すなわち，非凸な衛星に生じる自己遮蔽の影響を
考慮したフォーメーションフライングの先行研究は，これまで存在しない．非凸な衛星に
おいて自己遮蔽を無視した宇宙環境力モデルを採用する場合，発生加速度の想定値と実績
値にギャップが生じる．具体的には，図 1.4に示すように，想定する発生加速度と大きさ
及び向きの異なる発生加速度が実際には生じることとなる．この自己遮蔽効果に起因する
発生加速度のギャップはフォーメーションの制御性能の低下を招き得るが，未だ検証され
ていない．衛星の外観が概ね凸であったり，ソーラーセイルのように平面に近似できる場
合，自己遮蔽を考慮する必要性は低い．しかしながら一般的な衛星は，太陽電池パドル等
の装置の搭載により非凸な外観であることが多い．したがって，非凸な外観における自己
遮蔽の考慮は，宇宙環境力を用いたフォーメーションフライングを一般的な衛星で実現す
る上で，重要なポイントである．宇宙環境力の操作性向上のために形状変化を用いる場
合，衛星の非凸性はさらに増大する可能性がある．なお衛星の非凸性は，自己遮蔽に加え
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て気体粒子/光子の多重反射の要因にもなる．しかしながら，自己遮蔽は気体粒子/光子と
衛星表面の全ての相互作用（鏡面反射/拡散反射/吸収）の発生に影響を及ぼす一方で，多
重反射は鏡面反射のみが影響の範囲であるため，空力/太陽輻射圧への寄与は自己遮蔽と
比べると小さい [21]．
さらには，衛星が自律的にフォーメーションを制御するためには，軌道上でのリアルタ
イム処理が必要となる．1.3.1項で述べたように，自己遮蔽を考慮可能な宇宙環境力のモ
デリング手法は存在するが，これらは計算コストが高く，計算資源が限られる軌道上での
実行には適していない．この課題に対する解決手段として，忠実度の高いモデルを予め地
上で実行して Look Up Table (LUT) を作成し，軌道上で参照する手法が提案されている
[50]．しかしながら，宇宙環境力の操作性向上のために姿勢と形状の両者を変更する衛星
システムの場合，変更自由度分の次元数を有する大規模な LUTが必要となる．所望の宇
宙環境力を発生させるための姿勢/形状を LUTから探索する処理は，次元数に応じて計算
コストが指数関数的に増大する．
これらの課題をまとめると以下のようになる．

• 非凸な衛星で宇宙環境力によるフォーメーションフライングを行うにあたり，自己
遮蔽効果を無視すると制御性能が低下し得る．しかしながら自己遮蔽を考慮した
フォーメーションフライングの先行研究は存在せず，制御性能に及ぼす影響の検証
もされていない．
• 形状変化が可能な非凸性を有する衛星に対して，自己遮蔽効果を考慮可能な従来の
宇宙環境力モデルを適用すると，計算コストが高くなる．

1.4 研究目的
1.3.3項で述べた課題を解決すべく，本研究の目的を以下のように定める．

• 形状変化が可能な非凸性を有する衛星を対象に，自己遮蔽を考慮しつつ計算コスト
の小さい宇宙環境力モデルを構築する．
• 推進剤が不要なフォーメーションフライングの実現に向け，構築した宇宙環境力モ
デルに基づく自己遮蔽を考慮した軌道制御手法を提案する．
• 数値シミュレーションにより，自己遮蔽が軌道制御に及ぼす影響を検証すると共
に，自己遮蔽を考慮した提案手法の有用性を明らかにする．また，宇宙環境力を用
いたフォーメーションフライングが成立する軌道条件を調査し体系化する．
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評価提案手法定義

2章

衛星モデルと座標系

3章

宇宙環境力モデル

4章

フォーメーション制御則

5章

数値シミュレーション

6章

フォーメーションフライング
成立の条件検討

図 1.5: 論文構成

1.5 論文構成
本論文は全 7章で構成される．1章と 7章を除く各章の関係性を図 1.5に示す．各章の

概要を以下に列挙する．

• 1章「序論」では，まず宇宙環境力によるフォーメーションフライングの需要の高
まりについて述べる．そして先行研究をレビューした上で，非凸な外観の衛星にお
ける宇宙環境力の自己遮蔽効果について課題提起し，研究目的を定める．
• 2章「衛星モデルと座標系」では，本研究が扱う非凸な外観の衛星モデル，各種計
算に使用する座標系，さらには衛星の姿勢/形状パラメータを定義する．また衛星
の形状変化に伴って生じる姿勢変化の運動学を導出する．
• 3章「宇宙環境力モデル」では，本研究が扱う宇宙環境力 (空力，太陽輻射圧)のモ
デリングを行う．まず自己遮蔽を考慮可能な既存モデルを解説する．そして軌道上
のリアルタイム処理に向け，既存モデルの計算コストの低減を目的とした，ニュー
ラルネットワークを備えるモデルを提案する．
• 4章「フォーメーション制御則」では，前述した宇宙環境力モデルに基づくフォー
メーションフライングのための軌道制御手法を提案する．まず軌道状態のフィード
バックによって制御加速度を算出し，その後に制御加速度を宇宙環境力によって発
生させる上で最適な姿勢/形状を算出する．
• 5章「数値シミュレーション」では，いくつかの軌道条件におけるフォーメーショ
ンフライングのテストケースを定義し，数値シミュレーションによって自己遮蔽が
軌道制御に及ぼす影響を検証すると共に，自己遮蔽を考慮した提案手法の有用性を
明らかにする．またフォーメーションフライングの成立性に関する追加の検証を実
施し，結果を議論する．
• 6章「フォーメーションフライング成立の条件検討」では，まずフォーメーション
維持ミッションを適用可能とするための必要条件を定義し，これを指標化する．そ
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して軌道高度や主/副衛星の分離距離等の様々な条件を変えながら指標を用いて適
用可能性を調査し，ミッション成立のための軌道条件を明確化する．
• 7章「結論」では，本研究を総括するとともに，今後の課題を示す．
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第 2章

衛星モデルと座標系

本章では，フォーメーションフライングを実現する主/副衛星の衛星モデル
について説明する．衛星モデルは，衛星を構成する主要コンポーネントのサイ
ズや質量を定義したものである．そして本衛星モデルは，研究対象である宇宙
環境力の自己遮蔽が生じる非凸な外観とする．また，モデル化した衛星の位置
や姿勢を計算するための座標系について説明する．本研究では，様々な用途に
応じて複数の座標系を使い分ける．座標系と関連し，衛星の姿勢と形状のパラ
メータ化方法について説明する．最後に，本衛星モデルが備える「可変形状機
能」について，その概要と運動学を述べる．

2.1 衛星モデル
1章で述べたように，本研究の対象となる衛星は，太陽電池パドル等を備えた一般的な
非凸の衛星である．また，宇宙環境力の操作性を向上させるためには，姿勢に加えて形状
を変化可能であることが望ましい．そこで本研究では，図 2.1に示す「ひばり」衛星モデ
ルを使用する．ひばり衛星モデルの構造パラメータを表 2.1に示す．ひばりは，技術実証
の目的で東京工業大学において開発された 50 kg級の超小型衛星であり，2021年 12月に
打ち上げられた．ひばりが有する 4 枚の太陽電池パドルは，モーターによって展開角度
を独立に変更可能である．本研究では，この機能を「可変形状機能」と称する．また，図
2.1に示すロッドとパネルを合わせて太陽電池パドルまたはパドルと称する．
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(a) 3D CADモデル

Mainbody

Rod

Panel

(b)本研究で扱うモデル

図 2.1: ひばり衛星モデル

表 2.1: ひばり衛星モデルの構造パラメータ

Component Size Mass

Mainbody 0.4 m × 0.4 m × 0.4 m 32.0 kg

Rod 0.08 m × 0.45 m 0.3 kg

Panel 0.275 m × 0.39 m 2.0 kg

2.2 座標系
本研究で使用する慣性座標系，軌道座標系，衛星座標系の定義を述べる．慣性座標系

は，地心を原点とし，第一軸を春分点方向，第三軸を北極方向とする右手系の地球中心
慣性座標系 (Earth Centered Inertial frame：ECI)I = {i1, i2, i3}を使用する．軌道座標系は，
用途に応じて三種類の座標系を使用する．まず，第二軸を衛星の速度方向，第三軸を軌道
角運動量ベクトル方向とする右手系座標系を A = {a1, a2, a3}系とする．A系を図 2.2(a)

に示す．A 系は，一般に NTW 座標系と呼ばれ，空力のモデリングに使用する．次い
で，第二軸を太陽方向，第一軸を軌道面内かつ第二軸と垂直な方向とする右手系座標系を
B = {b1, b2, b3} 系とする．B 系を図 2.2(b) に示す．B 系は，太陽輻射圧のモデリングに
使用する．最後に，第一軸を動径方向，第三軸を軌道角運動量ベクトル方向とする右手系
座標系を C = {c1, c2, c3}系とする．C系を図 2.2(c)に示す．C系は，一般に RSW座標系
と呼ばれ，制御加速度の算出に使用する．軌道が円軌道である場合，A系と C系は一致
する．衛星座標系は，衛星のメインボディに固定された S = {s1, s2, s3}系を使用する．S
系を図 2.2(d)に示す．
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𝒂1
(軌道面内)

𝒂3

𝒂2(速度方向)

地球

(a)A系

𝒃1
(軌道面内)

𝒃3

𝒃2
(太陽方向)

地球太陽

(b) B系

𝒄2
(軌道面内)

𝒄3

𝒄1
(動径方向)

地球

(c) C系

𝒔2
𝒔1

𝒔3

𝜃3𝜃4

𝜃2

𝜃1 回転軸

(d) S系

図 2.2: 座標系の定義

2.3 姿勢/形状の表現
本研究では，他の座標系に対する衛星座標系 (S 系) のクォータニオンによって衛星
の姿勢を表現する．例として，慣性座標系 (I 系) から見た姿勢を qS/I，軌道座標系 (A
系) から見た姿勢を qS/A と表現する．衛星の形状は，太陽電池パドルの展開角度ベクト
ル θ = [θ1, θ2, θ3, θ4]T によってパラメータ化する．衛星座標系 (S系)と各角度の対応を図
2.2(d) に示す．各角度の範囲は −90◦ ∼ 90◦ とし，図 2.2(d) は全ての角度が 0◦ の状態を
示す．

2.4 可変形状機能
パドルの駆動によってパドル角度が変化する際，角運動量保存の法則に従ってパドルと
衛星本体との間で角運動量の交換が生じ，衛星の姿勢が変化する．可変形状機能による姿
勢変化のイメージを図 2.3に示す．本研究では，衛星の姿勢/形状を変更することで宇宙環
境力を操作するため，可変形状機能によって生じる姿勢変化は宇宙環境力の操作性に影響
する．
本節では，パドル角度の変化率と姿勢の変化率の間に存在する関係式について説明する
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図 2.3: 可変形状機能による姿勢変化

I

衛星の重心

ボディの重心

𝒓0

𝒓𝑘

𝒓𝑐0
𝒓𝑐𝑘

𝒑𝑘𝝐𝑘

𝒓0𝑘

ボディ𝑘 1 ≤ 𝑘

ボディ0

ヒンジ

図 2.4: 多剛体モデルにおける各種ベクトルの定義

[51]. 可変形状機能を有する衛星は，複数のボディがヒンジによって連結された多剛体モ
デルとして扱われる．各種ベクトルの定義を図 2.4に示す．添字 kをボディ番号 (0：メイ
ンボディ，1∼4：パドル)，ϵk をパドル kとメインボディ間のヒンジ kの回転方向ベクトル
(単位ベクトル)とする．ωk をボディ k の角速度ベクトルとすると，衛星座標系における
各パドルの角速度ベクトルは次式で表される．

ωk = ω0 + θ̇kϵk (2.1)

ボディ kの重心の位置ベクトルを rk，ヒンジ kの位置ベクトルを pk とする．rk − r0 ≜ r0k
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とすると，慣性座標系における各パドルの位置ベクトルの時間微分は次式で表される．
Id
dt

rk =
Id
dt

r0 +
Id
dt

r0k

=
Id
dt

r0 + ω0 × r0k +
Sd
dt

r0k

=
Id
dt

r0 + ω0 × r0k + θ̇kϵk × (rk − pk)

(2.2)

式 (2.2)において，微分演算子の左上付き添字は，微分を行う座標系を表す．ボディ k の
質量を mk とすると，衛星の重心から各ボディへの相対位置ベクトル rck は，次式を満た
すものと定義される．

4∑
k=0

mk rck = 0 (2.3)

Ik をボディ k の重心周りの慣性ダイアディックとする．式 (2.1)∼(2.3)を用いると，衛星
全体の角運動量は次式で表される．

H =
4∑

k=0

(rck × mk

Id
dt

rk + Ikωk)

= Iω0 + Dθ̇

(2.4)

ここで，

I =
4∑

k=0

Ik − mk[rck]×[rck]× (2.5a)

dk = Ikϵk + mk rck × {ϵk × (rk − pk)} (2.5b)
D = [d1, d2, d3, d4] (2.5c)

[·]× は外積行列 (歪対称行列)である．Iは衛星の重心周りにおける全ボディの慣性ダイア
ディックの和，すなわち衛星全体の慣性ダイアディックである．式 (2.4)より，衛星すな
わちメインボディの角速度ベクトルは，既存の角運動量 H を用いて次のように表すこと
ができる．

ω0 = I−1
(
H − Dθ̇

)
(2.6)

クォータニオンのキネマティクスに基づき，パドルの駆動による姿勢変化率 q̇p は次式で
表される．

q̇p =
1
2


0 ω0(3) −ω0(2) ω0(1)

−ω0(3) 0 ω0(1) ω0(2)
ω0(2) −ω0(1) 0 ω0(3)
−ω0(1) −ω0(2) −ω0(3) 0

 q (2.7)
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ここで，ω0(∗) は ω0 の成分を示す．式 (2.6)∼(2.7)より，パドルの駆動による姿勢変化率
q̇p は，パドル角度ベクトル θの変化率の関数として表される．

q̇p ≜ G(θ̇) (2.8)

2.5 本章のまとめ
本章では，まず本研究で使用する「ひばり」衛星モデルについて説明した．ひばり衛星

モデルは 4枚の太陽電池パドルを備えた非凸な外観であるため，本研究の研究対象である
宇宙環境力の自己遮蔽が生じるモデルである．またひばり衛星モデルは，太陽電池パドル
の展開角度を変えることで衛星の形状を変化させる「可変形状機能」を有する．次いで各
種計算に使用する座標系として，慣性座標系 (I系)，軌道座標系 (A，B，C系)，衛星座
標系 (S系)について説明した．三種類の軌道座標系は，A系は空力のモデリング，B系
は太陽輻射圧のモデリング，C系は制御加速度の算出にそれぞれ用いられる．そして，他
の座標系に対する衛星座標系 (S 系) のクォータニオンにより，衛星の姿勢をパラメータ
化した．また，太陽電池パドルの展開角度ベクトルにより，衛星の形状をパラメータ化し
た．最後に，衛星の形状変化と，これによって生じる姿勢変化との関係式を導出した．
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第 3章

宇宙環境力モデル

宇宙環境力モデルは，所定の姿勢/形状状態の衛星モデルを入力し，同状態に
対応する空力及び太陽輻射圧を出力するモデルである．本研究の研究対象であ
る宇宙環境力の自己遮蔽は，レイトレーシングベースの従来モデルを用いるこ
とで考慮可能である．本章では，まず従来モデルを概説した上で，自己遮蔽を
考慮する場合としない場合とで宇宙環境力に差分が生じることを従来モデルを
用いて確認する．一方で，レイトレーシングベースの従来モデルは計算コスト
が大きく，計算資源の限られる衛星内での動作には不適である．そこで，自己
遮蔽の推定をニューラルネットワークで代替するモデリング手法を提案する．
最後に，提案モデルによる自己遮蔽の推定性能及び処理時間の評価結果につい
て述べる．

3.1 空力モデル
3.1.1 計算方法
本研究の目的は，非凸な衛星における自己遮蔽を考慮した宇宙環境力によるフォーメー
ションフライング技術の確立である．1.3.1項で前述したように，自己遮蔽を考慮可能な
空力モデリング手法としては，RTP method[10] や気体粒子のモンテカルロ-シミュレー
ション [12–15]が提案されている．本研究は，検証環境構築の容易さの観点から，空力モ
デルとして前者の RTP methodを選定した．
空力のモデリングにおいては，気体粒子の入射方向の反対方向と第二軸が一致する軌道
座標系 (A系)を使用する．そして，A系に対する衛星座標系 (S系)の姿勢 qS/A 及びパ
ドル角度ベクトル θ と発生する空力加速度 uaero を関連付けることを，空力モデリングの
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目的とする．
まず，空力加速度は，次式で表される．

uaero =
ζ∥V∥22

2m
Caero (3.1)

ここで，ζ は大気密度である．大気密度モデルには，NRLMSISE-00 を使用する [52]．
NRLMSISE-00から大気密度を抽出する際の太陽活動の条件は，波長 10.7 cmの電波の放
射エネルギー流束 (F10.7)が 150× 10−22 Wm−2Hz−1 であることとする．また，mは衛星の
質量，V は大気に対する衛星の相対速度 (対気速度)，∥ · ∥2 はベクトルの L2 ノルム (ユー
クリッドノルム)である．大気は地球の自転と共に回転しているものと仮定する．Caero は
空力係数である．一般に，空力は衛星の進行方向と反対向きの力 (抗力) のみを扱うこと
が多い．一方で本研究では，抗力に加えて他の成分 (揚力) を含めた三次元の力として空
力を扱うため，空力係数 Caero は三次元ベクトルとする．また，一般的な空力係数は，衛
星の基準面積で除した無次元数を指すことが多いが，本研究では基準面積では除さず，各
要素が面積の単位を有するベクトルとして扱う．

RTP method は，Panel method から派生した空力係数のモデリング手法である．Panel

methodは，衛星を N 枚の平板の集合と見なし，気体粒子が衝突する全ての平板に生じる
空力係数を求め，これらを統合する手法である [10]．Panel method による空力係数の計
算式は以下である．

Caero,PM =

N∑
i=1

{
cpi(−ni) + cτi

[
ni ×

(
V
∥V∥2

× ni

)]}
S i

≜ Faero,PM(qS/A, θ)

(3.2)

ni は外向きを正とする平板 i の法線ベクトルである．ni は平板 i の姿勢によって決定付
けられ，平板 i の姿勢は衛星の姿勢及び形状によって決定付けられる．すなわち ni は，
衛星の姿勢を示すクォータニオン qS/A 及び形状を示すパドル角度ベクトル θ の関数と
なる．したがって，空力係数 Caero,PM も qS/A と θ の関数として表現可能であり，これを
Faero,PM(qS/A, θ) とする．S i は平板 i の面積である．cpi は平板 i の局所圧力係数，cτi は
平板 iの摩擦抵抗係数である．cpi と cτi は，気体粒子が衛星表面に衝突した際の相互作用
によって決定される．この相互作用は，Gas-Surface Interaction(GSI)と呼ばれ，様々なモ
デルが提案されている [53, 54]．本研究では，特に VLEO の軌道条件において忠実度が
高いとされる Sentman’s model を使用する [53, 55]．Sentman’s model では，衛星表面に
衝突した気体粒子は，一旦吸着したのちに拡散的に再放出されるものとする．Sentman’s
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modelによる cpi と cτi の計算式は以下である [56]．

cpi =
1
s2 Γ1(s cos δi) +

√
π

2s2

√
Tk,r

T∞
Γ2(s cos δi) (3.3a)

cτi =
sin δi

s
Γ2(s cos δi) (3.3b)

ここで，

Γ1(x) =
1
√
π

[
x exp

{
(−x2)

}
+

√
π

2
(1 + 2x2)(1 + erf x)

]
(3.4a)

Γ2(x) =
1
√
π

[
exp

{
(−x2)

}
+
√
πx(1 + erf x)

]
(3.4b)

erf x =
2
√
π

∫ x

0
e−t2

dt (3.4c)

δi = cos−1
(
− V
∥V∥2

· ni

)
(3.4d)

Tk,r = Tk,i(1 − αacc) + αaccTw (3.4e)

Tk,i =
Ma

3R
∥V∥22 =

2
3

s2T∞ (3.4f)

s = ∥V∥2
√

Ma

2RT∞
(3.4g)

αacc は適応係数である．適応係数は，気体粒子から衛星表面へのエネルギー移動の程度を
示す 0 ∼ 1の値である．適応係数が 1の場合，気体粒子と衛星表面の温度が等しくなり，
両者は熱平衡状態となる．宇宙空間における適応係数の正確な測定は難しいが，気体粒子
の吸着が支配的な VLEOから LEOにかけて，適応係数は概ね 0.65 ∼ 1の範囲であること
が実験的に確認されている [53]．これを参考に，本研究では αacc = 0.8とする．Twは衛星
の表面温度である．本研究では，Tw = 300 Kと仮定する．T∞ は周囲温度である．周辺温
度には，NRLMSISE-00モデルから大気密度と共に抽出可能な温度データを使用する．R

は気体定数 (= 8.31 J/(mol · K)) である．Ma は大気のモル質量である．VLEO から LEO

における気体粒子は酸素原子が支配的であるため，本研究では Ma = 1.6 × 10−2 kg/molを
使用する．

RTP methodによって空力係数を求める場合は，式 (3.2)内の各平板の面積 S i から，自
己遮蔽の生じる面積を除外する．すなわち，実際に気体粒子が衝突する領域の面積を式
(3.2)に代入し，Panel methodと同様の計算を行うことで，自己遮蔽を考慮した空力係数
が得られる．気体粒子が衝突する領域の特定には，レイトレーシング技術を使用する．レ
イトレーシングとは，主に 3D CG 分野で画像のレンダリングに用いられる技術である．
3D CGモデルに当たるあらゆる光線を追跡することで，影や反射等の現象をコンピュー



20 第 3章 宇宙環境力モデル

𝒂1

𝒂3

𝒂2(速度方向)

地球

𝜃1~4 = 0°

𝜃1~4 = 90°

図 3.1: 空力係数の分布 (A系)

タ上で再現し，リアルな 2D画像に変換することが可能となる．RTP methodでは，気体
粒子を光線と見立て，レイトレーシング技術を適用する．

3.1.2 空力係数の分布
様々な姿勢と形状における空力係数を求めることで，空力係数の分布を調査した．具体

的には，姿勢を示すクォータニオン qS/A は三次の回転群 SO(3)からランダムサンプリン
グし，形状を示すパドル角度ベクトル θ の各要素は −90◦ ∼ 90◦ の範囲から独立にランダ
ムサンプリングした．計 105 サンプルの空力係数を描画した結果を図 3.1に示す．本衛星
モデルでは，空力係数の分布は水滴状となり，抗力に相当する第二軸が最も広い幅で操作
可能であることを確認した．一般に，空力の揚力成分は抗力成分と比較して小さいことで
知られている．本衛星モデルにおいては，抗力成分に対する揚力成分の比が最大で 1/4程
度となる姿勢/形状条件も存在することから，三次元の空力制御の実現見込みがあると判
断した．
可変形状機能の有無による空力の操作性の違いを確認すべく，Caero の第一軸成分が 0

となる条件で，第二/第三軸成分における空力係数の分布を調査した．衛星の姿勢は，軌道
座標系 (A系)に対して第一軸周りのみ回転するものとし，−90◦ ∼ 90◦ の範囲で回転角度
をランダムサンプリングした．衛星の形状は，固定形状の場合は θの全要素を 0とし，可
変形状の場合は θ1 = θ2 の条件のもと，各成分を −90◦ ∼ 90◦ の範囲でランダムサンプリン
グした．比較結果を図 3.2に示す．パドル角度が固定の場合，空力係数の操作性は，衛星
の外観から決まる厳しい制約を受ける．一方でパドル角度が可変の場合，より高い自由度
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(a)固定形状 (b)可変形状

図 3.2: 空力係数の操作性の比較

で包括的に空力を操作することが可能となる．

3.2 太陽輻射圧モデル
3.2.1 計算方法
太陽輻射圧のモデリング手法の一つとして，N-plate model が提案された [9]．N-plate

modelは，衛星を N 枚の平板の集合と見なし，各平板に生じる太陽輻射圧を求めた上で統
合するモデルである．この手法は，3.1.1 項で述べた Panel method と同様の手法である．
そして，衛星の姿勢/形状が既知である場合，実際に光子が衝突する領域面積に限定して
N-plate modelを適用することで，自己遮蔽を考慮した忠実度の高いモデルを得ることが
できる [16]．この改良版 N-plate modelは，3.1.1項で述べた RTP methodと同様の手法で
ある．より高忠実度なモデルを得るために，多重反射を考慮可能なレイトレーシングと高
精細 3D CADデータを用いた各種モデリング手法が提案された [16–21]．本研究では，環
境構築の容易さとソフトウェアの共通化の観点から，RTP methodと同様の手法である改
良版 N-plate modelを選定した．
太陽輻射圧のモデリングにおいては，光子の入射方向の反対方向と第二軸が一致する軌
道座標系 (B系)を使用する．そして，B系に対する衛星座標系 (S系)の姿勢 qS/B 及びパ
ドル角度ベクトル θ と発生する太陽輻射 uSRP を関連付けることを，太陽輻射圧モデリン
グの目的とする．
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表 3.1: 反射特性 [37]

Component ρs ρd

Mainbody 0.06 0.0

Rod 0.06 0.0

Panel 0.249 0.044

まず，太陽輻射加速度は，次式で表される．

uSRP =
Pnom

m
CSRP (3.5)

ここで，mは衛星の質量，Pnom は太陽から 1天文単位 (太陽-地球間の距離)離れた場所で
の太陽輻射圧の公称値 (= 4.563 × 10−6 N/m2)である．CSRP は反射率係数であり，空力係
数と同様に面積の単位を有する 3次元ベクトルである．
まず，N-plate modelによる太陽輻射圧のモデリング手法について説明する．衛星表面

に光子が衝突すると，吸収/拡散反射/鏡面反射の三つのメカニズムによって力が生じる．
拡散反射では，どの方向への反射光の強度も，反射方向と法線方向がなす角の余弦に比例
するランバート反射を仮定する．このとき，以下の式より反射率係数が求められる [57]．

CSRP,PM = −
N∑

i=1

(pi · ni)
{
(1 − ρs)pi +

[
2ρs(pi · ni) −

2
3
ρd

]
ni

}
S i

≜ FSRP,PM(qS/B, θ)

(3.6)

pi は平板 iに対する光子の入射方向を示す単位ベクトルである．空力係数と同様，ni は衛
星の姿勢及び形状によって決定付けられるため，反射率係数 CSRP,PM は衛星の姿勢を示す
クォータニオン qS/B 及び形状を示すパドル角度ベクトル θ の関数 FSRP,PM(qS/B, θ) とし
て表現可能である．ρsi は平板 iの鏡面反射率，ρdi は平板 iの拡散反射率である．これら
の反射特性は，衛星表面の材質踏まえ，表 3.1に示す値を使用する [37]．
自己遮蔽を考慮する場合は，空力係数と同様に，光子が衝突する領域の面積を式 (3.6)

に代入した上で N-plate modelの計算を行う．光子が衝突する領域の特定においても，空
力係数と同様にレイトレーシング技術を使用する．

3.2.2 反射率係数の分布
3.1.2項で示した空力係数分布と同様に，様々な姿勢 qS/B と形状 θにおける反射率係数

を求めることで，反射率係数の分布を調査した．計 105 サンプルの反射率係数を描画した
結果を図 3.3に示す．反射率係数分布は，空力係数分布と同様に水滴状であるものの，第
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𝜃1~4 = 0°

𝜃1~4 = 90°

𝒃1

𝒃3

𝒃2
(太陽方向)

地球 太陽

図 3.3: 反射率係数の分布 (B系)

(a)固定形状 (b)可変形状

図 3.4: 反射率係数の操作性の比較

二軸成分に対する第一/第三軸成分の比は最大で 1/7程度であり，空力係数と比べるとこれ
らの成分は発生しづらいことを確認した．

3.1.2項と同様の手法で，可変形状機能の有無による太陽輻射圧の操作性の違いを調査
した．比較結果を図 3.4に示す．空力と同様，可変形状機能によって太陽輻射圧の操作自
由度が向上することを確認した．
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(c)第三軸成分

図 3.5: 自己遮蔽の考慮の有無における空力係数の比較

3.3 自己遮蔽
本節では，空力係数を例に，自己遮蔽が空力係数に及ぼす影響について述べる．図 3.5

は，S 系が A 系に対して第一軸周りに 45◦ 回転した姿勢状態で，全パドル角度を同時
に −90◦ ∼ 90◦ まで変化させたときの空力係数の推移を示す．自己遮蔽を考慮しない場合
(Panel method)と考慮する場合 (RTP method)の空力係数は，そもそも空力が生じない第
一軸成分においては有意差は見られない．しかしながら，第二/第三軸成分においては，形
状によっては有意差が見られる．図 3.6 は，全パドル角度を 70◦ としたときの，A 系に
おける衛星の様子を示す．黒色領域は，空力係数の計算に使用しない領域である．Panel

methodの場合，衛星を構成する平板のうち法線ベクトルが風上向きである平板は，全て
計算に使用される．一方で RTP methodの場合，さらに自己遮蔽領域を除外した領域が計
算に使用される．両者の領域面積の差が，空力係数の差となって表れる．本姿勢条件にお
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(a) Panel method (b) RTP method

図 3.6: 空力係数の計算に使用する領域の比較

いては，パドル角度が 90◦ に近づくほど，空力係数の第二/第三軸成分共に無視できない差
が生じる．この空力係数に比例して，式 (3.1)より空力加速度が計算されるため，自己遮
蔽を考慮しないことでフォーメーション制御性能が低下する可能性がある．

3.4 ニューラルネットワーク
3.4.1 空力係数/反射率係数の近似

3.1節で述べた空力係数と 3.2節で述べた反射率係数の計算では，いずれもレイトレー
シングを用いることで，気体粒子/光子の当たらない自己遮蔽領域を特定する．しかしな
がら，各気体粒子/光子に関して計算を繰り返し行うレイトレーシングは計算コストが高
く，計算資源が限られる軌道上での実行には適していない．一例として，ひばり衛星が搭
載する OBC (OnBoard Computer)では，姿勢決定/制御の計算を 1 Hzの頻度で実行してい
る [58]．宇宙環境力のモデリングを同等の頻度で実行するものと仮定した場合，OBCに
よる 1回あたりの計算時間を 1秒以内に抑える必要がある．
そこで，自己遮蔽を考慮した各種係数を近似的に求めるべく，ニューラルネットワーク

(Neural Network：NN)を使用する．ニューラルネットワークは，人間の脳の神経回路を
模倣した数理モデルであり，任意の関数に対して高い近似性能を有する．ニューラルネッ
トワークを用いた各種係数モデルの内部構成を図 3.7に示す．本構成は，空力係数と反射
率係数で共通であり，次式に示すように Panel method (N-plate model)と自己遮蔽を推定



26 第 3章 宇宙環境力モデル

𝒒 Τ𝒮 𝒜 or ℬ

𝑪∗𝐹∗,PM
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𝑪∗,PM

𝐹∗,NN

図 3.7: 空力係数/反射率係数モデル

表 3.2: ニューラルネットワークのアーキテクチャ

(a)空力係数

Layer Activation function Output size

Concatenate - 11

Fully connected ReLU 256

Dropout (rate = 0.2) - 256

Fully connected ReLU 256

Fully connected ReLU 256

Fully connected - 3

(b)反射率係数

Layer Activation function Output size

Concatenate - 11

Fully connected Leaky ReLU 256

Fully connected Leaky ReLU 256

Fully connected Leaky ReLU 256

Fully connected Leaky ReLU 256

Fully connected - 3

するニューラルネットワーク F∗,NN から構成される．

Caero ≈ Caero,PM − Faero,NN(Caero,PM, qS/A, θ)

≜ Faero(qS/A, θ)
(3.7a)

CSRP ≈ CSRP,PM − FSRP,NN(CSRP,PM, qS/B, θ)

≜ FSRP(qS/B, θ)
(3.7b)

ニューラルネットワークのアーキテクチャを表 3.2 に示す．まず，ニューラルネット
ワークの入力層において，姿勢を示すクォータニオン qS/A or B，形状を示すパドル角度ベ
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クトル θ，Panel methodで計算された係数 C∗,PM を結合する．以降，全結合層及び活性化
関数を繰り返し経て，係数に及ぼす自己遮蔽の影響を三次元ベクトルとして出力する．最
後に，Panel methodの計算結果から自己遮蔽の影響を差し引くことで，自己遮蔽を考慮し
た RTP method相当の係数を出力する．
自己遮蔽を考慮した係数の計算にニューラルネットワークを用いるにあたって，姿勢/
形状から係数を直接推定する構成が考えられる．しかしながらこの構成では，空力及び太
陽輻射圧の発生原理を一から学習する必要があるため，タスクが難化し，近似性能が低下
する．本研究で提案する構成は，自己遮蔽を考慮しない係数もニューラルネットワークの
入力に加えた上で，ニューラルネットワークは自己遮蔽の影響のみを推定することで，タ
スクが単純化し，高い近似性能を得られる．本構成を採用するにあたって実施した比較評
価の詳細は付録 Aを参照されたい．
なお本研究では，RTP methodを近似の対象としてるが，提案する構成は原理的にあら
ゆる空力/太陽輻射圧モデルを近似できる潜在的可能性を有する．例えば，空力モデルに
おいては大気粒子のモンテカルロシミュレーションベースの TPMCや DSMC，太陽輻射
圧モデルではより精密なレイトレーシング及び高精細 3D CADベースの計算手法に相当
するモデルを，軌道上でリアルタイムに使用できる可能性を有する．

3.4.2 学習方法
空力モデルと太陽輻射圧モデルに組み込むニューラルネットワークは，学習データ
セットは異なるものの，学習方法は共通である．空力モデルに組み込むニューラルネッ
トワーク Faero,NN の学習データセットとして，回転群 SO(3) からランダムサンプリング
した姿勢クォータニオン qS/A，各要素を −90◦ ∼ 90◦ の範囲から独立にランダムサン
プリングしたパドル角度ベクトル θ，これらを用いて式 (3.2) より求めた Panel method

ベースの空力係数 Caero,PM，RTP method より求めた空力係数 Caero を一組とするデータ
(qS/A, θ,Caero,PM,Caero)を計 106 組作成した．同様にして，太陽輻射圧モデルに組み込む
ニューラルネットワーク FSRP,NN の学習データセットとして，(qS/B, θ,CSRP,PM,CSRP) を
一組とするデータを計 106 組作成した．各データセットは，90 % を学習用，10 % をバ
リデーション (学習の途中で行う学習状況の検証作業) 用とした．学習するタスクは，入
力 (qS/∗, θ,C∗,PM)から出力 (C∗)を予測する回帰タスクとし，損失関数は L1 損失とした．
Optimizerには Adam[59]を使用し，初期学習率を 0.001，バッチサイズを 256とした．表
3.2 に示すアーキテクチャ，前述した Optimizer，初期学習率，バッチサイズは，ニュー
ラルネットワークにおけるハイパーパラメータの自動最適化フレームワーク「Optuna」を
用い，学習に先立って決定した [60]．これらのパラメータを決定したのち，学習とバリ
デーションのサイクルを計 5,000回繰り返し，バリデーションデータに対する損失 (バリ
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(a) Faero,NN (b) FSRP,NN

図 3.8: 学習曲線 (橙：学習損失，青：バリデーション損失)

デーション損失)が最も低いサイクル時点での重みパラメータを最終的な学習済み重みパ
ラメータとして選択した．

3.4.3 結果
空力モデルと太陽輻射圧モデルに組み込む両ニューラルネットワークの学習曲線を図

3.8に示す．いずれのニューラルネットワークとも，損失は微小値に収束している．特に
空力モデルが用いるニューラルネットワーク Faero,NN は収束が早いことに加え，学習用
データに対する損失 (学習損失) よりバリデーション損失の方が低い値を示した．この理
由は，表 3.2(a)に示すように，Faero,NN が Dropout層を有するためと考えられる．Dropout

は，学習中に所定の割合でノードを不活性化させることで，学習データに対する過学習を
抑制し，学習データ以外のデータに対する汎化性能を高める手法である．バリデーション
中は Dropoutは用いず全ノードを計算に使用するため，学習中と比べて低い損失値を示し
たと考えられる．
ニューラルネットワークを組み込んだモデルによる自己遮蔽を考慮した係数の計算例と

して，3.3節で述べた衛星状態における空力係数の計算結果を図 3.9に示す．自己遮蔽の
影響が特に顕著となる，パドル角度が 90◦ に近い衛星状態をはじめ，RTP methodによる
計算結果と概ね一致することから，自己遮蔽の推定性能は良好といえる．

3.4.4 処理時間
ニューラルネットワークの使用目的は，自己遮蔽を考慮した空力及び太陽輻射圧を少

ない計算コストで計算し，フォーメーションフライングにおける軌道制御に役立てるこ
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(a)第一軸成分
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(b)第二軸成分
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(c)第三軸成分

図 3.9: 自己遮蔽を考慮した空力係数の計算例

とにある．そこで，空力係数及び反射率係数の計算時間の測定を行った．具体的には，自
己遮蔽を考慮しない Panel method，自己遮蔽を考慮する RTP method，そして自己遮蔽推
定のためのニューラルネットワークを用いた提案手法の三手法を用い，空力係数及び反
射率係数の計算時間を比較した．RTP method が用いるレイトレーシングのグリッドは
1 mm 間隔とした．計算時間の測定には，3 GHz/Dual-Core/Intel Corei7 プロセッサーと
16 GB/1,600 MHz/DDR3 メモリを搭載したコンピュータを使用した．そして，衛星の姿
勢及び形状をランダムに変化させながら，空力及び太陽輻射圧を 100回計算し，合計時間
の平均値を算出した．
計算時間の測定結果を表 3.3 に示す．表 3.3 から分かるように，提案手法と Panel

methodの計算時間には大差が見られない．したがって，Panel methodとニューラルネッ
トワークをシーケンシャルに接続した提案手法において，ニューラルネットワークが要す
る計算時間は僅かであるといえる．さらに，提案手法は RTP methodの約 1/11の計算時
間であった．衛星が搭載する OBCの動作周波数は，放射線耐性の向上や消費電力の抑制
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表 3.3: 空力係数及び反射率係数の計算時間の比較結果 (単位：ms)

計算手法 空力係数 反射率係数 合計
Panel method w/o NN 10.85 7.999 18.85

RTP method 111.3 109.8 221.1

Panel method w/ NN (提案手法) 11.05 8.316 19.37
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図 3.10: 宇宙環境力モデル

の観点から一般に数十 MHzに抑えられ，最大でも 300 MHz程度である [61, 62]．表 3.3

の測定結果に関し，計算時間が動作周波数に単純に反比例するものと仮定すると，OBC

による RTP methodの 1回あたりの計算時間は少なくとも約 2.2秒を要し，3.4.1項で述
べた 1秒以内という目標を達成することはできない．一方で OBCによる提案手法の計算
時間は約 0.19秒であり，目標を達成することができる．

RTP methodよりも忠実度の高い TPMCや DSMC等のモデルを使用する場合，さらに
膨大な計算時間を要する．また，これらの方法は，衛星の大きさに比例して計算時間が長
くなるという課題もある．一方で，提案手法の計算時間は，ニューラルネットワークの構
造を変えない限りほぼ一定である．この性質は，より高精度なフォーメーション制御のた
めに高忠実度モデルを使用したい場合や，大型衛星をターゲットとする場合において，非
常に有益である．

3.5 空力と太陽輻射圧の統合
本章ではこれまで，空力と太陽輻射圧のモデリング方法を個別に述べた．一方で，衛

星には空力と太陽輻射圧の合力が作用するため，空力と太陽輻射圧は個別に扱うのでは
なく，これらを統合した宇宙環境力として扱う．宇宙環境力モデルの内部構成を図 3.10

に示す．本モデルは，各種係数モデル，式 (3.1) 及び (3.5) の加速度計算，各種座標変換
(Transform)，地球の影への進入判定によって構成され，慣性座標系 (I系)に対する衛星
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座標系 (S系)の姿勢 qS/I とパドル角度ベクトル θから慣性座標系 (I系)における発生加
速度 uI を出力する関数となる．

uI ≜ F (qS/I, θ) (3.8)

地球の影への進入判定は，地球の影に進入した衛星に作用し得る太陽輻射圧を無効化する
役割を担う．進入判定を行うにあたり，地球が作る影が太陽-地球方向に沿った円筒投影
であると仮定する．そして，慣性座標系における衛星の位置ベクトルを r，地球から見た
太陽方向の単位ベクトルを e⊕⊙，地球の半径を R⊕ とするとき，次式を満たす場合に影に
進入したものと判定する [16]．

r · e⊕⊙ < −
√
∥r∥22 − R2

⊕ (3.9)

3.6 本章のまとめ
本章では，まず空力と太陽輻射圧のそれぞれに関し，自己遮蔽を考慮可能な従来モデ
ル (RTP method)について説明した．両者の従来モデルは，いずれも衛星を構成する各平
板上の空力及び太陽輻射圧を統合する Panel method (N-plate model)がベースとなってい
る．Panel method は衛星の非凸性に起因する自己遮蔽を考慮しないが，レイトレーシン
グによって宇宙環境力が実際に作用する平板領域を特定することで，自己遮蔽を考慮する
ことが可能となる．この従来モデルを用い，自己遮蔽を考慮する場合としない場合とで宇
宙環境力に差分が生じることを確認した．一方で，衛星内の OBCによる計算を想定する
と，レイトレーシングを含む従来モデルは計算コストが高い．そこで，自己遮蔽を考慮し
ない Panel methodと自己遮蔽の影響を推定するニューラルネットワークを連結した新た
なモデリング手法を提案した．ニューラルネットワークの学習には，従来モデルにより作
成したデータセットを使用した．提案モデルにより，自己遮蔽の良好な推定性能と従来比
1/11の計算時間の短縮を実現した．最後に，各種座標変換を用いて空力モデルと太陽輻射
圧モデルを統合し，衛星の姿勢/形状から空力と太陽輻射圧の合力を出力する宇宙環境力
モデルを作成した．
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フォーメーション制御則

本章では，宇宙環境力を用いて主/副衛星のフォーメーションを制御するため
の手法を説明する．衛星は，自身の姿勢及び形状を変化させることで，フォー
メーション制御のための所望の加速度を宇宙環境力によって獲得する．処理の
流れは，まず目標フォーメーションとの誤差をフィードバックして制御加速度
を求め，次いで同加速度を宇宙環境力として発生するための姿勢及び形状を求
める．本研究が扱うひばり衛星モデルは可変形状機能を有する多剛体モデルで
あり，姿勢/形状の変化自由度が多いため，同一の発生加速度に対して様々な姿
勢/形状を取り得る．そこで，直前の制御時刻からの姿勢/形状の変化量をなる
べく小さくする等，機械的制約を考慮した姿勢/形状の算出手法を提案する．提
案手法は反復計算が不要なため，軌道上でのリアルタイム処理に適している．

4.1 概要
本研究が扱うフォーメーションフライングの様子を図 4.1(a) に示す．主/副衛星は，い
ずれも 2.1 節で述べたひばり衛星モデルとする．主衛星は自身の姿勢/形状を維持する一
方，副衛星は自身の姿勢/形状を変更することで主衛星に対する相対速度を制御し，二機の
フォーメーションが形成される．一般的なフォーメーションフライングでは，フォーメー
ション制御中はミッションの観点から姿勢を維持することが多いが，本研究では姿勢変更
もフォーメーション制御の手段の一部であることから，副衛星は姿勢を維持しなくてよい
ものとする．また，フォーメーションを確立する上での時間制約等は，特段設けないもの
とする．
フォーメーション制御の処理フローを図 4.1(b)に示す．第一に，主/副衛星の位置/姿勢/
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主衛星

副衛星

(a)主/副衛星の様子

両衛星の位置/姿勢/形状等を取得

フォーメーション制御のための制御加速度を計算

制御加速度を発生するための姿勢/形状を計算

姿勢/形状を変更

(b)処理フロー

図 4.1: フォーメーションフライングの概要

形状等のデータを取得する．本研究は，自己遮蔽を考慮した宇宙環境力を用いるフォー
メーションフライングの初期検討フェーズであるため，センサーの種類や測定精度につい
ては議論せず，誤差を含まない値が得られるものと仮定する．第二に，フォーメーション
形成に必要な相対速度を実現するための制御加速度を算出する．第三に，制御加速度を宇
宙環境力として発生させるための副衛星の姿勢/形状を算出する．最後に，算出結果に基
づいて副衛星の姿勢/形状を変化させる．
姿勢制御は，2.4節で述べたパドル駆動時の姿勢変化と，衛星が搭載する姿勢制御装置

の出力の合計によって実現される．姿勢制御装置として，リアクションホイールやコント
ロール・モーメント・ジャイロ等の使用が想定されるが，センサーと同様，姿勢制御装置
の種類や精度，さらには姿勢制御則については本研究のスコープ外とし，目標の姿勢に対
して誤差を含まず制御できるものと仮定する．形状すなわちパドル角度に関しても誤差を
含まないものと仮定する．

4.2 制御加速度の算出
4.2.1 方針
主/副衛星間の理想的な相対軌道は，両衛星の平均軌道要素の差としてしばしば与えられ

る．そこで本研究においても，平均軌道要素に対するフィードバック制御則を構築する．
フィードバック制御則の説明に先立ち，軌道要素及び平均軌道要素について説明する．

軌道要素とは，衛星の軌道運動を決定づけるパラメータである．衛星の軌道運動は，三次
元位置と三次元速度の計六次元の要素で表されるため，軌道要素も六要素から構成され
る．軌道要素には複数の形式が存在する．一例は，軌道長半径 a，離心率 e，軌道傾斜角
i，昇交点赤経 Ω，近地点引数 ω，平均近点角 M の六要素から構成される軌道要素である．



4.2 制御加速度の算出 35

Ω

𝑖

春分点
方向

北極方向

赤道面

昇交点

地心

(a)軌道面の定義

𝑀 = 𝐸 − 𝑒 sin 𝐸

𝑎 𝑎𝑒

𝐸

近地点

𝜈

昇交点

𝜔

(b)軌道面内の形状の定義

図 4.2: 軌道要素

時間

軌
道
要
素

図 4.3: 平均軌道要素

各要素の定義を図 4.2に示す．昇交点赤経 Ω，軌道傾斜角 iによって軌道面が決定し，軌
道長半径 a，離心率 e，近地点引数 ωによって軌道面内の軌道の形状が決定し，平均近点
角 M によって軌道内の衛星の位置及び速度が決定する．軌道内の衛星の位置及び速度は，
図 4.2(b)に示す離心近点角 E や真近点角 νを用いても表現可能である．
軌道運動が摂動のないケプラー運動と見なせる場合，平均近点角 M を除く他の軌道要
素は時間と共に変化することはない．しかしながら，実際には地球の非球体性等が摂動要
因となり，軌道要素は図 4.3の破線に示すように変化する．軌道要素が受ける摂動には，
周期的に変化するものと，積分的に増大するもの (永年摂動) が含まれる．ある時刻の軌
道要素から衛星の軌道運動を考える場合，摂動を含む軌道要素からは軌道運動の本質が見
えづらい．そこで，軌道要素に関して軌道周期分の時間方向の平均化処理を行い，周期的
な摂動を取り除くことで，軌道運動を表現しやすい形式とする．この平均化された軌道要
素を「平均軌道要素」と呼ぶ．平均軌道要素のイメージを図 4.3の青線にて示す．
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主衛星
𝒆𝑐

副衛星
𝒆𝑑

𝒆𝑐 + 𝛿𝒆

図 4.4: 平均軌道要素を用いた軌道制御のイメージ

以降，軌道要素を示す記号は，注記のない限り全て平均軌道要素とする．また，平均軌
道要素の中でも軌道長半径 a は他の要素と比べて顕著に大きい値をとるため，地球半径
R⊕ で正規化し，次式に示す平均軌道要素を衛星の状態変数として使用する．

e ≜



a
R⊕
e
i
Ω

ω
M


(4.1)

主衛星と副衛星の平均軌道要素をそれぞれ ec，ed とする．そして，目標のフォーメー
ション (相対軌道)を δeとする．軌道制御は，図 4.4に示すように，副衛星の平均軌道要
素 ed を ec + δeに近づけるように行う．したがって，フィードバックの対象となる制御誤
差 ∆eは次式で表される．

∆e = ed − (ec + δe) (4.2)

4.2.2 平均軌道要素の変化率
宇宙環境力を用いたフィードバック制御則を構築するにあたり，宇宙環境力が平均軌道

要素に与える影響について説明する．軌道座標系 (C系)における外力加速度を uとする
とき，平均軌道要素の変化率は次式で表される [63]．

ė ≈ A(e) + B(e)u (4.3)
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ここで，

A(e) =



0
0
0

− 3
2 J2

(
R⊕
p

)2
n cos i

3
4 J2

(
R⊕
p

)2
n
(
5 cos2 i − 1

)
n + 3

4 J2

(
R⊕
p

)2
ηn

(
3 cos2 i − 1

)


(4.4a)

B(e) =



2a2e sin ν
hR⊕

2a2 p
hrR⊕

0
p sin ν

h
(p+r) cos ν+re

h 0
0 0 r cos(ω+ν)

h
0 0 r sin(ω+ν)

h sin i
− p cos ν

he
(p+r) sin ν

he − r sin(ω+ν) cos i
h sin i

η(p cos ν−2re)
he − η(p+r) sin ν

he 0


(4.4b)

η =
√

1 − e2 (4.4c)

p = a(1 − e2) (4.4d)

h =
√
µp (4.4e)

r =
p

1 + e cos ν
(4.4f)

n =
√
µ

a3 (4.4g)

nは平均運動と呼ばれ，軌道一周分の軌道運動における平均の角速度を表す．µは地心重
力定数 (= 3.986 × 105 km3/s2)である．J2 は地球の重力ポテンシャルにおける二次項の係
数 (= 1.08263 × 10−3)である．J2 は地球の扁平性を特徴付けるパラメータであり，この扁
平性によって軌道運動に生じる永年摂動項を一般に J2 項と呼ぶ．したがって，式 (4.4a)

に示すベクトル A(e)は，平均運動による平均近点角 M の変化と J2 項による永年摂動の
合計を表す．式 (4.4b)に示す行列 B(e)は，非保存力の外力加速度が平均軌道要素に及ぼ
す変化率を記述する「ガウスの変分方程式」を行列表記にしたものである．

4.2.3 フィードバック制御則
式 (4.3) を通じて平均軌道要素に作用する加速度 u を適切に設計することで，所望の
フォーメーション制御を実現する．以降説明する制御則は，Schaubらが最初に提案した
平均軌道要素ベースの制御則 [63]に対して，主衛星に作用する宇宙環境力を考慮すべく
改良を加えたものである．式 (4.2)∼(4.3)より，制御誤差 ∆eの変化率は次式で表される．

∆ė = ėd − ėc − δė
≈ Ad − Ac + Bdud − Bcuc − δė

(4.5)
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ここで，平均軌道要素と同様に，添字 (·)c と (·)d はそれぞれ主衛星と副衛星に属する変数
であることを示す．uc は宇宙環境力によって主衛星に発生する加速度であり，主衛星の
位置/姿勢/形状から 3章で述べた宇宙環境力モデルを用いて計算される．
本研究が扱うフォーメーションフライングは，図 4.1(a) に示すように副衛星のみが軌

道制御を行うため，副衛星に発生する加速度 ud が制御加速度となる．しかしながら，式
(4.5)において，平均軌道要素は六次元空間である一方，加速度 ud は三次元ベクトルであ
るため，平均軌道要素の六要素全ての制御要求を同時に満たすことはできない．言い換え
ると，ud で制御可能であるのは，六次元空間内の三次元の部分空間となる．そこで，平均
軌道要素の制御誤差 ∆e を部分空間に射影し，部分空間上でフィードバック制御を行う．
この部分空間は，行列 Bd によって動的に張られる．部分空間の基底ベクトルは，Bd を特
異値分解することで，以下のように得られる．

Bd = ΦΣΨ
T (4.6)

Φ∈R6×3 は Bd の列空間の正規直交基底，Ψ∈R3×3 は Bd の行空間の正規直交基底，Σ∈R3×3

は Bd の特異値を対角成分とする対角行列である．列空間の正規直交基底 Φを用いて，制
御誤差 ∆eを部分空間に射影する．

∆ẽ ≜ ΦT∆e (4.7)

リアプノフの安定性理論に基づき，射影した制御誤差 ∆ẽに関するリアプノフ関数を以
下のように定義する．

V ≜ 1
2
∆ẽT∆ẽ (4.8)

リアプノフ関数の時間微分が負定であるとき，具体的には正定値行列 Pを用いて次式が成
り立つ場合に，系は大域安定となる．

V̇ = ∆ẽT∆ ˙̃e

= ∆ẽT (Ãd − Ãc + B̃dud − B̃cuc − δ ˙̃e)

= −∆ẽT P∆ẽ
≤ 0

(4.9)

ここで，

Ã(·) ≜ ΦT A(·) (4.10a)

B̃(·) ≜ ΦT B(·) (4.10b)

δẽ ≜ ΦTδe (4.10c)

式 (4.9)を変形することで，制御加速度の要求値 ûd を得る．

ûd = −B̃−1
d (P∆ẽ + Ãd − Ãc − B̃cuc − δ ˙̃e) (4.11)
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4.2.4 フィードバック行列の設計
式 (4.11)における正定値行列 Pは，軌道制御のためのフィードバック行列である．し
たがって，制御を安定化させる上で，Pの設計が重要となる．本研究の軌道制御において
は，以下の二点の課題がある．

• 制御対象の平均軌道要素は六次元である一方，宇宙環境力の制御入力は三次元であ
るため，残りの三次元の安定性が保証されない．
• 発生可能な宇宙環境力はスラスタ等と比べると大きさが微小であるため，制御加速
度の要求値が大きい場合は発生困難となる．

これらの課題の解決に向け，正定値行列 Pを以下のように設計する．⊘は行列の要素毎の
除算を表す．

P = Kτ[Σ ⊘ Σ0] (4.12)

式 (4.12)の右辺第一要素 K は，スカラー値のフィードバックゲインであり，フィード
バック制御の強度を定義する．式 (4.12)の右辺第二要素 τは，三次元のフィードバック制
御によって残りの三次元を含めた系が不安定となる場合に，フィードバック制御の効果を
最小化する役割を担う．τは次式にて求める．

V ′ ≜ 1
2
∆eT∆e (4.13a)

V̇ ′ = ∆eT∆ė

= ∆eT (Ad − Ac + Bdud − Bcuc − δė)
(4.13b)

τ = min
(
1, e−βV̇

′)
(4.13c)

V ′ は射影前の制御誤差 ∆eに関して式 (4.8)と同様に定義したリアプノフ関数である．六
次元の平均軌道要素空間において，式 (4.13b) より求める V ′ の時間微分が負定である場
合，系は大域安定となる．式 (4.13b) 中の ud は，uc と同様，現在の副衛星の位置/姿勢/
形状から，3章で述べた宇宙環境力モデルを用いて計算される．式 (4.13c)中の βは正値
の調整パラメータとし，V̇ ′ が負であり系が安定である場合は τ = 1である一方，V̇ ′ が正
であり系が不安定であるほど τ は 0 に近づくことで，式 (4.11) 中のフィードバック項の
寄与を最小化する．なおリアプノフの安定性理論の観点では V̇ ′ が正である場合に一律で
τ = 0とすることが望ましいが，4.3節で後述する姿勢/形状の算出では発生加速度の時間
的な連続性を仮定するため，式 (4.13c)によって τを連続関数として扱う．
式 (4.12) の右辺第三要素は，制御効率に合わせてゲインを調整する役割を担う．式

(4.6) から得られる Σ の対角成分を構成する特異値は，Bd の各特異ベクトル方向におけ
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∆𝒆
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時間
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∆𝒆
𝒆𝑐 + 𝛿𝒆

𝒆𝑑

(b)遷移軌道有り

図 4.5: 副衛星の誘導のイメージ

る部分空間の拡がりを表す．特異値が大きいということは，外力加速度が平均軌道要素
に与える変化率が大きい，すなわち制御効率が高いことを示す．反対に特異値が小さい
場合，制御効率は低くなる．この制御効率は，軌道周期内の位相に応じて動的に変化す
る [63]．例えば，式 (4.4b) に示す Bd の 3 行 3 列成分のみで決まる軌道傾斜角 i の制御
効率は，ω + ν = 0◦ または 180◦，すなわち衛星が赤道面を通過する時点で最大となり，
ω + ν = ±90◦ すなわち衛星が極付近を通過する時点で最小となる．反対に，Bd の 4行 3

列成分のみで決まる昇交点赤経 Ωの制御効率は，赤道面で最小となり，極付近で最大とな
る．発生可能な宇宙環境力は微小であるため，各位相では制御効率の高い要素を優先的に
制御することが望ましい．そこで，近地点通過時点の特異値行列 Σ0 を基準とした相対的
な制御効率をフィードバック行列に反映させることで，限られた推力リソースでの効率的
な制御を実現する．

4.2.5 遷移軌道の設計
フォーメーションの確立において，主衛星にドッキングされた副衛星が最終目標の相対

軌道に至るまでの遷移軌道を適切に設計することは，軌道制御の安定化につながる．目標
のフォーメーション δeを適切な可変値とすることで，副衛星の誘導のための遷移軌道を
構築することが可能である．
フォーメーション確立における副衛星の誘導のイメージを図 4.5に示す．遷移軌道を用

いない場合，フィードバック対象の制御誤差 ∆eは，誘導開始直後から δeと同等の大きさ
を有する．一方で遷移軌道を用いる場合，遷移軌道との差分がフィードバック対象となる
ため，適切な誘導を実現できている限り制御誤差は小さな値を維持する．本研究で副衛星
が推力として利用する宇宙環境力は微小であるため，制御誤差が取り得る値が広範に渡る
場合のフィードバックゲインは複雑な設計を要し，軌道条件毎に多くのチューニング等が
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必要となる可能性がある．一方で制御誤差が小さな値を維持することで，フィードバック
ゲインの設計が容易化され，様々な軌道条件での安定的な制御が期待できる．
一例として，図 4.5(b)に示すような δeの初期値から最終値までを線形に誘導する遷移
軌道を定式化する．δeの初期値を δe1，最終値を δe2，誘導時間を Tgd とすると，時刻 tに
おける δe及び δeの時間変化 δėは次式で表される，

δe =

δe1 +
δe2−δe1

Tgd
t (t < Tgd)

δe2 (Tgd ≤ t)
(4.14a)

δė =

 δe2−δe1
Tgd

(t < Tgd)

0 (Tgd ≤ t)
(4.14b)

式 (4.14b)を式 (4.10c)や式 (4.13b)に代入することで，副衛星の誘導をはじめとする動的
なフォーメーション制御を実現可能である．

4.3 姿勢/形状の算出
式 (4.11)で求めた制御加速度の要求値 ûd を宇宙環境力として発生するための姿勢/形状
の算出方法について説明する．これらの算出にあたり，3章で述べた宇宙環境力モデルを
使用する．宇宙環境力モデルは，式 (3.8)に示すように，慣性座標系 (I系)に対する衛星
座標系 (S系)の姿勢 qS/I とパドル角度ベクトル θから慣性座標系 (I系)における発生加
速度 uI を出力する関数 F である．したがって，制御加速度から姿勢/形状を求める作業
は，宇宙環境力モデル F の逆関数 F −1 を求める作業に相当する．しかしながら，制御加
速度 ud は 3次元であるのに対し，衛星の姿勢/形状の自由度は，4(姿勢の次元数)+ 4(形状
の次元数) − 1(クォータニオンの拘束条件) = 7であるため，逆関数 F −1 の解は不定であ
る．したがって，解を一意に定めるためには，何らかの条件付けが必要となる．
そこで本研究では，宇宙環境力モデル F が連続関数であり，かつ直前の制御時刻と現
在の制御時刻における制御加速度 ud の差が小さいという仮定のもと，直前の姿勢/形状か
らこれらを僅かに変化させることで現在の制御加速度 ud の要求を満たすことを考える．
姿勢/形状の算出イメージを図 4.6 に示す．具体的には，姿勢 qS/I，形状 θ，制御加速度
ud の変化率に関して，解を一意に定めるための最適化問題を立て，これを逐次的に解くこ
とで，所望の制御加速度 ud を継続的に発生させる．なお本節では，姿勢 qS/I 及び制御加
速度 ud の各添字を省略し，制御時刻を示す添字を括弧付きで付与する．
まず，姿勢/形状の変化率が満たすべき拘束条件について説明する．制御インターバル
を ∆tとするとき，要求される制御加速度の変化率は次式で与えられる．

u̇ =
û(t) − u(t−1)

∆t
(4.15)
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図 4.6: 姿勢/形状の算出のイメージ

宇宙環境力モデル F を局所的に線形化すると，姿勢/形状の変化率 (q̇, θ̇)は以下の拘束条
件を満たす必要がある．

u̇ = Jq q̇ + Jθθ̇ (4.16)

ここで，以下のヤコビアンを使用する．

Jq =
∂F
∂q

∣∣∣∣∣
q=q(t−1),θ=θ(t−1)

(4.17a)

Jθ =
∂F
∂θ

∣∣∣∣∣
q=q(t−1),θ=θ(t−1)

(4.17b)

図 3.10の宇宙環境力モデルは，Panel method等の係数計算やニューラルネットワークを
含む．これらの演算を計算グラフとして記述することで，式 (4.17)のヤコビアンは自動微
分アルゴリズムにより求めることができる [64]．加えて，クォータニオンのノルムは一定
(= 1)であることも拘束条件となる．

qT q̇ = 0 (4.18)

次いで，前述した拘束条件を満たしつつ，衛星の機械的制約を考慮して姿勢/形状の変
化率の最適値を求めるための目的関数について説明する．本研究が使用する衛星モデルに
おいて，衛星の形状を示すパドル角度ベクトル θの各要素 θk の範囲は，2.3節で述べたよ
うに −90◦ ∼ 90◦ である．この範囲の上限/下限を逸脱するような形状変化は実現不可であ
り，実際に要求された場合は制御性能を低下させる可能性がある．したがって，このよう
な形状変化の要求がなるべく生じないよう，以下に示す目的関数を使用する．

minimize κθ̄T
θ̇ (4.19)

ここで，

θ̄k =


θk − θh (θh < θk)
0 (θl ≤ θk ≤ θh)
θk − θl (θk < θl)

(4.20)
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θl，θh，κ は調整パラメータである．式 (4.19)は，現在の θk が θh を上回っておりかつ上
限に向かって増加傾向にある場合，あるいは現在の θk が θl を下回っておりかつ下限に向
かって減少傾向にある場合に損失が生じる目的関数である．したがって，θl ≤ θk ≤ θh の
範囲で形状変化を行うように促す効果がある．これに加えて，姿勢変更に関しても目的
関数を定める．本衛星が備える可変形状機能は，2.4で述べたように姿勢変更にも寄与す
る．衛星の既存の角運動量や可変形状機能によって姿勢変化が生じる場合，姿勢変化率の
要求値をなるべくこれに近づけることで，姿勢制御装置への負担の低減につながる．これ
は，出力が有限な姿勢制御装置による姿勢の制御性向上のために有用である．そこで，式
(2.8)に示した姿勢変化率 q̇p と q̇の差を最小化する．G(0)は，θ̇が十分小さいという仮定
のもと，次式のように線形化する．

q̇p ≜ G(θ̇)

≈ G(0) + JGθ̇
(4.21)

ここで，
JG =

∂G
∂θ̇

∣∣∣∣∣
q=q(t−1),θ=θ(t−1)

(4.22)

そして，以下に示す目的関数を使用し，θ̇と q̇ − q̇p を最小化する．

minimize
1
2
∥θ̇∥22 +

γ

2
∥q̇ − JGθ̇ −G(0)∥22 (4.23)

ここで，γ は調整パラメータである．衛星の既存の角運動量による姿勢変化 G(0)が十分
に小さい場合，式 (4.23)によって q̇の最小化が促され，式 (4.16)の線形化の妥当性が保
証される．
以上をまとめ，解くべき最適化問題は次式となる．

minimize
1
2
∥θ̇∥22 +

γ

2
∥q̇ − JGθ̇ −G(0)∥22 + κθ̄T θ̇

s.t. Jq q̇ + Jθθ̇ − u̇ = 0, qT q̇ = 0
(4.24)

この最適化問題は，ラグランジュの未定乗数法を用いて解析的に解くことが可能である．
詳細は付録 B を参照されたい．本解法は，反復計算が不要なため計算コストが低いこと
も，軌道上でのリアルタイム処理を行う上で有用である．各制御時刻において式 (4.24)を
解き，姿勢/形状を更新することで，所望の宇宙環境力を逐次的に発生することが可能と
なる．

4.4 本章のまとめ
本章では，副衛星が主/副衛星間の相対軌道を制御するフォーメーションフライングの実
現に向け，宇宙環境力による軌道制御手法を構築した．宇宙環境力制御の中核処理は，制
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御加速度の算出と，これを宇宙環境力として発生するための姿勢/形状の算出である．ま
ず制御加速度の算出方法として，主/副衛星の平均軌道要素の差分を所定の目標値に近づ
けるためのフィードバック制御則を構築した．特に宇宙環境力で発生可能な加速度は微小
なため，高い制御効率を実現するためのゲイン設計及び，制御の安定性を高めるための遷
移軌道の設計を行った．姿勢/形状の算出は，宇宙環境力モデルの逆関数を求める作業に
相当する．しかしながら，可変形状衛星における姿勢/形状の変更自由度は制御加速度の
次元数を上回るため，制御加速度を宇宙環境力によって発生させるための姿勢/形状を一
意に定めることはできない．そこで，衛星の機械的制約を考慮した最適化問題を逐次的に
解くことによる姿勢/形状算出手法を提案した．考慮する機械的制約は，直前の制御時刻
からの姿勢/形状変化量の最小化，パドル駆動範囲からの逸脱防止，姿勢制御装置への負担
低減とした．この最適化問題はラグランジュの未定乗数法によって解析的に解くことが可
能なため，軌道上でのリアルタイム処理に適している．
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第 5章

数値シミュレーション

宇宙環境を模擬した数値シミュレータを用い，いくつかの軌道条件において
フォーメーションフライングの成立性を検証する．また，本研究の対象である
自己遮蔽を考慮しない場合のシミュレーションを比較実行し，提案手法の有用
性を評価する．その他，宇宙環境力の不確実性に対するロバスト性評価，姿勢
制御装置に蓄積される角運動量の解析等を行い，提案手法によるフォーメー
ションフライングの成立性や課題について議論する．

5.1 セットアップ
5.1.1 数値シミュレータ
使用する数値シミュレータの諸元を表 5.1に示す．数値シミュレータには，宇宙空間の
様々な力学環境が模擬的に実装されている．宇宙環境力によってある時刻の衛星に生じる
加速度を計算し，これを慣性座標系において数値積分することで，次の時刻における衛
星の速度及び位置を求める．この計算を軌道伝播と呼ぶ．主/副衛星のそれぞれに関して，
軌道伝播を繰り返し行い，所定の時間に亘る両衛星の軌道を計算する．そして，両衛星が
描く相対軌道を求めることで，提案手法の有用性を評価する．

5.1.2 テストケース
対象のフォーメーションは，フォーメーションフライングミッションでしばしば採用さ
れている General Circular Orbit (GCO)とした．GCOは，図 5.1に示すように，主/副衛星
間の分離距離を一定に保ちながら，主衛星の周囲を副衛星が周回するフォーメーションで
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表 5.1: 数値シミュレータ諸元

カテゴリ 項目 説明
座標系 ECI J2000

ECEF WGS84

宇宙環境力 地球の重力 GGM05C(∼5次)[65]

空力 NRLMSISE-00[52]，RTP method

太陽輻射圧 ランバート反射，RTP method

太陽/月の重力 JPL ephemeris DE421[66]

計算 制御インターバル 地心から 10,000 km未満：10秒，他：1分
数値積分 Explicit Runge-Kutta method 5(4)

実装 プログラミング言語 Python

NNフレームワーク PyTorch

主衛星

副衛星

𝑥 𝑦

𝑧

(a)慣性座標系 (I系)

𝑥

𝑦

𝑧

𝜙

𝜌

副衛星

主衛星

(b)軌道座標系 (C系)

図 5.1: General circular orbit

ある．最終目標のフォーメーションを δetgt = [δatgt/R⊕, δetgt, δitgt, δΩtgt, δωtgt, δMtgt]T とす
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表 5.2: テストケース
# ミッション 軌道種別 分離距離 軌道元期 初期 δe 最終 δe 誘導時間 総時間
1 確立 VLEO 100 m 2022/1/1 0 δetgt 5日 6日
2 維持 VLEO 100 m 2022/1/1 δetgt δetgt - 5日
3 確立 LEO 50 m 2022/1/1 0 δetgt 50日 60日
4 維持 LEO 50 m 2022/1/1 δetgt δetgt - 20日
5 確立 GSO 50 m 2023/3/21 0 δetgt 50日 60日
6 維持 GSO 50 m 2023/3/21 δetgt δetgt - 20日

ると，次式を満たすことで GCOが構築される [67]．

δatgt = 0.5J2ac

(
R⊕
ac

)2(3ηc + 4
η5

c

)2[
−(1 − 3 cos2 ic)

ecδe
ηc
− (ηc sin 2ic)δi

]
(5.1a)

δetgt =

√
e2

c −
ρec

ac
sin(ωc + ϕ) +

(
ρ

2ac

)2

− ec (5.1b)

δitgt =

√
3ρ

2ac
cos ϕ (5.1c)

δΩtgt = −
√

3ρ
2ac sin ic

sin ϕ (5.1d)

δωtgt =
ρec

2ac
cos(ωc + ϕ) − δΩtgt cos ic − δM (5.1e)

δMtgt = tan−1 cos(ωc + ϕ)
2 acec
ρ
− sin(ωc + ϕ)

(5.1f)

ρ は主/副衛星間の分離距離である．ϕ は副衛星の周回運動の位相を表すパラメータであ
り，本論文では ϕ = π/2とした．
数値シミュレーションを実行するテストケースの一覧を表 5.2に示す．対象の軌道は，
太陽輻射圧と比べて空力が顕著に大きい超低軌道 (Very Low Earth Orbit：VLEO)，空力
と太陽輻射圧の大きさが概ね近い低軌道 (Low Earth Orbit：LEO)，空力がほぼ存在しない
対地同期軌道 (GeoSynchronous Orbit：GSO)の三種類とした．それぞれの軌道について，
主衛星にドッキングされた副衛星を目標の相対軌道に遷移させる「確立」ミッションと，
副衛星を目標の相対軌道上に保つ「維持」ミッションを設け，全 6ケースをテストケース
とした．主衛星の平均軌道要素の初期値を表 5.3に示す．VLEOと LEOにおける主衛星
の軌道は，地球観測ミッションにおいてしばしば用いられる太陽同期準回帰軌道とした．
式 (5.1)を用いて計算したフォーメーション (相対軌道)の目標値を表 5.4に示す．

VLEO/LEOミッションにおいて，主/副衛星の初期姿勢は qS/A = [sin π/4, 0, 0, cos π/4]T

とし，パドル角度ベクトルの各成分の初期値はいずれも 58◦ とした．この初期状態は，図
3.1に示す空力係数分布の中央に相当する．主衛星の初期状態を空力係数分布の中央に設
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表 5.3: 主衛星の平均軌道要素の初期値

# a [m] e i [rad] Ω [rad] ω [rad] M [rad]

1,2 6.65 × 106 1.25 × 10−3 1.69 0.00 1.57 0.00

3,4 6.94 × 106 1.25 × 10−3 1.70 0.00 1.57 0.00

5,6 4.22 × 107 1.00 × 10−3 0.785 0.785 0.00 0.00

表 5.4: フォーメーションの目標値
# δatgt [m] δetgt δitgt [rad] δΩtgt [rad] δωtgt [rad] δMtgt [rad]
1,2 −1.20 × 10−18 2.26 × 10−8 7.98 × 10−22 −1.31 × 10−5 6.02 × 10−3 −6.02 × 10−3

3,4 −6.67 × 10−19 5.19 × 10−9 3.82 × 10−22 −6.30 × 10−6 2.88 × 10−3 −2.88 × 10−3

5,6 −1.34 × 10−19 −5.93 × 10−7 6.29 × 10−23 −1.45 × 10−6 1.03 × 10−6 3.63 × 10−20

表 5.5: 制御パラメータ

(a)制御加速度の算出

# K β

1,2 3.0 × 10−2 1.0 × 1012

3,4 1.0 × 10−3 1.0 × 1012

5,6 3.0 × 10−3 1.0 × 1012

(b)姿勢/形状の算出

# θl θh κ γ

1,2 −58◦ 58◦ 0.1 3.0 × 101

3,4 −58◦ 58◦ 0.1 1.0 × 101

5,6 −51◦ 51◦ 0.1 1.0 × 101

定することで，副衛星が発生可能な空力は主衛星と比べて各軸/各方向に均等なレンジを
有すため，制御性の偏りが低減される．同様にして，太陽輻射圧が支配的な GSO ミッ
ションにおいては，図 3.3に示す反射率係数分布の中央を初期状態とすべく，初期姿勢は
qS/B = [sin π/4, 0, 0, cos π/4]T，パドル角度ベクトルの各成分の初期値は 51◦ とした．

5.1.3 パラメータ
制御加速度の算出と姿勢/形状の算出に使用する各種パラメータを表 5.5に示す．

5.1.4 アクチュエータの出力制限
4.1節で述べたように，姿勢/形状変化の精度に関しては本研究のスコープ外とし，誤差

を含まないものと仮定する．一方で，これらに使用するアクチュエータの出力に関しては
上限を設け，出力可能な範囲内でのフォーメーションフライングの成立性を評価する．
姿勢クォータニオン qの成分を q(∗) とするとき，姿勢変化率 q̇が要求された際の角速度
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の増減は次式で表される．

∆ω = 2

 q(4) q(3) −q(2) −q(1)
−q(3) q(4) q(1) −q(2)
q(2) −q(1) q(4) −q(3)

 q̇ − ω0 (5.2)

姿勢制御においては，各制御時刻で ∆ω が単純に加算されるものとする．そして，超小
型衛星向けのリアクションホイールの使用を想定の上，∆ωの各成分における絶対値の上
限を 0.002 rad/sとした．また，パドル角度ベクトルの変化率 θ̇ に関しては，各成分にお
ける絶対値の上限を 1.0 °/sとした [58]．これらの上限を超える要求値はクリッピングさ
れる．

5.2 結果
各テストケースのシミュレーション結果を図 5.2∼5.7に示す．各結果の (a)は目標軌道
との位置誤差，(b)は姿勢クォータニオン，(c)はパドル角度ベクトルである．(a)におい
ては，自己遮蔽の推定のための FNN を使用しなかった場合の結果を緑色で，FNN を使用
した場合の結果を青色で示している．(b)と (c)はいずれも FNN を使用した場合の結果で
ある．各平均軌道要素の制御履歴は付録 Cを参照されたい．
まず VLEOの軌道条件でのシミュレーション結果について確認する．フォーメーショ
ン確立 (#1)では，図 5.2(a)に示すように，自己遮蔽を考慮する場合としない場合のいず
れも最終目標の相対軌道への遷移に成功した．一方でフォーメーション維持 (#2)につい
ては，図 5.3(a)に示すように，自己遮蔽を考慮する場合は 30 cm未満の位置誤差を維持し
た一方，自己遮蔽を考慮しない場合は約 5 日経過した時点で 70 cm 程度の位置誤差が生
じた．図 5.2(b) と図 5.3(b) によると，姿勢クォータニオンの変動はフォーメーション維
持 (#1)の方が顕著であった．また図 5.2(c)と図 5.3(c)によると，パドル角度ベクトルの
変動は総じて小さかったが，フォーメーション維持 (#1)の方がやや大きな変動を示した．
次いで LEOの軌道条件でのシミュレーション結果について確認する．フォーメーショ
ン確立 (#3)では，図 5.4(a)に示すように，自己遮蔽を考慮する場合は最終目標の相対軌
道への遷移に成功した一方，自己遮蔽を考慮しない場合はシミュレーション開始直後に相
対軌道が大きく発散した．フォーメーション維持 (#4)についても，図 5.5(a)に示すよう
に，自己遮蔽を考慮する場合は概ね 30 cm未満の位置誤差を維持した一方，自己遮蔽を考
慮しない場合は約 9 日経過した時点で相対軌道が大きく発散した．図 5.4(b) と図 5.5(b)

によると，姿勢クォータニオンの変動は VLEOと比べるとやや増大した．一方で図 5.4(c)

と図 5.5(c)によると，パドル角度ベクトルの変動は VLEOと比べて顕著に増大した．
最後に GSOの軌道条件でのシミュレーション結果について確認する．フォーメーショ
ン確立 (#5)では，図 5.6(a)に示すように，自己遮蔽を考慮する場合は最終目標の相対軌
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図 5.2: シミュレーション結果 (#1)
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図 5.3: シミュレーション結果 (#2)
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図 5.4: シミュレーション結果 (#3)
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図 5.5: シミュレーション結果 (#4)
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図 5.6: シミュレーション結果 (#5)
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図 5.7: シミュレーション結果 (#6)
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図 5.8: 宇宙環境力による発生加速度の想定値と実績値の比較 (#4)

道への遷移に成功した一方，自己遮蔽を考慮しない場合は約 32日経過した時点で目標の
相対軌道からの逸脱が始まり，やがて大きく発散した．フォーメーション維持 (#6)につ
いては，図 5.7(a)に示すように，自己遮蔽を考慮する場合は概ね 2.5 m未満の位置誤差を
維持し，自己遮蔽を考慮しない場合も 3 m程度の位置誤差で相対軌道の維持に成功した．
図 5.6(b)と図 5.7(b)によると，姿勢クォータニオンの変動は LEOと同程度であった．図
5.6(c)と図 5.7(c)によると，パドル角度ベクトルの変動は LEOよりやや大きく，上限/下
限の ±90◦ にしばしば達した．
図 5.8は，テストケース#4での宇宙環境力による発生加速度 a2 成分の想定値と実績値
の比較を示す．図 5.5(a)に示すように，FNN を使用しなかった場合はミッション開始から
約 9.4日後に目標軌道から逸脱した．図 5.8(a)を見ると，加速度の想定値と実績値には一
貫してギャップがあり，特に目標軌道から逸脱したタイミング (図中の赤丸) でギャップ
が拡大していることを確認した．一方で図 5.8(b) を見ると，FNN を使用した場合は加速
度のギャップは一貫して小さく，FNN による自己遮蔽の予測性能の高さが示された．

5.3 アブレーションスタディ
制御加速度を宇宙環境力によって発生するための姿勢/形状の算出方法に関して，アブ
レーションスタディを実施した．アブレーションスタディとは，提案手法の構成要素を一
つずつ取り除いた場合の結果を比較することで，当該要素が提案手法に寄与する有用性を
評価する方法である．対象のテストケースは，VLEOの軌道条件におけるフォーメーショ
ン維持ミッション (#2)とした．
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(c)姿勢制御装置の出力 (q̇→ 0, κ = 0.1)
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(d)姿勢制御装置の出力 (q̇→ q̇p, κ = 0.1)

図 5.9: アブレーションスタディ結果 (#2)

評価を行う第一の構成要素は，パドル角度の変更可能範囲からの逸脱を抑制するため
の目的関数である．この要素の寄与は，式 (4.24) 中の κ を 0 とすることで評価可能であ
る．評価を行う第二の構成要素は，姿勢の制御性を向上させるための目的関数である．式
(4.24) 中の γ 項は，姿勢変化率 q̇ を既存の角運動量及び可変形状機能による姿勢変化率
q̇p に近づける役割を担う．γ項を完全に削除すると，q̇に対して最適値を得るための損失
を定義できなくなるため， γ2 ∥q̇ − JGθ̇ −G(0)∥22 を

γ
2 ∥q̇∥22 に置き換えた目的関数を比較対象

とする． γ2 ∥q̇∥22 は，q̇を 0に近づける役割を担う．
アブレーションスタディの結果を図 5.9に示す．図 5.9(a)は目標軌道との位置誤差の比

較を示す．第一の構成要素，すなわちパドル角度の変更可能範囲からの逸脱を抑制するた
めの目的関数を無効化 (κ = 0.0)した場合，目標軌道との位置誤差は顕著に増加した．こ
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のとき，図 5.9(b) に示すように，パドル角度は変更可能範囲の上限/下限である ±90◦ に
しばしば到達していた．一方で当該要素を有効化 (κ = 0.1)した場合のパドル角度は，図
5.3(c)に示すように変更可能範囲内に収まり，変動も減少していた．以上の結果から，パ
ドル角度の変更可能範囲からの逸脱抑制を目的とした当該要素は正常に機能しており，か
つ制御性能の向上に寄与しているといえる．図 5.9(a)によると，第二の構成要素，すなわ
ち姿勢制御装置への負担を低減するための目的関数を無効化 (q̇ → 0) した場合，目標軌
道との位置誤差は僅かに増加した．図 5.9(c)∼5.9(d)は，式 (5.2)に則って姿勢制御装置が
出力する角速度ベクトルの増減量 ∆ωを示す．第二の構成要素を無効化した場合の姿勢制
御装置の出力は，図 5.9(c)に示すように上限/下限に常時到達していた．一方で当該要素
を有効化 (q̇ → q̇p)した場合の姿勢制御装置の出力は，図 5.9(d)に示すように出力可能範
囲内に収まっていた．以上の結果から，姿勢制御装置への負担低減を目的とした当該要素
は正常に機能しており，かつ第一の構成要素と同様に制御性能の向上に寄与しているとい
える．

5.4 空力特性の不確実性に対するロバスト性評価
副衛星の軌道制御に使用する宇宙環境力のうち，特に空力に関しては特性パラメータの
不確実性が大きい．この不確実性は空力の利用において重要な課題であるため，1.3.2項
で述べたように数多くの研究が進められている．これらの手法との連携の必要性を検討す
べく，本研究の提案手法に関して，空力特性の不確実性に対するロバスト性の評価を実施
した．
空力特性パラメータの中でも，特に大気密度は不確実性が大きいパラメータとして知ら
れている．そこでテストケース#2に対し，大気密度の真値がモデル値と異なる場合の軌
道制御の安定性を評価した．具体的には，モデル値が真値の 110 %である場合，90 %で
ある場合，90 ∼ 110 %の間のランダム値である場合，の 3パターンに関して，数値シミュ
レーションを実施した．
各パターンの大気密度条件における目標軌道との位置誤差を図 5.10に示す．いずれの
パターンの結果も，不確実性のない条件と同等の制御性能であることから，大気密度にお
ける ±10 %程度の不確実性に対するロバスト性が示された．

5.5 姿勢制御装置に蓄積される角運動量の解析
本研究では，リアクションホイール等の姿勢制御装置により衛星の姿勢を正確に制御
することを前提とする．しかしながら，実際にはフォーメーションフライング中にリア
クションホイールの角運動量が飽和し，脱飽和操作が必要になる場合がある．そこで，
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図 5.10: 不確実な大気密度条件における目標軌道との位置誤差 (#2)

VLEOの軌道条件におけるフォーメーション確立 (#1)及び維持 (#2)のミッション中に，
リアクションホイールに蓄積される角運動量を解析した．
リアクションホイールには二つの役割がある．一つ目は，重力勾配トルク等の宇宙環境

力がもたらす外力トルクに起因する姿勢変化を打ち消すことである．リアクションホイー
ルの角運動量ベクトルを HRW，衛星が受ける全外力トルクを Lとする．衛星の姿勢変化
に代わってリアクションホイールに課される角運動量変化率 ḢRW は次式で表される．

ḢRW = L − ω0 × HRW (5.3)

二つ目は，本研究の目的である，宇宙環境力の操作のための姿勢制御である．リアクショ
ンホイールの角運動量ベクトルを変化させることで，その反作用により式 (5.2)に示す衛
星の角速度ベクトルの変化 ∆ωが生じる．リアクションホイールの角運動量ベクトルの変
化量 ∆HRW は，次式で表される．

∆HRW = −I∆ω (5.4)

以上を踏まえ，ḢRW と ∆HRW を数値積分することで，角運動量ベクトル HRW の変動
履歴を解析した．なお，ḢRW はミッション中に常時生じる変化である一方，∆HRW は各
制御時刻で生じる変化であることを考慮の上，数値積分を行った．解析結果を図 5.11に
示す．リアクションホイールが有する角運動量は，フォーメーション維持ミッションであ
るテストケース#2と比べ，フォーメーション確立ミッションであるテストケース#1の方
が大きな変動を示した．図 5.2(b)と図 5.3(b)が示すように，テストケース#1は要求され



5.6 遷移軌道の有用性の評価 57

0 2 4 6
Time, days

7.5

5.0

2.5

0.0

2.5

5.0

7.5

A
ng

ul
ar

 m
om

en
tu

m
 o

f R
W

s, 
N

m
s HRW(x)

HRW(y)

HRW(z)

(a) #1

0 1 2 3 4 5
Time, days

7.5

5.0

2.5

0.0

2.5

5.0

7.5

A
ng

ul
ar

 m
om

en
tu

m
 o

f R
W

s, 
N

m
s HRW(x)

HRW(y)

HRW(z)

(b) #2

図 5.11: 姿勢制御装置に蓄積される角運動量の解析結果 (#1，#2)

る姿勢変動が大きいためと考えらえれる．また図 5.2(c) と図 5.3(c) が示すように，テス
トケース#1の方がパドル角度の変動が大きいが故，衛星の形状の非対称性が大きくなり，
宇宙環境力がもたらす外力トルクが増大したとも考えられる．
本解析の結論として，フォーメーションフライング中，特にフォーメーション確立中
において，リアクションホイールの「アンローディング」が必要であると考えられる．ア
ンローディングとは，他の手段でトルクを発生させることで衛星の姿勢を維持しつつ，
リアクションホイールの角運動量を減少させる動作である．トルクを発生させるための
他の手段は，可変形状機能によって所望の宇宙環境力トルクを得る方法や，磁気トルカ
(MagneTorQuer：MTQ)をはじめとする他の姿勢制御装置を併用する方法が考えられる．
アンローディングの頻度やタイミングは，使用する手段に応じて適切に設計する必要があ
る．特に，前者の手段を用いる場合，軌道制御に与える影響を最小限に抑えるための工夫
が必要である．

5.6 遷移軌道の有用性の評価
フォーメーション確立において遷移軌道を用いる場合と用いない場合の制御性能を比較
することにより，遷移軌道の有用性の評価を実施した．対象のテストケースは，GSOの
軌道条件におけるフォーメーション確立ミッション (#5)とした．遷移軌道を用いない場
合のシミュレーション条件として，表 5.2中の#5の初期 δeを δetgt に設定した．表 5.5に
示す制御パラメータは，遷移軌道を用いる場合と用いない場合で同一とした．
遷移軌道を用いる場合と用いない場合の目標軌道との位置誤差を図 5.12に示す．遷移
軌道を用いない場合，フォーメーション確立開始から約半日経過時点で軌道が大きく発散
し始めた．4.2.5項で述べたように，制御誤差が大きい場合，微小な宇宙環境力では制御
加速度の要求を満たすことができず，フィードバック制御が機能しなかったと考えられ
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図 5.12: 遷移軌道を用いる場合と用いない場合の目標軌道との位置誤差 (#5)

る．遷移軌道を用いることで，制御加速度の要求が宇宙環境力で発生可能な範囲内に収ま
り，副衛星を適切に誘導することが可能となる．

5.7 考察
全てのテストケースにおけるシミュレーション結果は，提案手法によって副衛星が目標

の相対軌道に収束し，かつ安定的に制御可能であることを示した．特に，自己遮蔽を推定
するためのニューラルネットワーク FNN を使用しなかった場合，軌道の発散や制御精度
の低下が生じたことから，自己遮蔽を考慮することの重要性が示された．これは，複雑な
現象のモデリングを容易化するニューラルネットワークを組み込むことによって実現され
る．また，姿勢/形状の算出手法に関するアブレーションスタディの結果，衛星の機械的制
約を考慮すべく加えた構成要素が，制御の安定化につながることを確認した．
一方で，ニューラルネットワークによる自己遮蔽推定の要否は，ミッションの要求精度

とのトレードオフを考慮の上で決定されるべきである．例えば，VLEOの軌道条件である
テストケース#1 と#2 では，自己遮蔽を考慮しない場合は#2 の最後に約 70 cm ほどの制
御誤差が生じたものの，それ以外で制御は一貫して安定的であった．またテストケース#6

では，自己遮蔽を考慮しない場合に制御精度は低下するものの，概ね 3 m以内の精度で軌
道維持が実現できた．要求精度がこれらの制御精度より大きい場合は，自己遮蔽の考慮は
必須ではない．
自己遮蔽を考慮しない場合の制御の乱れが顕著であったのは，LEOの軌道条件である
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テストケース#3と#4であった．LEOは地球からの距離が近いため，高次の重力加速度項
といった摂動の影響を受けやすい．さらには，図 1.2に示すように，フォーメーション制
御に用いている空力は地球から離れると急激に減衰する．したがって，発生可能な制御加
速度の大きさが，摂動に対して頑健に制御できるほど十分ではなく，制御が不安定になり
やすいといえる．一方で，VLEOは LEOと比べると摂動は大きいものの，それ以上に十
分大きな空力を利用できるため，制御が概ね安定であったと考えられる．また GSOは地
球から遠く摂動が小さいため，利用可能な宇宙環境力が実質的に太陽輻射圧のみであって
も，LEO よりは安定的な制御が実現できたと考えられる．なお，摂動の小さな GSO で
あってもフォーメーション確立 (#5)で軌道が発散した理由は，必要な制御加速度がフォー
メーション維持と比べて大きいためである．この制御加速度の増分は，式 (4.11)の δ ˙̃e項
に起因する．
以上をまとめると，発生可能な加速度の範囲が制御加速度の要求値より十分に大きい場
合は，自己遮蔽を考慮しないために制御加速度の想定値と実績値のギャップにより制御が
一時的に乱れたとしても，その後のリカバリーが働くことで概ねロバストな制御が実現で
きる見込みがある．一方で，発生可能な加速度の範囲が制御加速度の要求値と比べて十分
に大きくない場合は，一度乱れた制御をリカバリーするほどの加速度を発生できず，軌道
が発散する可能性が高い．このような条件であっても適切に制御を行うためには，制御加
速度の想定値と実績値のギャップを埋めること，すなわち自己遮蔽の考慮が重要となる．
自己遮蔽の影響を受けやすい/受けにくい衛星モデルに関する詳細な検討は本研究の範囲
外であるが，衛星の外観が大きく複雑になればなるほど自己遮蔽の影響を受けやすくなる
ことは容易に想像できる．本研究が一般的な非凸の衛星による高精度なフォーメーション
フライングの実現に役立つことを期待する．

5.8 本章のまとめ
宇宙環境を模擬した数値シミュレータを用い，提案手法の有用性を評価した．テスト
ケースは，VLEO/LEO/GSOの三種類の軌道条件と，フォーメーション確立/維持の二種類
のミッションの組み合わせによる，全 6ケースとした．シミュレーションの結果，全ての
テストケースにおいて安定的な軌道制御が達成された．特に自己遮蔽を考慮しない場合の
シミュレーション結果には，軌道の発散や制御精度の低下が見られ，自己遮蔽を考慮する
ことの重要性が示された．その他，提案手法によるフォーメーションフライングの成立性
や課題の議論のため，複数の評価を追加で実施した．制御加速度を宇宙環境力によって発
生するための姿勢/形状の算出方法に関するアブレーションスタディでは，姿勢/形状に関
する機械的制約を考慮すべく設計した目的関数の妥当性を確認した．空力特性の不確実性
に対するロバスト性評価では，大気密度における ±10 %程度の不確実性に対するロバス
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ト性が示された．姿勢制御装置 (リアクションホイール) に蓄積される角運動量の解析で
は，特にフォーメーション確立において角運動量の蓄積が大きく，適切なタイミングでの
アンローディングの必要性が示唆された．遷移軌道の有用性の評価では，遷移軌道を用い
ることで制御加速度の要求が宇宙環境力で発生可能な範囲内に収まり，副衛星を適切に誘
導できることが示された．



61

第 6章

フォーメーションフライング成立の
条件検討

本研究では，推進剤フリーなフォーメーションフライングを実現すべく，自
己遮蔽を考慮した宇宙環境力による軌道制御手法を提案した．そして 5 章で
は，六種類のテストケースに対して数値シミュレーションによる検証を行い，
有用性を示した．一方で，推進剤を用いずに宇宙環境力のみで軌道を制御する
ということは，制御の成否が主/副衛星の軌道条件に強く依存することを意味
する．したがって，具体的なミッション計画を策定する上で，ミッションの成
否と軌道条件の関係性を把握しておくことが非常に重要となる．高度や分離距
離といった軌道条件が網羅的な組み合わせを取りうる中，5章で実施したよう
な数値シミュレーションを個別に実施することは，非常に効率が悪い．もし
ミッションの成否と軌道条件の関係性をマクロに把握するための指標が得ら
れれば，ミッション計画の策定の大幅な効率化につながる．そこで本章では，
フォーメーション維持ミッションに焦点を当て，ミッション成立性の指標化
方法と，様々な軌道条件に対して実施した適用可能性の調査結果について述
べる．

6.1 定義
フォーメーションフライングの成否は，様々な要素によって決定づけられる．例えば，
制御の観点から見ると，式 (4.11)に示す制御加速度において，フィードバック行列 Pの設
計は制御性能に大きな影響を与える．一方で，宇宙環境力はスラスタ等と比べて微小な推
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力であるが故，制御の設計以前に，力学環境によって成否が決定づけられる場合がある．
そこで本節では，制御の設計とは切り離し，フォーメーションフライングが成立する力学
環境に基づいて適用可能性を定義する．
宇宙には，図 1.2に示すように様々な宇宙環境力が存在する．本研究のフォーメーショ

ンフライングでは，このうち空力と太陽輻射圧を軌道制御の手段として使用するため，地
球の重力 (GM) を除く他の宇宙環境力は摂動要因として扱われる．仮に，主/副衛星に作
用する摂動加速度の向きや大きさが同じである場合，空力及び太陽輻射圧を用いて両衛星
の相対軌道を制御することは容易である．言い換えると，これらの向きや大きさが異なる
ほど，相対軌道の制御は困難となる．したがって，主/副衛星に作用する摂動加速度の差分
の程度が，フォーメーションフライングの適用可能性の鍵を握るといえる．
図 1.2の宇宙環境力において，空力，太陽輻射圧，GMを除くと，地球の扁平性に由来

する高次の重力加速度成分「J2 項」が最大の摂動要因となる．そこで，主/副衛星に作用
する J2 項の差分を，空力及び太陽輻射圧を以て相殺できる可能性を，フォーメーション
フライングの適用可能性と定義する．

6.2 指標化
フィードバック制御を行わずに目標の相対軌道上を誤差無しで航行する仮想副衛星を考

える．以降，仮想副衛星に属する変数を添字 (·)d∗ によって示す．宇宙環境力モデルに則っ
て仮想副衛星に生じる加速度を ud∗ とするとき，式 (4.5)は以下のように書き換えられる．

Ad∗ − Ac + Bd∗ud∗ − Bcuc = 0 (6.1)

ここで，本章で扱う適用可能性の指標化はフォーメーションの維持ミッションを対象と
し，目標の相対軌道は一定であることから，δė = 0を用いた．式 (4.6)以降と同様に部分
空間への射影を考えると，式 (6.1)より次式が成り立つ．

Ãd∗ − Ãc + B̃d∗ud∗ − B̃cuc = 0 (6.2)

式 (6.2)を変形し，仮想副衛星への要求加速度 ûd∗ を得る．

ûd∗ = −B̃−1
d∗ (Ãd∗ − Ãc − B̃cuc) (6.3)

式 (6.3)に示す要求加速度は，式 (4.11)に示すフィードバック制御のための要求加速度か
ら，フィードバック項 P∆ẽと目標の相対軌道の変化 δėを取り除いた形となる．4.2.2項
で述べたように，行列 Aは平均運動と J2 項による平均軌道要素の変化率を表す．フォー
メーションフライング中の主/副衛星の平均運動は基本的に一致するため，式 (6.3) 中の
Ãd∗ − Ãc は両衛星に作用する J2 項の差分を表す．すなわち ûd∗ は，仮想副衛星が J2 項の
差分を相殺して目標軌道を維持するために必要な加速度となる．
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ある軌道条件が与えられたとき，仮想副衛星が軌道一周を通じて ûd∗ を発生し続けられ
るか否かを指標化する．提案する指標 (Applicability Score：AS)を以下に示す．

AS =
1
T

∫ T

0

ûd∗ · ud∗

max (∥ûd∗∥2, ∥ud∗∥2)2 dt (6.4)

ここで，T は軌道周期である．被積分関数の値は，ûd∗ と ud∗ の向きと大きさが共に一致
する場合に 1となる．すなわち，J2 項の差分の相殺に必要な要求加速度 ûd∗ を軌道一周通
じて発生可能な場合，AS = 1となる．

6.3 調査
6.3.1 軌道高度と分離距離
フォーメーションフライングに適した軌道高度と主/副衛星の分離距離を調査すべく，
様々な軌道長半径 a と分離距離のグリッドサーチによる AS 出力を行った．軌道長半
径 a の調査範囲は，VLEO から GSO をカバーする 6.6 × 106 ∼ 4.3 × 107 m とした．分
離距離の調査範囲は 10 ∼ 1,000 m とした．その他の平均軌道要素は，(e, i,Ω, ω,M) =

(1.00 × 10−3, 45.0◦, 45.0◦, 0.00◦, 0.00◦) とした．軌道元期は，昇交点赤経 Ω の基準となる
春分点方向が太陽の方向と一致する 2022/3/20とした．
調査結果を図 6.1に示す．a = 1.00 × 107 m付近 (軌道高度約 3,000 ∼ 6,000 km)の中軌
道 (Medium Earth Orbit：MEO)かつ分離距離の大きい領域において，ASの低下が見られ
た．a = 1.00 × 107 m付近より高軌道側では，分離距離の大きい条件であっても 1に近い
ASを示したが，低軌道側で 1に近い ASを示したのは分離距離 100 m程度までであった．

6.3.2 軌道面
6.3.1項の調査結果を踏まえ，フォーメーションフライングに適した主衛星の軌道面の
調査を実施した．図 6.2 に示すように，衛星の軌道面は昇交点赤経 Ω と軌道傾斜角 i に
よって決定される．そこで，これらのパラメータのグリッドサーチによる AS出力を行っ
た．軌道の対称性を踏まえ，Ωと iの範囲はいずれも 0◦ ∼ 180◦ とした．軌道長半径 aは，
比較のために 6.94 × 106 m (LEO)，1.00 × 107 m (MEO)，4.22 × 107 m (GSO)の三種類と
した．その他の平均軌道要素は，e = 1.00× 10−3，ω = 0.00◦，M = 0.00◦ とした．主/副衛
星の分離距離は，比較のために 50 mと 1,000 mの二種類とした．軌道元期は，6.3.1項の
調査と同様に 2022/3/20とした．
調査結果を図 6.2に示す．a = 6.94 × 106 m (LEO)，4.22 × 107 m (GSO)の条件では，Ω
と iの値に依らず ASは 1に近い値であった．一方で，6.3.1項の調査で ASが低く表れた
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図 6.1: 軌道高度と分離距離の調査結果

a = 1.00 × 107 m (MEO)の条件では，Ωと iのどちらか一方が 0◦ または 180◦ に近い場合
に ASが低下した．また，Ωと iが共に 90◦ に近い場合にも ASが低下した．これらの傾
向は，分離距離が大きいほど顕著であった．

6.3.3 J2-Invariant相対軌道
6.1節で述べたように，衛星が受ける最大の摂動要因は，地球の扁平性に由来する J2 項

である．J2 項は，平均軌道要素に対して永年摂動を与える．J2 項による永年摂動の大き
さは，衛星が航行する軌道条件すなわち衛星自身の平均軌道要素によって決定づけられ
る．主/副衛星の平均軌道要素が近い場合，両衛星に作用する永年摂動は概ね一致するた
め，永年摂動がフォーメーションに与える影響は小さい．一方で主/副衛星の平均軌道要
素に有意な差異が存在する場合，両衛星に生じる永年摂動の違いから，フォーメーション
の維持には多大な推力コストを要する．
そのような中，平均軌道要素に有意差がある場合でも，これらが所定の条件を満たすこ

とで，両衛星間の相対的な永年摂動がゼロに近づき，フォーメーションの維持コストを抑
えることができる．このような条件を満たす相対軌道を「J2-Invariant相対軌道」と呼ぶ．
目標の相対軌道 δe = [δa, δe, δi, δΩ, δω, δM]T のうち，(δa, δe, δi)が所定の関係を満たす場
合，J2-Invariantが成り立つ．詳細は付録 Dを参照されたい．
本研究のフォーメーションフライングが使用する宇宙環境力の大きさは，スラスタ等と
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(a) a = 6.94 × 106 m (LEO)，分離距離=50 m
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(b) a = 6.94 × 106 m (LEO)，分離距離=1,000 m
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(c) a = 1.00 × 107 m (MEO)，分離距離=50 m
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(d) a = 1.00 × 107 m (MEO)，分離距離=1,000 m
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(e) a = 4.22 × 107 m (GSO)，分離距離=50 m
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(f) a = 4.22 × 107 m (GSO)，分離距離=1,000 m

図 6.2: 軌道面の調査結果
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表 6.1: J2-Invariant相対軌道の一例 [68]

(a)主衛星の平均軌道要素

a[m] e i[°] Ω[°] ω[°] M[°]

7.153 × 106 0.05 48.0 0.0 30.0 0.0

(b)目標相対軌道

δa[m] δe δi[°] δΩ[°] δω[°] δM[°]

-0.351765 0.0001 0.001035 0.005 0.01 -0.01

比べて微小である．したがって，推力コストの低い J2-Invariant相対軌道を利用できれば，
ミッションの幅を拡大できる可能性がある．そこで，J2-Invariant相対軌道に対する適用
可能性の調査を実施した．調査を行う軌道条件を表 6.1 に示す [68]．本軌道条件の主/副
衛星の分離距離は最大で約 2,000 m である．本調査では，J2-Invariant 条件の近傍を含め
て適用可能性を評価すべく，(δa, δe, δi)に所定の範囲を設けた．具体的には，表 6.1(b)の
(δa, δe, δi) を中心に，それぞれ ±0.2 m，±0.0001，±0.001◦ の幅を設けた．そして可視化
のため，三変数のうち一変数を表 6.1(b)に値に固定し，他の二変数について前述の範囲を
設け，範囲内でグリッドサーチによる AS出力を行った．軌道元期は，2022/1/1とした．
調査結果を図 6.1に示す．いずれの結果も図の中心において ASが最大値となることか

ら，表 6.1(b)に示す J2-Invariant条件の正当性が示された．しかしながら，これらの最大
値は 0.8程度であり，適用可能性は低い結果となった．

6.4 考察
まず，図 6.1に示すように a = 1.00×107 m付近 (軌道高度約 3,000 ∼ 6,000 km)のMEO

条件において AS が低下する理由について考察する．LEO の条件では，空力と太陽輻射
圧のいずれも利用可能であるため，主/副衛星に作用する J2 項の差分を相殺することがで
きた．また GSO の条件では，地球から遠いために J2 項の影響が小さく，利用可能な宇
宙環境力が太陽輻射圧のみであっても，LEOと同様に J2 項の差分を相殺することができ
た．しかしながら，これらの間である軌道高度約 3,000 ∼ 6,000 kmのMEOでは，ある程
度の J2 項の影響を受けつつも，利用可能な宇宙環境力は実質的に太陽輻射圧のみである．
したがって，J2 項の差分を相殺するための十分な加速度を発生できなかったと考えられ
る．主/副衛星の分離距離が拡がるほど J2 項の差分は増加するため，特に分離距離が大き
い条件で ASの低下が顕著であった．このように，軌道高度の増加に伴って適用可能性が
一旦低下するもののやがて上昇に転じる傾向は，地球から離れると急激に減衰する空力と
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(a) δaを固定
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(b) δeを固定
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(c) δiを固定

図 6.3: J2-Invariant相対軌道に対する適用可能性の調査結果

大きさがほぼ一定な太陽輻射圧を併用するからこそ生じる現象である．
次いで，図 6.2(c)及び図 6.2(d)に示すように Ωと iのいずれかが 0◦ または 180◦ に近
い場合，さらには共に 90◦ に近い場合に AS が低下する理由について考察する．これら
の条件における軌道面の模式図を図 6.4に示す．本調査では春分を元期に設定しているた
め，春分点方向から太陽光が入射する．Ω と i のいずれかが 0◦ または 180◦ の場合，図
6.4(a)に示すように衛星に作用する太陽輻射圧は軌道面内成分のみである．また，Ωと i

がいずれも 90◦ である場合，図 6.4(b) に示すように衛星に作用する太陽輻射圧は軌道面
外成分のみである．J2 項の差分の相殺に必要な式 (6.3)に示す加速度は，面内/面外成分共
に有するため，どちらか一方しか発生できないこれらの軌道面の条件においては，フォー
メーションの維持が困難であると考えられる．
最後に，図 6.3に示すように J2-Invariant相対軌道における ASが低い理由について考
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図 6.4: 適用可能性が低下する軌道面

察する．表 6.1(b) は J2-Invariant の条件から得られる値であるが，この計算は付録 D に
示すように一次近似を含む複数回の近似計算を含む．したがって，J2-Invariantの条件を
満たしたとしても，実際には主/副衛星間の相対的な永年摂動は正確にゼロとはならず，
フォーメーションの維持には所定の推力が要求される．本研究のフォーメーションフライ
ングが使用する宇宙環境力の大きさは微小であるため，この推力要求を十分に満たすこと
が出来なかったと考えられる．

6.5 ミッション計画の策定基準
本章の適用可能性の調査結果より，宇宙環境力によるフォーメーションフライングの

ミッション計画の策定基準は，以下のようにまとめられる．

• ミッション軌道は，軌道高度約 3,000 ∼ 6,000 kmは避け，より宇宙環境力の大きい
低軌道側あるいは摂動の小さい高軌道側の軌道を選択する．
• 低軌道を選択する場合は，主/副衛星の分離距離は 100 m以内とする．
• 太陽輻射圧を適切に活用すべく，太陽光と垂直または平行となる軌道面を避けて
ミッション軌道を選択する．
• 推力コストが低いとされる J2-Invariant相対軌道は採用せず，主/副衛星の分離距離
が小さなフォーメーションに限定する．

なお，本調査結果はひばり衛星モデルを仮定したものであるため，他の衛星モデルを用



6.6 本章のまとめ 69

いる場合は異なる結果が得られる．具体的には，衛星の質量がより小さい場合，あるいは
宇宙環境力を受ける表面積がより大きい場合，宇宙環境力によって発生する加速度は増加
するため，適用可能性は総じて向上すると考えられる．また本調査で使用した指標は，J2

項の差分の相殺可否に基づき，フォーメーション維持ミッションの成立性をマクロに把握
すべく提案したものである．実際に各軌道条件でミッションが成立するか否かは，5章で
述べた軌道伝播に基づく数値シミュレーションや，可能な範囲での地上実験等を通じ，詳
細に検討されるべきである．

6.6 本章のまとめ
本章では，宇宙環境力によるフォーメーションフライングを活用した具体的なミッショ
ン計画の策定に向け，ミッションの成否と軌道条件の関係性をマクロに把握するための
指標を提案した．具体的には，フォーメーション維持ミッションに焦点を当て，フォー
メーション維持の必要条件として主/副衛星に作用する摂動 (J2 項)の差分の相殺可否を指
標化した．ひばり衛星モデルの使用を仮定し，本指標を用いて軌道条件の網羅的な調査を
行った結果，「約 3,000 ∼ 6,000 km以外の軌道高度を選択する」，「低軌道を選択する場合
は主/副衛星の分離距離は 100 m以内とする」，「太陽光と垂直または平行となる軌道面は
避ける」，「J2-Invariant相対軌道は採用しない」といったミッション計画の策定基準が得
られた．
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第 7章

結論

7.1 本研究の総括
本研究では，制御可能な宇宙環境力である空力と太陽輻射圧を利用した，推進剤が不要
なフォーメーションフライングについて検討を行った．宇宙環境力によるフォーメーショ
ンフライングは，主/副衛星間の相対軌道の誤差から要求される制御加速度を宇宙環境力
によって発生すべく，衛星の姿勢/形状を適切に変化させることで実現される．本研究が
用いる衛星モデルは，4枚の太陽電池パドルの展開角度を独立に変更可能な「可変形状機
能」を有する．太陽電池パドル等を搭載する衛星の外観は非凸性を有するため，衛星のあ
る表面に向かう気体粒子/光子が別の表面によって遮られる「自己遮蔽」が生じる．宇宙環
境力を用いたフォーメーションフライングの先行研究は，いずれも自己遮蔽を無視して制
御則を構築しているため，宇宙環境力による発生加速度の想定値と実績値にギャップが生
じ，制御性能が低下し得るという課題があった．この課題の解決に向けた具体的な取り組
みを以下に示す．

• 制御加速度を宇宙環境力によって適切に発生させるためには，衛星の姿勢/形状と
発生加速度を関連付ける「宇宙環境力モデル」が重要となる．非凸な衛星における
自己遮蔽を考慮可能な従来モデルは，気体粒子/光子が遮蔽される領域を特定する
ためにレイトレーシングが用いられており，計算コストが高い．そこで，自己遮蔽
を推定するためのニューラルネットワークを備えた新たな宇宙環境力モデルを提案
した．ニューラルネットワークの学習は，従来モデルの入出力データを用いて行っ
た．評価の結果，従来モデルに匹敵する自己遮蔽の推定性能を有しつつ，計算時間
を約 1/11に短縮した．
• 宇宙環境力によるフォーメーションフライングの実現に向け，主/副衛星の平均軌
道要素の差分を所定の目標値に近づけるためのフィードバック制御則を構築した．
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特に宇宙環境力で発生可能な加速度は微小なため，高い制御効率を実現するための
ゲイン設計及び，制御の安定性を高めるための遷移軌道の設計を行った．可変形状
衛星における姿勢/形状の変更自由度は制御加速度の次元数を上回るため，制御加
速度を宇宙環境力によって発生させるための姿勢/形状を一意に定めることはでき
ない．そこで，衛星の機械的制約を考慮した最適化問題を逐次的に解くことによる
姿勢/形状算出手法を提案した．考慮する機械的制約は，直前の制御時刻からの姿
勢/形状変化量の最小化，パドル駆動範囲からの逸脱防止，姿勢制御装置への負担低
減とした．この最適化問題はラグランジュの未定乗数法によって解析的に解くこと
が可能なため，軌道上でのリアルタイム処理に適している．
• 宇宙環境を模擬した数値シミュレータを用い，自己遮蔽が軌道制御に及ぼす影響の
検証と，提案手法の有用性の評価を実施した．テストケースは，VLEO/LEO/GSO

の三種類の軌道条件と，フォーメーション確立/維持の二種類のミッションの組み
合わせによる，全 6ケースとした．自己遮蔽を考慮しない場合のシミュレーション
結果には，軌道の発散や制御精度の低下が見られた一方，自己遮蔽を考慮すること
で全てのテストケースにおいて安定的な軌道制御が達成された．これにより，自己
遮蔽を考慮することの重要性及び，提案手法の有用性が示された．また，宇宙環境
力によるフォーメーションフライングの成否と軌道条件の関係性をマクロに調査す
べく，フォーメーション維持の必要条件として，主/副衛星に作用する摂動 (J2 項)

の差分の相殺可否を指標化した．この指標を用いて軌道条件の網羅的な調査を行っ
た結果，軌道高度約 3,000 ∼ 6,000 km を避けた低軌道側または高軌道側において
適用可能性が高い等の知見を得た．

7.2 今後の課題
7.2.1 衛星モデルの最適化
本研究では図 2.1に示すひばり衛星モデルを使用したが，宇宙環境力によるフォーメー

ションフライングの実現に向けて，衛星モデルには改善の余地がある．例えば 6章で実施
した調査では，現状の衛星モデルでは適用可能性が低い軌道条件が存在することが示され
た．この傾向は，宇宙環境力によって発生可能な加速度の小ささに起因するため，衛星の
軽量化や宇宙環境力を受ける表面積の拡大によって改善の見込みがある．しかしながら，
低軌道条件においてこれらの改良を加えると軌道低下が顕著となり，衛星寿命が短くな
る．したがって最適な衛星モデルは，宇宙環境力の制御性と衛星寿命のトレードオフに基
づいて決定されるべきである．なお，本研究で提案した宇宙環境力モデル及び制御手法の
アイデアは，あらゆる可変形状衛星に対して適用可能である．
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7.2.2 宇宙環境力の特性パラメータの不確実性に対するロバスト性向上
本研究の空力モデルは，気体粒子と衛星表面の相互作用モデルとして Sentman’s model

を使用し，大気密度には NRLMSISE-00モデルを使用している．太陽輻射圧モデルでは，
衛星表面での光子の拡散反射に関して，ランバート反射を仮定している．また衛星を構成
するそれぞれの平板内では，空力特性や反射特性は均一であると仮定している．しかしな
がら，宇宙環境における空力及び太陽輻射圧の実際の発生メカニズムは非常に複雑であ
り，これらのモデルには不確実性が内在する．
特に不確実性の大きい空力に関しては，5.4節でロバスト性の検証を行い，±10 %程度
の大気密度モデルの誤差に対してはロバストに制御可能であることを示した．しかしなが
ら，空力特性は太陽活動とも密接に関係しており，不確実性はさらに大きく変動する可能
性が十分に考えられる．本研究で提案するニューラルネットワークベースの空力モデル
は，原理的にはどのような発生メカニズムも模倣することができる．さらに，近年の小型
衛星の台頭に伴い，軌道上での空力特性の計測に関する研究も増加している [69, 70]．今
後，空力の発生メカニズムがより詳細に解明された暁には，これを模倣した提案モデルが
衛星に搭載されることを期待する．一方で制御則に関しても，より大きな不確実性に対処
すべく，適応制御等を取り入れたロバストな制御則を模索することが望まれる [22–25]．

7.2.3 単機の軌道制御ミッションへの応用
フォーメーションフライングにおけるフィードバック制御では主/副衛星間の相対軌道
に目標を設定したが，所定の絶対軌道を目標とすることで，本研究で提案する制御手法を
単機の軌道制御に適用することが可能である．単機の軌道制御は，地球周回衛星におけ
る軌道位相調整 (Orbital phasing)や深宇宙探査衛星等でしばしば必要とされる．これらの
ミッションへの適用可能性を検証し，必要に応じて改良を加えることで，一般的な非凸衛
星における推進剤フリーの推力手段として提案手法が幅広く活用されることを期待する．

7.2.4 実機開発及び実運用に向けた衛星システムの検討
4.1節で述べたように，本研究ではセンサーやアクチュエータの種類は議論のスコープ
外とし，これらは誤差を含まず動作するものと仮定した．しかしながら実際にはこれら
は誤差を含むため，実機開発に向けては誤差の影響範囲や制御則のロバスト性の検証が
必須である．特に位置データの取得に最も広く使用されている Global Positioning System

(GPS)は，GPS衛星より地球に近い LEO条件であれば cmオーダーでの相対位置の取得
が可能とされているが，軌道高度が上がるほど精度が低下する [3]．そこで，両衛星間の
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距離を mm オーダーで取得可能なレーザーシステムやカメラ映像解析ベースの測距手法
を併用することで，様々な軌道条件における相対位置測定の高精度化が見込まれる [3]．
また本研究では，姿勢変更もフォーメーション制御の手段の一部であることから，副衛

星には姿勢の指向要求を課していない．さらには太陽電池パドルの展開角度は ±90◦ の範
囲内で自由に変更できるものとしている．しかしながら実運用においては，姿勢や形状の
変更には何らかの制約が生じる可能性がある．例えば，両衛星が連携して観測機器等を用
いミッションを行う場合，ミッション中の主衛星等への指向要求が生じることが想定され
る．他にも，所定の発電量を確保するという目的の元，太陽電池パドルの法線ベクトルと
太陽光ベクトルの成す角に制約が生じる可能性がある．本研究のように可変形状機能を有
する衛星を用いることで，前述のように姿勢/形状変更の一方に何らかの制約が生じる場
合においても，他方を軸に軌道制御を実現できる見込みがある．このような制約を課した
状態での軌道制御の成否検証及び制御則の改良は，故障への対処という観点も含め実運用
において有益である．

7.2.5 地上/軌道上実験の実施
提案手法の検証は数値シミュレーションのみによって行っているため，より真の宇宙環

境に近い条件での検証が必須である．検証方法は，例えば希薄大気を再現した風洞設備を
用いる地上実験や，実際の衛星を用いる軌道上実験が有用である．実験の実施に先立ち，
本研究では無視したセンサー及びアクチュエータの誤差を考慮の上，提案手法の実力値を
評価しておくことも必要である．
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付録 A

空力係数/反射率係数モデルの内部
構成の比較評価

A.1 比較対象
小さな計算コストで自己遮蔽を考慮可能な空力係数/反射率係数モデルを構築するにあ
たり，本研究ではニューラルネットワークの二種類の活用方法を比較検討した．検討した
内部構成を図 A.1に示す．図 A.1(a)は，Panel methodより求めた自己遮蔽を考慮しない
係数から，ニューラルネットワークが推定した自己遮蔽の影響を差し引く構成であり，本
研究で最終的に採用したものである．図 A.1(b)は，姿勢を示すクォータニオン qS/A or B

と形状を示すパドル角度ベクトル θからニューラルネットワークが係数を直接推定する構
成である．本章では以降，図 A.1(a) を A 方式，図 A.1(b) を B 方式と称する．B 方式が
使用するニューラルネットワークのアーキテクチャを表 A.1 に示す．A 方式が使用する
ニューラルネットワークのアーキテクチャに関しては，本文中の表 3.2を参照されたい．
これらのアーキテクチャは，いずれもハイパーパラメータの自動最適化フレームワーク
「Optuna」を用い，学習に先立って決定した [60]．

𝒒 Τ𝒮 𝒜 or ℬ

𝑪∗𝐹∗,PM

𝐹∗

𝜽

𝑪∗,PM

𝐹∗,NN

(a) NNが自己遮蔽の影響のみを推定 (A方式)

𝒒 Τ𝒮 𝒜 or ℬ

𝑪∗

𝐹∗

𝜽

(b) NNが係数を直接推定 (B方式)

図 A.1: 比較した空力係数/反射率係数モデル



76 付録 A 空力係数/反射率係数モデルの内部構成の比較評価

表 A.1: 係数を直接推定するニューラルネットワークのアーキテクチャ

(a)空力係数

Layer Activation function Output size

Concatenate - 8

Fully connected Leaky ReLU 128

Fully connected Leaky ReLU 256

Fully connected Leaky ReLU 256

Fully connected Leaky ReLU 32

Fully connected Leaky ReLU 16

Fully connected - 3

(b)反射率係数

Layer Activation function Output size

Concatenate - 8

Fully connected ReLU 128

Fully connected ReLU 128

Fully connected ReLU 128

Fully connected - 3

A.2 ニューラルネットワークの学習
3.4.2 項で述べた A 方式のニューラルネットワークと同様の手順に従い，B 方式の

ニューラルネットワークの学習を行った．学習データセットには，A 方式の学習に使用
したデータセットから C∗,PM を除いた計 106 組の (qS/A or B, θ,C∗)を使用した．空力係数
モデル/反射率係数モデルの順に，Optimizerは RMSProp[71]/RAdam[72]，初期学習率は
0.001/0.01，バッチサイズは 512/512とした．これらはいずれもニューラルネットアーキ
テクチャと同様に Optuna を用いて決定した．損失関数は A 方式と同様に L1 損失とし，
学習とバリデーションのサイクルを計 5,000回繰り返したのちにバリデーション損失が最
も低いサイクル時点での重みパラメータを選択した．
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表 A.2: バリデーション損失の比較結果

空力係数 反射率係数
方式 A 6.7 × 10−3 8.1 × 10−4

方式 B 9.9 × 10−3 9.3 × 10−3

A.3 評価
選択した重みパラメータにおけるバリデーション損失に基づき，方式の比較評価を行っ
た．各方式のバリデーション損失を表 A.2 に示す．バリデーション損失が小さい値であ
るほど，係数の推定性能が良好であることを示す．方式 A のバリデーション損失は，方
式 Bと比較すると空力係数モデルにおいて約 2/3，反射率係数モデルにおいて約 1/11と
なり，両モデルにおいて方式 Bより良好な推定性能を示した．方式 Bのニューラルネッ
トワークは空力及び太陽輻射圧の発生原理を一から学習する必要がある一方，方式 Aの
ニューラルネットワークは自己遮蔽の影響の推定にフォーカスしているため，タスクが単
純化し，高い推定性能を得られたと考えられる．以上の結果を踏まえ，本研究の空力係数/
反射率係数モデルには方式 Aを採用した．





79

付録 B

ラグランジュの未定乗数法による最
適化問題の解法

ラグランジュの未定乗数法を用い，式 (4.24)の最適化問題を解く．まず，ラグランジュ
乗数 λ1，λ2 を用いて目的関数と拘束条件を結合し，ラグランジュ関数 Lを作成する．

f (q̇, θ̇) =
1
2
∥θ̇∥22 +

γ

2
∥q̇ − JGθ̇ −G(0)∥22 + κθ̄T θ̇ (B.1a)

g1(q̇, θ̇) = Jq q̇ + Jθθ̇ − u̇ (B.1b)

g2(q̇) = qT q̇ (B.1c)

L(q̇, θ̇, λ1, λ2) = f (q̇, θ̇) − λT
1 g1(q̇, θ̇) − λ2g2(q̇) (B.1d)

最適解では，Lの偏微分がゼロとなる．
∂L
∂q̇
= γ(q̇ − JGθ̇ −G(0)) − JT

q λ1 − λ2q = 0 (B.2a)

∂L
∂θ̇
= θ̇ − γJT

G(q̇ − JGθ̇ −G(0)) − JT
θ λ1 + κθ̄ = 0 (B.2b)

∂L
∂λ1
= −(Jq q̇ + Jθθ̇ − u̇) = 0 (B.2c)

∂L
∂λ2
= −qT q̇ = 0 (B.2d)

Js = JqJG + Jθ とすると，式 (B.2a)，(B.2b)より，

θ̇ = JT
s λ1 + λ2JT

G q − κθ̄ (B.3)

また，式 (B.2a)，(B.2c)より，

γJsθ̇ = −JqJT
q λ1 − λ2Jqq − γ(JqG(0) − u̇) (B.4)
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式 (B.3)，(B.4)より，

(γJsJT
s + JqJT

q )λ1 + λ2(γJsJT
G + Jq)q = γ(κJsθ̄ − JqG(0) + u̇) (B.5)

ここで，qT q = 1，qT (G(0) + JGθ̇) ≈ qT q̇p = 0であることから，式 (B.2a)，(B.2d)より，

qT JT
q λ1 + λ2 = 0 (B.6)

そして，正則行列 Q = γJsJT
s + JqJT

q を用い，式 (B.5)，(B.6)から λ2 を求める．

λ2 =
γqT JT

q Q−1(κJsθ̄ − JqG(0) + u̇)

qT JT
q Q−1(γJsJT

G + Jq)q − 1
(B.7)

以降，λ2 を式 (B.5)に代入することで λ1 を求める．さらに，λ1 と λ2 を式 (B.3)に代入し
θ̇を求める．最後に，λ1, λ2，θ̇を式 (B.2a)に代入し q̇を求める．
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付録 C

平均軌道要素の制御履歴

5.2節の各テストケースにおける平均軌道要素の制御履歴を図 C.1∼C.6に示す．いずれ
も，自己遮蔽の推定のための FNN を使用した場合の制御履歴である．
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図 C.1: 平均軌道要素の制御履歴 (#1)
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図 C.2: 平均軌道要素の制御履歴 (#2)
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図 C.3: 平均軌道要素の制御履歴 (#3)
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図 C.4: 平均軌道要素の制御履歴 (#4)
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図 C.5: 平均軌道要素の制御履歴 (#5)
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付録 D

J2-Invariant相対軌道

主/副衛星の平均軌道要素が所定の条件を満たす場合，J2 項による両衛星間の相対的な
永年摂動がゼロに近づく．このような条件を満たす相対軌道を「J2-Invariant相対軌道」と
呼ぶ．本節では，J2-Invariant相対軌道が満たすべき平均軌道要素の条件について説明す
る [68]．J2 項の永年摂動を受ける平均軌道要素の変化率は次式で表される．

da
dt
= 0 (D.1a)

de
dt
= 0 (D.1b)

di
dt
= 0 (D.1c)

dΩ
dt
= −3

2
J2

(
R⊕
p

)2

n cos i (D.1d)

dω
dt
=

3
4

J2

(
R⊕
p

)2

n
(
5 cos2 i − 1

)
(D.1e)

dM
dt
= n +

3
4

J2

(
R⊕
p

)2

ηn
(
3 cos2 i − 1

)
(D.1f)

式 (D.1a) ∼ (D.1c)より，軌道長半径 a，離心率 e，軌道傾斜角 iは J2 項の影響を受けな
いことが分かる．一方で，昇交点赤経 Ω，近地点引数 ω，平均近点角 M は J2 項の影響を
受け，時間の経過とともに値が変化する．また，p = a(1 − e2)，η =

√
1 − e2，n =

√
µ
a3 よ

り，(Ω, ω,M)の変化率は (a, e, i)によって決定される．反対に，(Ω, ω,M)はいずれの変化
率にも寄与しないため，任意に選択することができる．
以降，計算の簡略化のため，無次元変数を導入する．地球の自転の平均運動 n⊕ =

√
µ

R3
⊕
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と，新たな時間変数 τ = tn⊕ を用いると，式 (D.1d)は以下のように書き換えられる．
dΩ
dt
=

dΩ
dτ

dτ
dt

≜ Ω′n⊕
(D.2)

ここで，(·)′ は τによる微分を表す．また，以下に示す無次元の軌道長半径 Lを導入する．

L ≜
√

a
R⊕

(D.3)

すると，τに関する (Ω, ω,M)の変化率は次式で表される．

Ω′ = −3
2

J2
cos i
L7η4 (D.4a)

ω′ =
3
4

J2
(5 cos2 i − 1)

L7η4 (D.4b)

M′ =
1
L3 +

3
4

J2
(3 cos2 i − 1)

L7η3 (D.4c)

主/副衛星の (Ω′, ω′,M′) を一致させることで，両衛星間の相対的な永年摂動はゼロとな
る．しかしながら，これを実現する唯一の条件は，主/副衛星の (L, η, i)を一致させること，
すなわち軌道を完全に一致させることであり，主/副衛星が異なる軌道を航行するフォー
メーションフライングの定義に反する．そこで，以下のように条件を緩和する．

Ω′d = Ω
′
c (D.5a)

θ′Md
= M′d + ω

′
d

= θ′Mc

(D.5b)

ここで，θM は平均緯度引数である．式 (D.5)は，主/副衛星間で M の差分が増加または
減少することを許す一方，これを補填するように ωの差分が減少または増加することで，
合計値 θM が主/副衛星で一致することを課す条件である．この条件の妥当性は，主衛星の
軌道が円軌道に近いほど高くなる．式 (D.4b)，(D.4c)を用い，θM は次式で表される．

θ′M =
1
L3 +

3
4

J2
1

L7η4 [η(3 cos2 i − 1) + (5 cos2 i − 1)] (D.6)

主/副衛星の (L, η, i)の差分を (δL, δη, δi)とする．これらが小さいと見なせる場合，θ′Md
は

以下のように一次近似可能である．

θ′Md
≈ θ′Mc

+
∂θ′Mc

∂L
+ δL +

∂θ′Mc

∂η
δη +

∂θ′Mc

∂i
δi (D.7)

式 (D.7)を変形し，θM の差分の変化率 δθ′M を得る．
δθ′M = θ

′
Md
− θ′Mc

=
∂θ′Mc

∂L
+ δL +

∂θ′Mc

∂η
δη +

∂θ′Mc

∂i
δi

(D.8)
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同様にして，Ωの差分の変化率 δΩ′ は次式で表される．

δΩ′ =
∂Ω′c
∂L
+ δL +

∂Ω′c
∂η
δη +

∂Ω′c
∂i
δi (D.9)

以降，軌道に関する変数は注記のない限り主衛星であるものとし，添字 (·)c を省略する．
δθ′M と δΩ′ が共に 0であることが，J2-Invariantの条件となる．まず，式 (D.6)の偏微分
を実行して式 (D.8)に代入し，次式を得る．

δθ′M = −
3
L4 δL + J2

21
4L8η4 [η(1 − 3 cos2 i) + (1 − 5 cos2 i)]δL

+ J2
3

4L7η5 [3η(1 − 3 cos2 i) + 4(1 − 5 cos2 i)]δη

− J2
3

2L7η4 (3η + 5) cos i sin iδi

=0

(D.10)

式 (D.10)には，(δL, δη, δi)のうち，δLのみが J2との積でない形で表れるため，δL = O(J2)

が成り立つ．J2 = 1.08263× 10−3 は小さな値であるため，式 (D.10)から J2δLを含む項を
無視して整理すると，次式となる．

− δL + J2
1

4L3η5 [3η(1 − 3 cos2 i) + 4(1 − 5 cos2 i)]δη

− J2
1

2L3η4 (3η + 5) cos i sin iδi = 0
(D.11)

次いで，式 (D.4a)の偏微分を実行して式 (D.9)に代入し，次式を得る．

δθ′M = J2
3

2L7η5

[
7η
L

cos iδL + 4 cos iδη + η sin iδi
]

= 0
(D.12)

式 (D.12)から J2δLを含む項を無視して整理すると，次式となる．

δη = −η
4

tan iδi (D.13)

式 (D.11)，(D.13)をまとめ，次式を得る．

δL =
J2

4L4η5 (4 + 3η)(1 + 5 cos2 i)Lδη (D.14)

式 (D.13)と (D.14)より，ある δiに対し，J2-Invariantの条件を満たすための δη及び δL
をそれぞれ求めることができる．さらに，式 (D.3)と (4.4c)の定義から得られる以下の関
係を用いることで，J2-Invariantの条件を満たすための軌道長半径の差分 δaと離心率の差
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分 δeをそれぞれ得る．

δa = 2LR⊕δL (D.15a)

δe = −η
e
δη (D.15b)
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