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Abstract 
 

 Mobile satellite communication network systems have been developed and put 

to practical use. However, the network systems using geostationary satellites have a 

problem of signal blocking caused by buildings because of a low elevation angle. Low 

earth orbit satellite network systems which consist of many satellites are also proposed. 

However, the commercial services were abandoned because of high cost. As for the 

satellite navigation network system, the global positioning system has been put to full 

civilian use. However, it also has the building blocking problem. 

 To solve these problems, quasi-zenith satellite system (QZSS) is proposed, and 

the project to provide communications and navigation services using QZSS has been 

started in Japan. The QZSS network consists of three satellites deployed into inclined 

synchronous orbits. 

 In order to realize the system, the author established the method of optimizing 

the satellite constellation, satellite orbit maintenance technologies, and network 

operation technologies. 

 The first issue is the optimization of satellite constellation. After the orbital 

motion for circular orbit constellations is formulated, the equations for calculating the 

optimum orbital parameter are derived. The author also found optimum elliptical orbit 

constellations under several typical conditions. 

 The second issue is satellite orbit maintenance. It was believed that the 

constellation is impractical, because the required velocity increment for orbit 

maintenance is very large. The author found out that the velocity increment can be 

reduced by the trimming of the satellite orbital period and proper selection of the initial 

orbit. The method of orbit maintenance is optimized considering the total amount of 

velocity increment. 



 The third issue is satellite network operations. The author introduced indicators 

for the satellite crossing distance. The indicators can be easily calculated from the 

orbital elements of the crossing satellites, and it is useful for collision avoidance around 

the crossing point. Strategies for spare satellite deployment are also investigated. 

 The experimental satellite "Michibiki", which demonstrates satellite navigation 

technologies by QZSS, has been successfully launched in September 2010.  



準天頂衛星ネットワークシステムの 

軌道に関する研究 

 

木村 和宏 

 

概要 

 

 衛星を用いた移動体通信ネットワークシステムが、1990 年代から実用化され

てきたが、静止衛星を用いた場合には、例えば、東京からでは最大でも仰角 48

度にしかならず、都市部でビル等により電波が遮断されるブロッキングが問題

となる。また、多数の低軌道衛星を用いたイリジウムのようなネットワークシ

ステムが複数提案されたが、仰角の確保や衛星ダイバーシティの実現には多数

の衛星が必要で、ネットワーク構成に高いコストがかかる問題がある。 

 衛星を用いた測位ネットワークシステムに関しても、GPS(Global Positioning 

System)の民生利用が浸透し、カーナビゲーションや測量等の用途に幅広く利用

されるようになったが、ブロッキングにより、測位に必要な４機以上の衛星か

らの信号が受けられず、測位ができないことも多い。 

 これらの問題を解決する衛星ネットワークシステムとして、わが国の官民が

連携し、準天頂衛星ネットワークシステムの開発が行われてきた。準天頂衛星

ネットワークシステムは、日本付近で 8 時間高仰角が保たれる衛星 3 機でネッ

トワークを構成し、順次、切り替え(ハンドオーバ)しながら天頂付近の衛星から

移動体に通信・測位のサービスを行うものである。筆者は、準天頂衛星軌道の

基礎研究を行うとともに、2003 年に準天頂衛星プロジェクトが開始されて以降

は衛星システムの概念設計に参画し、衛星軌道に関する課題について研究を行

った。 

 

 赤道に対して 45 度程度の傾斜角をもち、衛星が地球の自転と同じ周期で地球

を周回する楕円軌道の傾斜同期軌道において、その軌道面と楕円の長軸方向を

一定に保持するためには、静止軌道の軌道を保持する場合の３倍程度の制御量

が必要になり、準天頂衛星ネットワークシステムは当初実用にならないと考え



られていた。そこで、本研究では、最初にこの衛星軌道保持制御量の問題につ

いて再検討を行い、準天頂衛星ネットワークシステムのミッション要求条件と

ネットワークの幾何学的配置を考慮して、衛星高度の調整で地球に対する相対

的な軌道面を保つとともに、適切な初期軌道を選ぶことで、静止衛星と同程度

以下の制御量で軌道保持ができることを明らかにした。このことにより、準天

頂衛星ネットワークシステムの実現可能性が示され、計画の実現に向け大きく

前進した。 

 

 本研究では、準天頂衛星ネットワークシステムの軌道に関する以下の三つの

課題について検討を行った。 

 

 一番目の課題は、衛星の軌道配置の最適化である。円軌道の場合は、軌道運

動が解析的に定式化できるため、軌道傾斜角の関数として運用最低仰角が最大

となる緯度を計算するための数式を導出した。円軌道の場合でも、日本の主要

部分で 70 度以上の仰角を常時確保できるものの、一般的には楕円軌道の方がい

い仰角特性が得られる。このため、円軌道での検討で得られた知見を活用し、

楕円軌道について、南北両半球へのサービスに適した軌道や、北半球限定で非

常に高い仰角が得られる軌道配置、衛星間でのハンドオーバが地上から見てほ

ぼ同一位置で可能となる軌道パラメータを導出した。 

 二番目の課題は、衛星軌道保持制御量の最小化とそのための制御方法の確立

である。楕円軌道の場合には、円軌道の場合と比較して、楕円の長軸方向を保

持する制御も新たに必要になる。また、軌道上のどの位置でどの方向に加速制

御するかによっても制御量が異なる。実際に衛星を制御する場合には、運用上

の制約で制御ができない軌道上位置もある。これらの条件を考慮した上で、初

期軌道投入パラメータなどさまざまな要因を含めて検討し、軌道保持制御方法

の最適化により制御量の最小化を行った。この一般的な検討に加えて、実シス

テムの概念設計段階で以下の検討を実施した。初めに、プロジェクトで候補と

なった複数の軌道案について比較評価を行った。次に、通信・測位の複合シス

テムの要求条件に合わせ、通信ミッションに必要なハンドオーバ条件を維持し

ながら軌道制御による測位精度劣化を回避するために、軌道保持制御間隔を可

能な限り延ばすことを検討した。最適な制御方法を導出することにより、40 日

程度まで間隔を広げられることを示した。最後に、測位のみのミッションで仰



角条件を緩和した場合には、1 年に 1 回程度の制御に減らせる可能性を示した。 

 三番目の課題は、衛星ネットワーク運用に関するものである。提案した同一

位置ハンドオーバを実現する軌道の場合には、衛星衝突が起こりうる。安全に

運用するための方法とそのための軌道変位量について検討し、衝突回避運用方

法を確立した。さらに、ネットワークを構成する衛星が故障した場合に備えた

予備衛星の配置方法や、予備衛星の軌道変更によるネットワーク構成復旧制御

方法についてトレードオフ検討を行い、指針を導出した。 

 

 本研究により、準天頂衛星ネットワークの実現可能性を示し、軌道に起因す

る諸問題を解決するための指針を明確にした。このことにより、準天頂衛星プ

ロジェクトが開始されることになった。2010 年 9 月には、準天頂衛星システム

の測位ミッション実証衛星である「みちびき」が打ち上げられた。 
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第１章 はじめに 

 

 

 本論文では、中緯度地域において高仰角の移動体衛星通信および衛星測位サービスを提

供することが可能な、準天頂衛星ネットワークシステムの軌道に関して研究を実施した。 

 ここでは、本論文のはじめに、研究の背景、本論文の研究内容、本論文の構成について

述べる。 

 

１．１ 研究の背景 

 

 衛星を用いた移動体通信システムに関しては、わが国においては 1987 年に、移動体通信

実験機器を搭載した技術試験衛星 V 型「きく５号」（ETS-V）[1] が打ち上げられ、移動体

衛星通信技術の実証が行われた。その後 1995 年に実用移動体通信衛星 N-STAR [2] A 号機が

打ち上げられ、静止衛星を用いた移動体衛星通信サービスが開始された。静止衛星には、

地上からいつも同じ方向に衛星が見えるという利点があるものの、日本などの中緯度では

仰角が十分ではないために、ビル等により電波が完全に遮断される「ブロッキング」や受

信強度が減衰する「シャドウイング」が頻繁に起こって通信が途絶するという問題がある 

[3,4]。静止衛星は物理的に赤道上空約 36,000km の軌道上にしか配置することができないた

めである。東京付近から見た場合、最も仰角の高い静止衛星でも 48 度にしかならない。 

 また、1990 年代には移動体通信需要の増大に伴って、多数の低軌道衛星や中軌道衛星を

使った衛星通信ネットワークシステムが提案された。このようなシステムの例として、イ

リジウム [5] やテレデシック [6] などが挙げられる。低軌道や中軌道の周回衛星を用いた

システムでは、その軌道の性質上必然的に地球全体をカバーせざるを得なくなり、高い仰

角を確保しようとすると非常に多数の衛星が必要で、確保される最低仰角はせいぜい 40 度

までである。イリジウムの場合は 66 機の衛星で構成されるが、最低仰角は 8 度である。最

低仰角 40 度のテレデシックシステムでは 840 機の衛星が必要になる。ブロッキングやシャ

ドウイング対策として衛星ダイバーシティ [7] 技術を活用することにより、ある程度最低

仰角を下げることはできるが、２機以上の衛星からの電波が届く必要があり 100 機以上の

衛星が必要になることに変わりはない。このため、ネットワークを構成するための衛星の

打ち上げやネットワークの運用に多大なコストがかかるという問題がある。イリジウムは
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実際にネットワークが展開されてサービスが開始されたが、採算が取れずに一度サービス

が中断され、その後特殊用途向けに何とかサービスを再開したという状況である。テレデ

シックや ICO などのシステムは、計画段階で頓挫した。 

 一方で、衛星を用いた測位ネットワークシステムに関しては、GPS(Global Positioning 

System) [8] の民生利用が浸透し、カーナビゲーションや歩行者・携帯電話等の位置特定、

測量などの用途に幅広く利用されるようになってきた。GPS のように受信のみで測位を行

うためには、３次元の位置情報と端末機の時計のずれの４パラメータを推定する必要があ

るため、４機の衛星からの電波（測位信号）を受信する必要がある。さらに、RTK（Real-Time 

Kinematics）技術を用いた精密測量などでは、少なくとも５機の衛星からの信号受信が必要

になる。GPS 衛星自体は、通常７～８機程度は地平線よりも上にあるものの、都市部や山

間部では建物や地形によるブロッキングにより、必要な数の衛星からの電波が受信できな

いという問題がある。 

 このようなブロッキングの問題を解決し、天頂付近の高仰角から通信・放送サービスを

提供すること、および高仰角から GPS と同じ測位信号を送出して、測位に使える衛星数を

増やす測位補完サービスを提供することを目的として、準天頂衛星ネットワークシステム 

[9] が提案され、官民連携の準天頂衛星プロジェクト [10] が開始された。開発が行われて

きた準天頂衛星ネットワークシステムは、日本付近で８時間高仰角が保たれる衛星３機で

ネットワークを構成し、順次切り替え（ハンドオーバ）しながら天頂付近の衛星から移動

体に通信・測位のサービスを行うものである。 

 準天頂衛星ネットワークシステムは、赤道に対して 45 度程度の傾斜角をもち、衛星が地

球の自転と同じ約 24 時間周期で地球を周回する、傾斜同期軌道と呼ばれる特殊な軌道に３

機の衛星を均等に配置してネットワークを構成するものであり、実現するためには、衛星

の軌道配置最適化方法、衛星軌道保持制御方法、および衛星ネットワーク運用技術を確立

する必要があった。 

 

１．２ 本論文の研究 

 

 筆者は、2003 年に官民連携プロジェクトとして開始された準天頂衛星システムの研究開

発に従事する以前から、２機の静止衛星を用いた移動体通信・測位実験 [11,12] や、軌道投

入に失敗した通信放送技術衛星「かけはし」（COMETS）で通信実験を可能にするための軌
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道設計 [13] など、通信・測位のための衛星軌道推定や軌道設計などの研究に携わってきた。 

本論文では、準天頂衛星ネットワークシステムの設計において重要な課題である、衛星

の軌道配置の最適化、ネットワーク構成を維持するための軌道保持制御方法の確立と必要

な軌道制御量の評価、制御量最小化のための初期軌道配置の検討、通信単独、通信と測位

の複合、あるいは測位単独といったネットワークシステムのミッションに応じた制御方法、

衛星ネットワーク運用技術としての衛星衝突回避運用方法、衛星故障時のネットワーク構

成復旧制御方法の研究を実施した。 

 準天頂衛星ネットワークシステムと同様に、複数の衛星を傾斜同期軌道上に配置する衛

星ネットワークに関しては、1970 年代から提案されている。しかしながら、衛星の軌道保

持制御に静止衛星の約 3 倍の制御量が必要であるという報告 [14] もあり、それ以上詳細に

は検討されてこなかった。しかし、静止衛星 ETS-V を用いた移動体通信実験でブロッキン

グの問題が明らかになったこともあり、1990 年代前半には、傾斜同期軌道を用いて高仰角

の通信サービスを提供する衛星ネットワークを構築しようという機運が、筆者が所属した

郵政省通信総合研究所（現：独立行政法人情報通信研究機構）でも盛り上がってきた。 

 そこで最初に筆者は、従来課題であるとされてきた、衛星ネットワークの軌道配置を保

持するために必要な制御量の評価を行った。衛星に働く外力（摂動力）のうち最も影響が

大きい地球の扁平によるものは、衛星の軌道面（第３章で説明する昇交点赤経）と楕円の

長軸方向（近地点引数）に外乱（摂動）を与える。この外乱をそのまま戻そうとすれば、

従来の報告 [14] どおり静止衛星の３倍以上の制御量が必要になる。ところが、地上にある

基地局と移動体局と、衛星で構成されるネットワークの幾何学的配置を保持するためには、

衛星の軌道面そのものを保持する必要はなく、３衛星の軌道面の間隔と地球表面との相対

関係を保持すればよい。地球の扁平による摂動は３衛星に共通であることから、衛星高度

を調整して軌道周期を補正し、軌道面が変化しても地球の自転と同期するようにすればよ

い。また、そもそも楕円の長軸をもたない円軌道にすれば、こちらの摂動も考慮不要であ

る。地球の扁平による摂動が無視できることがわかり、それ以外の摂動を考慮して評価し

た結果、静止衛星と同程度以下の制御量で準天頂衛星ネットワークシステムの軌道保持が

できることを示した [15]。 

 このことにより、準天頂衛星ネットワークシステムの実現可能性が示され、計画の実現

に向けて大きく前進した。1997 年から郵政省通信総合研究所において、準天頂衛星に関す

る基礎的な研究を開始した。さらに 2003 年以降は、実用衛星の打ち上げに向けての衛星シ
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ステム開発が官民連携で開始された。筆者は、衛星システムの概念設計に参画し、衛星軌

道に関する課題について研究を実施した。傾斜同期軌道といわれる特殊な軌道に３機の衛

星を均等に配置する準天頂衛星ネットワークシステムを構成するためには、静止衛星とは

違ったさまざまな課題があるが、本研究では、準天頂衛星ネットワークシステムの軌道に

関する以下の三つの課題について検討を行った。 

 一番目の課題は、衛星の軌道配置の最適化である。1990 年代後半までに、数値シミュレ

ーションにより最適化された軌道配置の提案はいくつか報告されている [16,17] が、本研究

においては系統的に検討を実施した。先例として報告されているものはいずれも楕円軌道

であり、ケプラー方程式とよばれる非線形方程式を解く必要があって解析的には解けない

が、円軌道の場合には軌道運動の定式化が可能である。そこで、最初に円軌道について定

式化を行って、軌道傾斜角の関数として運用最低仰角が最大となる緯度を計算するための

数式を導出した。これにより仰角特性最適化の見通しを示し、その定性的な知見に基づい

てシミュレーションにより最適化するという手順をとった。円軌道の場合でも、日本の主

要部分で 70 度以上の仰角を常時確保できるものの、一般的には楕円軌道の方がいい仰角特

性が得られる。楕円軌道の衛星配置最適化についても、楕円の長軸方向を赤道上と軌道最

北点に限定した上で、楕円のつぶれ具合を示す離心率とよばれる軌道要素のみを変化させ

て諸特性を評価し、最適化の見通しを示した上でシミュレーションを行って最適軌道を導

出した。具体的には、南北両半球へのサービスに適した軌道や、北半球限定で非常に高い

仰角が得られる楕円軌道配置、衛星間でのハンドオーバが地上から見てほぼ同一位置で可

能となる軌道パラメータなどを導出した。 

 二番目の課題は、衛星軌道保持制御量の最小化とそのための制御方法の確立である。円

軌道の場合には静止軌道と同程度以下の制御量で済むことが確認されたものの、楕円軌道

の場合には、楕円の長軸方向を保持する制御も新たに必要になる。また、軌道上のどの位

置でどの方向に加速制御するかによっても制御量が異なる。実際の運用において制御計画

が立てやすい赤道上空および遠地点（最北点）、近地点（最南点）のみで制御することを前

提として、軌道保持制御量の評価を実施した。同時に２つ以上のパラメータを制御する方

法や、３衛星の初期軌道投入パラメータを最適化するなどの方法で、軌道保持制御量最小

化の検討を行った。実際に衛星を制御する場合には、運用上の制約で制御ができない軌道

上位置もあるが、これによる制御量の増加も評価した。 

 一般的な軌道保持制御方法と制御量の検討に加えて、実用システムの概念設計段階で以

4 



下の検討を実施した。初めに、プロジェクトで候補となった複数の軌道案についても、軌

道保持に必要な制御量の比較評価を行った。また、当初の実用衛星構想では通信・測位の

複合システムであったことから、その要求条件に合わせ、通信ミッションに必要なハンド

オーバ条件を維持しながら軌道制御による測位精度劣化を回避するために、軌道保持制御

間隔を可能な限り延ばすことを検討した。さらに、実用衛星の設計途上で官民の連携体制

が崩れ、国による測位単独ミッションに変更されたことを受け、仰角条件を緩和した場合

の軌道保持制御簡略化の可能性を検討した。 

 三番目の課題は、衛星ネットワーク運用に関するものである。通信サービスを提供する

場合に適したものとして提案した、同一位置でハンドオーバを実現する軌道の場合には、

衛星衝突が起こりうる。衝突を回避できる安全な距離を保って交差する一方で、ハンドオ

ーバ時の地上から見た衛星間隔を要求条件内にとどめる必要がある。そこで、安全に運用

する方法とそのために与える軌道変位量について検討し、衝突回避運用方法の確立を目指

した。 

 さらに、ネットワークを構成する衛星が故障した場合に備えた予備衛星の配置方法や、

予備衛星の軌道変更によるネットワーク構成復旧制御方法についてトレードオフ検討を行

い、指針を導出した。 

 

１．３ 本論文の構成 

 

 以降の本論文の構成は以下のとおりである。 

 第２章では、準天頂衛星ネットワークシステムの概要について説明する。最初に、低緯

度や高緯度において高仰角を実現する衛星ネットワークを示し、中緯度では傾斜同期軌道

を用いたシステムが適していることを説明する。その上で、このシステムの軌道の概念と

特性を紹介する。次に高仰角で通信・測位などのサービスを提供する準天頂衛星システム

の特徴を説明し、ネットワークの構成例を示す。準天頂衛星の開発に至るまでの先行研究

の概要や経緯を説明し、当初の実用衛星計画を紹介するとともに、その後の計画変遷につ

いて述べる。 

 第３章では、衛星の軌道運動および軌道力学について解説する。この分野に特有の概念

で構築されている軌道要素について説明し、関連の数式を示す。さらに、準天頂衛星の軌

道を変化させる摂動力（外力）にどのようなものがあり、それぞれが準天頂衛星の高度で
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どの程度寄与するかを示す。軌道上でエンジンを噴射し特定の方向を加速すると軌道が修

正されるが、どの方向に噴射すればどの軌道要素が変化するかについても説明する。 

 第４章では、準天頂衛星の軌道配置の最適化について述べる。円軌道の軌道運動につい

て定式化するとともに、仰角特性の概要、確保される最低仰角が最大になる最適軌道パラ

メータを示す。さらに楕円軌道の最適化について述べ、最適軌道パラメータとその軌道の

特徴を示す。 

 第５章では、準天頂衛星ネットワークの軌道保持制御量の最小化とそのための軌道制御

方法について述べる。地球扁平による昇交点赤経の摂動への対処方法を説明し、この変化

を修正する必要がないことを示した上で、円軌道の軌道保持制御量を評価した結果を示す。

次に、楕円軌道に関して、同様に軌道保持制御量を評価した結果を示し、実用システムの

開発段階で候補となった複数の軌道案の比較について述べる。次に、通信ミッションの要

求条件を両立しながら軌道保持間隔を延ばす方法と、その評価結果を明らかにする。さら

に、測位単独ミッションの場合に、どこまで軌道保持を簡略化できるかについて検討した

結果を示す。 

 第６章では、衛星ネットワーク運用に関する研究結果について述べる。同一位置でハン

ドオーバが可能な軌道における衝突回避運用方法について、軌道要素に与える変位と最接

近距離の定量的関係を含めて検討を行う。さらに、衛星故障時のネットワーク構成復旧制

御方法に関して、トレードオフ検討の結果と指針を示すとともに、予備衛星の新たな軌道

投入方法を提案する。 

 第７章では、本論文の結論を述べる。 
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第２章 準天頂衛星ネットワークシステム 

 

 

 本章では、本論文の研究対象である準天頂衛星ネットワークシステムについて、その概

要と、2010 年 9 月の初号機「みちびき」の打ち上げに至る経緯を説明する。 

 

 

２．１ 高仰角を実現する衛星ネットワークシステム 

 

 衛星通信や衛星放送に広く使われている静止軌道は、地球の赤道上空約 35,800km の円軌

道である。この軌道上に衛星を配置すれば、衛星は地球の自転に同期して約 23 時間 56 分

の周期で地球を１周するため、地上から見ると静止して見える。このため、このような軌

道に配置した衛星は静止衛星とよばれている。このような軌道は物理的に赤道上空にしか

存在しない。図２．１は、東経 140 度に静止衛星を配置した場合の仰角を示したものであ

るが、低緯度地域においてはほぼ同経度の上空に位置する静止衛星を用いることで、高仰

角の衛星通信サービスの提供が可能である。しかしながら、中緯度に位置する日本付近で

は、仰角は 40 度台まで低下する。 

 常時頭の真上（天頂）付近にとどまる衛星があれば理想的ではあるが、衛星はケプラー

の第１法則に基づき、地球を１つの焦点とする楕円軌道上を運動するため、軌道の楕円を

含む面（軌道面）は必ず地球の中心を含む。このため、静止衛星の軌道を傾けて地球の自

転方向には同期して約１日で周回させても、図２．２に示すように、北半球上空にある衛

星は必ず半周後には同じ緯度の南半球上空に行ってしまうことになる。このような状況下

において常時高仰角で通信を行うためには、複数の衛星でネットワークを構成し、１つの

衛星が南の方に行ってしまう前に、北上してきた衛星に通信のハンドオーバを行う必要が

ある。 

 旧ソビエト連邦では、高緯度のため静止衛星の仰角が非常に低くなって利用しづらいこ

とから、長楕円軌道（HEO: highly elliptical orbit）である周期 12 時間 Molniya 軌道や、周期

24時間のTundra軌道 [18] を用いた衛星通信ネットワークシステムが軍用などで活用され

た。長楕円軌道を利用する場合には、第３章で述べる地球の扁平による摂動を考慮する必 
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図２．１ 静止経度 140 度の静止衛星の仰角 

 

図２．２ 準天頂衛星軌道と静止軌道との関係 
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要があり、楕円の長軸方向に対応する近地点引数とよばれる軌道要素を一定に保つために

は、軌道傾斜角を 63.4 度にとる必要がある。この軌道傾斜角から離れれば離れるほど、軌

道保持に必要な制御量が急激に増大する。ヨーロッパやロシアのような比較的緯度の高い

地域では、このような軌道を使って衛星通信ネットワークシステムを構築すると、高仰角

での通信サービスが可能になる。Molniya 軌道を用いて常時 70 度以上の仰角を確保できる

緯度は、47 度～60 度に限られ、それより低い緯度には適さないものである。 

 日本のような中緯度地域を対象にする場合には、図２．２に示すように、静止衛星と同

じ軌道周期をもって地球の自転に同期して周回し、一定の軌道傾斜角を持たせた軌道であ

る傾斜同期軌道の利用が有効である。３機の衛星を地球に対して同一の軌跡上に等間隔に

配置し、８時間毎に衛星を切り替えながら最も仰角の高い衛星を使って通信サービスを提

供することにより、日本付近で最低仰角 60 度以上を常時確保できる [19]。しかしながら、

文献 [14] で述べられているように、このような衛星ネットワークシステムを実現するには

いくつかの課題があり、本論文の研究課題の一つである軌道保持制御量の問題も含まれて

いる。 

 

２．２ 準天頂衛星ネットワークシステムの軌道概念 

 

 前節で述べたとおり、基本的には地球の自転に同期した軌道であり、円軌道の場合の軌

道高度は静止軌道と同じ約 35,786km で、慣性系での地球の自転周期である１恒星日（約 23

時間 56 分）で地球を 1 周する。軌道の最適化については４章で論じるが、日本付近を対象

にした場合には 45 度程度の軌道傾斜角をもたせることになる。一例として軌道傾斜角 45

度、軌道の昇交点経度（衛星が赤道を北向きに横切るときの衛星直下点の経度）が 140 度

の傾斜同期軌道に衛星を乗せたときの衛星直下点の軌跡を図２．３に示す。衛星は図中の

矢印の方向に「８」の字を描きながら移動する。このことから、このような軌道は「８の

字軌道」とよばれることもある。８の字北端の緯度は軌道傾斜角と等しく、この場合は北

緯 45 度である。衛星は、赤道を北向きに横切ってから九州上空、北海道上空を通って赤道

に向かうという方向にこの軌跡上を運動し、日本付近の上空を通過する。 

 図２．３の軌跡の上に３機の衛星を等間隔に配置し、約８時間毎に使用する衛星を切り

替えながら最も仰角が高くなる衛星を用いて通信サービスを行うことにより、中緯度で常

時 70 度以上の仰角が得られるような移動体衛星通信ネットワークシステムを構成すること 
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図２．３ 円軌道準天頂衛星の直下点軌跡の例 

 

図２．４ 慣性系における３衛星の軌道配置 
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ができる。図２．３で「S3」と記された衛星が日本から遠ざかると「S1」の衛星が接近し

てきて、両者の仰角が等しくなったときに通信する衛星を切り替えることになる。 

 慣性系から見た衛星の軌道配置を図２．４に示す。３機の衛星が同じ軌道上にあるもの

と考えてしまいがちだが、実際には 120 度等間隔の昇交点赤経をもつ３つの軌道上に１機

ずつ配置することにより図２．３の衛星配置を実現している。 

 

２．３ 準天頂衛星ネットワークシステムの特徴 

 

 高仰角で衛星通信サービスを提供する準天頂衛星ネットワークシステムには、以下のよ

うな特徴がある。 

 

（１）建物等による遮蔽が少なく衛星可視率が高い。 

 常時 70 度以上の衛星仰角が確保できるため、建物等によるブロッキングやシャドウイン

グの少ない高品質の通信サービスが提供可能である。GPS 衛星からの電波を受信して、さ

まざまな衛星仰角に対する衛星の可視率を測定した結果を図２．５に示す [20]。この実験

結果は、都市部及び郊外において自動車で走行しながら、地平線上にある全ての GPS 衛星

からの信号を 1 秒ごとに受信機で測定し、各衛星の仰角毎に信号が受信できる確率を統計

的に処理したものである。都市部においては、静止衛星の仰角に相当する 40 度台で可視率

が 70%程度であるが、準天頂衛星ネットワークシステムの運用仰角である 70 度以上の仰角

においては 90%以上の可視率が得られることがわかる。 

 図２．６は、静止軌道投入に失敗したものの一時的に高仰角通信が可能な軌道に投入さ

れた COMETS 衛星を用いて、東京丸の内において測定車で走行しながら、80 度の仰角から

の電波の受信強度変動を取得したものである [21]。比較のために静止衛星で測定したケー

スでは、通信が不可能な状態にまで受信電界が低下する状況が頻繁にしかも長時間見られ

たが、80 度の高仰角での測定ケースでは、短時間の比較的浅いシャドウイングが 1 回あっ

ただけであった。このことからも、準天頂衛星ネットワークシステムによる高仰角での移

動体通信・放送サービスや衛星測位サービスの提供は、都市部において特に有効性が高い

ことがわかる。 

 都市部では南北方向や東西方向の道路が多いが、東西方向の道路においては南の空にあ

る静止衛星からの電波が遮蔽されやすい。幹線道路沿いに 30ｍ程度の高さのビルが並んで 
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図２．５ GPS 衛星による衛星可視率の測定結果 

 

図２．６ COMETS を用いた高仰角伝搬の測定結果 
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図２．７ 衛星仰角と建物による遮蔽の関係 

 

図２．８ 都心部において魚眼レンズで地平線上を写した写真 
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いるような状況を考え、衛星仰角と建物による遮蔽の関係を示したものが図２．７である。

仰角 80 度以上であれば、電波が遮蔽されるのは建物に近い歩道上に限られるが、静止衛星

の仰角では道路全体で電波が届かないことになる。また、都心部において魚眼レンズで地

平線上を写した写真を図２．８に示す。仰角 80 度以上であればほぼ見通し状況にあるが、

静止衛星の仰角では高い確率で遮蔽されることがわかる。 

 

（２）移動体側の衛星追尾が不要 

 衛星は常に天頂から 20 度以内に存在するため、坂道等における車体の傾斜等を考慮して

も、図２．９に示すように天頂方向を指向したビーム半幅 30 度程度のアンテナを使えば、

車の進行方向によらず追尾することなく通信が可能である。図２．９の右図には地上から

天頂に向けて照射した半幅 20 度の通信ビームを示している。必ずこの円錐の中に少なくと

も 1 機の準天頂衛星が存在することになる。大容量の通信のため、ゲインが高くてビーム

幅が狭いアンテナを使う場合は追尾が必要となるが、追尾範囲が狭い円錐内に限定される

のでアンテナ駆動機構を単純化できる。 

 

アンテナ
ビーム

準天頂衛星 準天頂衛星は常に
天頂から20度以内

30度

天頂指向
・固定

図２．９ 天頂指向固定アンテナによる通信 
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（３）静止衛星との同一周波数の共用が可能 

 準天頂衛星は、地上から見て静止衛星から 30 度程度離れた方向に見える。このため、図

２．１０に示すように、やや大きい口径のアンテナを使って指向性ビームで通信を行えば、

静止衛星との周波数共用が可能である。特に周波数が逼迫している Ku 帯（12/14 GHz 帯）

での周波数資源の有効利用につながる 

準天頂衛星

Ku帯
指向性
アンテナ
ビーム

静止衛星
30度
以上

アンテナ径30cm程度

 

図２．１０ 静止衛星との周波数共用 

静止衛星

準天頂衛星

降雨域の通過距離が短い

 

図２．１１ 雨域中の電波伝搬距離 
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（４）降雨減衰が少ない 

 図２．１１に示すように、仰角が高いと雨域を通過する距離が短くなり、降雨減衰が少

なくて済む。降雨減衰の影響を受けやすい Ka 帯（30GHz 帯）やミリ波において差は顕著に

なる。準天頂衛星の場合は静止衛星と比較して、31GHz においては 2dB、41GHz において

は 4dB 程度降雨減衰が少ない。 

 

２．４ 準天頂衛星ネットワークシステムのネットワーク構成例 

 

 前節で示した特徴から、準天頂衛星ネットワークシステムは自動車向け移動体衛星通信

に適している。通信総合研究所における初期検討段階において、図２．１２に示すような

ネットワーク構成とサービス例が示された [22]。準天頂衛星の高度は静止衛星と同じ約

36,000km で伝搬遅延があり、音声通信よりも ITS（高度道路交通システム）データ放送や

音声放送サービス、インターネットサービスなどに適している。車載アンテナとしてコイ

ンサイズの無追尾のものを想定するため、上り回線のデータレートはリクエストデータを

送る程度の細いものとなる。一方で救急車のような特殊車両であれば直径 20cm 程度の簡易

追尾アンテナを搭載することに支障はないため、２Mbps 程度の通信が可能となる。 

準天頂衛星
（３機で８時間毎にハンドオーバ）

図２．１２ 移動体通信ネットワークシステムの構成例 
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 衛星測位ネットワークシステムに準天頂衛星を活用することも可能である。GPS と同様

に受信のみで測位を行うためには、４機以上の衛星からの測位信号を受信する必要がある

が、静止衛星４機を用いたのでは測位は困難である。静止衛星は赤道上の一つの円弧の上

にしか配置できないため、衛星が直線的に並んで精度が出ない。図２．１３に示すように、

２機の静止衛星と、準天頂衛星ネットワークシステムの３機の衛星のうちの２機を使えば、

赤道から離れた位置に２機の衛星が配置でき、GPSとは独立の測位サービスが可能となる。 

 また、準天頂衛星には移動体通信機能をもたせることができるため、相対測位による測

位補強データや渋滞情報などの ITS 関連データを放送することが可能である。また、測位

結果をショートメッセージとして運行管理センターに送ることも可能である。 

 

 

2.4kbps

・現在位置
・データ
・音声

運行管理
センター

衛星管制局
・基地局

512kbps

放送
・ＩＴＳデータ
・相対測位データ

静止衛星

準天頂衛星

準天頂衛星

測距信号

静止衛星

2.4kbps

・現在位置
・データ
・音声

運行管理
センター

衛星管制局
・基地局

512kbps

放送
・ＩＴＳデータ
・相対測位データ

測距信号 2.4kbps

・現在位置
・データ
・音声

運行管理
センター

衛星管制局
・基地局

512kbps

放送
・ＩＴＳデータ
・相対測位データ

静止衛星

準天頂衛星

準天頂衛星

静止衛星

測距信号

図２．１３ 通信・測位複合ネットワークシステムの構成例 
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２．５ 準天頂衛星開発に至る経緯 

 

 準天頂衛星ネットワークシステムで利用する傾斜同期軌道を衛星通信に用いるというア

イデアは、1960 年代から出されている。当時の衛星通信は、10m 以上の大口径の地上局ア

ンテナが必要で、大陸間のテレビ中継や遠距離電話回線などに用いられており、高仰角を

目指すというよりは、静止軌道の逼迫対策として静止軌道から離れた場所に多くの衛星を

配置できないかという課題に対応するものであった [23]。中緯度での高仰角を目指した衛

星通信ネットワークシステムについては、1972 年に郵政省電波研究所（現：独立行政法人

情報通信研究機構）の高橋によって初めて提案された [24]。当時はまだ移動体衛星通信の

概念はなく、日本においては静止衛星で十分だったこともあり、しばらくは後続の研究は

行われなかった。 

 第１章に述べたように 1980 年代後半から移動体衛星通信の研究開発が盛んになり、1989

年には郵政省通信総合研究所が、高仰角の移動体衛星通信ミッションとして傾斜同期軌道

を用いた衛星ネットワークシステム再提案した。この研究の中で、筆者は衛星軌道保持制

御量の検討を行い、準天頂衛星ネットワークシステムの実現可能性を示した。 

 1997 年頃からは、官民で基礎的検討が盛んに行われるようになり、1998 年に COMETS

を用いた実験により高仰角衛星の有効性が実証された後、2000 年から通信総合研究所で準

天頂衛星ネットワークシステムの要素技術の研究開発が開始された。これまでは「準天頂

衛星」という用語はなく、軌跡の形から「８の字衛星」などとよばれていたが、筆者を含

む通信総合研究所の関係者が「準天頂衛星」と命名した。「天頂」は頭の真上の空（仰角 90

度）を意味するが、それに準じた位置で運用される衛星という意味である。 

 2000 年には、民間でも準天頂衛星を用いた通信・放送ネットワークシステムを打ち上げ

ようという機運が高まり、一方で政府側は GPS 依存からの脱却を目的とした独自の衛星測

位技術の開発を目指したため、通信・放送・測位の３ミッションを搭載した準天頂衛星ネ

ットワークシステムの実用化を、官民で連携して実施することとなった。そして 2003 年に

準天頂衛星プロジェクトが開始された。 

 なお、類似の軌道を用いた「シリウスサテライトラジオ」衛星が 2002 年に米国で打ち上

げられ、車両向け音声放送サービスを提供している [25]。この衛星は、軌道傾斜角 63.4 度

の HEO 軌道を用いたものである。 
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２．６ 準天頂衛星開発計画の変遷 

 

 プロジェクト開始当初は、民間側が通信・放送ミッション、国側が測位ミッションを分

担し、相乗りで３機の衛星を打ち上げる構想であった。衛星の打ち上げ時重量は約５トン、

消費電力 8kW という大型の衛星で、S 帯（2GHz 帯、2.6GHz 帯）の直径 10m 級のアンテナ

と Ku 帯（20/30GHz 帯）の直径 3.5m のアンテナ、測位用の L 帯（1.5GHz 帯）のアンテナ

を搭載予定であった。各衛星の利用期間は 12 年、設計寿命は 15 年である。 

 通信・放送ネットワークの概念を図２．１４に、通信・放送回線の概要案を表２．１に

示す [10]。 

 測位ミッションについては、文部科学省、総務省、経済産業省、国土交通省の４省庁合

同で開発が行われた。実際の高精度測位実験システムの開発は、各省庁傘下の、宇宙航空

研究開発機構（JAXA）、情報通信研究機構（NICT）、産業技術総合研究所（AIST）、電子航

法研究所（ENRI）などの連携で実施された。高精度測位実験システムの構成と各省の分担

を、図２．１５に示す。高精度測位サービスは、GPS 衛星相当の測位信号源を天頂付近に

追加配置する「測位補完」サービスと、測位精度向上などを目的として各種データを配信

する「測位補強」サービスで構成される。測位補完サービスで送信される信号の名称と周

波数を表２．２にまとめた。また、測位補強システムの概念図を図２．１６に示す。 

 2005 年頃からは地上の携帯電話網などの移動体通信技術が急激に進歩し、伝送速度や人

口カバー率も十分なレベルに達したこともあり、民間側は通信・放送サービスの採算上の

懸念を持ち始めた。2006 年には、民間側は通信・放送サービスを断念し、政府は単独で測

位実証衛星を打ち上げるという方向で、プロジェクトの全面見直しが行われた。まずは１

機だけ実証衛星を打ち上げ、３機でネットワークを構成するシステムの構築は当面見送ら

れることとなった。２機目以降を打ち上げるかどうかは、実証実験の結果や社会情勢を踏

まえて、今後検討されることになる。 

 測位実証衛星としての準天頂衛星初号機「みちびき」は、2010 年 9 月 11 日に H-IIA ロケ

ット 18 号機で打ち上げられ、目標の軌道に投入された。2010 年 11 月段階では機器等の初

期機能確認が行われており、問題なく運用されている [26]。 
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表２．１ 通信・放送回線の概要案 

通信方式 ｱﾌﾟﾘｹｰｼｮﾝ例 データ速度

(衛星→端

末) 

使用

周波

 

データ速度

(端末→衛

星) 数帯

ｱﾝﾃﾅｻｲｽﾞ 送信

電力

放送サービス モバイル向け放送 

車両へのデータ配

信 

 全番組合計

 10Mbps 

程度

S 帯 φ５～７cm 

衛星無追尾 

 

小容量データ 

通信サービス 

緊急通報 

運行管理 

テレメータ 

100B／回 

程度

１ｋB／回 

程度

S 帯 φ７～10cm 

衛星無追尾 

１W 

 運行管理 

テレメータ 

  Ku 帯 φ30cm 

程度 

衛星追尾付 

5W 

中速データ 

通信サービス 

防災無線 

警察無線 

（音声・データ照

会・TV 会議） 

10k ～ 

最大 

200kbps 

10k ～ 

最大９Mbps

Ku 帯 φ30～45cm 

衛星追尾付 

10W 

高速データ 

通信サービス 

SNG 

映像伝送 

大容量データ伝送 

１M ～ 

最大 5Mbps

10k ～ 

最大９Mbps

Ku 帯 φ45～ 

100cm 

衛星追尾付 

50～

150W

 

準天頂衛星

地上系ネットワーク

：モバイル端末

：サービスリンク
Ku帯マルチビーム

ゲートウェイ局

各ビームからの信号は、衛星上
交換等は行わずに、そのまま
周波数変換した後、全てゲート
ウェイ局に接続する。
（図中のビーム数は一例）

フィーダ回線

ユーザの通信拠点

：サービスリンク
S帯シングルビーム

アプリケーションの追加変更に対す
る柔軟性･拡張性を確保するためス
ルーリピータ方式を採用

 

 

図２．１４ プロジェクト当初の通信・放送ネットワークの概念図 
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表２．２ 測位補完サービスで送信される信号 

名称 
中心周波数 

[MHz] 
GPS の対応 特徴 

L1-C/A 1575.42    最も広く利用されている民生信号 

L1C 1575.42  2014 年以降対応 L1-C/A よりも広帯域・耐マルチパス

L2C 1227.60  2006 年より順次対応 第二の民生信号 

L5 1176.45  2010 年より順次対応 第三の民生信号 

1575.42  － 
SBAS と類似の補強用信号。データは

250 b/s。 
L1-SAIF 

LEX 1278.75  － 

QZSS 独自の補強用信号。データは

2000 b/s。 

GALILEO の E6 信号と同じ中心周波

数。 

※SBAS (Satellite Based Augmentation System：衛星ベース測位補強システム） 

 

 

 

図２．１５ 高精度測位実験システムの構成と各省の分担 
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全国約1000箇所の電子
基準点の中、100箇所程

度をＧＰＳ補正用の電子
基準点に設定し、データ
統合センターと通信回線
で接続

測位情報（Ｌ帯）

GPS衛星
準天頂衛星

GPS衛星

測位情報（Ｌ帯）測位情報（Ｌ帯）

・ＧＰＳ測位情報を受信
・測位情報をデータ統合
センターへ送信

ＧＰＳ測位補正 情
報センター

データ統合
センター

電子基準点

電子基準点

各電子基準点のＧＰＳ測
位データを収集

各地の電子基準点の
測位情報より、エリア
毎の高精度測位補強
情報を作成し、衛星に
送信（通信）

・測位情報

・高精度測位
補強情報

ユーザ

②

③

①

④

測位
測位

測位

ＧＰＳ衛星の一つとして
測位情報を配信

②

 

放送

・ＧＰＳと準天頂衛星の
測位情報を受信
・準天頂衛星よりエリア
に対応した高精度測位
補強情報を受信

準天頂衛星から高精度測
位補強情報を放送

⑤

⑥

①①

測位情報（Ｌ帯）

GPS衛星
準天頂衛星

GPS衛星

測位情報（Ｌ帯）測位情報（Ｌ帯）

全国約1000箇所の電子
基準点の中、100箇所程

度をＧＰＳ補正用の電子
基準点に設定し、データ
統合センターと通信回線
で接続 ・ＧＰＳ測位情報を受信

・測位情報をデータ統合
センターへ送信

ＧＰＳ測位補正 情
報センター

データ統合
センター

電子基準点

電子基準点

各電子基準点のＧＰＳ測
位データを収集

各地の電子基準点の
測位情報より、エリア
毎の高精度測位補強
情報を作成し、衛星に
送信（通信）

・測位情報

・高精度測位
補強情報

ユーザ

②

③

①

④

測位
測位

測位

ＧＰＳ衛星の一つとして
測位情報を配信

②

放送

準天頂衛星から高精度測
位補強情報を放送

⑤

⑥

①①

・ＧＰＳと準天頂衛星の
測位情報を受信
・準天頂衛星よりエリア
に対応した高精度測位
補強情報を受信

図２．１６ 測位補強システムの概念 
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第３章 衛星の軌道 

 

 本章では、衛星の軌道運動や軌道力学の基本について解説する。 

 

３．１ 軌道要素 

 

 衛星の軌道は６つのパラメータで構成される軌道要素（軌道６要素、ケプラー要素とも

いう）で表される。基準として任意に設定した時刻（元期という）における６つのパラメ

ータで、衛星軌道は一意に表現される。基本的には３次元空間で位置と速度の自由度を持

つため、他の６パラメータでも表されるが、ケプラー軌道要素は軌道の形や空間配置、元

期における軌道上位置を直感的に把握できるので好都合である。 

 ６つの軌道要素は、以下のとおりである。 

・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） 

・平均近点離角（M） 

 

 衛星はケプラーの第１法則に基づいて、地球中心を一つの焦点とする楕円軌道上を運動

する。６つの軌道要素は、大きく４種類の特徴を規定するものに分類される。 

・軌道面（軌道の楕円を含む面）の空間配置角度：i、Ω 

・楕円の長軸の方向：ω 

・軌道の楕円の形：a、e 

・元期における、楕円上の衛星位置：M 

 これらを順に、図を用いて説明するが、その前に衛星の軌道の定義に使用する慣性系で

ある地球中心赤道座標系について図３．１を用いて説明する。地球の赤道を天球上にまで

延長したものを天の赤道といい、その円を含む面を赤道面という。図３．１では、赤道面

を灰色で表している。太陽が 1 年間に天空上で動く経路を黄道とよぶ。太陽は春分の日に 
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X:春分点

Y

Z

赤道面

23.4度
黄道

天空上の太陽の動き

赤経

赤緯
原点：地球中心

 

図３．１ 地球中心赤道座標系 

X

Y

Z

i

昇交点

Ω

衛星軌道

軌道面

赤道面

 

図３．２ 軌道面を定義する軌道要素（軌道傾斜角：i、昇交点赤経：Ω） 
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X

Y

Z

昇交点

衛星軌道

軌道面

赤道面

近地点

遠地点
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図３．３ 楕円の長軸方向を定義する軌道要素（近地点引数：ω） 
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図３．４ 楕円軌道のパラメータの定義 
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天の赤道を北向きに通過する。この点が春分点であり、赤道と黄道の交点である。地球中

心を原点とし、ここから春分点を見る方向を X 軸とする。赤道面上で東回りに経度を定義

し、この経度のことを赤経という。赤経 90 度の方向を Y 軸とする。また、赤道から北向き

に定義した緯度を赤緯という。真北の方向に Z 軸をとる。 

 図３．２は、軌道面を定義するための軌道要素である軌道傾斜角 i と昇交点赤経Ωについ

て表したものである。衛星軌道を含む面を軌道面といい必ず原点を通る。軌道面に関する

補助線は点線で、赤道面に関する補助線は実線で示している。衛星が赤道面を北向きに横

切る点を昇交点といい、この点の赤経が昇交点赤経Ωである。また、赤道面に対する軌道

面の傾き i を、軌道傾斜角という。 

 図３．３は、楕円の長軸方向を定義する軌道要素である近地点引数ωについて表したも

のである。楕円の２つの焦点のうちの１つに地球中心があることから、楕円の長軸のうち

地球に近い側に衛星が達したときに最も地球に近づき、楕円の長軸のうち地球から遠い側

に衛星が達したときに最も地球から遠ざかる。最も地球に近い点を近地点、最も地球から

遠ざかる点を遠地点とよぶ。近地点引数は、軌道面内で昇交点方向を基準として、近地点

方向までの角度で表す。近地点が昇交点と同じ位置にあるときは近地点引数 0 度、近地点

が軌道の最北点にあるときは近地点引数 90 度となる。 

 軌道面の空間に対する配置と楕円の長軸方向が決まったので、次に楕円の形について考

える。楕円軌道を表す各パラメータの定義を図３．４に示す。楕円の長軸の半径が軌道長

半径 a である。楕円の中心から焦点、すなわち地球の中心までの距離は a e で表わされる。 

この e が離心率であり、長半径に対する楕円中心から焦点までの距離の比を意味するパラメ

ータである。b は短軸半径、rpは地球中心から近地点までの距離、raは地球中心から遠地点

までの距離であり、以下の式で求められる。 

 21 eab      （３．１） 

     （３．２） )1( earp 

     （３．３） )1( eara 

 ケプラーの第３法則により、軌道長半径は軌道周期 T と以下の関係があり、地球を回る

人工衛星の軌道周期は軌道長半径のみによって一意に決まる。 

 
n

a
T




 2
2

3

    （３．４） 

 eGM     （３．５） 
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ここで、G は万有引力定数、Me は地球の質量である。n は平均運動とよばれるパラメータ

で、単位時間当たりの軌道周回位相の増加分に相当する。準天頂衛星ネットワークシステ

ムで使用する傾斜同期軌道の軌道長半径は約 42,164km、軌道周期は約 23 時間 56 分 4 秒で

ある。 

 元期における軌道上の衛星位置を表すパラメータが近点離角である。図３．４に示した f

が真近点離角で、近地点を基準とした地球中心周りの回転角である。衛星を通って楕円に

外接する円周上にまで楕円の短軸方向に補助線を引き、近地点を基準として楕円の中心周

りに求めた回転角（図３．４の E）を離心近点離角という。真近点離角と離心近点離角の間

には、以下の関係がある。 

 


















2
tan

1

1

2
tan

E

e

ef
   （３．６） 

 地球中心から衛星までの距離 r と衛星速度 v は、それぞれ以下の式で表わされる。 

 
fe

ea
r

cos1

)1( 2




     （３．７） 

 
ar

v
2

2


     （３．８） 

 衛星の位置を定義するだけであれば真近点離角を使ってもよいが、元期から一定時間経

過後の軌道要素を表現するためには、真近点離角は不便である。ケプラーの第２法則によ

り、単位時間の衛星移動と地球中心とで描く面積、すなわち面積速度が一定のため、近地

点付近では真近点離角の増加が速く、遠地点付近では遅くなり、増加率が一定でないため

である。任意の時刻の軌道要素を容易に表現できるようにするためには、時間に比例して

増加する平均近点離角 M を使うのがよい。元期を t、直近の近地点通過時刻を tpとすると、

平均近点離角は３．４式の平均運動を用いて、以下の式で与えられる。 

  pttnM      （３．９） 

 平均近点離角は理想化したパラメータであるため、実際の衛星の位置を計算するために

は最終的に真近点離角まで換算を行う必要がある。平均近点離角と離心近点離角の関係は、

ケプラーの第２法則に基づき以下の式で与えられる。 

     （３．１０） EeEM sin

この式はケプラー方程式とよばれている。軌道要素の時間伝搬という観点では、平均近点

離角に （ は時間差）を加算していけばいいだけなので簡単ではあるが、実際の衛星tn t
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位置を計算するためには、ケプラー方程式を解いて M から E を求めなければならない。見

てわかるとおり、解析的には解けない非線形方程式で、数値計算が必要である。さらに、

３．６式を用いて、真近点離角を計算する必要がある。真近点離角から、軌道面内での２

次元座標系での衛星位置が求められ、３次元空間での３回の回転座標変換を行えば、衛星

の位置が得られる。 

 なお、数式の導出や軌道計算方法の詳細については、文献 [27] を参照されたい。 
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３．２ 準天頂衛星の軌道を変化させる摂動力 

 

 地球を周回する人工衛星は、基本的には地球の重力に引かれて運動し、地球と衛星との

重力２体問題で運動を記述できる。この場合は、前節で示した軌道要素が完全に保持され、

永久に同じ軌道を回り続ける。しかしながら、実際には中心力としての地球重力以外に、

外乱を与えるさまざまな外力が働いており、これにより軌道運動が乱されて軌道要素が変

化する。このような外力を摂動力といい、軌道が変化することを摂動という。 

 摂動力としては、地球が完全球対称でないことによる重力ポテンシャルの高次項や月お

よび太陽の重力、低高度では大気による抵抗など、さまざまなものがある。摂動力の大き

さは、地球中心からの距離に強く依存する。 

 準天頂衛星ネットワークシステムで用いる傾斜同期軌道の軌道長半径は、静止軌道と同

じであるため、衛星にはたらく主要な摂動力とその大きさも静止衛星の場合とほぼ同じで

ある。ただし軌道面や離心率が異なるため、軌道の変化のしかたは静止衛星と異なる。主

な摂動力とその加速度を表３．１に示す。中心天体である地球の重力加速度も参考として

示した。この加速度は地球中心赤道座標系におけるもので、傾斜同期軌道における最大値

である。最大の摂動力である地球の扁平の効果を１として、各摂動力の寄与度も示した。 

 最大の摂動要因は地球の偏平（地球重力ポテンシャルの２次の Zonal 項、J2）である。中

心力である地球重力の１万分の１程度の大きさの力が働く。続いて月の重力で、地球の偏

平の効果の半分弱の寄与、太陽の重力はさらにその半分の寄与がある。その他の摂動力は

この３つの摂動力よりも１桁以上小さい。このため、衛星の軌道保持制御量を取り扱う本

研究では主として上記の３つの摂動力を取り扱う。さらに、太陽輻射圧および地球ポテン

シャルの２次の Tesseral 項（C22,S22）についても考慮する。地球重力ポテンシャルの３次以

上の高次項および表３．１に示していない摂動力については、上記のものよりさらに１桁

以上小さく、軌道保持制御量には影響しないため、本研究では無視することとした。 

 摂動は、その効果の現れ方により３種類に分類される。永年摂動は、特定の軌道要素に

対する変位が時間に比例して増大するような摂動である。時間の経過とともに、当初の軌

道から大きく外れていくことになる。短周期摂動は、衛星が１周回する間に軌道要素の変

位が正弦関数的に変化するもので、１周回後には元に戻る。長周期摂動は、衛星の１周回

よりも長い周期で軌道要素の変位が正弦関数的に変化するものである。長周期摂動につい
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表３．１ 傾斜同期軌道における主要摂動力 

摂動力 地球中心系での加速度(m/s2)  寄与度 

中心力 (地球重力) 2.24 x 10 -1 13400 

地球の偏平 (J2) 1.7 x 10 -5 1 

地球ポテンシャル２次 Tesseral 項 

(C22,S22) 
8 x 10 -8 0.005 

地球重力ポテンシャル（３次以上） < 10 -8 < 0.0006 

太陽重力 3 x 10 -6 0.2 

月重力 7 x 10 -6 0.44 

太陽輻射圧 3 x 10 -7 0.018 

 

ても、その１周期後には元に戻る。たとえば太陽の重力による摂動の中には、周期半年の

長周期摂動がある。本研究においては、短周期摂動を無視している。１日で元に戻ること

と、軌道要素の変位の振幅が小さく軌道保持制御に影響しないためである。 

 

３．２．１ 地球の扁平による摂動 

 

 地球の偏平による昇交点赤経の永年摂動は、 

 
 

2

22

2

1

cos

2

3












a

R

e

inJ

dt

d
   （３．１１） 

で表される。n は平均運動、R は地球半径、J2は地球重力ポテンシャルの２次 Zonal 項の係

数である。傾斜同期軌道における昇交点赤経の変化率を図３．５に示す。移動体衛星通信

のための準天頂衛星ネットワークシステムの場合は、一般的には黄色で示した範囲の軌道

傾斜角に配置される。日本付近に対して最適な軌道傾斜角は 45～50 度である。軌道傾斜角

45 度の円軌道では、昇交点赤経の変化率は-3.47 度／年である。 

 地球の偏平によって生じる近地点引数の永年摂動は次式で表される。 

 
 
 

2

22

2
2

1

cos51

4

3













a

R

e

inJ

dt

d
   （３．１２） 
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図３．５ 地球の扁平による昇交点赤経の変化率 
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図３．６ 地球の扁平による近地点引数の変化率 
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 傾斜同期軌道における近地点引数の変化率を図３．６に示す。軌道傾斜角 45 度で離心率

0.1 の傾斜同期軌道では、近地点引数の変化率は 3.75 度／年である。図３．６からわかるよ

うに、軌道傾斜角を 63.4 度にすると近地点引数の永年摂動は０になる。このことから、HEO

（長楕円軌道）を用いたシリウスサテライトラジオなどのシステムでは、軌道の遠地点を

最北点に保持（近地点引数を 270 度に保持）するのに有利な、軌道傾斜角 63.4 度の軌道を

採用している。 

 

３．２．２ 月・太陽の重力による摂動 

 

 月・太陽の重力による摂動に関しては、摂動を与える天体（月または太陽）と地球及び

衛星の３体問題として考える必要がある。月の場合を考えると、地球及び月はそれらの共

通重心の周りを回転し、その地球の周りを衛星が回ることになる。摂動力について考える

と、月による引力と、地球が共通重心周りを回ることによる遠心力のベクトル合成という

形になる。月に近い側では月の引力が強くて月の方に向かって力が働くが、地球を挟んで

月と衛星が反対側にあるときには遠心力の方が強く、月と反対側に力が働く。地球中心よ

りも月側に月・地球系の共通重心が存在するため、月と反対側にあるときには共通重心と

衛星の間の距離が長くなり遠心力が大きくなるためである。いわゆる潮汐力として働き、

地球上で潮汐が起こるのと同じ原理である。地球を挟んで月に近い側では引力となり、反

対側では斥力となることから、衛星が回っている軌道面を月の軌道面の方に引き起こそう

とする力が働き、結果として月の軌道面法線（軌道面に垂直な線）を中心に衛星の軌道面

法線が回転する、いわゆる歳差運動（傾いたコマの軸方向がゆっくりと回転する運動と同

じ）が生じることになる。 

 月および太陽の重力によって、軌道面法線ベクトル、すなわち軌道傾斜角 i と昇交点赤経

Ωに永年摂動や長周期摂動が表れる。たとえば太陽が春分点にある場合、衛星の軌道面と

太陽の方向が一致することから、軌道面を引き起こす力は働かない。軌道面を引き起こす

力は徐々に増加して夏至で最大になり、秋分で再び０になる。軌道の摂動もこれに比例し

て表れる。この間の軌道パラメータの平均的な増加が永年摂動となり、これと半年周期の

長周期摂動が重ね合わさったものとなる。軌道面法線ベクトルの変化量は、太陽による場

合は黄道の極（太陽の軌道面法線）方向と衛星の軌道面法線方向のなす角に、月による場

合は月の軌道面法線方向と衛星の軌道面法線方向のなす角にそれぞれ依存する。準天頂衛
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星ネットワークシステムを構成する各衛星によって軌道面法線方向が異なるため、月およ

び太陽の重力による摂動で生じる i やΩの変化は各衛星で異なることになる。 

 図３．７は、衛星の軌道面法線、黄道の極および月の軌道面法線の関係を示したもので

ある。実空間の北極の方向から眺め、春分点が Iy 方向にあると考える。軌道傾斜角が０で

あれば、軌道面法線は北極の方向、つまりこの図の原点にくる。昇交点赤経が０度で軌道

傾斜角を持たせると、軌道の-Ix 方向が北に引き上げられることから、軌道面法線ベクトル

は Ix 方向に動く。つまり i とΩはそれぞれ、図３．７の半径方向および Ix を基準とした回

転角で表される。黄道面の傾き is は 23.4 度、昇交点赤経は０度であり、月の軌道面法線は

黄道の極の周りを 5.15 度の角度差をもって 18.6 年周期で動く。準天頂衛星ネットワークシ

ステムを構成する各衛星の軌道面法線は、軌道傾斜角 i に対応する円周上に 120 度間隔で均

等に配置される。 

Ix

Iy

is

i

Ω=0

Ω=90

軌道面
法線

iso
imo

Ω

Isr

Ist

Imr

Imt
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黄道の極

月の
軌道面法線

 

図３．７ 衛星の軌道面法線の配置と月・太陽重力による摂動の方向 
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 太陽の重力による軌道面法線の永年摂動は、Ist 方向、すなわち黄道の極の周りを時計ま

わりに回転する方向にのみ表れる。周期半年の長周期摂動は、Ist 方向だけではなく、Isr 方

向、すなわち黄道の極と軌道面法線のなす角が変化する方向にも生じる。摂動の大きさは、

黄道の極と衛星の軌道面法線のなす角 iso の関数として求められる。円軌道の場合、太陽の

重力による軌道面法線の永年摂動の大きさは、次の式で表される。 

 soso

s

s ii
r

r

hdt

d
sincos

4

3
3

2


I
  （３．１３） 

ここで、 km3/s2、  km、h は衛星の軌道運動の角運動量

で、次式で求められる。 

111032686.1 s
8104959.1 sr

 21 eah      （３．１４） 

おり、Ist の方向を考慮して、軌道傾斜

。円軌道の場合、月の重力による軌道面

法線の永年摂動の大きさは、次の式で表される。 

 

３．１３式は軌道面法線ベクトルの変化率を示して

角と昇交点赤経の変化率を求めることができる。 

 月による永年摂動についても、太陽の場合と同様に Imt 方向にのみ永年摂動が表れ、周

期半月の長周期摂動は Imt 方向および Imr 方向に生じる。摂動の大きさは、道の極と衛星

の軌道面法線のなす角 imo の関数として求められる

momo

m

m ii
r

r

hdt

d
sincos

4

3
3

2


I
  （３．１５） 

永年摂動が生じる。これらの

きさについては数値積分で求める必要がある。 

．２．３ その他の摂動の効果 

が離心

率に等しいベクトルである。太陽輻射圧による加速度は、以下の式で与えられる。 

ここで、
3109028.4 m km3/s2、

510844.3 mr  km.である。 

 楕円軌道の場合には３．１３式や３．１５式のような解析式では求められない。しかし

ながら、離心率が 0.2 以下で円軌道に近い場合には、これらの式で近似しても誤差は数%で

ある。なお、楕円軌道の場合には、離心率と近地点引数にも

大

 

３

 

 太陽輻射圧は離心率ベクトル（離心率および近地点引数）に周期 1 年の長周期摂動を生

じさせる。離心率ベクトルとは、地球中心から衛星の近地点の方向を指し、大きさ
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 pC
m

A
P

m

F

dt

dv
    （３．１６） 

ここで、F は摂動力、P は定数で P=4.56x10-6 N/m2、A は衛星の断面積、m は衛星の質量、

Cp は衛星表面の反射係数である。太陽輻射圧は、太陽光のもつ光の運動量が衛星に与えら

れることによって生じる。したがって、衛星表面が光を完全吸収する場合の反射係数は１、

鏡面反射する場合の反射係数は２である。一般的な衛星の場合はおおよそ 1.3 程度である。 

 地球ポテンシャルの２次の Tesseral 項は、静止軌道の場合と同様に軌道長半径に永年摂動

をもたらす。静止軌道で東西制御を行うのは、この摂動を打ち消して軌道を保持するため

である。摂動力自体が小さいため軌道保持に必要な制御量は少ないが、軌道長半径の変化

は軌道周期の変化に直結し、経度方向に衛星直下点軌跡が移動してしまうため、必ず実施

しなければならない軌道保持制御である。 
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３．３ 軌道の制御 

 

 軌道の制御は、衛星軌道上の特定の位置において特定の方向にエンジンを噴射して、速

度増分（増速）を与えることによって行う。軌道制御の増速方向を定義する座標系を図３．

８に示す。R は半径方向、S は軌道面内で衛星の進行方向側で R に垂直な方向、W は軌道

面法線方向とする。軌道制御により、R、S、W の各方向にそれぞれΔVR、ΔVS、ΔVWの増

速を与えたときの各軌道要素の変化は以下の式で表される [27]。これらの式はガウス方程

式とよばれる。 

  feVfeV
en

a SR cos1sin
1

2
2




    （３．１７） 

   fEVfV
na

e
e SR coscossin

1 2




   （３．１８） 

  fV
a

r

ena
i W 


 cos

1

1
2

    （３．１９） 

 
 
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a

r

ena
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1

1
2








   （３．２０） 
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e
WSR 












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





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        （３．２１） 

 平均近点離角についても同様の式があるが、単なるΔωのはね返り、すなわち近地点引

数が増加したことにより見かけ上平均近点離角が減少するという効果を表しているだけな

ので、ここでは省略する。 

 平均近点離角は楕円軌道上の衛星位置を表しており、他の軌道要素をそのまま保つ（楕

円軌道の形状を変化させない）という条件では、平均近点離角だけを変えようとすると瞬

時に衛星の位置を変える必要があり、実現は不可能である。他の軌道要素を保ちながら平

均近点離角を増やしたい場合には（平均近点離角は時間とともに増加するものであるが特

定時刻の値を一定量増やしたい場合は）、いったん軌道長半径を小さくして軌道周期を短く

し、平均近点離角の増加率を増やして進めたうえで、１周期後に軌道長半径を元に戻すと

いうような制御を行って実現する。 
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 ガウスの方程式に戻って、各数式の意味を定性的に説明する。以下では離心率はおおむ

ね 0.2 以下の小さい値であると仮定する。 

 軌道長半径を増やしたい場合には、３．１７式により S 方向（離心率が小さい場合はほ

ぼ衛星の進行方向）に増速すればよい。f が０度である近地点で行うとより効果的であるが、

基本的には軌道上のどこで行ってもよい。 

 離心率を増やしたい場合は、３．１８式により、f＝E＝０度である近地点で S 方向、もし

くは、f＝E＝180 度である遠地点で-S 方向の増速するのが効果的である。R 方向の増速に比

べ２倍の効果がある。 

 軌道傾斜角を増やしたい場合には、３．１９式により、ω＋f=360 度である昇交点で W 方

向、もしくは、ω＋f=180 度である降交点で-W 方向に増速するのが効果的である。両者で

衛星高度（地球中心からの距離）が異なる場合は、高度が高い側で行う方が効果的である。 

X

Y

Z

昇交点

衛星軌道

軌道面

赤道面

R

S

W

v

衛星

 

図３．８ 軌道制御の増速方向を示す座標系 
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 昇交点赤経を増やしたい場合は、３．２０式により、ω＋f=90 度である最北点で W 方向、

もしくは、ω＋f=270 度である最南点で-W 方向に増速するのが効果的である。両者で衛星

高度が異なる場合は、高度が高い側で行う方が効果的である。 

 近地点引数を増やしたい場合には、３．２１式により f＝90 度で S 方向、もしくは f＝270

度で-S 方向に増速するのが効果的である。なお、この式のΔVWを含む項は、昇交点赤経を

制御した際のはね返り分であり、他の項と比較して寄与が小さい。 

 これらの式からわかるように、全ての軌道要素が独立に制御できるわけではなく、１回

の制御で２つ以上の軌道要素に変化を与えることもある。同時に２つ以上の軌道要素を目

的の方向に制御することができれば効果的である反面、他の軌道要素に影響を与えずに特

定の軌道要素だけを制御したい場合には、制御方法に工夫を要する場合もある。準天頂衛

星ネットワークシステムの軌道保持制御に適用した場合については、第５章において最適

な制御方法を示す。 
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第４章 準天頂衛星の軌道配置の最適化 

 

 本章では、準天頂衛星ネットワークシステムを構成する衛星の軌道配置の最適化につい

て述べる。最初に、解析的に解くことができる円軌道の軌道運動について定式化する。次

に円軌道の場合の仰角特性の概要を示し、軌道配置最適化のための見通しを得る。定式化

した数式を用いて、軌道傾斜角の関数として特定地域の運用最低仰角が最大となる緯度を

求める数式を導出する。さらに、日本を対象とした場合のサービス範囲全体を考慮し、確

保できる最低仰角が最大になる最適軌道パラメータを示す。 

 楕円軌道の場合については、南北両半球へのサービスに適した軌道を提案し、軌道要素

を変化させたときの仰角特性への影響を示す。その上で日本とオーストラリアを対象にし

た場合の最適軌道パラメータを導出する。次に、北半球限定で非常に高い仰角が得られる

軌道を示し、同様に軌道要素を変化させたときの仰角特性への影響を評価する。さらに、

衛星間でのハンドオーバが地上から見てほぼ同一位置で可能となる軌道を提案し、その条

件を満たす軌道パラメータを導出する。 

 

４．１ 円軌道の軌道運動定式化 

 

 本節では、円軌道の場合の傾斜同期軌道上の衛星の運動について、自転する地球との相

対的な運動を含めて定式化する。なお、楕円軌道の場合には、３．１０式のケプラー方程

式が解析的に解けないため定式化は困難である。 

 定式化のための座標系とパラメータを図４．１に示す。円軌道の場合の近地点引数は任

意に選ぶことができるが、簡単化のために０度とする。また、３．６式および３．１０式

で e=0 とすると、M=E=f となる。その結果として、平均近点離角は昇交点からの回転角と

して表される。 は、図２．３のように８の字を描く衛星直下点軌跡の中心経度（円軌道

の場合は昇交点経度と一致する）を表し、赤道上で経度の点は、地球の自転とともにこの

座標系の赤道上を回転する。また、昇交点赤経についても０度の場合で代表している。昇

交点赤経が異なっても、衛星軌道と直下の地球が同じだけ Z 軸周りに回転するため、衛星

と地球との相対的な位置関係は変わらない。 

 衛星が昇交点を通過するとき、その直下点の経度は となる。衛星の公転と地球の自転 
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図４．１ 傾斜同期円軌道の定式化のための座標系とパラメータ 

図４．２ 回転角に対する衛星直下点緯度と経度変位  図４．３ 衛星直下点

                             緯度と経度変位の関係
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が同期しているので、衛星の回転角（平均近点離角）が M の時には地球の回転角も M とな

る。結果として、中心経度に対する衛星直下点の経度の変位は、次の式で表される。 

 M        （４．１） 

 衛星の位置は、軌道要素または赤道座標系を用いて、それぞれ２通りに表される。 

  coscoscos  Mx      （４．２） 

  sincoscossin  iMy     （４．３） 

 sinsinsin  iMz      （４．４） 

なお、このケースではδは衛星直下点の緯度に対応する。これらの式から、衛星直下点緯

度および経度に関するパラメータは、平均近点離角の関数として以下の式で表される。 

      （４．５）  iM sinsinsin 1 
      （４．６） )cos(tantan 1 iM

 





 

  MM
i

MiM cossin
cos

1cos
sin)cos(tantan 11


  （４．７） 

 回転角（平均近点離角）は時間の線形関数であるため、これらの式から任意の時刻にお

ける衛星直下点の緯度および経度が求められる。軌道傾斜角が 45 度の場合について、回転

角 M に対する衛星直下点の緯度および中心経度からの経度変位を図４．２に、衛星直下点

の緯度と経度変位の関係を図４．３に示す。 

 

図４．４ 回転角に対する衛星直下点の緯度と経度および赤経の変化率 
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 衛星直下点の緯度と経度の変化率については、４．５式および４．７式を M で微分する

ことによって得られる。 

 
iM

iMiM

dM

d
22 sinsin1

sincos

cos

sincos







   （４．８） 

 1
cossincos

cos
222







iMM

i

dM

d 
   （４．９） 

回転角に対する衛星直下点の緯度と経度および赤経の変化率を図４．４に示す。 

 ４．５式より衛星直下点の緯度は、M=±90 度のときに次の極値をとる。 

 imax       （４．１０） 

このことから、衛星直下点軌跡の最北点及び最南点の緯度は軌道傾斜角に等しいことがわ

かる。 

 衛星直下点経度変位が最大になる回転角は４．９式の右辺を０とすることにより求めら

れる。経度変位の極値を与える回転角 MΔλmaxは、次の式で与えられる。 

 









 


i
M

cos1

1
sin 1

max     （４．１１） 

衛星直下点の経度変位の極値Δλmax とそのときの衛星直下点の緯度δΔλmaxは、それぞれ

以下の式で与えられる。 

 










 

i

i

cos1

cos1
sin 1

max     （４．１２） 

  icoscos 1
max


       （４．１３） 

 ４．１２式は経度変位の最大値を与えるが、地球中心角という観点での衛星直下点軌跡

の最大幅とは多少差異がある。緯度が高くなると経線の間隔が狭くなるためである。緯度

δにおける衛星直下点軌跡の全幅ｗは、その緯度における経度変位Δλを用いて、次式で

表される。 

   （４．１４）   22222 sincoscoscossincos w

このｗが最大値をとる回転角 Mwmax とそのときの最大値 wmax は、それぞれ以下の式で与え

られる。 

 2/1sin max wM      （４．１５） 

 
 

2

1cos
1cos

2

max




i
w      （４．１６） 
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４．１５式からわかるように、地心角度で見た場合に軌跡の経度幅が最大になるのは、回

転角が 45 度のときである。 

 準天頂衛星ネットワークシステムは、最低でも３機、確保できる最低仰角を高めたい場

合には４機の衛星で構成されることになる。３機の衛星で構成される場合には、８時間ご

とに回転角 150 度に達した衛星から回転角 30 度の衛星にハンドオーバを行う。このことか

ら、仰角特性の評価を行う際には M=30 度のときの衛星直下点の緯度と経度変位が重要にな

る。それぞれの値を求める数式は、４．５式と４．７式に M=30 を代入することにより得ら

れ、以下の式で与えられる。 

 2/sinsin 30 i       （４．１７） 

 
3cos

1cos

2

3

cos

1cos

4

3
sin

2
30

30








i

ii


    （４．１８） 

 ４機の衛星で構成される場合には、６時間ごとに回転角 135 度に達した衛星から回転角

45 度の衛星にハンドオーバを行う。したがって、M=45 度のときの衛星直下点の緯度と経度

変位が重要であり、これらは４．５式と４．７式に M=45 を代入することにより得られ、以

下の式で与えられる。 

 2sinsin 45 i      （４．１９） 

 
1cos

1cos

2

1

cos

1cos

2

1
sin

2
45

45



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
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i

ii


    （４．２０） 
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４．２ 円軌道の仰角特性最適化 

 

 円軌道の場合には離心率が０であり近地点引数も不定（任意）である。残りの軌道要素

４つのうち、軌道長半径については、同期軌道という条件から一意に決まる。昇交点赤経

と平均近点離角については、その組み合わせにより地球に対する昇交点経度が決まるとい

う関係にあり、従属関係にある。結局円軌道の傾斜同期軌道を用いた準天頂衛星ネットワ

ークシステムの場合には、最適化すべきパラメータは軌道傾斜角と昇交点経度ということ

になる。 

 

４．２．１ 円軌道の仰角特性概要 

 

 円軌道の場合には、衛星直下点軌跡が昇交点経度に対して東西対称であることから、特

定の地点で確保できる最低仰角を最大にするためには、衛星直下点軌跡の対称線がその地

点を通るようにする、すなわち、その地点の経度と昇交点経度を一致させることになる。

東京（東経約 140 度）に対して最適化する場合には、昇交点経度を 140 度とすればよいこ

とになる。残る最適化パラメータは軌道傾斜角だけであるが、これを変化させることによ

り衛星の仰角がどのように変化するかを調べた。 

 昇交点経度を東経 140 度に設定して、さまざまな軌道傾斜角をもたせた場合についての

東京における仰角の時間変化を図４．５に示す。８の字軌跡の最北点を通過する時刻を０

とし、その前後６時間ずつ、つまり衛星が北半球上空にある間の仰角変化を示した。軌道

傾斜角０は静止軌道に相当する。静止軌道のうちで仰角が最大となる真南に配置したケー

スであるにもかかわらず、仰角は 48 度にしかならないことがわかる。傾斜軌道の場合は、

衛星が北半球にある 12 時間は静止軌道の場合よりも高い仰角が得られ、40～50 度の軌道傾

斜角をとると、衛星が最北点にくる時刻を中心に、その前後それぞれ約４時間は 70 度以上

の仰角が得られる。３機の準天頂衛星を用いたネットワークシステムでは、各衛星はこの

８時間に移動体衛星通信等のサービスを提供することになる。４機の衛星でネットワーク

システムを構成すると、衛星が最北点にくる時刻を中心に、その前後それぞれ３時間ずつ

の６時間においてサービスを提供することになり、軌道傾斜角を 45 度前後にとると最低仰

角は 80 度近くになることがわかる。 
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図４．５ 円軌道の場合の東京における仰角の時間変化 
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図４．６ 円軌道の場合の軌道傾斜角と衛星直下点軌跡の関係 
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 図４．５に示した各軌道傾斜角に対する衛星直下点の軌跡を図４．６に示す。図中のマ

ークは１時間毎の衛星直下点の位置を示す。また、最北点通過の前後各４時間の軌跡を色

線で示した。３機の衛星でネットワークシステムを構成した場合、軌跡の対称線上の地域

では実線上を通過中の衛星と通信することになる。昇交点経度が 140 度の場合に対応する

代表的な都市の位置も図中に示す。 

 軌道傾斜角が 30 度以下のときは、８の字軌跡の経度幅が小さくて南北の動きがほとんど

であるが、軌道傾斜角 45 度では片側約 10 度の経度幅で動く。さらに軌道傾斜角が大きく

なるにつれて、衛星が動く経度幅も急激に大きくなることがわかる。最北点通過±４時間

の時点、すなわち軌跡の対称線上の地点でハンドオーバを行う時点での衛星直下点の緯度

は、軌道傾斜角の増加とともに高くなるものの、そのときの経度変位も大きくなる。結果

として図４．５に示されているように、軌道傾斜角を 45～60 度の間で変化させても、この

時点における東京から見た仰角はほぼ一定で約 70 度である。つまり、円軌道を使って３機

の衛星でネットワークを構成する場合には、東京において最低仰角 70 度を大幅に上回る軌

道配置は実現できないことがわかる。軌道傾斜角が 40 度以上では、この８時間に衛星は東

京付近を中心に時計回りにほぼ３／４周運動する。軌道傾斜角を大きくすると、８の字軌

跡の中心が北に偏りすぎるために衛星が最北点を通過する前後は仰角が低くなってしまう。

逆に軌道傾斜角を小さくすると軌跡の中心が南の方に偏って、最北点付近ではほぼ天頂を

通過するが、70 度以上の仰角を確保できる時間が短くなることがわかる。 

 以上の概要検討の結果、以下のことが定性的に判明した。３機の衛星で準天頂衛星ネッ

トワークシステムを構成する場合、直下点軌跡の中心線上の地点においては、ハンドオー

バを行う最北点通過±４時間の時点もしくは最北点通過時に仰角が最低となる。最北点通

過＋４時間の時点と－４時間の時点の仰角は等しい。東京と同程度の緯度の地点において、

確保できる最低仰角を最大化したい場合には、最北点通過－４時間の時点の仰角と最北点

通過時の仰角が等しくなるように軌道傾斜角を設定すればよいことになる。なお、最北点

通過－４時間の時点と最北点通過時というのは、前節における定式化において、回転角

M=30 度と 90 度にそれぞれ対応する。 
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４．２．２ 解析的手法による特定地点に対する最適パラメータ導出 

 

 前節の検討で定性的な見通しが得られたことから、確保できる最低仰角を最大化するた

めのパラメータを解析的手法で導出する。 

 一般的に、地球上のある地点から軌道上の衛星を見た場合の仰角を解析式で表すのは困

難である。しかしながら、衛星高度が一定である円軌道の場合には、仰角の代わりに観測

地点と衛星直下点の間の地心角度を使って評価することが可能である。円軌道の傾斜同期

軌道における衛星仰角εと観測地点・衛星直下点間の地心角度θの関係を図４．７に示す。

地球半径を Re、衛星高度を h として、θはεの関数として次の式で表される。 

 


 









 

hR

R

e

e cos
cos 1      （４．２１） 

 仰角を 70 度としたとき、対応する観測地点・衛星直下点間の地心角度は 17.03 度となる。

準天頂衛星ネットワークシステムのサービスエリア内のある地点と、その地点から見て衛

星直下点軌跡の最も遠い点との間の地心角度が 17.03 度以下であれば、その地点では常に

70 度以上の仰角が保たれることになる。 
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図４．７ 円軌道の場合の衛星仰角と観測地点・衛星直下点間の地心角度の関係 
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 前節で述べたように、ある地点（最適化地点）に対して最低仰角を最大化する場合は、

直下点軌跡の中心線、すなわち昇交点経度λ0 を最適化地点の経度に合わせることになる。

その場合に、衛星直下点軌跡上の最も遠い点は、ハンドオーバ点（３機構成の場合 M=30

度、４機構成の場合 M=45 度）もしくは最北点（M=90 度）のどちらかである。 

 最適化地点の緯度を g としたとき、最適化地点と最北点との間の地心角度n は次の式で

表される。 

ggn i   max      （４．２２） 

方、最適化地点とハンドオーバ点との間の地心角度hoは から一 、次の式 導出される。 

 hohoghogho   coscoscossinsincos   （４．２３） 

ここで、ho とho はハンドオーバ点の緯度と経度変位である。また、４．１式と４．３式

から、次の式が導かれる。 

 


 sincoscos
cos

22 MiM 
     （４．２４） 

M=30 度として、４．２３式に４．１７式および４．２４式を代入して整理すると 

 

cos

42ho

)cos3(cossinsin
cos

ii gg 


 
    （４．２５） 

 ４機構成の場合は、M=45 度として４．１９式を用いて同様に求めると、 

 
2

)cos1(cos

2

sinsin
cos

ii gg

ho





    （４．２６） 

となる。 

 最適化地点での最低仰角は、n とho のうちの大きい方の値で決まることになる。これら

の地心角度の軌道傾斜角依存性を図４．８に示す。軌道傾斜角が最適化地点の緯度より小

さい場合には、hoの方が大きいことが自明であることから、nの図示を省略している。 

 ３機構成の場合、およそ 40 度までの最適化地点緯度 g に対してはn とho が等しくなる

軌道傾斜角が最適となることがわかる。それより大きな g に対しては、hoが最小となる軌

較的最適化地点の緯度が高い場合には、ハンドオーバ点の緯度を高くするために大きな軌 

道傾斜角が最適である。 

 この現象は図４．６から定性的に推定できる。比較的軌道傾斜角が小さい場合、軌道傾

斜角が増加するにつれてハンドオーバ点が最適化地点に近づいてゆく。しかしながら、比
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図４．８ 最北点およびハンドオーバ点に対する地心角度の軌道傾斜角依存性 



道傾斜角が必要になってくるが、軌道傾斜角がある閾値を超えると、ハンドオーバ点が緯

度方向に近づく効果よりも、ハンドオーバ点の経度変位の増加により経度方向で遠ざかる

効果が打ち勝ってしまい、最適化地点の緯度で決まる特定の軌道傾斜角で最小値をとる。

したがって、n がho にまで達していなくても、それ以上軌道傾斜角を大きくしても意味が

ないことになる。 

 最適化地点の緯度が後で述べる閾値よりも小さい場合には、n とho を等しくする軌道傾

斜角が最適軌道傾斜角 ioptとなる。３機構成の場合には、４．２２式、４．２４式より、以

下の方程式を解くことにより求められる。 

 
 

opt

opt
g i

i

sin2

cos13
tan


      （４．２７） 

同様に４機構成の場合には、４．２２式、４．２５式より次の方程式が得られる。 

   opt

opt
g

i

i

sin22

cos1
tan




      （４．２８） 

 これらの式を解くことにより ioptを求めることができるが、３機構成で比較的最適化地点

の緯度が小さい場合には、30 も小さいので無視し、 をg   230max   で近似して、４．

１０式と４．１７式から次の近似式が得られる。 

 gopti 3/4       （４．２９） 

 同様に４機構成の場合は、次の式で近似できる。 

   ggopti  2.1224      （４．３０） 

 最適化地点の緯度が閾値よりも大きい場合には、ho が極小値をとるときの軌道傾斜角が

最適値となり、４．２５式を i で微分して、その導関数を０とすることにより、次の式が得

られる。 

 gopti tan2tan       （４．３１） 

 同様に、４機構成の場合は４．２６式を i で微分してその導関数を０とすることにより、

次の式が得られる。 

 gopti tan2tan       （４．３２） 

 次に、３機構成の場合について、４．２７式を使う場合と４．３１式を使う場合の閾値

を求める。n とho が等しくなり、しかもそのときに４．２５式が極小値をとる条件で閾値

となる。４．２７式と４．３１式を連立方程式として解くと、iopt=60 度となる。 の閾値g thg

は、 
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  2/3tan 1
 thg      （４．３３） 

表４．１ 東京に対して最適化した円軌道の軌道傾斜角と最低仰角 

 

衛星数 最適軌道傾斜角（度） 東京での最低仰角（度） 

3 51.2 71.8 

4 45.5 78.3 

         ※昇交点経度の最適値は東京の経度と同じ 139.8 度 

で求められ、最適化地点の緯度が 40.9 度以下であれば４．２７式または近似式として４．

２９式を用い、最適化地点の緯度が 40.9 度よりも大きければ、４．３１式を用いればよい

ことがわかる。 

 同様にして４機構成の場合には、４．２８式と４．３２式を連立方程式として解くと、

iopt=45 度となる。 g の閾値 thg は 

  2/1tan 1
 thg      （４．３４） 

で求められ、最適化地点の緯度が 35.3 度以下であれば４．２８式または近似式として４．

３０式を用い、最適化地点の緯度が 35.3 度よりも大きければ、４．３２式を用いればよい

ことがわかる。 

 以上の計算式を用いて、最適化地点の緯度に対して、確保できる最低仰角を最大化する

軌道傾斜角を求めた結果を図４．９に示す。４．３３式および４．３４式に対応する閾値

のところで曲線が折れ曲がっていることが確認できる。４．２９式および４．３０式の近

似については、最適化地点の緯度が 30 度以下であればよい近似となることがわかる。 

 図４．８からは、最適化地点の緯度が増加するにつれて、最適軌道傾斜角に対応する地

心角度が大きくなっていることがわかる。つまり、最適化地点の緯度が高くなればなるほ

ど、実現できる最低仰角は下がっていくことになる。最適化地点の緯度と求めた最適軌道

傾斜角を４．２５式または４．２６式に代入し、さらに４．２１式を用いて最低仰角を計

算した結果を図４．１０に示す。また、東京において、確保できる最低仰角を最大化でき

る軌道傾斜角の値を、表４．１に示す。 
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図４．９ 最適化地点の緯度に対して最低仰角を最大化する軌道傾斜角 
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図４．１０ 円軌道で実現できる最低仰角の最大値 



 

４．２．３ 広がりをもつエリアに対する最適化方法の検討 

 

 前節では、特定の１地点に対する最適化を行ったが、実際にはサービスを提供するエリ

ア全体を考慮して最適化を行う必要がある。 

 エリア全体での最適化を行う場合、衛星ネットワークの運用方法によっても最適パラメ

ータが変わることになる。運用方法としては、主として以下の２つが考えられる。１つは、

３機構成の場合を例に取ると、各衛星のサービス提供は最北点通過の前後４時間に限定し、

ユーザの位置にかかわらず、最北点通過４時間後には一斉に次の衛星にハンドオーバを行

って、その衛星でのサービスをその 16 時間後まで中断する方法である。以下では、この運

用方法を「時間限定運用」という。また、運用を行う８時間の軌跡のことをアクティブア

ークと呼ぶ。もう１つは、衛星自体は常時サービスの提供を行う一方で、ユーザ側で仰角

が最大の衛星を選択してサービスの提供を受けるという方法である。以下では、この運用

方法を「フルタイム運用」という。 

 前節で最適化した地点であれば、どちらの運用方法でも仰角特性に違いはないが、最適

化地点から離れれば離れるほど、仰角特性は後者の方が有利になる。サービスを中断する

衛星に近い位置にあるユーザであっても、時間限定運用であれば強制的に遠くの次の衛星

にハンドオーバさせられるためである。 

 この２つの運用方法による違いを含めて仰角特性を評価し、最適化方法を検討する。 

 

４．２．３．１ 時間限定運用の場合 

 

 表４．１に示した東京に対する最適パラメータを適用した場合について、時間限定運用

における日本付近での最低仰角を評価した結果を図４．１１に示す。各等高線は３つの部

分で構成される。南側の限界は、最北点通過時の仰角で決定される。また、北東側の限界

は入口側のハンドオーバ点（３機構成の場合 M=30 度）での仰角で、北西側の限界は出口側

のハンドオーバ点（３機構成の場合 M=150 度）での仰角で制限される。 

 前節で評価したように、最適化地点( g , )からアクティブアークまでの地心角度の最大

値max は、ハンドオーバ点で生じる。max は、４．２５式または４．２６式に g と iopt を

代入することによって求められる。また、設計目標とする最低仰角oに対する地心角度o 
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は、４．２１式から次のとおりとなる。 

 o
e

e
o hR

R



 










  cos
cos 1     （４．３５） 

最適化地点においては、全ての方向にo-max だけの地心角度のマージンを持つことになる。

したがって、最適化地点から地心角度にしてo-max以内の全ての範囲で、目的の最低仰角が

達成されることになる。 

 o以上の最低仰角が得られる最大の緯度幅 w は、 vo  2 以下である。ここで、vはアク

ティブアークの緯度幅で、 ho max と表すこともできる。したがって、最大の緯度幅は以

下の不等式の範囲内にある。 

 vw oo   2)(2 max     （４．３６） 

同様にして、o 以上の最低仰角が得られる最大の経度幅 w は、近似的に以下の不等式を満

たす。 

 maxmax 2cos)(2 woo gw      （４．３７） 

軌道傾斜角に対するmax、v/2 および wmax/2 の値を、図４．１２に示す。 
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図４．１２ 最適化地点からアクティブアークまでの最大地心角度と軌跡の経度変動およ

      び緯度変動の半幅 
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 たとえば表４．１に示した 4 機構成の場合には、max、v/2 および wmax/2 の値はそれぞれ、

10 度、7.5 度、8.5 度と読み取れる。一方、仰角 70 度を確保するための地心角度の上限o

は 17 度である。このことから、最適化地点から地心角度にして７度以内では確実に 70 度

以上の最低仰角が確保でき、70 度以上の最低仰角が確保できる経度幅と緯度幅は最大でも

それぞれ 19 度、21 度以下となる。この結果は図４．１１の等高線図とも矛盾しない。 

 

４．２．３．２ フルタイム運用の場合 

 

 中心経度から遠く離れた地点においては、アクティブアーク内にあって逆側に位置する

衛星を使うよりも、アクティブアーク外だが近い方の軌跡上にある衛星を使う方が、高い

仰角が得られる場合がある。フルタイム運用の場合には、アクティブアークにかかわらず、

各ユーザは遠ざかっていく衛星の仰角と近づいてくる衛星の仰角が等しくなったときにハ

ンドオーバを行う。したがって、ハンドオーバを行うタイミングは、サービスエリア内の

ユーザの位置によって異なる。 

 図４．１３には、表４．１に示した軌道パラメータに対して、フルタイム運用を行った

場合の最低仰角の等高線図を示す。比較のために、時間限定運用の場合の等高線も同じ図

に示した。最低仰角は、最適化地点の北東方向および北西方向で改善されている。南側で

は改善されないことがわかる。これは、南側の最低仰角は、衛星が最北点を通るときに生

じるためである。最低仰角は改善されないものの、一定の仰角以上が保たれる時間率とい

う観点では、南側でも改善がなされている。 

 フルタイム運用の場合には、場所によってハンドオーバのタイミングが異なるため、目

標以上の高い仰角が保たれる経度幅を定式化して推定することは困難である。 
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図４．１３ フルタイム運用における日本付近での最低仰角 
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（ａ）３機構成の場合 
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４．２．３．３ 高仰角領域の広がりの見積もりと軌道配置最適化 

 

 一定値以上の最低仰角が確保できる領域の緯度幅は、必ず直下点軌跡の中心経度におい

て最大となる。軌道傾斜角に対して、目標仰角以上の最低仰角が確保できる最低緯度 min と

最高緯度 max は、地心角度o:を用いて以下のとおり表される。 

 hohohoo   coscoscossinsincos maxmax   （４．３８） 

 o  maxmin       （４．３９） 

これらの式を用いて、軌道傾斜角をパラメータとして、目標仰角以上の最低仰角が確保で

きる最低緯度と最高緯度を計算した結果を図４．１４に示す。 

 高仰角領域の経度幅の定式化は困難である。中心経度から遠く離れたユーザに対しては、

必ずしも最北点やハンドオーバ点が最低仰角を規定する点にならないためである。このた

め、高仰角領域を与える経度幅に関しては、数値計算の結果を図４．１５に示す。 

 図４．１４および図４．１５を使えば、数値シミュレーションを行わなくても、特定の

サービスエリアに対する最適軌道傾斜角と中心経度（昇交点経度）が比較的容易に推定で

きる。 

 一例として、北緯 35 度前後にある日本の人口密集地域を対象として、３機構成のネット

ワークシステムの場合を考える。図４．１４から、北緯 36 度で仰角 70 度以上を確保する

ためには、軌道傾斜角を 45 度以上にしなければならないことがわかる。仰角 70 度の北限

を延ばすためには、軌道傾斜角を大きくすることが望ましい。しかしながら、西日本まで

カバーするためには 15 度以上の経度幅が必要であり、図４．１５を見るとフルタイム運用

でも軌道傾斜角を 49 度以下にしなければならないことがわかる。したがって、最適軌道傾

斜角は約 49 度となる。 

 円軌道の場合には衛星の直下点軌跡が赤道に対して南北対称であることから、南半球の

都市を含めて最適化を行う場合には、北半球の同じ緯度にあるものと仮定して推定を行え

ばよいことになる。 
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図４．１４ 軌道傾斜角をパラメータとした高仰角領域の最低緯度と最高緯度 
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図４．１５ 軌道傾斜角をパラメータとした高仰角領域の経度幅 



４．２．４ 数値シミュレーションによる最適配置 

 

 日本国内のサービスエリアに対して最適化を行うため、数値シミュレーションによる最

適化を実施した。サービスエリアの端点となる代表的な都市をいくつか選択し、前節で推

定したパラメータを初期値として変動させながら、全ての都市における８時間の各衛星の

運用時間内の最低仰角が最大となるようにパラメータを決定した。 

 ３機構成の場合について、評価した最適化範囲とその代表都市、最適な軌道傾斜角と昇

交点経度、最適化範囲内の最低仰角と東京における最低仰角を表４．２にまとめる。前節

で推定したとおり、軌道傾斜角が 50 度以上になっても、北側に高仰角領域を広げる効果は

小さい。最適化範囲から沖縄を外して本土のみとした場合、最適軌道傾斜角は約５度増加

するが、稚内における最低仰角は 1.3 度しか上がらなかった。東京の最低仰角も下がってし

まい、これでは最適化とはいえない。 

 図４．１４（ａ）からも、北緯 38 度以上では最低仰角 70 度以上を達成できないのは明

らかであることから、最低仰角 70 度以上を実現することを目指して、北関東から北九州ま

での人口密集地域を最適化範囲として評価した結果、最低仰角 70.4 度が実現できることが

わかった。前節では、このようなサービスエリアに対しては軌道傾斜角 49 度程度が最適で

あると推定したが、ほぼそれに近い値の 48.4 度になっている。 

 ４機構成の場合には、図４．１４（ｂ）により、北緯 45 度程度まで仰角 70 度以上を確

保できる可能性があることから、日本の主要４島全域とオーストラリアのシドニーを含め

て最適化を行った。最適パラメータと主要なエリアに対する最低仰角について表４．３に

示す。３機構成の最適パラメータについても再掲する。 

 表４．３の最適パラメータを適用した場合について、日本周辺を含む西太平洋地域にお

ける最低仰角等高線図を図４．１６に示す。３機構成の場合、最適化の対象とした関東か

ら北九州の範囲内で 70 度以上の最低仰角が確保できるだけではなく、北海道と沖縄を含め

て 60 度以上の最低仰角が得られる。九州以北では静止衛星より 20 度以上高い仰角になる。

赤道をはさんで日本と反対側に位置する中緯度地域であるオーストラリアでも、東南部の

人口密集地域の広い範囲で 65 度以上の最低仰角が得られる。４機構成の場合には、日本の

本土のほぼ全域で 70 度以上の仰角が確保でき、南東北から近畿にかけては最低仰角 75 度

以上となる。 

 表４．３に示した最適配置の場合について、日本周辺での衛星直下点軌跡を図４．１７
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表４．２ ３機構成の場合の数値シミュレーションによる最適化例 

最適化

範囲

最適化

基準都市

軌道

傾斜角

昇交点

経度
最低仰角

東京の

最低仰角

北海道～

沖縄

稚内

那覇
48.5 138.6 61.1 71.3

北海道～

九州

稚内

鹿児島
53.3 139.6 62.4 69.3

東北～

北九州

青森

福岡
49.6 139.2 66.4 71.6

南東北～

北九州

仙台

福岡
49.1 139.2 68.8 71.5

関東～

北九州

水戸

福岡
48.4 137.7 70.4 71.2

 

表４．３ 数値シミュレーションによる円軌道最適配置パラメータ 

衛星数 3 4 

最適化範囲 日本の北緯 35 度周辺 

人口密集地域 

日本本土４島と 

シドニー 

軌道傾斜角（度） 48.4 45.4 

昇交点経度（度） 137.7 139.9 

最適化範最低仰角（度） 70.4 69.9 

日本全域最低仰角（度） 60.9 63.7 

東京における最低仰角（度） 71.2 78.3 

 

に示す。また、図４．１７に示した各都市における衛星仰角の時間変化を、図４．１８に

示す。図４．１７の各都市の記号と、図４．１８の曲線につけた記号が対応している。時

刻０は最北点通過時刻に対応している。４機構成の場合には、シドニーにおける仰角変化

も合わせて示したが、この場合の時刻０は最南点通過時刻としている。 

 フルタイム運用の場合には、図４．１８の同じ種類の曲線が交差するときに、その都市

にいるユーザはハンドオーバを行う。ハンドオーバのタイミングは都市により異なる。た

とえば那覇は衛星直下点軌跡の南西側に位置しているため、ハンドオーバは他の都市の場

合より約１時間半早く行われることになる。時間限定運用の場合には、灰色の領域との境

界において、一斉にハンドオーバが行われることになる。 
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図４．１６ 円軌道最適配置における最低仰角等高線図 
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図４．１８ 円軌道最適配置における各都市での仰角の時間変化 



４．３ 楕円軌道の仰角特性最適化 

 

 楕円軌道を用いた場合には円軌道の場合と比較して、自由度をもつパラメータが２つ増

える。離心率と近地点引数である。４つのパラメータを総当り的に変動させて数値シミュ

レーションで仰角特性の評価を行うのは非効率であり、軌道力学的な特徴を把握して候補

を絞り込み、その上で最低限のパラメータだけを動かすのが効果的である。本研究では、

近地点引数を０度、180 度、270 度に絞り込み、南北両半球サービスに適した軌道と北半球

に特化した軌道に限定して検討する。 

 

４．３．１ 南北両半球に対するサービスに適した軌道 

 

 円軌道を用いた場合には、北半球のみならず南半球においても同等の高仰角通信サービ

スが可能である。しかしながら、高仰角が得られる領域は赤道に対して南北対称であり、

サービスエリアの中心経度は、南北両半球ともに昇交点経度に等しくなる。東京とシドニ

ーのように南北半球で経度の異なった２つの地域に対して、同時に仰角特性を最適化する

ことは困難である。 

 そこで、軌道の遠地点および近地点を赤道上にもつ楕円軌道を利用した衛星配置を提案

する。この衛星配置を用いて最適な軌道離心率を選択することにより、北半球においては

円軌道の場合と同等の仰角特性を保ちながら、経度の異なる南半球のサービス対象地域に

おける仰角特性の改善が見込まれる。 

 図２．３に示した衛星直下点の「８の字」軌跡を傾斜させることができれば、北半球に

おける高仰角領域の中心経度を保ったまま、南半球における高仰角領域の中心を東の方向

にシフトさせることが可能であり、日本とオーストラリアの双方に対して仰角特性を最適

化することができる。 

 円軌道の場合に衛星直下点軌跡が「８の字」になる理由を定性的に簡単に説明する。軌

道運動の角速度は地球の自転角速度と同じである。赤道を横切る時には速度ベクトルが南

北方向の成分をもち、その分東西方向の成分が小さくなるため、地球の自転よりも遅れて

西の方に動く。最北端や最南端に近づくにつれて東西方向の速度成分が大きくなる一方、

緯度の絶対値の増加につれて経度１度あたりの長さが短くなっていくため、やがて経度方

向の速度が直下点の自転速度を上回り、東の方向に動き始める。最北点（最南点）を通過
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して緯度が減少するにつれて、東西方向の速度成分の減少と地表の自転速度の増加により、

再び遅れ始めて西の方に動き赤道を横切る。 

 

４．３．１．１ 近地点引数０度または 180 度の軌道の特徴 

 

 軌道が楕円軌道であって、その近地点引数が 180 度の場合には、遠地点と昇交点が一致

して赤道上に遠地点をもつことになる。衛星が赤道を北向きに横切る時にちょうど遠地点

を通過する。ケプラーの第２法則により、楕円軌道の遠地点を通過するときの速度は同じ

周期の円軌道の場合よりも小さくなるため、地表に対する遅れが大きくなって、衛星の直

下点軌跡は円軌道の場合よりも西の方向にずれることになる。逆に、衛星が赤道を南の方

向に横切る時に近地点を通過する。近地点通過時の速度は円軌道の場合よりも大きいため、

地球に対する遅れが小さくなって、衛星の直下点軌跡は円軌道の場合よりも東の方向にず

れる。離心率が大きければ、東西方向の速度成分が赤道における地表の自転速度を上回っ
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図４．１９ 近地点引数が 180 度または０度の楕円軌道の衛星直下点軌跡 
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て、赤道を横切る前後においても衛星直下点が東の方向に移動することになる。この結果、

北半球における高仰角領域の中心は昇交点経度よりも小さくなって西側にずれ、南半球に

おける高仰角領域の中心は逆に昇交点経度よりも東側にずれると考えられる。 

 近地点引数が０度の場合には、近地点と昇交点が一致することになる。ちょうど近地点

引数が 180 度の場合と南北を逆にした状況である。赤道を北向きに横切る時に近地点を通

過し、衛星の直下点軌跡は円軌道の場合より東の方向にずれる。赤道を南向きに横切る時

に遠地点を通過し、直下点軌跡は西の方向にずれる。北半球における高仰角領域の中心は

南半球における中心よりも東側に存在すると考えられる。 

 上記の仮説に基づいて、近地点引数が 180 度と０度の場合について、離心率を変化させ

ながら衛星の直下点軌跡を評価した。その結果を図４．１９に示す。図中には衛星の直下

点軌跡を表す曲線の他に１時間毎の衛星直下点の位置を示した。近地点引数ωが 180 度の

場合には、予想通り「８の字」軌跡が反時計回りに傾いていることがわかる。逆にωが０

度の場合には軌跡が時計回りに傾く。離心率 e が大きくなるほど直下点軌跡の傾きが大きく

なり、北半球のループの中心と南半球のループの中心の経度差が大きくなる。 

 このような傾いた衛星直下点軌跡において、ループの中央領域における仰角特性が円軌

道の場合と比較して劣化していなければ、南北両半球に対する移動体衛星通信サービスに

適した衛星配置となる。さまざまな軌道傾斜角 i に対して、サービスエリアの中心における

最低仰角と軌道の離心率の関係を評価した。以下では、最低仰角が最大値をとる地点をサ

ービスエリアの中心と定義する。 

 ３機構成の場合について、離心率とサービスエリア中心における最低仰角との関係を評

価した結果を図４．２０に示す。中緯度を対象にサービスをする場合に想定される軌道傾

斜角においては、離心率が 0.1 以下ではサービスエリア中心における最低仰角の劣化はほと

んどない。0.1 以上 0.2 以下の離心率範囲でも、劣化は２度以下にとどまる。離心率とサー

ビスエリア中心の緯度・経度との関係を図４．２１に示す。図中の経度差は、昇交点経度

（軌跡が赤道を横切るところの経度）とサービスエリア中心との経度差を意味する。近地

点引数が 180 度の場合には、赤道を横切る経度に対して、北半球のサービスエリア中心は

この経度差分だけ西側に、南半球のサービスエリア中心は東側にずれることになる。した

がって、南北半球の各サービスエリア中心間の経度差は、図４．２０に示した経度差の２

倍に相当する。この経度差については、評価した軌道傾斜角の範囲では軌道傾斜角に依存

せず、ほぼ離心率に比例することがわかった。一方、サービスエリア中心の緯度は離心率 
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図４．２０ 近地点引数 180 度の場合のサービスエリア中心における最低仰角（３機構成）

0

10

20

30

40

50

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

経
度

差
、

緯
度

（
度

）

離心率

i=30 i=35

i=40 i=45

i=50 i=55

i=60
経度差

（全傾斜角共通）

緯度

 

図４．２１ 近地点引数 180 度の場合のサービスエリア中心の緯度と昇交点に対する 

      経度差（３機構成）
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図４．２２ 近地点引数 180 度の場合のサービスエリア中心における最低仰角（４機構成）
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図４．２３ 近地点引数 180 度の場合のサービスエリア中心の緯度と昇交点に対する 

      経度差（４機構成） 



にはほとんど依存せず、ほぼ軌道傾斜角のみで決まることがわかる。 

 離心率が 0.3 以下であれば、仰角特性の多少の劣化はあるもののほぼ最低仰角 70 度を確

保できるため、提案した楕円軌道の利用が有効である。図４．２０より、離心率 0.3 の場合

の経度差は約 26 度であり、南北サービスエリア間の経度差では約 52 度に相当する。した

がって、南北両半球の主要サービス対象都市間の経度差が 50 度以内であれば、提案した軌

道配置で対応可能である。 

 ４機構成の場合について、離心率とサービスエリア中心における最低仰角との関係を図

４．２２に、離心率とサービスエリア中心の緯度・経度との関係を図４．２３に示す。ど

ちらも３機構成の場合と同様な傾向を示している。しかし離心率に対する最低仰角の劣化

は３機構成の場合よりもやや小さく、経度差の傾きはやや大きい。 

 

４．３．１．２ 軌道パラメータの最適化 

 

 たとえば東京とシドニーのように、北半球と南半球の主要２地点に対して軌道配置を最

適化する方法を示す。北半球の最適化地点の経度および緯度を N 、 N 、南半球の最適化

地点の経度および緯度を S 、 S とする。もしも N が S よりも小さい、すなわち北半球

の最適化地点が南半球の最適化地点よりも西側にある場合には、近地点引数 =180 度、逆

の場合には =０度が適当である。 

 ３機構成の場合の離心率 e は、図４．２１に基づく経験式として次式で近似される。 

 SNe   0057.0      （４．４０） 

同様に、４機構成の場合は、 

 SNe   005.0      （４．４１） 

となる。軌道傾斜角 については，２地点の平均緯度 i

   20 SN        （４．４２） 

に対応する値を図４．２１または図４．２３から読み取ればいい。３機構成の場合は近似

的に、 

 
)5041(3172.0

)4120(7.664.1

00

00







　　　

　　　

i

i
   （４．４３） 

で与えられる。昇交点経度 0 の近似値は、 

    SNNSNN  0    （４．４４） 
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表４．４ 日本とオーストラリアを対象とした場合の最適衛星配置 

衛星数 ３ ４ 

日本に対する仰角基準 関東・北九州間で 70 度以上 本土４島で 70 度以上 

軌道 円軌道 楕円軌道 円軌道 楕円軌道 

オーストラリアでの最適化対象

都市 

シドニー シドニー 

アデレード 

シドニー シドニー 

(アデレード) 

軌道傾斜角 （度） 48.4 49.3 45.7 45.8 

離心率 0 0.047 0 0.048 

昇交点経度 （度） 137.7 140.9 139.5 144.4 

関東・北九州間での最低仰角 70.4 70.4 71.5 71.4 

日本４島における最低仰角 61.0 61.1 70.0 70.0 

東京における最低仰角 71.2 71.3 78.1 78.0 

シドニーにおける最低仰角 65.1 70.4 69.4 75.9 

 

で与えられる。最適な軌道配置は、サービスエリアの端部における最適仰角条件等を考慮

しながら、これら３つの近似パラメータ e 、 、i 0 を調整することによって得られる。 

 

４．３．１．３ 日本とオーストラリアを対象とした最適化 

 

 日本とオーストラリア南東部に対して軌道配置を最適化した場合の軌道パラメータと仰

角特性を表４．４に示す。表４．４には、近地点引数が 180 度の楕円軌道を適用した場合

の他に、円軌道で最適化した結果についても示した。日本国内に対しては表４．４に示し

た仰角条件を設定した。４機構成の楕円軌道についてのアデレードの仰角条件は 70 度以上

とした。 

 楕円軌道を適用することにより、日本国内に対しては円軌道の場合とほぼ同じ最低仰角

を確保したまま、シドニーにおける最低仰角を大幅に改善できることがわかる。シドニー

では３機構成の場合で仰角 70 度以上、４機構成の場合で 75 度以上が確保され、日本国内
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に対するものとほぼ同等の品質の通信サービスが提供できる。 

 ３機構成の場合について、東京、福岡およびシドニーから見た仰角の時間変化を図４．

２４に示す。円軌道の場合、シドニーでは約 50%の時間率で仰角 70 度を下回っているもの

の、楕円軌道では常時 70 度以上の仰角が確保される。一方日本国内では、楕円軌道にする

ことにより２度程度仰角が低下する時間帯はあるものの、常時 70 度以上が維持されている。

４機構成の場合について、主要都市から見た仰角の時間変化を図４．２５に示す。東京お

よび大阪においては楕円軌道にしても仰角変化にほとんど影響が見られないが、シドニー

では常時 75 度以上の仰角が確保されるようになることがわかる。 

 円軌道と楕円軌道の最適軌道配置について、その直下点軌跡を比較したものを図４．２

６および図４．２７に示す。各図には１時間毎の衛星の位置も示している。楕円軌道の曲

線のうちで太線になっている部分を衛星が通過しているときに、各サービスエリアの中心

部に対して通信サービスを提供する。３機構成、４機構成の場合ともに、楕円軌道にする

ことによって南半球における軌跡が東方向に移動しているものの、北半球における軌跡は

ほとんど変化していない。 

 したがって楕円軌道の衛星配置を使用することにより、北半球においては円軌道最適配

置の場合とほぼ同じ位置に高仰角領域を保ったまま、南半球における高仰角領域を目的の

場所に合わせられることが確認された。この結果が図４．２８および図４．２９の最低仰

角等高線図に表されている。図４．２８は３機構成楕円軌道最適配置の場合、図４．２９

は４機構成楕円軌道最適配置の場合である。 

 ３機構成の場合、日本の東京・福岡間だけではなく、オーストラリアのシドニー・アデ

レード間でも仰角 70 度以上で移動体衛星通信を行うことが可能になる。４機構成の場合に

は、日本とオーストラリアの両方で特に人口が密集している地域において 75 度以上の最低

仰角が、日本の本土とオーストラリア南東部の全域で 70 度以上の最低仰角が確保される。 

 ４機構成の場合には、韓国を含めて最適化できる。韓国を含めて最適化した場合の軌道

パラメータを表４．５に示す。ケース(a)は韓国を考慮せずに表４．４に示したパラメータ

を用いた場合で、ソウルでの最低仰角は 69.6 度である。日本本土と韓国のほぼ全域で最低

仰角 70 度を確保することを条件にしたのがケース(b)である。さらに、日本におけるサービ

スエリアの北限を札幌として、東京とソウルに同じウエイトをかけたものがケース(c)であ

る。これらのケースでは、日本やオーストラリアにおける仰角特性は多少劣化する。ケー

ス(b)および(c)における日本および韓国周辺の最低仰角等高線図を、図４．３０に示す。 
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図４．２４ 最適３機構成における各都市の仰角変化 
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図４．２５ 最適４機構成における各都市の仰角変化 
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図４．２６ 最適３機構成における衛星直下点軌跡 

 

図４．２７ 最適４機構成における衛星直下点軌跡 
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図４．２８ 最適３機構成の場合の最低仰角 

 

図４．２９ 最適４機構成の場合の最低仰角 
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表４．５ 日・韓・豪を対象とした場合の衛星配置 

 

ケース （ａ） （ｂ） （ｃ） 

韓国へのウエイト 考慮せず 全域 70 度 日本と同等 

軌道傾斜角 （度） 45.8 47.4 44.9 

離心率 0.048 0.058 0.06 

昇交点経度 （度） 144.4 142.7 139.1 

東京での最低仰角 78.0 75.4 74.6 

ソウルでの最低仰角 69.6 71.0 74.6 

シドニーでの最低仰角 75.9 73.9 74.6 
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（ケースｂ） 

 （ケースｃ） 

図４．３０ 韓国を考慮した場合の最低仰角 



４．３．２ 北半球に特化した軌道 

 

 北半球にサービスエリアを特化して、その最低仰角を高めるためには、近地点引数を 270

度に設定すればよいことがわかっており、実際にそのような軌道を使ったシステムも提案

されている。そのひとつである軌道傾斜角 45 度、離心率 0.139、近地点引数 270 度の楕円

軌道 [16] に対する衛星直下点軌跡を図４．３１に示す。 

 近地点引数を 270 度にとるということは、軌道の最北点と遠地点を一致させることにな

る。ケプラーの第２法則により遠地点では衛星の速度が遅くなることから、衛星が北半球

にとどまる時間が長くなり、北半球で高い仰角を維持できる時間が長くなる。また、サー

ビスを行うアクティブアークの緯度・経度範囲が狭いほど仰角が高くなることから、８の

字軌跡の北の部分が小さくなることも好都合である。文献 [16] の軌道については、東京上

空で軌跡が交差して２回天頂通過するように設定されたと考えられる。 

 

図４．３１ 近地点引数 270 度で離心率 0.139 の場合の衛星直下点軌跡 
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 北半球に特化した近地点引数 270 度の軌道パラメータを最適化するにあたり、離心率を

変化させたときに衛星の直下点軌跡がどのように変化するかを調べた。軌道傾斜角を 45 度

として評価した結果を図４．３２に示す。図中のマークは１時間毎の衛星の位置を示して

いる。円軌道（離心率０）の場合には南北に対称な８の字を描き、北側のループを 12 時間

かけて周回する。離心率が大きくなるにつれて北側のループが小さくなり、そのループを

周回する時間も短くなる。離心率 0.1 のときには、北側のループを周回する時間がほぼ８時

間になる。さらに離心率が大きくなると北側のループはますます縮小し、離心率が 0.2 以上

の場合にはなくなってしまう。直下点軌跡の形は、離心率 0.2 のときには涙形、0.3 のとき

には卵型になることがわかる。 
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図４．３２ 近地点引数 270 度の場合の衛星直下点軌跡 
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 日本付近の８時間の衛星の動き、すなわちアクティブアークの直下点軌跡を図４．３３

に示す。４．２１式より、仰角 80 度以上を確保できる地心角度は約 8.5 度である。円軌道

の場合と違って衛星高度が変化し、離心率 0.2 の遠地点では仰角 80 度の地心角度は 8.7 度

になるなど、遠地点付近で衛星高度が高くなっている分だけ仰角的にも有利になるが、お

およその最低仰角は、円軌道と同様に直下点軌跡の広がりで評価できる。離心率が 0.3 以上

になると直下点軌跡の経度方向の広がりが相当大きくなることから、サービスエリアの中

心付近で非常に高い最低仰角を得るための離心率範囲は、おおよそ 0.1～0.3 である。 

 近地点引数 270度の楕円軌道を用いれば、80度近い最低仰角が容易に得られることから、

円軌道のときのようにパラメータを正確に絞り込む必要はなく、ある程度の幅をもってサ

ービスの目的に応じて軌道設計ができる自由度がある。また、３機構成で仰角的には十分

である。 
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図４．３３ 遠地点通過前後各４時間の衛星直下点軌跡 
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４．３．３ 地上から見て同一位置でハンドオーバが可能な軌道 

 

 準天頂衛星ネットワークシステムにおいては、必ず通信回線のハンドオーバを行わなけ

ればならない。円軌道の場合について、ハンドオーバを行う時刻における衛星の配置を図

４．３４に示したが、衛星１の位置にある衛星から衛星２の位置にある衛星にハンドオー

バを行うことになる。２機の衛星の位置は衛星直下点経度にして約 20 度離れているため、

地上局から見た衛星の方向も約 20 度異なっている。単一ビームのアンテナをもつ地上局で

通信を行う場合、ハンドオーバ時にビーム方向を大きく変える必要があり、その間通信が

中断されることになる。大口径アンテナの場合は駆動速度も遅く、数秒～数分間にわたっ

て通信ができなくなる。連続して通信を行うためには、同時に２衛星を追尾できるように

アンテナを２つ設置するか、瞬時に指向方向を変更できるフェーズドアレイアンテナを使

用する必要がある。 

 

図４．３４ ハンドオーバを行う時刻における衛星の配置例 
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 準天頂衛星ネットワークシステムを用いて、指向性の強いアンテナで高速の通信を行う

場合には、地上局のアンテナビーム内に２機の衛星が同時に入り、同一ビーム内でハンド

オーバを行うことができれば好都合である。サービスエリア内の全ての地上局から見て同

一ビーム内ハンドオーバ条件を満たすためには、ハンドオーバ時の２機の衛星の位置がほ

ぼ同じでなければならない。 

 同一ビーム内でハンドオーバ（同一位置でのハンドオーバ）が可能となる条件を満たす

場合の衛星直下点軌跡を図４．３５に示す。図中の軌跡上には１時間毎の衛星の位置を×

印で示している。３機構成の場合には、８時間毎（正確には軌道周期の３分の１である 1/3

恒星日毎）にハンドオーバが行なわれる。図４．３５のように北側が小さく南側が大きい

８の字の直下点軌跡をもつ場合、各衛星が北側のループ上を周回するために必要な時間が

８時間であれば、通信対象となっている衛星（衛星１）がこのループから出る瞬間に、ち

ょうど次の衛星（衛星２）がループ内に入ってくる。つまりループの交点上で２機の衛星

 

図４．３５ 同一位置ハンドオーバ条件を満たす場合の衛星直下点軌跡 

84 



がすれ違うことになる。 

 このように、８の字を描く直下点軌跡の交点でハンドオーバが行なわれるような軌道を

選べばよいが、そのときの衛星高度もほぼ等しくなる必要がある。楕円軌道で遠地点が最

北点にある場合（近地点引数 270 度）および最南点にある場合（近地点引数 90 度）には、

直下点軌跡が東西対称になり、軌跡が交差する点での衛星高度も等しくなる。その他の近

地点引数をとった場合には、直下点軌跡が交差していても高度が異なるため、空間内では

軌跡は交差しない。したがって、近地点引数は 90 度または 270 度とする必要がある。この

条件は、前節で述べたように北半球で高い仰角を得る条件と合致しており、非常に好都合

である。 

 これらの条件を同時に満たす軌道に衛星を配置すれば、同一ビーム内でのハンドオーバ

が可能になる。この場合、あたかも１機の衛星が８時間周期で北側のループを周回し、２

機の衛星が 16 時間周期で南側のループを周回しているように見えることになる。 

 近地点引数が 270 度の楕円軌道において離心率を変化させることにより、北側のループ

内を周回する時間を調整することができる。この状況は先に図４．３２で説明したとおり

である。 
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図４．３６ 離心率と北側ループ周回時間の関係 
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 北側のループを回る周期は、離心率と軌道傾斜角に依存する。離心率と北側ループを周

回する時間の関係を評価した結果を図４．３６に示す。軌道傾斜角を 20 度から 80 度まで

５度刻みに変えて評価した。図中の水平線は、ループ周回時間が８時間の場合を含め、同

一点ですれ違う条件を満たすループ周回時間を示している。ループ周回時間が６時間であ

れば、４機の衛星を配置したときに１機の衛星が北側のループ内を回ることになる。また

ループ周回時間が 0.4 日であれば、５機の衛星を配置したときに常時２機の衛星がループを

周回する。このように、北側ループの周回時間と軌道周期（１恒星日：地球が恒星に対し

て１回自転する周期）が簡単な整数比で表されるような条件を満たせば、同一ビーム内で

のハンドオーバが可能になる。 

 離心率が０、すなわち円軌道の場合には、赤道上にループの交点をもつため、ループ周

回時間は軌道傾斜角によらず 12 時間となる。この軌道に偶数機の衛星を配置すれば赤道上

空での同一ビーム内ハンドオーバが可能になるが、交点付近に同一周波数を使用する静止

衛星がある場合には利用できない。軌道傾斜角が比較的小さいときには、離心率の増加と

ともに北側ループ周回時間は急激に短くなり、離心率 0.1 以下で単一閉曲線（卵形）になっ

てしまう。軌道傾斜角が大きくなるほど、同一離心率での北側ループ周回時間が長くなっ

ていることがわかる。 

 比較的少ない衛星数で構成されるシステムについて、軌道傾斜角と同一ビーム内ハンド

オーバ条件を満たす離心率（最適離心率）の関係を評価した結果を図４．３７に示す。軌

道傾斜角が小さいときは条件を満たす離心率が非常に小さく、傾斜角が 30 度以下であれば

0.05 以下の小さな離心率でよい。３機構成の場合、軌道傾斜角が約 45 度のときに最適離心

率が 0.1 になり、さらに軌道傾斜角が大きくなると最適離心率は急激に増大する。 

 図４．３７には軌道傾斜角 63.4 度の線を示したが、この傾斜角は臨界傾斜角と呼ばれ、

地球の偏平による近地点引数の摂動がなくなり軌道保持が容易になる。この臨界傾斜角で

同一ビーム内ハンドオーバを満たす軌道を利用すれば、衛星管制システムを含めた地上系

全体を簡略化できるという利点がある。３衛星システムで臨界傾斜角を採用した場合の最

適離心率は 0.2679 である。 

 日本を対象にして高仰角のサービスを提供する準天頂衛星ネットワークシステムでは、

数値シミュレーションの結果、軌道傾斜角 45 度、離心率 0.099 として同一地点でのハンド

オーバを可能とし、直下点軌跡の中心経度を 137 度とするのが適当であることがわかった。

このときの日本付近での最低仰角を図４．３８に示す。 
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図４．３７ 同一位置ハンドオーバ条件を満たす離心率 

 

図４．３８ 日本を対象とした最適軌道の直下点軌跡と最低仰角 



第５章 衛星軌道保持制御量の最小化と最適制御方法 

 

 本章では、準天頂衛星ネットワークの軌道保持制御量の最小化とそのための軌道制御方

法について述べる。地球扁平による昇交点赤経の摂動への対処方法を説明し、この変化を

修正する必要がないことを示した上で、円軌道の軌道保持制御量を評価した結果を示す。

次に、楕円軌道に関して、同様に軌道保持制御量を評価した結果を示し、実用システムの

候補軌道の比較について述べる。次に、通信ミッションの要求条件を満たしながら軌道保

持間隔を延ばす方法と、その評価結果を明らかにする。さらに、測位単独ミッションの場

合に、どこまで軌道保持を簡略化できるかについて検討した結果を示す。 

 

５．１ 地球扁平による昇交点赤経の摂動と保持制御 

 

 ３．２節で説明したように、地球の扁平による摂動は全ての摂動の中で最大であり、軌

道傾斜角 45 度の円軌道では、昇交点赤経の変化率は-3.47 度／年である。この変動分を戻し

て元の軌道に保持するためには、３．２０式に基づいて軌道制御を行う必要がある。３．

２０式から、ω+f=90 度、すなわち軌道の最北点で W 方向、すなわち軌道面法線方向に増

速すれば最も効率的であることがわかる。 

 ３．２０式から、必要な増速量（制御量）ΔV は次式で表される。 

   


f

i

r

h
V

sin

sin
     （５．１） 

軌道傾斜角と離心率をパラメータとして、３．１１式と５．１式から、昇交点赤経を保持

するために必要な制御量を求めた。その結果を図５．１に示す。 

 必要な制御量は軌道傾斜角が 45 度のときに最大になる。静止衛星については、軌道傾斜

角を保持するために「南北制御」を行っており、ほとんどの制御量はこの南北制御に使わ

れているが、その大きさは年間で 40～50m/s である。それに比べて、準天頂衛星の軌道の昇

交点赤経を保持するためにはその３倍の制御量が必要であり、結果的に衛星の寿命が静止

衛星の場合の３分の１に短縮されてしまうことになる。まともに保持制御したのでは、実

用にならないことがわかる。 

 しかしながら、準天頂衛星ネットワークシステム全体としてのネットワークの幾何学的

配置、すなわちネットワークを構成する３機の衛星と地球上にある基地局、およびサービ 
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図５．１ 地球扁平による摂動に対して昇交点赤経を保持するために必要な制御量 
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図５．２ 軌道周期の調整による昇交点経度の保持 
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スエリア内にあるユーザ局の位置関係を保つことが重要であり、必ずしも慣性空間に対し

て衛星の軌道を完全に保持しなくてもいい。保持することが必須なのは、衛星の直下点軌

跡と、３機の衛星の正確な間隔である。軌道面に関していえば、地球表面に対する相対的

な軌道面を保持すればよい。 

 昇交点赤経の変化率が-3.47 度／年であることから、衛星の軌道面は１日に約 0.01 度だけ

西の方に動いていく。完全な同期軌道においてこの摂動を放置すると。衛星直下点軌跡の

中心経度は１年後には 3.47 度だけ西に動いてしまう。しかしながら、地球の自転を考慮し

て衛星の軌道周期を調整すれば、軌道面自体は動いても衛星直下点軌跡の中心経度は保持

可能である。 

 図５．２に示すように、軌道１周回後（１恒星日後）に衛星の軌道面がΔΩだけ西に動

くが、地球の自転により１恒星日後には、最初に衛星直下にあった点は元の軌道の直下に

戻ってくるため、昇交点経度は－ΔΩだけずれることになる。地球の自転角ΔΩに相当す

る時間分ΔT だけ軌道周期を短くすれば、変化した軌道の昇交点を衛星が通過する際に、地

球が完全に１回自転するよりもΔΩだけ手前にあることから、１周回前の衛星直下点がち

ょうどそのときに直下にくることになる。つまり、軌道の昇交点経度が保持される。軌道

傾斜角が 45 度の場合、周期を約 2.4 秒短縮すればよく、これは軌道長半径を約 74m 小さく

する（軌道投入や軌道保持の目標軌道であるノミナル軌道の軌道長半径を小さく設定する）

だけで実現できるため、この摂動に対しては補償する制御が全く不要となる。 

 ネットワークを構成する各衛星によりΔΩが異なる場合に個別の衛星のこの方法を適用

すると、衛星毎に周期が異なって衛星間隔に乱れが生じ、衛星間隔が開いたところで仰角

が低下してしまうが、地球の扁平によるΔΩは３機の衛星に共通のため、この方法を使う

ことで昇交点赤経の保持制御が回避できる。 

 

５．２ 円軌道の場合の軌道保持制御量 

 

５．２．１ 月・太陽の重力による効果 

 

 本節では、軌道傾斜角 45 度の円軌道の傾斜同期軌道を用いた準天頂衛星ネットワークシ

ステムにおいて必要となる、軌道保持制御量について評価する。円軌道の場合には、地球

の扁平による近地点引数の摂動とも無関係なことから、大きな摂動力は月及び太陽の重力
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である。 

 太陽の重力に関しては、第３章で述べた永年摂動と長周期摂動について考慮する必要が

ある。半年周期の長周期摂動の大きさは、Isr 方向、すなわち黄道の極と軌道面法線のなす

角が変化する方向において最大振幅 0.12 度である。これは永年摂動の大きさに比べて十分

に小さく、永年摂動と逆方向に寄与して逆向きの制御が必要になることはないので、基本

的に無視できる。月の重力による周期半月の長周期摂動についても、その振幅はさらに小

さいため無視できる。 

 太陽の重力よって生じる軌道面法線の Ist 方向への永年摂動の大きさを、黄道の極と衛星

の軌道面法線のなす角 iso の関数としてグラフにしたものが図５．３である。この変化を修

正して軌道面法線方向を保持するために必要な制御量も右側の軸に示した。軌道傾斜角 45

度の傾斜同期軌道がとり得る範囲を灰色で示し、静止軌道に対応するところを点線で示し

た。軌道面の変化率は、軌道面法線と黄道の極のなす角が 45 度のときに最大になる。傾斜

同期軌道では、Ωが 0 度付近と 180 度付近にある場合を除き、軌道面保持に必要な制御量

は静止軌道よりも大きくなる。 

 月の重力よって生じる軌道面法線の永年摂動の大きさを、月の軌道面法線と衛星の軌道

面法線のなす角 imoの関数としてグラフにしたものが図５．４である。傾向としては太陽の

重力の効果と同じである。ただし月の軌道面法線については黄道の極の周りを歳差運動し

ているため、imo のとりうる範囲は太陽の場合よりも広くなっている。また軌道面の変化率

と必要制御量のどちらも、太陽の場合のほぼ 2.2 倍である。 

 軌道傾斜角が 45 度の場合について、軌道傾斜角と昇交点赤経の永年摂動を詳細に評価し

た。図５．５は太陽の重力による永年摂動の昇交点赤経Ω依存性を示すものである。図中

の合計変化率 dtd /I は、軌道面法線としての変化率を表し、各軌道要素の変化率と以下の

関係がある。 

 

2/122

sin 















 







 i

dt

d

dt

di

dt

dI
    （５．２） 

 図３．７からも推定できるように、Ωが 0 度以上 180 度以下の場合は軌道傾斜角が増加

し、それ以外の場合は減少することが示されている。軌道面法線と黄道の極の離角が 45 度

になるΩ=70 度付近と 290 度付近で変化率が最大になる。昇交点赤経については、Ωの値に

関わらず減少し、その変化率のΩ依存性は小さい。３機構成の場合にはΩが 120 度間隔と 
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図５．３ 軌道傾斜角 45 度の場合の太陽重力による永年摂動 
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図５．４ 軌道傾斜角 45 度の場合の月重力による永年摂動 
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図５．５ 太陽重力による永年摂動の昇交点赤経依存性 
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図５．６ 月重力による永年摂動の昇交点赤経依存性 



なる３つの軌道面上に１機ずつ配置されるが、前節で述べたとおり地球の偏平によるΩの

摂動を修正しないために、10 年の衛星寿命を想定した場合には、その期間中にΩは約 35 度

減少する。 

 図５．５の灰色の部分は各衛星が 10 年間にとり得るΩの範囲を示す。最初に衛星を軌道

に投入するときには、灰色の部分の右端である昇交点赤経 15 度、135 度、255 度あたりに

各衛星を配置することを目標にする。地球の扁平による昇交点赤経の変動をそのまま受け

入れるので、毎年約 3.5 度ずつ昇交点赤経が減少し、寿命末期には灰色の部分の左端に達す

る。この灰色の部分は、３機の衛星のうちで最悪条件にある衛星について、10 年平均の軌

道変化率が最小になるようにΩの初期値を最適化したものである。図５．５を見てわかる

とおり、昇交点赤経 70 度付近と 290 度付近のピーク周辺を回避するように初期値を選択し

ている。 

 月の重力による永年摂動のΩ依存性を図５．６に示す。傾向は太陽の場合とほぼ同じで

あるが、月の軌道面法線の方向によって各要素の変化率は異なる。2006 年においては軌道

傾斜角の変化率が大きいが、2015 年にはそのほぼ 3 分の 2 まで小さくなる。2006 年は月の

軌道傾斜角が最大になり、図３．７の Imt 方向が特にΩ=70 度程度のところで軌道傾斜角

45 度の円周方向から大きく離れ、軌道傾斜角を大きく変化させる方向にはたらくからであ

る。逆に 2015 年には、月の軌道面法線が図３．７の中心側に近づくので、Imt について昇

交点赤経を変化させる成分が増加する。 

 準天頂衛星ネットワークシステムとして、それを構成する衛星の幾何学的配置を保持す

るためには、軌道傾斜角の変化は修正しなければならない。しかしながら、前節で述べた

ように、昇交点赤経については３機の衛星に共通な動きは保持制御の対象とせずドリフト

させ、各衛星の変化率の差だけを修正すればよい。全衛星に共通の変化については前節と

同様に軌道周期の微調整で対応できる。その結果、必要な軌道制御量は大幅に削減できる

ことになる。３機の衛星でなるべく必要制御量の均一化を図るため、軌道傾斜角の変化が

最も大きい衛星については昇交点赤経の制御を行わずドリフトさせ、他の２機の衛星につ

いては、そのドリフトレートにあわせるように昇交点赤経を制御する。 

 このような方法で月と太陽による摂動を修正する制御を行う場合に必要となる、軌道傾

斜角と昇交点赤経の年間制御量と、３衛星に共通の昇交点赤経のドリフトレートを図５．

７に示す。ここでの軌道面制御量は、ドリフト分を除く実質制御成分について、５．２式

で求めたもので、軌道傾斜角と昇交点赤経を同時に最適条件で制御することを前提として
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いる。軌道上の任意の位置で軌道面法線方向の制御ができるという理想的条件では、３．

１９式と３．２０式のω+f を最適に選べば、過不足なく両方の軌道要素を必要量だけ制御

できる。 

 図５．７においては、月の条件が最悪の 2015 年と最良の 2006 年について示した。比較

のために同時期における静止衛星の南北制御量（軌道傾斜角制御量）を矢印で示す。Ωが

約 70 度の場合と 290 度の場合に制御量が最大となるが、静止軌道の場合よりも約 20％小さ

い。Ωをドリフトさせるため、Ωの変化率は地球偏平による効果を合わせて約-5 度／年と

なる。10 年間のΩの減少は約 50 度となり、図５．７の灰色の部分は図５．５の場合よりも

広がることになる。しかしながら、寿命として想定した 10 年間の平均制御量は静止軌道に

おける南北制御の制御量の約半分で済む。軌道傾斜角 45 度の円軌道の場合、３衛星のΩの

最適初期値は 25 度、145 度、265 度である。 
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図５．７ 軌道傾斜角と昇交点赤経の年間制御量とドリフトレート 
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５．２．２ その他の摂動の効果 

 

 太陽輻射圧は離心率ベクトルに周期 1 年の長周期摂動を生じさせる。円軌道なので軌道

投入当初は離心率が０であるが、太陽輻射圧により微小な離心率が生じ、１年かけて近地

点引数も変化させながら離心率ベクトル空間に円を描き、１年後には最初の円軌道に戻る。 

 ３．１６式において、衛星の断面積・質量比を 0.05、反射係数を 1.3 と仮定し、太陽と衛

星の軌道面が一致すると仮定すると、離心率は最大 0.00145 に達する。この離心率の変化を

衛星の進行方向（経度方向）の振動的な動きに換算すると、振幅は 0.17 度である。静止衛

星の場合は、この振幅を 0.05 度以内に保つことが必須のため、必ず制御が必要になるが、

準天頂衛星ネットワークシステムの場合には、この程度の誤差や仰角の低下を許容するの

であれば、太陽輻射圧による摂動を修正する制御は不要である。 

 傾斜同期軌道の場合と静止衛星の場合について、太陽輻射圧による摂動を修正するため

に必要な制御量を図５．８に示す。昇交点赤経０度付近を除き、傾斜同期軌道の方が静止

軌道よりも必要な制御量は少なくて済む。 

 太陽輻射圧による摂動を修正するために必要な制御量は、離心率制御に「sun-pointing 

perigee strategy」[28] を適用することにより軽減可能である。離心率ベクトルを太陽の方向

に常に向くようして、離心率の値を 3.5x10-4より小さくなるように制御することにより、進

行方向の振動は 0.04 度以下に抑圧できる。この方式を利用した場合の必要制御量について

も、図５．８に示した。 

 準天頂衛星ネットワークシステムの場合には、たいていの場合は 0.2 度程度の衛星位置誤

差は許容されるので、この制御が必要とならないケースが多いが、同一位置でのハンドオ

ーバに対する精度条件が厳しい場合などは必要となるケースもある。 

 地球ポテンシャルの２次の Tesseral 項は、軌道長半径に摂動を引き起こし、その大きさは

静止経度 140 度の静止衛星の場合で 36.8 km/年である。これを補正するために必要な制御量

（増速量）は 1.34 m/s である。昇交点経度が 140 度の傾斜同期軌道においては、軌道長半径

の摂動量は 26.8 km/年、補正するための制御量は 0.98 m/s であり、静止軌道の場合よりも少

ない。 

 傾斜同期軌道の場合には、地球ポテンシャルの２次の Tesseral 項によって、軌道傾斜角、

昇交点赤経、近地点引数にも摂動が生じるが、いずれも 0.01 度／年以下であり、無視でき

る大きさである。 
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表５．１ 円軌道の場合の軌道保持制御に必要な制御量 

準天頂衛星 静止衛星 
摂動要因 

標準 最悪 標準 最悪 

22.0 39.6 46.0 50.6 太陽・月の重力 

0 6.8 3.3 6.8 太陽輻射圧 

1.0 1.3 1.4 1.7 ２次 tesseral 項 

0 0 0 0 地球偏平（J2） 

1.0 6.8 3.3 6.8    軌道面内 V 

22.0 39.6 46.0 50.6    軌道面外 V 

23.0 46.4 49.3 57.4    合計V 
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図５．８ 太陽輻射圧の摂動を補正するために必要な制御量 



５．２．３ 円軌道の軌道保持制御に必要な制御量 

 

 軌道傾斜角 45 度の円軌道の準天頂衛星ネットワークシステムの軌道保持制御に必要な制

御量を表５．１にまとめる。比較のために静止軌道の軌道保持に必要な制御量も示した。

最悪値は最悪の条件になった瞬間の値であり、標準値は最適化した衛星配置における 10 年

ミッションの平均値である。軌道面内制御については、太陽輻射圧の摂動を補正する際に

軌道長半径の調整も合わせてできるため、後者の制御量を別途加算する必要はない。 

 円軌道の準天頂衛星ネットワークシステムの場合、必要な軌道保持制御量は静止軌道の

約半分であり、最悪値でも静止軌道よりも少なくて済むことがわかる。 
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５．３ 楕円軌道の場合の軌道保持制御量 

 

 楕円軌道の場合には、離心率や近地点引数に関する摂動が新たに加わる。また、円軌道

と違って地球からの距離や運動速度が変化することから、摂動の効き方が変わってくる。

主要な摂動力が各軌道要素にどのように影響するのかを明確にし、制御方法を工夫して軌

道保持に必要な制御量を最小化することを目的として、主として数値積分により検討を行

った。 

 本節での検討においては、軌道傾斜角 45 度、近地点引数 270 度、離心率 0.2 の軌道を対

象とした。離心率が大きくなるほど必要な軌道制御量が増加すると予想されるためで、移

動体通信を目的として準天頂衛星ネットワークシステムを構成する場合に、採用する可能

性のある大きめの離心率を前提とした。これより小さな離心率、たとえば前節で述べた同

一位置でのハンドオーバを実現する離心率 0.099 の軌道などでは、本節での検討結果と円軌

道の場合の中間的な制御量になると予想される。 

 

５．３．１ 地球扁平の効果 

 

 地球の偏平によって生じる近地点引数の永年摂動は３．１２式で表される。軌道傾斜角

が 45 度の場合は近地点引数が増加する方向に変化するので、近地点引数を減少させるよう

な軌道保持制御が必要になる。３．２１式から、近地点引数を減少させるためには図５．

９に示す３通りの制御方法が考えられる。 

Ｗ

-R

-S S 
 

図５．９ 近地点引数を減らすための制御位置と方向 
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図５．１０ 地球偏平による近地点引数変化修正のための制御量 
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図５．１１ 楕円軌道における軌道傾斜角と昇交点赤経の年間制御量・ドリフトレート



 １つの方法は遠地点（f＝180 度）での地球中心方向（- R 方向）への増速で、軌道長半径

や離心率を保ったまま近地点引数だけを減少させることができる。真近点離角 90 度付近で

接線方向に減速（- S 方向）し、270 度付近で接線方向に加速（S 方向）する制御も可能であ

るが、軌道長半径や離心率を保つためには最低でも両側で２回に分けた制御が必要で、経

度方向の高精度な保持が必要な場合には細かい制御を多数回行う必要がある。しかしなが

ら最も効率よく制御できる。遠地点で軌道面法線方向（W 方向）に増速することによって

も調整可能であり、Ωと同時に制御する場合には有効ではあるが、効率は悪い。 

 地球の偏平によるωの摂動に対して軌道を保持するために必要な制御量を図５．１０に

示す。- R 方向や±S 方向の制御の場合、離心率が 0.3 以下であれば、必要制御量はほぼ離

心率に比例する。離心率 0.2、軌道傾斜角 45 度で±S 方向の制御を行えば、必要な制御量は

約 22m/s/年で、静止衛星の南北制御量の約半分である。 

 

５．３．２ 月・太陽の重力の効果 

 

 円軌道と同様にして、月と太陽の重力によって生じる軌道傾斜角及び昇交点赤経の摂動

について評価し、必要な制御量を導出した結果を図５．１１に示す。この結果は月の軌道

面法線が最悪位置にある時期を前提にしたものである。この図から、離心率が 0.2 程度の楕

円軌道であれば、月及び太陽の重力に起因する軌道傾斜角及び昇交点赤経（ドリフト分除

く）の保持制御に必要な制御量は、円軌道と大差ないことがわかる。だたし、昇交点赤経

のドリフトレートは離心率とともに大きくなる。地球の扁平による昇交点赤経のドリフト

（-3.76 度／年）を加算すると、離心率が 0.2 の場合の昇交点赤経のドリフトレートは、お

よそ-5.3 度／年となる。 

 楕円軌道の場合には、月および太陽の重力により、離心率および近地点引数にも永年摂

動が生じ、これらを修正するための制御が必要になる。月・太陽による離心率及び近地点

引数の摂動を、それぞれ図５．１２、図５．１３に示す。離心率の永年摂動の大きさは、

軌道の昇交点赤経が 110 度と 250 度前後のときに最大になり、1 年あたりでもともとの離心

率の約６％にも達する。離心率が比較的小さい場合、この割合は離心率によらず一定であ

り、必要制御量は離心率にほぼ比例することになる。近地点引数の永年摂動は離心率依存

性が小さいため、３．２１式より必要制御量は離心率にほぼ比例する。近地点引数の摂動

については、地球の偏平による効果と合わせたものを修正制御する必要がある。 
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図５．１２ 月および太陽の重力による離心率の摂動 
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図５．１３ 月および太陽の重力による近地点引数の摂動 



 

５．３．３ 楕円軌道の軌道保持制御に必要な制御量 

 

 楕円軌道の場合には、月・太陽による軌道面法線方向の摂動を修正する軌道面外制御と、

離心率ベクトルを修正する軌道面内制御の両方を実施する必要がある。前者は離心率によ

らずほぼ一定であるのに対し、後者は離心率にほぼ比例し、離心率 0.2 の場合で両者の寄与

度がほぼ同等になる。 

 離心率 0.2 の楕円軌道の軌道保持制御に必要な制御量を評価した結果を図５．１４に示す。

この図からわかるように、両者の寄与度は軌道の昇交点赤経に強く依存する。必要制御量

は、昇交点赤経が 60 度と 300 度のところで最大となり、最大制御量は 71.2m/s/年となる。

これは静止衛星の軌道を保持するために必要な制御量の約 1.5 倍に相当する。しかしながら、

最初の軌道に投入するときの昇交点赤経の初期値を最適に選ぶことにより、10 年想定の寿

命期間全体の平均を取ると、静止衛星とほぼ同程度の制御量に抑えられる。 

 ３機の衛星における 10 年間の平均制御量を比較すると、昇交点赤経 0 度付近に配置され

た衛星の制御量が他の衛星よりも多くなっていることがわかる。この衛星の面外制御量を

減らすことにより、制御量の負担を減らすことができる。昇交点赤経のドリフトレートを

決める際に、この衛星のドリフトレートに合わせて昇交点赤経の制御を不要にし、他の衛

星の方で昇交点赤経の制御を負担してもらえば、不均衡を軽減することができる。 

 このような最適化を行った後の制御量の評価結果を図５．１５に示す。この結果として、

全ての衛星について 10 年間の平均の軌道保持制御量は 42.4m/s/年以下となり、静止衛星の

軌道保持制御に必要な制御量 49.3m/s/年を下回る結果となった。 

 したがって、離心率がおおよそ 0.2 以下の傾斜同期軌道を用いる準天頂衛星ネットワーク

システムについては、軌道制御の観点では実現可能であることが確認された。 
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図５．１４ 離心率 0.2 の楕円軌道を保持制御するために必要な制御量 
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図５．１５ 離心率 0.2 の楕円軌道を保持制御するために必要な制御量（最適化後） 



表５．２ 準天頂衛星ネットワークシステムの候補軌道 

候補軌道 軌道傾斜角(度) 離心率 最適 衛星数

45.0 0 （ａ） ３ (運用)  

45.0 0.1 （ｂ） ３ 通信 

42.5 0.21 （ｃ） ３ 放送 

55.4 0.285 （ｄ） ４ 測位 

 

 

５．３．４ 実用システム開発開始時における候補軌道の軌道保持制御量の検討 

 

 準天頂衛星ネットワークシステムの実用化開発の初期の段階では、システムのミッショ

ンが通信、放送、測位の相乗りだったこともあり、それぞれのミッションに適した軌道パ

ラメータが提案された。 

 候補となった軌道のパラメータを表５．２に示す。運用上は円軌道が最適であるが、仰

角特性上好ましくないため、比較検討上の参考とする。通信ミッションに関しては、前章

で提案した、地上から見て同一位置でのハンドオーバを実現する軌道（ｂ）が最適である。

放送ミッションの観点では、日本国内からの最低仰角が最も高くなる（ｃ）の軌道が最適

である。測位ミッションからは、衛星が北天に滞留する時間が長く地上から見た衛星の分

布が広く、故障にも強い（ｄ）の軌道が推奨されていた。全ての軌道において、近地点引

数ωは 270 度である。 

 仰角や衛星位置の特徴により異なった軌道が提案されているものの、必要な軌道保持制

御量は、軌道選定およびシステム設計上の一つの制約条件となる。静止軌道の場合を大幅

に上回る制御量が必要となれば、目的の設計寿命が確保できないことになる。 

 

５．３．４．１ 運用上の制約を考慮した軌道保持制御方法 

 

 前節で評価したように、軌道上の任意の位置で制御が実施可能であれば制御量は少なく

て済む。しかしながら、実用衛星においてはさまざまな制約がある。北半球では通信・測

位等のサービス中のために制御するのは望ましくない。また、任意の位置での制御実施は
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運用上の負担が大きい。そこで本検討では、図５．１６に示すように、軌道の降交点（f=270

度）、近地点（f=0 度）、昇交点（f=90 度）の３点においてのみ制御を行うこととした。増速

方向については、図５．１６の矢印と逆になる場合もある。 

 各軌道要素の保持制御は、基本的に３．１７式～３．２１式において、f=0、90、270 度

のうちで最適の位置において最適方向の増速で実施する。その際に２つ以上の軌道要素が

同時に補正できるのであれば、その条件を有効に活用し、他の軌道要素に悪影響を与える

場合は、２番目に適した位置での制御実施や２回以上の分割制御を行う。 

 軌道傾斜角については、昇交点または降交点で軌道面に垂直方向に増速することにより、

他の軌道要素と独立に制御が可能である。昇交点赤経については、近地点で軌道面垂直方

向に増速して制御するが、その際に近地点引数にも変化を与える。その変化が近地点引数

の保持に有効であれば、近地点引数の制御量が減少するが、逆の場合は近地点引数の制御

量の増加につながる。 

 離心率については、近地点での軌道面内増速で調整する。その結果として軌道長半径が

変化するため、次に述べる近地点引数の制御において相殺する。相殺しきれない場合は、

昇交点と降交点の両方において軌道長半径を戻すための制御を行う。 

 近地点引数については、昇交点及び降交点において、軌道面内で地心方向と垂直方向に

増速することによって制御する。制御量は２点での増速量の和の関数として与えられるが、

（北）

近地点

降
交
点

昇
交
点

a : 軌道長半径
e : 離心率
i : 軌道傾斜角

昇交点赤経
ω: 近地点引数
Ω:

図５．１６ 各軌道要素を補正する制御位置と増速方向 
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昇交点赤経制御に伴う変化分も考慮して増速量を決定する必要がある。 

 これら３点での面内における増速効果の加算により、軌道長半径が変化する。近地点で

の増速量は離心率制御量から一意に決まるので、近地点引数制御のための昇交点と降交点

での制御において増速量の配分を変えることにより、軌道長半径を調整することになる。

降交点での南向きの制御量を増やして、昇交点での南向きの制御量を減らすように分配す

れば、軌道長半径は大きくなる。 

 以上の制御を半周回の間に続けて行うことにより、平均近点離角を除く５要素について、

目標値に合わせることができる。しかしながら、平均近点離角については、目標値にかか

わらず制御されてしまい、目標と反対方向に動いてしまう場合もある。平均近点離角を調

整するためには、降交点での増速を２回に分け、翌日の降交点での制御も必要となる。合

計４回の面内制御で４つのパラメータを合わせることになる。降交点で南向きに増速する

場合、１日目の制御を少なめにしておけば、１周回の間は軌道長半径が目標よりも小さく

なって、平均近点離角を早送りすることができる。２日目に残りの制御を行えば、その段

階で軌道長半径と平均近点離角を目標値に合わせることができる。平均近点離角を遅らせ

たい場合には、１日目に余分に増速しておき、翌日に減速することになる。この場合には、

余分に制御量が必要になる。制御量の増加を回避したければ、昇交点での制御を２回に分

けることになるが、こちらは制御後アクティブアークまでの時間的マージンが少ないため

に、軌道制御に伴う軌道決定精度の劣化が回復しきれないこともあり、２日連続でアクテ

ィブアーク内での測位精度劣化が生じる可能性がある。 

 

５．３．４．２ 候補軌道における軌道保持制御量の比較 

 

 本検討においては、簡単のために、太陽輻射圧や月・太陽による１年周期以内の長周期

摂動は無視し、永年成分のみ考慮した。また、月の昇交点黄経を０度に固定し、月軌道に

関して多くの場合に最悪となる条件下で評価した。３衛星に共通の昇交点赤経における変

動も、軌道周期で調整することとして、無視した。なお、ミッション期間（設計寿命）は

12 年とする。 

 各候補軌道における軌道保持制御量の評価結果を表５．３に示す。 

 円軌道である（ａ）では、最悪値でも静止軌道（月軌道最悪の条件下で約 50m/s/年）を下

回る。ただし軌道上で制御を行う位置に制限を設けたことから、５．２節で検討した標準
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表５．３ 各候補軌道における軌道保持制御量 

                 単位（m/s/年） 

候補軌道 （ａ） （ｂ） （ｃ） （ｄ）

最悪値 ４１ ６７ １０６ １１２

12 年平均 ２７ ４９ ８３ １０５

 

値よりも悪くなっている。この軌道において、各軌道要素の保持に要する制御量を評価し

た結果を図５．１７に示す。 

 候補軌道（ｂ）の場合は、昇交点赤経の初期値を最適に選べば、12 年ミッション中の平

均値として静止軌道とほぼ同等になる。候補軌道（ｂ）において、各軌道要素の保持に要

する制御量を評価した結果を図５．１８に示す。軌道長半径の保持制御に関しては、離心

率や近地点引数の制御の際に同時に実現できるため、陽には表れてこない。 

 候補軌道（ｃ）や（ｄ）では、最適化した平均値でも、静止軌道をかなり上回る。候補

軌道（ｄ）において、各軌道要素の保持に要する制御量を評価した結果を図５．１９に示

す。 

 各軌道について昇交点赤経に対する必要軌道保持制御量を図５．２０に示す。全衛星共

通で昇交点赤経を約－5 度／年だけドリフトさせるため、12 年間に灰色の領域の右端から

左端まで約 60 度動く。灰色の領域（４機構成の場合は両端と薄い領域）は、ピークを避け

るように最適に配置したものである。 

 12 年の寿命を想定した場合、軌道（ａ）または（ｂ）が妥当であり、離心率の大きい軌

道（ｃ）や（ｄ）を選ぶと、システム設計やミッション重量等への影響が大きいというこ

とがわかった。 
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図５．１７ 候補軌道（ａ）において各軌道要素の保持に要する制御量 
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図５．１８ 候補軌道（ｂ）において各軌道要素の保持に要する制御量 
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図５．１９ 候補軌道（ｄ）において各軌道要素の保持に要する制御量 
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図５．２０ 各候補軌道における必要軌道保持制御量 



 

５．４ 軌道保持制御間隔の検討 

 

 ４．３節で提案した適切な軌道傾斜角と離心率の軌道を採用することにより、ハンドオー

バ時に同一方向に２機の衛星が位置するようにすることができ、大口径のアンテナを用い

た場合にも同一アンテナビーム内でのハンドオーバが可能となる。 

 この特徴を利用してハンドオーバを行うためには、ハンドオーバ時の離角を最悪でも 0.5

度以内に保つ必要がある。衛星の軌道はさまざまな摂動を受けて変化するため、それを打

ち消すように軌道保持制御を行わなければならない。離角 0.5 度以内となる軌道保持を行う

ためには、一般的には各軌道要素について 0.1 度もしくは 0.1 度の離角相当の値以内に保持

する必要があるが、軌道の昇交点赤経や季節などにより、最頻時には数日に１回の制御を

行わなければならない。 

 一方で測位ミッションの観点では、可能な限り軌道制御の頻度を減らす必要がある。軌

道制御を行うと軌道推定誤差が大幅に増大し、測位に十分な精度に収束するまでに数時間

以上かかることになる。その期間中は当該衛星の測位運用を停止しなければならず、数日

毎に数時間の運用停止をしていたのでは実用にならない。 

 そこで、摂動による衛星の軌道変動と、その軌道変動がハンドオーバ時の離角に与える

影響を評価した。その結果に基づいて、軌道制御頻度を大幅に減らす方法を考案し、軌道

制御間隔の評価を行った。 

 軌道傾斜角 45 度の場合について、ハンドオーバが同一位置で可能となる条件を満たす軌

道パラメータ、および軌道交差点の位置・速度を表５．４に示す。以下の検討では、表５．

４の条件を正確に満たす理想的な軌道をノミナル軌道、この軌道交差点の位置をノミナル

位置とよぶ。ノミナル軌道に３機の衛星を配置した場合には、任意の２機について、ハン

ドオーバ時にちょうど軌道の交差点に到達することになる。実際の運用においては、本論

文の第６章で述べるように、衛星の衝突を回避するために、ハンドオーバ時の離角があま

り大きくならない範囲で、この理想軌道パラメータに対して一定の変位を与えることにな

る。 
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表５．４ 同一位置でのハンドオーバを可能にする軌道パラメータ 

および軌道交差点の位置・速度 

 

42,164 km 軌道長半径 

軌道周期 23 時間 56 分

近地点引数 270 度 

衛星数 ３ 

軌道傾斜角 45 度 

0.09923 離心率 

直下点平均経度 東経 137 度 

120，240 度 ハンドオーバ時平均近点離角

軌道交差点緯度 北緯 26.587 度

軌道交差点経度 東経 137 度 

38170.7 km 軌道交差点高度 

-0.616km/s 北上衛星経度方向対地速度 

1.774km/s 北上衛星緯度方向速度 

0.238km/s 北上衛星高度方向速度 

-0.616km/s 南下衛星経度方向対地速度 

-1.774km/s 南下衛星緯度方向速度 

-0.238km/s 南下衛星高度方向速度 
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 本検討において軌道の摂動を評価するにあたり、以下のような条件を仮定した。 

・1 日（衛星１周回）の間の太陽の位置（黄経）は不変 

・特定の軌道要素が変化した結果により、副次的に生じる摂動やドリフトを無視 

（常にノミナル軌道にあるものとして、そこで発生する摂動の累積値として摂動量を評価） 

・月の昇交点黄経は０度に固定（最悪に近い条件） 

・地球偏平による昇交点赤経の永年摂動を共通ドリフトとみなして無視 

・衛星の断面積・質量比（A/M）：0.05 m2/kg 

・太陽輻射圧評価の際の反射係数：1.3 

 各軌道要素の摂動を補償するために必要な軌道制御量の評価結果は図５．１８に示され

ている。図５．１８の灰色領域は、12 年間の昇交点赤経の変動範囲を示し、灰色領域の各

右端の昇交点赤経に初期投入すれば、その後左の方にドリフトして、左端で寿命をむかえ

ることになる。 

 本検討では、昇交点赤経 20 度、140 度、260 度に対して評価を行った結果を示す。これ

は、軌道投入後約 2 年経過した時点の状況に相当する。昇交点赤経 20 度の軌道では、近地

点引数（ω）と昇交点赤経（Ω）の寄与が大きいという特徴がある。昇交点赤経 140 度の

軌道では、離心率（e）の寄与が相対的に大きく近地点引数の制御が不要、昇交点赤経 260

度の軌道では軌道傾斜角（i）の保持制御の寄与が大きい。 

 

５．４．１ 摂動による軌道要素の変動 

 

 以上の条件に基づき、春分から翌年の春分までの１年について、各軌道要素の変化を評

価した結果を図５．２１～図５．２６に示す。１年間について評価することで、太陽輻射

圧と月・太陽の重力による長周期摂動の影響を全て把握することができる。なお、平均近

点離角の変動については、軌道長半径の変動によって生じる効果は含めていない。 

・図５．２１：軌道長半径の変動 

・図５．２２：離心率の変動 

・図５．２３：軌道傾斜角の変動 

・図５．２４：昇交点赤経の変動 

・図５．２５：近地点引数の変動 

・図５．２６：平均近点離角の変動 
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図５．２１ 春分から春分までの１年間における軌道長半径の変動 
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図５．２２ 春分から春分までの１年間における離心率の変動 
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図５．２３ 春分から春分までの１年間における軌道傾斜角の変動 
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図５．２４ 春分から春分までの１年間における昇交点赤経の変動 
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図５．２５ 春分から春分までの１年間における近地点引数の変動 
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図５．２６ 春分から春分までの１年間における平均近点離角の変動 



５．４．２ 軌道制御間隔の評価 

 

 軌道保持制御計画を立案する上で最も簡単な方法は、軌道要素ごとに保持範囲を設定し、

各衛星についていずれかの軌道要素が保持範囲を逸脱する直前に制御する方法である。制

御する際には、逸脱寸前の軌道要素だけではなく全ての軌道要素を復元することにより、

軌道制御の頻度を最小化できる。 

 ハンドオーバ時の２衛星の離角を 0.5 度以内に保とうとすると、各衛星についてはノミナ

ル位置からおおよそ 0.3 度以内にハンドオーバ時の衛星位置を保つ必要があり、各軌道要素

について 0.1 度以内（離心率については 0.001 以内）を保持範囲とするのが望ましい。軌道

長半径の保持範囲の設定は単純にはできないので、別途評価する。 

 離心率については、最悪条件の衛星の最悪時期においても、軌道制御で復元後約 30 日間

は 0.001 の保持範囲を逸脱しないことが、図５．２２から読み取れる。軌道傾斜角について

も、軌道制御が必要となる間隔は最短でも 30 日である。 

 昇交点赤経の変動に関して、図５．２４においては月・太陽の重力による摂動を全て反

映しているが、実際には３衛星に共通の成分は制御不要であり、３衛星に共通の軌道周期
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図５．２７ 共通ドリフト補正後の昇交点赤経変動 
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調整で昇交点の直下点経度を保てばよい。この場合、昇交点赤経自体は一定レートでドリ

フトすることになる。推薬消費量の点でΩ=260 度の衛星が最も厳しいため、この衛星のド

リフトレートに他の衛星を合わせる。その結果として残る昇交点赤経の変動を図５．２７

に示す。最短ケースでも 60 日間は制御不要である。 

 平均近点離角の変化は相当大きいが、直線成分については周期調整で補正可能である。

Ω=20 度の場合に周期 14 日の長周期変動が±0.1 度近くになるものの、おおむね 20 日程度

は保持範囲内に保てる。 

 近地点引数については、最悪ケースでは２～３日で逸脱することになる。制御で下限ま

でもっていき、0.2 度の変動範囲をとったとしても、４日しかもたない。Ω=20 度の場合に

は、最悪時期以外でも十数日で逸脱する。結局、近地点引数の保持制御間隔が最短であり、

これがシステム全体としての制御間隔に対して支配的となることがわかる。 

 軌道長半径の変動は、28km／年の永年摂動と周期 14 日の長周期摂動の重ね合わせである。

長周期摂動の振幅は、最大となるΩ=20 度の場合で 0.8km 程度であり、結果として生じる平

均近点離角の変動の振幅は約 0.04 度である。 

 永年摂動による平均近点離角の変位ΔM（度）は、 

 ΔM=－0.0128Δa0 t－0.00049 t2 +ΔM0    （５．３） 
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図５．２８ 軌道長半径と平均近点離角変位の動き 
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で近似的に与えられる。ここで、Δa0 (km)、ΔM0はそれぞれ、軌道制御直後におけるノミ

ナル軌道に対する a、M の変位で、t は軌道制御後の経過日数である。a の変位Δa とΔM の

動きを図５．２８に示す。図中の点は１日毎の位置を表す。Δa0=－0.766 km を目標に制御

すると、ΔM は 10 日かけて 0.05 度増加し、その後 10 日かけて元に戻る。結果として、0.05

度の範囲内に 20 日間保持できる。保持範囲を±0.1 度（変動範囲 0.2 度）とすれば、40 日

間保持できる。 

 

５．４．３ 接近距離指標パラメータによる軌道保持制御計画と制御間隔の拡大 

 

 ２機の衛星が交差する際、ノミナル軌道にある場合に交差すべき時刻（ノミナル交差時

刻）における各衛星の経度方向変位は、第６章で示すように、２機の衛星の水平接近距離

の指標パラメータとなる。ハンドオーバ対象となる北上衛星の指標パラメータ（xin）と南下

衛星の指標パラメータ（xout）の差が最接近距離である。表５．４からわかるように、交差

前後における２機の経度方向の速度は等しく、その前後数分間の動きは等速直線運動で近

似できる。また、ノミナル軌道に対して１度以下相当の微小な軌道要素変位を与えた場合

の軌跡のずれや衛星位置の変位も、各要素単位変位あたりの衛星位置変位の線形結合で近

似できる。したがって、図５．２９(a)に示すように、たとえ直下点軌跡や軌跡上の位相が

異なっていても、ノミナル交差時刻における２機の衛星（赤点および青点）の経度変位が

等しければ、水平接近距離が０となる瞬間があり、地上から見た離角も０となる。高度が

100km 程度異なっていたとしても、地上から見た離角は無視できるほど小さい。したがっ

経度方向

緯度方向

ノミナル
軌道 変位軌道

xin=0

xout=0

（ここで
交差）

(a)完全交差の状況 (b)異符号変位

経度方向

緯度方向

ノミナル
軌道

変位軌道

xin>0xout<0

（ここで再接近

　距離： xin ）

(c)同符号変位

経度方向

緯度方向
ノミナル
軌道

変位軌道

xin

xout

（ここで再接近

　距離： xin ）

図５．２９ 接近指標パラメータの変位と交差状況 
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表５．５ 軌道要素変位に対する接近指標パラメータの変位 

変位を与える軌道要素 変位量 北上時接近指標 南下時接近指標 

0.0 0.0 軌道長半径 １km 

+0.001 +53.3 離心率 －53.3 

+30.1 軌道傾斜角 +0.1 度 －30.1 

+69.5 +69.5  昇交点赤経 +0.1 度 

+54.8 +54.8 平均近点離角 +0.1 度 

+61.5 +61.5 近地点引数 +0.1 度 

（接近指標の単位：km） 

て、ノミナル交差時刻における経度変位を、各衛星の接近指標パラメータとすることがで

きる。交差する２機の衛星の接近指標パラメータの差が、実際の交差時の水平方向の最接

近距離となる。 

 軌道要素に一定量の変位を与えたときの接近指標パラメータの変位を表５．５に示す。

軌道長半径の変位は無視できる。離心率と軌道傾斜角の変位に対しては、北上時と南下時

で接近指標パラメータの絶対値が等しく符号が逆である。以下では、この２つの軌道要素

変位に対する北上時の接近指標パラメータの線形結合変位を異符号変位と呼ぶ。また、他

の軌道要素の変位に対しては、北上時と南下時で同じ値となる。３つの軌道要素変位に対

する接近指標パラメータの線形結合変位を同符号変位と呼ぶ。 

 異符号変位がある場合は図５．２９(b)に示すように、北側ループが拡大・縮小する。異

符号変位の絶対値が大きいほど、最接近時の衛星位置が東西に開いていく。したがって、

異符号変位を衛星離角 0.1 度相当以内に保つのが望ましい。１年間の異符号変位の変化を評

価した結果を図５．３０に示す。接近指標パラメータの 70km が直下点経度変位の 0.1 度に

相当し、近似的に地上から見た２機の衛星離角 0.1 度に対応する。接近指標パラメータの異

符号変位を 70km 以内に保つには、最悪時には 35 日間隔で軌道制御をしなければならない

と考えられる。しかしながら、実際の最接近距離は北上衛星と南下衛星の各指標パラメー

タの差で与えられるため、対象２衛星の異符号変位の符号が逆であれば、最接近距離は開

かない。異符号変位の寄与を最接近距離の変動として評価した結果を図５．３１に示す。

この結果、制御間隔をさらに５日程度延ばし、約 40 日とすることができる。 
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図５．３０ 接近指標パラメータ異符号変位の変動 
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図５．３１ 異符号変位による各衛星対の最接近距離の変動 



 同符号変位がある場合には、図５．２９(c)に示すように、衛星位置が東西方向にシフト

する。１年間の同符号変位の変化を図５．３２に示す。0.1 度相当で保持する場合、最短６

日間隔での制御が必要になる。しかし、この指標には平均近点離角変位の効果が含まれて

いるため、軌道周期を調整して適切に平均近点離角をドリフトさせれば、時間比例成分を

相殺できる。軌道周期を最適化して平均近点離角のドリフト成分を除いた場合の同符号変

位の変化を図５．３３に示す。この条件で 0.1 度以内に保持すればよく、制御間隔は最短で

40 日程度となって劇的に改善される。 

 さらに、軌道長半径の保持について３機の衛星で同期運用を行い、各指標への保持範囲

配分を最適化すれば、さらに 1.5 倍程度まで制御間隔を延ばせる可能性がある。 

 軌道長半径の最適保持方法と接近距離指標パラメータを用いた制御計画の実施により、

制御頻度を 40 日に１回程度まで減らすことができる可能性が示された。 
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図５．３２ 接近指標パラメータ同符号変位の変動 
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図５．３３ 軌道周期最適化後の同符号変位の変動 



５．５ 測位単独ミッションにおける軌道保持の簡略化 

 

 前節で述べたように、同一位置でハンドオーバを可能にするためには、約 40 日毎に制御

保持制御が必要となる。しかしながら、準天頂衛星ネットワークシステムを測位ミッショ

ンのみに使用する場合には、ハンドオーバの制約等はなく、衛星の軌跡が地上から見て 10

度程度変化したとしても全く問題にならない。複数の準天頂軌道や静止衛星と組み合わせ

た独自の測位システムを構築する場合には、DOP（測位精度劣化係数）への影響を考慮し

なければならないが、GPS の補完目的で利用する場合には、ほとんど問題にならない。最

低仰角についても、10 度以内程度であれば低下を容認でき、長時間高仰角にとどまってい

る軌道が保たれていればよい場合もある。そこで、軌道保持制御を簡略化して制御量を最

小化し、さらに軌道制御間隔を延ばす方法を検討した。 

 軌道長半径の変化は衛星の経度方向に加速度的なドリフトを生じさせるため、必ず保持

制御が必要である。経度方向の保持のため平均近点離角の調整も重要である。この他の４

要素については、仰角低下への影響が比較的小さく、他のシステム要求条件の点でも容認

できれば、制御をせずに放置することも可能であり、大幅な制御量減少と制御間隔拡大に

つながる。そこで、各軌道要素が長期的にどのように変化するかを評価し、放置した場合

の軌跡や仰角への影響について検討した。 

 本検討においては、表５．４に示した軌道を前提とし、これをノミナル軌道とする。こ

の軌道の各軌道要素を保持するために必要な制御量は図５．１８に示したが、軌道保持に

必要な制御量は軌道傾斜角に対するものが最大で、以下の寄与度は離心率、近地点引数、

昇交点赤経の順である。これらの制御を省略できれば、上記の軌道長半径の制御だけでよ

くなり、制御量は約 50 分の１で済む。 

 

５．５．１ 軌道長半径と平均近点離角の保持制御 

 

 前節で説明したとおり、軌道長半径の変動は、28km／年の永年摂動と周期 14 日の長周期

摂動の重ね合わせである。軌道長半径の永年摂動による平均近点離角の変位は５．３式で

与えられる。図５．２８に示したとおり、平均近点離角の保持範囲を±0.1 度とした場合に

は制御後 40 日間保持できる。５．３式からわかるように、平均近点離角の変位は経過時間

の２次関数であることから、保持日数は保持範囲の平方根に比例し、保持範囲を±10 度（変
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動範囲 20 度）とすれば、約 400 日間保持できる。つまり、１年に１回の軌道保持制御でよ

いことになる。近地点で制御を行う場合、１年あたりに必要な制御量は約１m/s で、減速方

向の制御となる。 

 一方で軌道長半径が変化しなくても、平均近点離角にも摂動による直接の変化が生じる。

図５．６に示したように、Ωによっては年間７度の永年摂動が生じるが、次の制御までの

平均としてこの成分を打ち消すように５．３式の第 1 項のΔa0 を調整すればよい。調整幅

はわずか２km 以下である。制御間隔が長いと長周期変動の影響が現れてくるが、高々1 度

であり、保持範囲と比べて十分に小さい。 

 

５．５．２ 長期間の軌道変動 

 

 表５．４の軌道について、軌道傾斜角と昇交点赤経の年間変化率を図５．３４に示す。

昇交点赤経のドリフト分には、地球の扁平による永年摂動（-3.53 度／年）を含んでおらず、 
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図５．３４ ノミナル軌道における軌道傾斜角と昇交点赤経の年間変化率 
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図５．３５ ノミナル軌道における離心率の年間変化率 
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図５．３６ ノミナル軌道における近地点引数の年間変化率 



実際には-5 度／年程度になる。昇交点赤経については、共通ドリフト分は無視してもよく、

残留成分のみが問題となる。グレーの部分が各衛星の運用範囲であるが、以下では、昇交

点赤経 0 度、120 度、240 度を中心として運用される衛星をそれぞれ、衛星１、衛星２、衛

星３と呼ぶことにする。 

 月軌道と黄道の交点が 18.6 年周期で変化するため摂動量も変化するが、最悪時期を基準

に評価すると軌道傾斜角については 12 年間で、衛星２で約+5 度、衛星３で約-5 度も変化す

ることになる。昇交点赤経の残留成分は相対的なものなので、どの衛星を基準にしてもよ

いが、変化量も小さい。 

 表５．４の軌道について、離心率と近地点引数の年間変化率を、それぞれ図５．３５、

図５．３６に示す。離心率に関しては、衛星２と３において 12 年間で 0.07 以上変化する。

ノミナル軌道の離心率が約 0.1 なので、非常に大きな変化である。近地点引数の変化も大き

く、衛星１において約 70 度変化する。 

 

５．５．３ 初期投入軌道の選定方法 

 

 最初にノミナル軌道に投入して 12 年間放置すると、昇交点赤経（残留分）を除き相当大

きく変化することがわかった。したがって、初期投入軌道を最適化し、ノミナル軌道との

差をできるだけ小さくする必要がある。 

 第１の方法は、６年後にノミナル軌道に到達するような軌道に初期投入するものである。

この方法では、６年後を基準として軌道を逆伝播させればいいため、容易に初期軌道を求

めることができる。 

 第２の方法は、12 年間に変化する各軌道要素の最大値と最小値の中間がノミナル値にな

るように初期軌道を決めるものである。放置した場合の軌道変化の影響をより小さくでき

る。 

 本検討においては、簡単のため第１の方法を採用した場合の評価を行う。６年後を基準

として、12 年後と投入直後の軌道要素を評価する。 
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表５．６ 初期軌道および末期軌道における軌道偏差 

（初期軌道） 衛星３ 衛星１ 衛星２

-0.005 -0.035 +0.04 離心率 

-1.3 -2 +3.2 軌道傾斜角（度） 

昇交点赤経（度）*1 -1 0 1 

-35 -5 -15 近地点引数（度） 

平均近点離角（度）*2 +38.5 +5.5 +16.5 

   （末期軌道） 

-0.005 +0.04 -0.035 離心率 

-1.3 +3.2 -2 軌道傾斜角（度） 

昇交点赤経（度）*1 +1 -1 0 

+35 +15 +5 近地点引数（度） 

平均近点離角（度）*2 -38.5 -16.5 -5.5 

（*1：共通ドリフト除く，*2：制御目標値） 

５．５．４ 初期および末期の軌道 

 

 ノミナル軌道を基準にした、各衛星の初期軌道と末期軌道における各軌道要素の偏差を

表５．６に示す。本来は６年間の軌道伝播を行う必要があるが、ここでは簡単のため図５．

３４～図５．３６を用いた積算値で近似する。実際には、軌道長半径の制御の際に離心率

や近地点引数を多少引き戻すことができるが、制御量が小さいため無視することとした。 

 平均近点離角に関しては、直下点経度維持のため放置することができず制御を行うが、

その際の制御目標値を示した。近地点引数が変化すると、その分直下点経度も変化してし

まうため、緯度引数（ω＋M）を保持するように制御する必要がある。つまり、平均近点離

角を同じだけ逆方向に制御する必要がある。実際には近地点引数の変化に伴って軌跡が傾

く効果があるため、ここでは近地点引数の変化の 10％分を加算している。このための平均

近点離角の制御についても、５．３式の第 1 項のΔa0を調整することで実現可能である。 

 次に、各軌道要素の変化による衛星直下点軌跡と最低仰角への影響を評価する。また、
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初期および末期の軌道配置における衛星直下点軌跡と最低仰角を評価する。その比較基準

となる、ノミナル軌道における衛星直下点軌跡と日本周辺での最低仰角は図４．３８のと

おりである。東北地方北部を除く本州全域で 75 度、北海道南部から九州の間で 70 度以上

の最低仰角が確保されている。 

 各衛星の平均近点離角が制御目標値から外れる場合において最も影響が大きいのは、ハ

ンドオーバ前の衛星が進んで後の衛星が遅れるケースである。衛星２（S2）、衛星３（S3）

の平均近点離角の変位がそれぞれ＋５度、－５度の場合の衛星直下点軌跡と最低仰角を図

５．３６(a)に示す。第４章で述べたフルタイム運用を前提にしており、軌跡の太線は、エ

リア中心（北緯 35.7 度、東経 137 度）から見て、その衛星が３衛星中で最大仰角となる範

囲である。ノミナル軌道の場合と比べ、サービスエリア中心から見て北側、南東側、南西

側から仰角が低下していくことがわかる。変位をそれぞれ 10 度にした場合を図５．３７(b)

に示す。ここまで変化すると最低仰角はかなり低下するものの、本州主要部で 70 度、日本

全域で 60 度は確保できている。この評価は、３衛星の経度方向の軌道保持をランダムに行

った場合の最悪ケースに相当する。３衛星の軌道長半径制御をほぼ同じ時期に行うように

フォーメーションを組めば、３衛星はそろって東西方向にほぼ平行に移動することになる。

この場合には、経度方向の保持範囲を±10 度にとった場合でも、図４．３８の軌跡と最低

仰角等高線を経度方向に±10 度の範囲で平行移動するのと等価であり、仰角低下の経度方

向の感度が小さいことから比較的高仰角が保たれる。 

 昇交点赤経に±５度の変位を与えた場合には、図５．３８のように軌跡が経度方向に平

行移動することになる。この場合には南東側と南西側の仰角が低下する。昇交点赤経に変

位があるとき、それと逆方向に同じだけ平均近点離角の変位を与えれば、図５．３９に示

すように、直下点軌跡はノミナル軌道と重なる。ただし軌跡上の衛星間隔がその分だけ変

化するため、より南側でハンドオーバを行うことになり、北側で仰角が低下する。どちら

の方面の特性を重視するかによって、平均近点離角を適切に調整すればよく、中間的な変

位を与えることも可能である。 

 寿命末期まで特定の軌道要素のみを放置した場合の影響も評価した。軌道傾斜角のみに

末期軌道の変位を与えた場合を図５．４０に示す。傾斜角の大きい衛星２の影響で、南側

で仰角が劣化する。離心率のみ放置した場合の評価結果を図５．４１に示す。離心率が小

さくなった衛星３の軌跡が東西方向に広がることから、東側及び西側で仰角が低下する。

近地点引数のみ放置し、経度方向の変位を平均近点離角の調整で補償した場合の評価結果 
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(a) 変位が±５度の場合 
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(b)  変位が±10 度の場合 

図５．３７ 平均近点離角に変位を与えたときの直下点軌跡と最低仰角 

130 

 



20

30

40

50

120 130 140 150

L
at

it
u

d
e 

(d
eg

.)

Longitude (deg.)

 

70

65

60

75

55

S3S1S2

　　　経度　（度）　　　

　
　

　
緯

度
 　

（
度

）
　

　
　

 

図５．３８ 昇交点赤経に±５度の変位を与えたときの直下点軌跡と最低仰角 
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図５．３９ 昇交点赤経に±５度の変位を与え平均近点離角に ５度の変位 

を与えたときの直下点軌跡と最低仰角 
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図５．４０ 軌道傾斜角のみに末期軌道の変位を与えた場合の直下点軌跡と最低仰角 
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図５．４１ 離心率のみに末期軌道の変位を与えた場合の直下点軌跡と最低仰角 
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を図５．４２に示す。近地点引数そのものは大きく変化しているのもかかわらず、適切に

平均近点離角を調整すれば、仰角低下は非常に小さい。これらの３ケース全てについて仰

角の低下は比較的小さく、どの軌道要素についても６年間放置してもほとんど問題になら

ない。 

 平均近点離角保持誤差による経度変位を除く、表５．６の全ての軌道変位を同時に与え

た場合について、初期軌道及び末期軌道における衛星直下点軌跡と最低仰角の評価結果を

図５．４３に示す。３つの衛星は三者三様の軌跡を描くものの、軌跡の取りうる範囲はノ

ミナル軌道から５度程度の範囲内に収まっている。このことから、地上から見た衛星方向

も同程度しか変化せず、測位ミッション実施上 DOP の低下等の影響は軽微である。最低仰

角についても、多少の劣化はあるものの東北から九州にかけてのほぼ全域で 70 度以上とな

り、軌道長半径と平均近点離角以外の変化を放置しても問題がないことがわかる。最低仰

角の等高線が経度方向に伸びているため、経度方向の３衛星協調運用を前提にすれば、経

度方向保持範囲を±10 度に取ることも可能である。 
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図５．４２ 近地点引数と平均近点離角に末期軌道の変位を与えた場合の 

直下点軌跡と最低仰角 
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（ａ）初期軌道 
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（ｂ）末期軌道 

図５．４３ 初期軌道および末期軌道における直下点軌跡と最低仰角 
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５．５．５ システム設計上の制約の考慮 

 

 12 年の設計寿命を前提とした場合に、６年後にノミナル軌道になるような初期軌道に投

入すれば、軌道長半径と平均近点離角の保持制御を行うだけで、仰角特性の大幅な劣化を

伴うことなく、準天頂衛星ネットワークシステム全体としての軌道保持制御ができる可能

性が示された。必要な軌道保持制御量は約１m/s/年で、通常の軌道保持制御の約 50 分の１

で済む。軌道保持制御間隔も約 400 日まで延ばせる。 

 しかしながら、地上から見た衛星軌跡や最低仰角について問題はなくても、システム設

計上各軌道要素の保持範囲を制限されることがある。送信機の電力調整幅やアンテナビー

ム幅のマージンが小さければ、離心率は大きくできない。沖縄から 24 時間連続アクセスす

るためには、軌道傾斜角を大きくできない。静止衛星との確実な衝突回避のためには、近

地点引数の保持範囲は限られ、離心率は小さくできない。 

 このような全ての制約を考慮して各軌道要素の保持範囲を設定し、その範囲内で可能な

限り制御量を少なくすることが重要である。保持範囲下限（または上限）の軌道に投入し、

途中で何度か引き戻す制御を行った後、最終的に保持範囲の上限（または下限）で寿命を

迎えれば、保持範囲片道分の制御量は削減可能である。制御量削減とシステム制約回避の

トレードオフ検討により、システム設計見直しや運用見直し（衝突回避運用等）を行って、

平均近点離角の制御のみの極めて少量の制御量で済ますという解決策もある。 
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第６章 衛星ネットワークシステム運用 

 

 本章では、衛星軌道に関連する衛星ネットワーク運用に関する研究結果について述べる。

同一位置でのハンドオーバを可能とする軌道における衝突回避運用の方法について、軌道

要素に与える変位と接近距離の定量的関係を含めて検討を行い、比較的容易に実現できる

運用方法を提案する。さらに、衛星故障時のネットワーク構成復旧制御方法に関して、予

備衛星配置方法を中心にトレードオフ検討を行い、予備衛星配置と復旧のための制御運用

に関する指針を示すとともに、予備衛星の新たな軌道投入方法を提案する。 

 

 

６．１ 衛星衝突の回避運用 

 

 同一位置でのハンドオーバを可能とする軌道においては、２機の衛星が軌道の交差点に

同時刻に到達してハンドオーバを行うことになるため、完全に理想的な軌道に配置された

場合には衛星衝突が起こる。通常は摂動等によりノミナル軌道から外れているため、衝突

の可能性はさほど高くないが、軌道運用を誤れば衝突する危険性がある。衛星の衝突は絶

対に起きてはならず、多少の軌道決定誤差や運用ミス、衛星の不具合等があっても、衝突

が起きないような軌道配置を設計するとともに、運用においても比較的簡単な方法で接近

状況をモニタできるようになっていなければならない。 

 本研究では、軌道交差点付近での２機の衛星の軌道運動について詳細に解析し、ノミナ

ル軌道からの軌道要素の変位が衛星の最接近距離に与える影響を評価した結果を示す。さ

らに、接近状況を客観的に把握するための指標パラメータの導出、その指標パラメータを

用いて安全なすれ違い距離を確保するための軌道設計方法、および軌道運用方法を示す。 

 

６．１．１ 軌道交差点付近での衛星の運動 

 

 本検討においても、表５．４に示す軌道をノミナル軌道とする。２機の衛星をこの軌道

に正確に配置した場合、軌道の交差点における衛星間距離が０になり、衝突することにな

る。軌道交差点における両衛星の経度方向の速度は約 2.3 km/s であるが、地球固定座標系 
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（ａ）緯度－経度平面内での動き 
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図６．１ 軌道交差点付近における衛星の動き 
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図６．２ 北上衛星に対する南下衛星の経度方向変位差 
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図６．３ ハンドオーバ前後における地上から見た衛星間離角 
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から見て地球自転の効果を差し引くと、-616 m/s となる。 

 軌道交差点付近における衛星の動きと１分毎の位置を図６．１に示す。この位置は軌道

交差点を基準とした変位で表しており、地球の自転とともに回転する座標系における位置

である。交差前後 15 分程度に限定すれば、ほぼ直線的に動くことがわかる。両衛星はほぼ

等しい経度変位と経度方向速度を持ち、軌道交差点に向かって直線的に動くことになる。

両衛星の経度方向の変位差を図６．２に示す。交差時刻から離れるにつれて非線形性が増

大し、変位差も大きくなるが、交差時刻の±６分の範囲内では変位差は 10km 以内である。

緯度方向変位および高度方向変位については、符号は逆であるが絶対値はほぼ等しい。緯

度－高度平面内で見ると、同一の直線上を逆方向に動き、時刻 0 に軌道交差点で行き違う。 

 軌道交差点付近では地上から見た衛星間の離角が小さいために、同一アンテナビーム内

でのハンドオーバが可能となる。交差時刻を０として、その前後 15 分間において地上から

見た２機の衛星間の離角を図６．３に示す。日本国内の３地点における２機の衛星間の離

角を示したが、観測位置における差はほとんどない。どの地点においても、地上端末のア

ンテナビーム幅を１度とした場合には、交差の前後各３分間は２機の衛星が同一ビーム内

に入ることがわかる。 

 

６．１．２ 軌道要素の変位とノミナル交差時刻における衛星位置変位の関係 

 

 完全に交差する軌道に乗せれば最接近距離は０となって衝突するが、実際には各軌道要

素にばらつきがあり、一定の距離をおいてすれ違うことになる。衝突を確実に回避する軌

道設計を行うためには、ノミナル軌道からの各軌道要素の変位に対する軌道交差点での接

近状況を評価する必要がある。軌道要素のうち、軌道長半径がノミナル値からずれた場合

には、衛星がドリフトして相対的な平均近点離角が変化していくため、1km を超えるよう

な大きな変位は与えられない。楕円の大きさの変化は 1km 以下であり、交差の瞬間におけ

る接近距離に対する影響も 1km 以下と小さいため、軌道長半径の変位については直接的に

は考慮せず、一定レートで変化していく平均近点離角の変位で置き換えて評価する。残り

の５つの軌道要素に一定の変位がある場合について、ノミナル交差時刻（ノミナル軌道に

衛星を配置した場合に２機の衛星が軌道交差点を通過するはずの時刻）におけるノミナル

交差点（理想条件での交差点）からの変位がどの方向にどの程度表れるかについて評価し

た。 
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 離心率を大きくすると８の字軌跡の北側のループが小さくなり、衛星直下点軌跡の交点

は北に移動する。ループ内滞留時間が軌道周期の３分の１よりも短くなるため、ノミナル

交差時刻（平均近点離角 120 度）の衛星位置は軌跡の交点よりも南側にくることになる。

離心率が大きくなって北側での衛星速度が低下することから、図６．４（ａ）に実線で示

した離心率変位軌道上の黒点で示すように、ノミナル交差時刻における衛星位置はノミナ

ル交差点よりも北側になる。一方、点線で示したように、ノミナル軌道上にあって南下中
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図６．４ 各軌道要素の変位による衛星交差状況の変化 
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の別の衛星は、ノミナル交差時刻に図６．４（ａ）の原点に達する。両衛星が再接近する

のは、ノミナル交差時刻の少し前に両者の緯度が等しくなるときで、図中に丸印で示した。

約８時間後に離心率変位軌道にある衛星が交差点付近を南下し、次のノミナル軌道衛星が

北上するときの状況は、図中に灰色で示している。北上時にはノミナル軌道衛星の東側を

通過するのに対し、南下時にはノミナル軌道衛星の西側を通過する。離心率が大きくなっ

て遠地点高度が高くなっていることから、離心率変位を与えた衛星のノミナル交差時刻に

おける高度も、ノミナル交差高度より高くなる。 

 離心率が小さくなる場合には、ノミナル交差時刻における全ての方向の変位について、

符号が逆になる。北側のループが大きくなって、北上側ノミナル交差時刻における経度変

位はマイナス（西向き）となり、緯度変位は南側に、高度変位は低くなる方向に生じる。 

 軌道傾斜角が大きくなると、最北点緯度が大きくなるとともに、北側ループ自体が大き

くなる。図６．４（ｂ）に示すように、直下点軌跡の交点はノミナル交差点よりも南側に

くるが、ノミナル交差時刻における衛星位置はノミナル軌道の場合よりも北側になる。北

上時にはノミナル軌道衛星の西側を通過し、南下時には東側を通過する。離心率に変化が

ないことから、ノミナル交差時刻における衛星高度についてはノミナル軌道の場合と等し

い。 

 昇交点赤経がノミナル軌道よりも大きくなった場合を考える。昇交点赤経が大きくなる

と直下点軌跡の平均経度が同じだけ大きくなって、東側にずれる。楕円の形が変わらない

ことから、ノミナル交差時刻における緯度変位および高度変位は生じない。図６．４（ｃ）

に示すように、ノミナル交差時刻における経度変位は、昇交点赤経の変位を距離換算した

ものに等しい。 

 近地点引数がノミナル値からずれた場合には、他の場合と比べて取り扱いが複雑である。

近地点引数を１度増やすと、地球自転に対しても軌道最北点に対しても、衛星の位相が１

度進んでしまうことになる。したがって、北上時のハンドオーバは平均近点離角 120 度到

達時ではなく、119 度の段階で行われることになる。近地点引数と平均近点離角の和である

緯度引数をパラメータとして、緯度引数が 30 度のときに北上時ハンドオーバ、緯度引数が

150 度のときに南下時ハンドオーバが行われると定義すれば、全てのケースについて一般化

できる。また、ここから先は、緯度引数 30 度到達時および緯度引数 150 度到達時をノミナ

ルハンドオーバ時刻として評価する。真の平均近点離角の変位から近地点引数の変位を差

し引いたものを、本評価における平均近点離角の変位とみなすことにする。 
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表６．１ 軌道要素変位に対するノミナルハンドオーバ時刻における衛星位置の変位 

北上時（緯度引数 30 度） 変位を与える 変位量 

近地点引数が増加した場合を考える。緯度引数 30 度到達時をノミナルハンドオーバ時刻

とすると、ノミナル軌道と比べて、最南点通過後ハンドオーバまでに角速度の大きな近地

点付近を余分に含んでいることから、位相が進むことになり、緯度変位および経度変位に

ついては、平均近点離角における正方向の変位と同等の効果が表れる。緯度引数 30 度のと

きの平均近点離角は、ノミナル軌道の場合よりも小さいことから、より近地点に近いこと

により、高度変位は低い側に生じる。南下時のノミナルハンドオーバ時刻は緯度引数 150

度の時点であるが、ループ周回中の角速度の積分値はノミナル軌道と等しいことから、緯

度引数 30 度のハンドオーバ時と同程度に位相が進んでいることになる。平均近点離角はノ

ミナル軌道よりも小さく、遠地点に近いことから、高度変位は高い側に生じる。 

 各軌道要素に微小な一定量の変位を与えた場合について、ノミナルハンドオーバ時刻、

すなわち緯度引数 30 度および 150 度における衛星位置のノミナル交差点からの変位を定量

評価した結果を、表６．１にまとめる。この結果はこれまでに述べた定性的な検討結果と

南下時（緯度引数 150 度） 軌道要素 

高度変位＠ 経度変位 緯度変位 高度変位

緯度変位=0 

+53.3 +41.3 +26.7 +21.1 
+0.001 離心率 

-53.3 +41.3 +26.7 +21.1 

-30.1 +38.9 0.0 -5.2 
軌道傾斜角 +0.1 度 

+30.1 +38.9 0.0 -5.2 

+69.5 0.0 0.0 0.0 
昇交点赤経 +0.1 度 

+69.5  0.0 0.0 0.0 

+54.8 +42.4 +5.7 0.0 
平均近点離角 +0.1 度 

+54.8 -42.4 -5.7 0.0 

+66.4 +51.6 -56.9 -63.7 
近地点引数 +1 度 

+66.9 -51.8 +56.8 +63.7 

（経度変位、緯度変位、高度変位の単位：km） 
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一致している。変位を与える軌道要素と影響が現れる位置変位の種類によって、北上時と

南下時で符号が同じもしくは逆になっているが、その絶対値はほぼ等しい。 

 表６．１に示した程度の微小な軌道要素変位であれば、北上時と南下時の位置変位絶対

値の差は 1km 以下であり、線形的な近似がよく成り立っている。同一ビーム内ハンドオー

バを前提として軌道保持運用を行う限り、実際に与えられる軌道要素の変位は表６．１の

値のせいぜい３倍程度である。この範囲内であれば、全ての軌道要素変位について比例計

算で和をとれば、ノミナルハンドオーバ時刻における各方向の変位が近似的に求められる。 

 

６．１．３ 接近距離の指標パラメータ 

 

 静止衛星の接近運用において東西分離を行う場合には、直下点経度を指標パラメータと

して用いる。しかしながら、準天頂衛星では経度のみならず緯度や高度も大きく変化する

ため、このような簡単なパラメータは指標とならない。本節では、水平距離および垂直距

離の指標パラメータについて、準天頂衛星ネットワークシステムに適したものを検討する。 

 緯度－経度面内の水平距離の指標として、ノミナル交差緯度通過時の経度を利用するこ

とが考えられる。しかしながら、図６．５に示すような状況を考えれば、このパラメータ

は接近距離の指標とはならないことがわかる。図６．５(a)では、ノミナル交差緯度線と衛

星の直下点軌跡との交点が２機の衛星で異なっているが、ある時刻に黒点の位置に衛星が

 

経度方向

緯度方向

(a) 交差経度が 異なるが
 　 衝突する

経度方向

緯度方向

(b)交差経度は 等しいが
　  衝突しない  

図６．５ ノミナル交差緯度線と直下点軌跡との交差経度の違いと衝突状況 
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くる場合には丸印の位置で衝突する。逆に直下点軌跡が完全に同一であっても、図６．５(b)

のような状況では丸印の位置ですれ違い、衝突は起こらない。最接近となる緯度が軌道条

件によって異なるため、特定緯度を通過する経度のみを指標とすることはできない。 

 軌道交差点の近傍では、衛星の運動が直線で近似できることがわかっている。また、２

衛星の経度方向の速度はほぼ等しい。したがって、最接近前後のある特定の時刻における

２衛星の経度差を指標として使えそうである。図６．５(a)のように、ある時刻の経度が等

しければ、緯度が等しくなる時間帯に衝突する。また図６．５(b)から、黒点に衛星がある

時刻の経度差を保ったまま、丸印の位置ですれ違っていることがわかる。図６．２に示し

たように、すれ違い時刻の前後５分程度であれば２機の衛星の経度差は 10km 以内の変動し

かないため、すれ違い予想時刻前後数分の任意の時刻における経度変位差を求めれば、水

平最接近距離の指標となる。表６．１を用いて、ノミナルハンドオーバ時刻における経度

変位が容易に計算できるため、ノミナルハンドオーバ時刻における２機の衛星の経度変位

の差を水平最接近距離の指標とするのが適当である。 

 指標としての有効性を示すため、近地点引数に３度の変位を持つ北上衛星と南下衛星に

ついて、ノミナルハンドオーバ時刻前後の経度差を評価した。結果を図６．６の「近地点

引数 267 度」の曲線で示す。かなり極端な例ではあるが、ノミナルハンドオーバ時刻であ

る相対時刻０における経度方向距離（相対値）は 12km と読み取れ、実際の最接近は相対時
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図６．６ ノミナル交差時刻前後における経度差の変化 
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刻約 90 秒に 16km の経度方向距離で起こっているので、約 4km の誤差で最接近距離を推定

できたことになる。近地点引数 269 度の衛星同士であれば、推定誤差は 1km 以下である。 

 衝突回避のためには、水平面内で一定以上の距離を保つだけではなく、垂直方向にも距

離を保って立体交差させるのが望ましい。垂直方向の最接近状況についても最接近時の緯

度と関連しており、特定の時刻における各衛星の高度もしくは高度差は指標とならない。

交差前後の緯度－高度面内での衛星の動きは、図６．１（ｂ）のように一定の傾きの直線

となり、２機の衛星はそれぞれの直線上を逆向きに動いてすれ違う。北上衛星と南下衛星

の２直線は近似的に平行線になると考えられ、その間隔が最接近距離の指標となりうる。

平行線であれば、どの緯度で高度差を測定しても同じであるが、ノミナル交差緯度が決ま

っているため、その緯度を横切るときの高度差を指標とすればよい。 

やはり極端なケースとして、近地点引数が 267 度の北上衛星と南下衛星について緯度－高

度面内での運動を評価した。結果を図６．７に示す。２直線の間隔は両端（緯度方向変位

-400km と+350km）で 6km しか変化しておらず、垂直最接近距離の指標として十分な精度を

もっている。 
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図６．７ ノミナル交差点付近での緯度－高度面内での２衛星の動き 
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６．１．４ 衝突回避を考慮した軌道設計と軌道保持制御 

 

 ３機構成の準天頂衛星ネットワークシステムの場合には、北上衛星と南下衛星の組み合

わせが３通りある。これらの全てについて、水平距離と垂直距離を一定以上に保つように

すればよい。 

 水平面内について最も簡単に距離を保つ方法は、１つのノミナル軌道衛星に対して、た

とえば１つの衛星に+0.1 度、もう一つの衛星に-0.1 度の平均近点離角変位を与えるというも

のである。表６．１の経度変位の値を読んで、各衛星の平均近点離角変位の値を乗じ、差

を取ることにより、ノミナル衛星と各衛星との間に 55km の水平距離を確保できることがわ

かる。しかしながら、離れた２衛星間の最接近距離はその２倍になり、衛星の組み合わせ

によりハンドオーバ条件が異なることになる。昇交点赤経に変位を与えて分離する場合も

同様である。しかしながら、全ての衛星について同じ離心率変位を与えれば、均等のハン

ドオーバ条件を維持しながら、安全な間隔を確保することができる。たとえば+0.001 の離

心率変位を与えれば、どの衛星も北上時には 53km だけ東に変位し、南下時には同じだけ西

に変位するため、100km 以上の距離を確保できる。軌道傾斜角に全衛星共通の変位を与え

ても同様の効果が得られる。 

 垂直方向については、３組の北上衛星と南下衛星について、緯度変位０における高度変

位の差をもたせるようにすればよい。離心率や軌道傾斜角でも調整は可能であるが、均等

なハンドオーバ条件が得られないことや、水平面内の距離確保との両立を考慮しなければ

ならないなど、問題が多い。全ての衛星に同じ近地点引数変位を与えて調整する場合には、

経度変位にはほぼ同じ値の共通オフセットしか与えず、水平面内分離の設計に影響を与え

ない。近地点引数を 269 度にした場合には、北上衛星に+64km、南下衛星に-64km の高度変

位が与えられ、130km 近い高度差を確保できる。 

 以上のことから、３衛星共通に 0.001 程度の離心率変位と１度程度の近地点引数変位を与

えれば、衝突回避に十分な衛星間距離を確保できることがわかる。立体交差するため、衝

突の危険性は極めて低くなる。衛星の突然故障などを考慮して、もっと大きな距離を確保

したい場合には、この２倍から３倍程度の変位を与えればよい。ただしハンドオーバ時の

衛星間離角は大きくなってしまう。プラス・マイナスのどちら方向に変位を与えても構わ

ないため、運用上の制約などを考慮して適当な方向を決めればよい。離心率変位を-0.001、
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近地点引数を 269 度としたときの、交差時刻前後の衛星間距離変化を図６．８に示す。緯

度交差時に、水平方向垂直方向ともに 100km 以上の距離を確保していることがわかる。ま

た、図６．９に示すように、日本国内から見て衛星間離角が１度以内となる時間を６分程

度確保できる。 

 軌道保持運用においては、各衛星の軌道決定をした後、表６．１に基づいて３つの衛星

組み合わせについて、それぞれ２つの指標パラメータを求め、それらを一定以上に保つよ

うにすればよい。水平面内においては、離心率変位による距離確保を基本としながらも、

微調整は平均近点離角の調整で行うのがよい。摂動を長期間放置するなどで垂直距離が接

近してしまうようであれば、近地点引数などの制御を行うか、一時的な垂直的接近は容認

した上で十分な水平距離を確保するなどの対処が必要となる。 
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６．２ 衛星故障時のネットワーク構成復旧制御方法の検討 

 

 準天頂衛星ネットワークシステムは、３機以上の衛星を用いて高仰角の通信サービスな

どを提供することが可能であるが、１機の衛星が故障すると、最低仰角が静止衛星より大

幅に低くなるだけではなく、静止衛星に対する干渉回避の必要性から 24 時間運用が困難に

なる。この問題を軽減するため、ネットワーク構成復旧のための軌道制御や、故障に備え

た予備衛星の配置が必要となる。 

 

６．２．１ １衛星故障時の再配置方法 

 

 まず、予備衛星がない場合について、衛星再配置によるネットワーク構成復旧の可能性

について検討する。本検討においても、表５．４の軌道配置を前提にする。 

 図６．１０のように日本上空を通る軌跡（中央の８の字）上に３機の衛星を配置し、う

ち１機が故障した場合、最悪時には南半球に残りの２機の衛星が存在することになる。衛

星運用範囲は上側３分の２の部分となって、見かけ上静止軌道を横切ることになる。 

 残った２機の衛星のうち、進んだ側の衛星（衛星１）の平均近点離角を 15 度（１時間分）

進め、後ろ側の衛星（衛星２）を 15 度遅らせると、図６．１０の太線のような軌跡となり、

運用範囲の南限（ハンドオーバ時）は日本に近づく。両衛星とも平均近点離角シフトを 30

度（２時間相当）とすると、静止衛星との干渉なく 24 時間の運用が可能となる。 

 再配置の制御は、軌道面内の制御である。平均近点離角を遅らせる場合には、降交点で

加速して軌道周期を長くし、地球の自転よりも遅れるようにする。目的のシフト分だけ遅

れたところで、今度は昇交点で減速し、元の軌道周期に戻す。平均近点離角を進める場合

には、最初に昇交点で減速して軌道周期を短くし、目的のシフト量に到達すると降交点で

加速してもとの周期に戻す。再配置に必要な軌道制御量は、再配置にかける日数を D 日、

平均近点離角シフト量をΔM として、近似的に 

 ΔＶ≒5ΔM／D   (m/s)     （６．１） 

である。10 度の平均近点離角のシフトを 1 日で行おうとすると、静止衛星の南北制御 1 年

分程度の制御量が必要になるが、時間をかけてよければ非常に少なくて済む。また、先に

述べた降交点および昇交点での制御は、近地点引数を減少させるものである。通常の軌道
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保持制御においては、近地点引数を減少させるために年間で約 15m/s の制御を行っている。

３度／日程度でシフトさせ、近地点引数保持制御の１年分先取りを兼ねて行えば、追加的

制御量はほとんど０となる場合もある。故障衛星の代替衛星配置完了後は、逆方向にシフ

トさせる制御を行って元に戻せばよい。このときも同じだけの制御量が必要になる。 

 このような再配置を行った場合について、東京から見た最低仰角と一定仰角以上の衛星

滞留時間を図６．１１に示す。横軸の平均近点離角シフト量は衛星１に関するもので、衛

星２については逆方向に同じだけシフトさせている。再配置を行わないシフト量 0 の場合

最低仰角は 31 度になる。再配置により 30 度シフトさせれば、最低仰角は約 39 度まで向上

する。図６．１２に示すように日本全国で最低仰角が改善される。また、静止衛星と５度

以上の離角を確保できる。仰角 70 度以上の滞留時間を最大化するにはシフト量を 10 度と

すればよく、何もしない場合に比べて約 40 分延長可能である。４機構成の場合は、この方

法で再配置を行えば東京で 60 度以上の最低仰角が得られる。４機構成の場合について、東

京から見た最低仰角と一定仰角以上の衛星滞留時間を図６．１３に示す。 
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図６．１０ 通常運用時の衛星直下点軌跡（中央）と再配置後の軌跡 
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図６．１１ 衛星再配置後の最低仰角と一定仰角以上滞留時間の向上効果（３機構成）
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図６．１３ 衛星再配置後の最低仰角と一定仰角以上滞留時間の向上効果（４機構成）
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６．２．２ 現用予備衛星の配置による衛星故障時対応 

 

 ３機構成のうちの１機の衛星が故障すると、２機の衛星でサービスを行うことになり、

前節で述べた衛星再配置ではわずかな改善しか望めない。このため、衛星が故障した場合

でも適切な運用によりネットワーク構成を復旧可能にするためには、予備衛星の配置が必

須となる。衛星は非常に高価であり、普段は使わない予備衛星を配置するのは無駄が多い

ので、通常はネットワーク構成に組み込みながら、いざというときにはバックアップとし

て機能する現用予備衛星とすることが望ましい。 

 

６．２．２．１ 現用予備衛星の配置方法 

 

 ３衛星が同一軌跡上にあることから、この軌跡上に共通の予備衛星を１機配置し、故障

した衛星のところまで移動させることにより、容易に交換できそうに思える。しかしなが

ら、図２．４に示すように３機の衛星の軌道面は異なっており、昇交点赤経が 120 度間隔

になるように配置されている。軌道変更によって故障した衛星と同じ軌道にもっていこう

とした場合、隣の軌道に移すためには軌道面を 75.5 度も変える必要があり、そのための制

御量（速度増分）は 3.8km/s にも達する。したがって、１機の予備衛星で全ての衛星故障に

対応することは困難である。 

 本検討では、現用予備衛星を１機もしくは２機配置する場合と、３機配置して完全冗長

構成とする場合について配置方法を示し、通常運用時および１衛星故障時の仰角特性を評

価する。図６．１４に代表的な衛星配置方法を示す。(a)および(b)は基本の３衛星システム

に予備衛星を１機追加したものであるが、(c)は現用予備衛星を組み込んで４衛星システム

として運用するものである(d)～(f)は２機の予備衛星を追加した場合、(g)と(h)は３機の予備

衛星で完全冗長構成とする場合の例である。 

 

①現用予備衛星３機による完全冗長構成 

 図６．１４(g)のように、各衛星をバックアップする形で近傍に配置した場合、現用衛星

と現用予備衛星で異なった周波数を用いれば、通常運用時には実質的な通信容量が倍にな

る。１衛星故障時には、故障衛星によるサービス時間帯のみ容量が半減するが、現用衛星 
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図６．１４ 現用予備衛星の配置方法 
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図６．１５ 東京から見た 15 分毎の衛星方位角・仰角 
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と現用予備衛星のどちらもバンドオーバのタイミングが同じであるため、ハンドオーバ時

に通信周波数変更を同時に行えばよく、ユーザ端末へのインパクトは小さい。 

 図６．１４(h)のように、現用衛星のちょうど中間に現用予備衛星を置けば、衛星ダイバ

ーシティを構成することができる。東京から見た衛星の方位角・仰角の変化を図６．１５

に示す。図中の丸印は１時間ごとの衛星の位置、点は 15 分ごとの位置を示す。現用衛星の

みの場合には、あたかも１機の衛星がこのループ上を回りつづけるように見えるが、中間

に予備衛星を配置した場合には、２機の衛星がこのループ上を４時間間隔で回ることにな

る。２衛星の間隔は、最も離れるときで約 22 度、再接近時で約 6 度である。指向性アンテ

ナを使う場合には、同一周波数で運用可能となる。 

この配置では、現用衛星の３衛星システムと現用予備衛星の３衛星システムを、独立に組

み合わせたものと解釈することもできる。１衛星故障時には別のシステムに移行すること

になるため、会合点でのハンドオーバができずに、離れた別の衛星とハンドオーバするこ

とになる。このため、アンテナ指向方向変更や衛星再捕捉などのために、一時的な回線断

が発生することになる。 

 独立の２システムと考えれば、必ずしも中間に配置する必要はない。位相間隔を変えれ

ば、両システムでそれぞれ最低仰角となる時刻をずらすことができる。２システム間の衛

星間隔に対する最低仰角を評価した結果、間隔を 2.5 時間としたときに最適となり、東京に

おいては均等配置時の最低仰角 79.1 度に対して、最適配置時の最低仰角は 81 度まで向上す

ることがわかった。ただし再接近時の２衛星の離角は、図６．１５において×印で示した

ように約 4.5 度まで近づくことになる。独立システムとして考えれば必ずしも同一軌跡上で

ある必要はなく、仰角 70 度程度で推移する別の軌跡上に配置して、衛星ダイバーシティ効

果や測位精度を高めることも可能である。 

 

② 予備衛星１機の場合 

 図６．１４(a)のように特定の衛星のそばに配置した場合、その場所の衛星が故障した場

合には予備衛星として有効であるが、他の２衛星のどちらかが故障した場合には予備衛星

として役に立たない。トラフィックの多い時間帯に日本上空にくる衛星のそばに置けばい

いように思われるが、衛星の軌道周期が約 23 時間 56 分であるために、１日に約４分ずつ

時間帯がずれていくことになる。したがって、特定の時間帯に対応した予備衛星として配

置することはできない。 
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 図６．１４(b)の配置においても、反対側の衛星が故障した場合には予備衛星の意味がな

い。60 度離れた衛星が故障した場合には、最大の衛星間隔は 180 度、すなわち 12 時間とな

る。予備衛星がない場合よりはハンドオーバ時の仰角が高くなるが、約 57 度であり、準天

頂衛星としては不十分である。２機の現用衛星の中間ではない位相角に予備衛星を配置す

ることも可能であるが、２番目に遠い衛星が故障した場合の位相差が 180 度よりも大きく

なるため、最低仰角はさらに低下することになる。 

 図６．１４(c)のように現用予備衛星としてシステムに組み込み、４機均等配置の４衛星

システムにすることも可能である。この場合は基本的に６時間ごとにハンドオーバを行う

ことになり、ハンドオーバの回数は増えることになる。また、表５．４の軌道パラメータ

では８時間ループであるため、軌跡の交点でのハンドオーバという利点が損なわれる。６

時間のループを構成するためには、離心率を大きくすればよい。そうするとループが小さ

くなって、軌道交差点でのハンドオーバが可能となる。軌道傾斜角 45 度の場合には、離心

率を 0.135 にすればよい。この場合における東京から見た衛星仰角変化を図６．１６に示す。

ループは小さくなるが、軌道傾斜角が変わらないため最低仰角となる最北点での仰角も変

わらない。ただ、１衛星故障時の最低仰角（図６．１６中央の細い曲線がなくなった場合

に相当）は約 59 度となり、離心率が 0.1 の場合よりもやや高くなる。 

 

③ 予備衛星２機の場合 

 図６．１４(d)は２機の予備衛星を 180 度の位相差に配置したものである。この場合は１

機を現用衛星のすぐそばに、もう１機をその反対側に置くのが適当である。故障する衛星

によっては最大で 180 度の位相間隔になり、最低仰角は約 57 度になる。 

図６．１４(e)は、ある現用衛星の前後に同じ位相差で 1 機ずつ予備衛星を配置するもの

で、位相差を±60 度とすると、ちょうど現用衛星の中間になる。この場合、予備衛星がな

い側の現用衛星が故障すると、やはり位相間隔は 180 度になる。最悪ケースでの最低仰角

を最大にするには、位相差を基準となる現用衛星に対して±80 度にすればよい。どの現用

衛星が故障しても、最大の位相間隔は 160 度となる。最低仰角は約 65 度である。３機の現

用衛星がすでに運用されている段階で、追加的に２機の予備衛星を配備する場合には、こ

の配置が最適である。 

予備衛星を含めて５機の衛星を均等に配置したのが図６．１４(f)である。この場合はルー

プ周期が 4.8 時間になる離心率をとる必要がある。軌道傾斜角 45 度の場合の離心率は 0.151
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である。この場合について、東京から見た仰角変化を図６．１７に示す。１衛星故障時で

も、準天頂衛星として十分に使える 73.5 度の仰角が確保できる。通常時の最低仰角が最大

になるのは、軌道傾斜角 38.6 度、離心率 0.105 の場合で、86.2 度となってほぼ天頂にとど

まる。しかしながら、１衛星故障時には最低仰角が約 68 度まで低下する。 
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図６．１６ ４機構成（i=45 度, e=0.135）の場合の仰角変化
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図６．１７ ５機構成（i=45 度, e=0.151）の場合の仰角変化 
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６．２．２．２ 衛星再配置の効果 

 

 現用予備衛星を配置した場合でも、均等配置の場合は１機故障時に、その部分で位相間

隔が大きく開くことになる。したがって、６．２．１節で述べた衛星再配置が有効に使え

る可能性がある。 

 ２機の衛星の位相間隔が 180 度、すなわち図６．１４(c)の４衛星均等配置（軌道傾斜角

45 度、離心率 0.135）のうちの１衛星が故障した場合について、衛星再配置の効果を図６．

１８に示す。再配置においては、故障した衛星の前後の衛星のみを動かすものとし、それ

より離れた衛星は動かさない。20～40 分相当の再配置により、最低仰角は 60 度を越え、約

62 度となる。±40 分相当の再配置を行った場合について、日本付近における最低仰角を図

６．１９に示す。関東以西の主要地域においては、60 度以上の最低仰角を確保できること

がわかる。 

４衛星均等配置において、１衛星故障後の最低仰角について、軌道傾斜角依存性および離

心率依存性を評価した。衛星再配置を行わない場合だけではなく、再配置により得られる

最大値についても比較した。結果を図６．２０に示す。再配置を行わない場合には、離心

率については 0.2～0.3 程度の比較的大きな値をとった方が最低仰角は高くなる。この結果

は、１衛星故障時に着目して導出された最適軌道とよく一致する [29]。しかしながら、軌

道傾斜角が 45 度程度で、衛星再配置を行うことを前提にした場合には、離心率 0.1 程度以

上であればほとんど離心率依存性がなく、離心率選択の自由度が高くなることがわかる。

また、軌道傾斜角が大きくなるほど、最低仰角が高くなることがわかる。３衛星中１衛星

故障時、および５衛星中１衛星故障時にも、同様の傾向がある。衛星故障時のことを考え

ると軌道傾斜角を大きくする方が好ましいが、通常時の最低仰角が低下するため、両者の

トレードオフ検討を行う必要がある。 

 図６．１４(f)の５衛星均等配置をとり、そのうちの１衛星が故障した場合においては、

再配置を行わなくても 70 度を超える最低仰角が得られるため、わざわざ会合点ハンドオー

バの条件を崩してまで衛星再配置を行う必要はない。しかし、衛星再配置を行えば、東北

地方以北で最低仰角を引き上げる効果がある。衛星再配置を行わない場合と、±20 分相当

の再配置を行った場合についての各地の最低仰角を、図６．２１に示す。 
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図６．１８ ２機の衛星の位相間隔が 180 度の場合の再配置効果 

20

30

40

50

120 130 140 150

緯
度

（
度
）

経度（度）

東京

65
60

55

45

50

 

図６．１９ ４機均等配置中１機故障で再配置後の最低仰角 
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図６．２０ ４機中１機故障時の最低仰角と軌道傾斜角、離心率との関係 
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図６．２１ ５機中１機故障時の最低仰角 
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６．２．２．３ 現用予備衛星配置方法による効果の比較 

 

 予備衛星配置方法とその効果について表６．２にまとめた。全ての予備衛星について、

通常時から現用予備として使用することを前提としている。配置方法欄の記号は、図６．

１４における配置方法を示す記号に対応する。通常時の仰角特性については、平均仰角や

80 度以上の時間率などに基づいて比較している。ただし、広域分布性など、測位サービス

の観点での仰角特性については考慮していない。 

 予備衛星を含め４機でシステムを構成する場合には、いかなる場合にも準天頂衛星とし

て利用可能な水準まで仰角特性を復旧させる方法はない。１衛星故障時にも最低仰角 60 度

以上確保を目的とするのであれば、４衛星均等配置にした上で、復旧時に再配置を行う必

要がある。予備衛星を含めて５機の場合には、均等配置にすれば１衛星故障時にも 70 度を

超える高仰角が確保できる。いずれの均等配置においても、離心率を大きくすれば軌道の

交差点でのハンドオーバ条件を満たすが、最低仰角は向上しない。通常時に常に 80 度以上

の仰角を得るためには、軌道傾斜角を 43～44 度程度にすればよいことがわかる。１衛星故

障時の最低仰角は多少下がるものの、４機構成のシステムにおいて 60 度、５機構成のシス

テムにおいて 70 度の最低仰角を確保することができる。 
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表６．２ 現用予備衛星の配置方法とその効果 

復旧 備考 再配置後 通常時 軌道 衛星数 配置 １衛星故障仰角離心率会合点

度合 最低仰角 最低仰角 傾斜角 基本+予備 方法 特性最低仰角ハンド

（度） （度） （度） （度） 向上オーバ

45.0 0.100 79.1 30.6 38.9 ３ － ○ － × 基本配置 

（予備なし）

(a) 45.0 0.100 79.1 79.1 ３＋１ ○ × － ◎ 確率 2/4 

30.6 38.9 × 確率 2/4 

(b) 45.0 0.100 79.1 79.1 確率 1/4 ３＋１ ○ △ － ◎ 

56.6 61.6 確率 2/4 △ 

30.6 38.9 確率 1/4 × 

(c) 45.0 0.100 79.1 56.6 61.6  ４ × △ △ 

(c) 45.0 0.135 79.1 58.7 61.7  ４ ○ △ △ 

(c) 40.4 0.104 84.3 55.9 59.3  ４ ○ ◎ × 

(d) 45.0 0.100 79.1 79.1 ３＋２ ○ △ － ◎ 確率 3/5 

56.6 61.6 △ 確率 2/5 

  (e) 45.0 0.100 79.1  位相差±60 度３＋２ ○ ○ 

79.1 確率 3/5 － ◎ 

56.6 61.6 確率 2/5 △ 

  (e) 45.0 0.100 79.1  位相差±80 度３＋２ ○ ○ 

79.1 確率 2/5 － ◎ 

64.8 68.5 確率 3/5 △＋ 

(f) 45.0 0.100 79.1 71.0 74.1  ５ × ○ ○ 

(f) 45.0 0.151 79.1 73.5 74.2  ５ ○ ○ ○ 

(f) 38.6 0.105 86.2 68.1 69.7  ５ ○ ◎ △＋ 

(g) 45.0 0.100 79.1 79.1  ３＋３ ○ × － ◎ 

(h) 45.0 0.100 79.1 79.1 ３＋３ ○ ○ － ◎ 位相差 60 度 

(h) 45.0 0.100 81.0 79.1 ３＋３ ○ ◎ － ◎ 位相差 37 度 
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６．２．３ パーキング軌道の利用可能性検討 

 

 前節で検討したように、現用予備衛星として運用軌道上に配置する場合、完全復旧を前

提とすれば３機の予備衛星が必要になる。完全冗長となりコストは大幅に増大する。 

 低高度円軌道などのパーキング軌道に予備衛星を配置しておけば、衛星故障時に比較的

柔軟に目的軌道に投入することが可能である。しかしながら、最終的に目的軌道に投入す

る段階では比推力の大きいロケットのエンジンは使えず、衛星の推進系で軌道変換を行う

必要があるため、効率が低下する。また、燃料タンクの増設など、衛星の設計変更が必要

になる場合もある。軌道制御量と復旧所要時間はトレードオフ関係にあり、摂動を利用し

て制御量を節約するようなパーキング軌道を使うと、復旧に数ヶ月かかることになる。想

定されるパーキング軌道の種類と、軌道投入方法、軌道投入のための制御量に関して評価

する。 

 準天頂衛星の予備衛星を配置可能なパーキング軌道として、低高度円軌道または静止軌

道が想定される。パーキング軌道を利用した場合の制御量の増加分を評価するために、目

的の準天頂衛星軌道に直接投入の場合の制御量についても評価を行った。 

 

６．２．３．１ 目標軌道への直接投入方法と投入可能衛星重量 

 

 以下の解析では、軌道投入に使用するロケットとして、DELTA IV-M+(5,4) [30] を仮定し

た。他のロケットを使用した場合には絶対的な軌道投入重量は異なるが、以下の各種方法

に対する投入重量比率はおおよそ等しいと考えられる。ロケットで最初に投入されるパー

キング軌道は高度 185km の円軌道とし、衛星搭載推進系の比推力は 310 秒と仮定した。 

 直接投入の場合のシーケンスを図６．２２に示す。目的の昇交点赤経をもち軌道傾斜角

が 45 度であるパーキング軌道に投入された後、最南点に達したときにロケットエンジンの

再着火を実施し、遠地点を準天頂軌道の遠地点高度まで引き上げて、ロケットを切り離す。

その後トランスファ軌道を何回か周回した後、遠地点で衛星搭載推進系を使って加速し、

近地点を引き上げて目的軌道に投入する。 

 DELTA IV-M+(5,4)を使って衛星を直接目標の軌道に投入した場合、目標軌道上での実効的

な初期衛星重量は 3,650kg となる。この値がこの後の全ての評価の基準となる。 
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６．２．３．２ パーキング軌道利用時の投入可能衛星重量と復旧所要時間 

 

① 傾斜角 45 度 LEO パーキング軌道 

 予備衛星の配置軌道として、準天頂衛星と等しい軌道傾斜角の LEO（低高度地球周回軌

道）パーキング軌道が提案されている [31]。この軌道に予備衛星を配置しておき、衛星故

障時には、地球の扁平による摂動を利用して昇交点赤経が目的の値に達するまで待ち、そ

の後に軌道高度を上げて目的軌道に投入するものである。 

 地球の偏平による昇交点赤経の永年摂動は３．１１式で表されるが、LEO パーキング軌

道の高度が 500km の場合、昇交点赤経の変化率は１日あたり 5.4 度である。高度 700km で

4.9 度、1,000km で 4.2 度、2,000km では 2.7 度まで低下する。予備衛星待機用パーキング軌

道を経由して目的の軌道に投入した場合、投入可能な衛星重量は約 3,000kg となる。直接投

入と比較して十数％の重量低下となる。LEO 高度を変えても、投入可能重量はほとんど変

わらない。したがって、昇交点赤経合わせの待ち時間を短くするため、LEO 高度を低めに

とった方がいい。一方で高度が低すぎると大気の抵抗によって軌道高度がが落ちてしまう

ため、パーキング軌道としては高度 700km 程度が適当である。この場合、昇交点赤経を合

わせるためには最大で 73 日待つ必要があり、復旧に２ヵ月半以上かかることになる。 

パーキング軌道
h=185km

ΔV

ΔV

トランスファ軌道

準天頂軌道

近地点:31,612km

遠地点:39,960km

 

 

図６．２２ 準天頂衛星軌道への直接軌道投入シーケンス 
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② 静止軌道パーキング 

 準天頂軌道上から軌道面を変更する場合には、70 度以上の大角度の軌道面変換が必要と

なる場合があるが、静止軌道からの場合は常に 45 度の軌道面変換で済む。しかしながら、

当初の静止軌道投入時と合わせて２度の軌道面変換を行うため、実効的に投入可能な衛星

重量は 1,150kg にとどまり、現実的ではない。 

 

③ 赤道上空 LEO パーキング軌道 

 軌道傾斜角 45 度のパーキング軌道を用いた場合には、軌道面合わせに時間がかかること

になり、急いで無理やり軌道面を変えようとすると大角度の軌道面変換が必要になるが、

赤道上空の LEO パーキング軌道に配置しておけば、いつでも 45 度の軌道面変換で速やかに

目的軌道に投入することが可能になる。 

 赤道上空を周回中に、目的軌道の昇交点または降交点に達したときに遠地点引き上げ制

御を実施する。そうすることにより目的軌道面上に遠地点がくることになる。ここで軌道

面変換を行うと同時に近地点を引き上げ、その後目的の離心率に合わせる制御を行う。こ

の方法では、２～３日程度で復旧が可能である。 

 この方法での軌道投入可能重量は、約 1,950kg であり、直接投入の場合の約半分になる。 

 

④ 赤道上空 LEO パーキング軌道からのスーパーシンクロナストランスファ 

 スーパーシンクロナストランスファとは、目的軌道よりも高い遠地点をもつトランスフ

ァ軌道にいったん投入し、軌道速度が極端に低下する遠地点で軌道面変換を行い、その後

に遠地点を引き下げる方法である。制御シーケンスは、以下のとおりである。目的の昇交

点赤経に相当するところで遠地点を過剰に引き上げ、遠地点で軌道面変換をすると同時に

近地点を準天頂衛星の近地点高度まで引き上げる。遠地点を引き下げていったん円軌道と

し、最南点で加速して遠地点を引き上げ、目的軌道に投入する。 

 スーパーシンクロナストランスファを使えば、実効重量を増加させることができる可能

性がある。トランスファ軌道の遠地点高度を変化させながら制御量を評価したところ、

300,000km 程度までであれば遠地点高度を高くとればとるほど制御量が少なくなることが

わかった。この方法を使えば、軌道投入可能重量は、約 2,050kg となり、赤道上空 LEO パ

ーキング軌道から普通に投入するよりも、100kg 程度の衛星重量増が可能になる。ただし復

旧に要する時間は③よりも数日余分にかかる。 
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 以上の４つのケースについて、パーキング軌道への予備機の配置と、衛星故障時に目的

軌道に投入する軌道制御の方法について検討したが、明確に優れた方法はないということ

が明らかになった。 

 どこに予備衛星を配置すべきかについては、提供するサービスの重要性と復旧の緊急性

に依存する。重要なミッションであればコストがかかっても３機の現用予備衛星を配置す

べきであり、数日の猶予があれば、２倍の打ち上げ能力を持つ大型のロケットでキックモ

ータ付きの予備機を赤道上 LEO 軌道に配置するのがよい。10 日程度で復旧を目指すなら、

予備機を赤道上 LEO 軌道に配置し、スーパーシンクロナストランスファで投入することも

できる。３ヶ月程度待てるなら、傾斜角 45 度のＬＥＯパーキング軌道が適当である。もっ

と待てるなら、地上予備として保管し、故障後に打ち上げる方法もある。 
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第７章 結論 

 

 本研究では、衛星を用いた移動体通信サービスや測位サービスの際に課題となる、都市

部において建物等で電波が遮蔽されるブロッキング問題を解消するために有効な、準天頂

衛星ネットワークシステムについて、その衛星軌道に関する検討を実施した。 

 準天頂衛星ネットワークシステムと類似の軌道を用いた、高仰角の通信サービスを提供

するための軌道配置については、古くから提案はされているものの、ほとんどが数値シミ

ュレーション等によって導出された最適な軌道配置を示したものであり、この軌道配置に

関して系統的な研究は行われていなかった。 

 準天頂衛星ネットワークシステムの軌道保持制御に関しても、軌道保持制御に必要とな

る制御量が非常に多いであろうという指摘や、移動衛星なので摂動で軌道が変わっても放

置してしまえばいいという程度の論調であり、具体的に検討されていなかった。近年では、

軌道計算ソフトがいくつか開発されて販売されており、衛星の軌道要素を与えれば長期的

な摂動の状況などを数値計算できるものの、得られるのは全ての摂動要因を合成した結果

であり、それがどのような要因で生じているのかは知ることができず、それゆえに摂動で

生じた軌道要素の変動を元に戻すという過剰な軌道保持制御を行うことになる。 

 以上の状況を踏まえて、準天頂衛星ネットワークを構成する衛星が投入される傾斜同期

軌道の運動そのものや、３機から４機で構成される衛星ネットワークシステム全体として

の軌道配置と仰角特性、傾斜同期軌道にはたらく摂動力やそれによる軌道要素の変化への

寄与などについて、数値シミュレーションに頼るのではなく、基本原理に基づいて定式化

可能なものは解析的に導出し、定式化できないものについても物理原則に基づいて挙動を

定性的に把握する研究を実施することは、最適化の見通しを得る上でも非常に重要である。 

 

 本論文の第２章では、最初に高仰角を実現する衛星ネットワークシステムの現状を述べ、

日本などの中緯度地域において高仰角で移動体通信などを提供する、衛星ネットワークシ

ステムが実現していないことを指摘した。日本付近では、傾斜同期軌道に３機の衛星を配

置する準天頂衛星ネットワークシステムが有効であることを説明し、その軌道の概要とネ

ットワークシステムとしての特徴、移動体通信ネットワークシステムの構成例を示した。

さらに、官民連携で準天頂衛星ネットワークシステムを実用化するプロジェクトが立ち上
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げられるまでの経緯を示した。 

 準天頂衛星ネットワークシステムの原型となるような、傾斜同期軌道を用いた複数機の

衛星で構成される高仰角の衛星ネットワークシステムが 1970 年代から提案されていたが、

軌道配置の概念提案にとどまり、系統的な研究は行われていなかった。特に軌道制御に関

しては、静止軌道の３倍の制御量が必要という概算的な見積はあったものの、正確に軌道

保持制御量が評価されておらず実現性に疑問がもたれていた。 

 

 第３章では、本論文での軌道研究の前提となる、衛星の軌道要素や軌道運動の概念を提

示するとともに、軌道保持制御の検討の前提となる摂動要因を分析し、準天頂衛星ネット

ワークシステムが利用する傾斜同期軌道に対する摂動力の寄与度を求め、各軌道要素への

摂動の現れ方の解明や数式の導出を行った。また、摂動力による各軌道要素の時間微分を

示すガウスの方程式を変形し、軌道制御の増速量（ΔV）と軌道要素への寄与を定性的に理

解可能な形にし、軌道制御方法の見通しがつけられるようにした。 

 

 第４章では、最初に円軌道の傾斜同期軌道について、その運動を定式化し、地球上に描

く８の字軌跡の定式化、すなわち衛星直下点の緯度および中心経度からの経度変位を求め

る数式を導出した。次に、軌道傾斜角を変化させながら、仰角の時間変化や衛星の直下点

軌跡を求め、直下点軌跡の中心線上の地点においては、ハンドオーバを行う最北点通過±

４時間の時点もしくは最北点通過時に仰角が最低となるという見通しを得た。その上で、

最適化地点の緯度を与えたときに最適軌道傾斜角を求めるための数式を導出した。この結

果として、３機構成の円軌道では、緯度 38 度以上の地域に対して 70 度以上の最低仰角が

確保できないということを明らかにした。広がりを持つエリアに対する最適化方法につい

ても検討を行い、軌道傾斜角をパラメータとして一定以上の最低仰角を実現できる緯度範

囲および経度幅を求め、これらの図を読むことで、目的のサービスエリアに対するおおよ

その最適パラメータを推定できるようにした。 

 日本付近を対象にした場合については、数値シミュレーションによって最適軌道パラメ

ータを求めた。その結果、３機構成の場合には関東から北九州にかけて仰角 70 度以上、４

機構成の場合には本土４島でほぼ仰角 70 度以上を確保できることを示した。 

 楕円軌道に関しては、まずは近地点引数を 0 度または 180 度に限定し、日本とオースト

ラリアのように南北両半球でサービスエリアの経度に差がある場合に、最適な離心率を与
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えることで双方の最低仰角特性を両立できることを示した。また、最適パラメータを概算

できる経験式を導出した。 

 北半球に特化して非常に高い最低仰角を実現できる、近地点引数 270 度の軌道について、

離心率をパラメータとしてアクティブアークの直下点軌跡の広がりを評価した。この結果

として、離心率 0.1 から 0.3 の広い範囲で、サービスエリアの中心に対しておおよそ 80 度

以上の最低仰角が得られることがわかり、サービスの目的に応じて軌道を最適化する際の

パラメータ選定の自由度が高いということを示した。近地点引数 270 度の軌道配置に関し

ては、離心率を適切に選ぶことにより、地上から見て同一位置、すなわち地上局の指向性

アンテナの同一ビーム内でハンドオーバが可能になることを示し、その条件を満たす軌道

パラメータを読み取ることができる図を示した。 

 2003 年に官民の連携によって開始された準天頂衛星プロジェクトは、当初は通信ミッシ

ョンと測位ミッションの相乗りのプロジェクトであったことから、通信ミッションにおい

ては、本研究の成果として提案した、地上から見て同一位置でハンドオーバが可能となる

衛星配置の有効性が認められ、実用準天頂衛星ネットワークシステムの衛星配置の最有力

候補となった。 

 

 第５章では、準天頂衛星ネットワークシステムのネットワーク構成を維持するために必

要な衛星軌道保持制御量に関して、詳細な検討を行った。 

 最初に、静止軌道の軌道を保持する場合の３倍程度必要と考えられていた準天頂衛星ネ

ットワークシステムの軌道保持制御量について、詳細な評価を行った。最大の摂動力とな

る地球の扁平の効果による昇交点赤経の変化に対しては、個別の衛星について保持制御を

行うのではなく、ネットワークシステムのミッション要求条件とネットワークの幾何学的

配置を考慮して、衛星高度の調整で地球に対する相対的な軌道面を保つことで、変化を補

正する軌道保持制御が不要となることを示した。また、0.2 以下の小さな離心率の軌道を選

べば、地球の扁平の効果による近地点引数の変化に対する制御を含めても、静止衛星と同

程度以下の制御量で軌道保持ができることを明らかにした。このことにより、準天頂衛星

ネットワークシステムの実現可能性が示された。そして、準天頂衛星ネットワークシステ

ムの実用化開発に向けて大きく前進することとなった。 

 円軌道の場合の軌道保持制御量に関しては、月および太陽の重力による摂動を解析式で

求め、必要な軌道保持制御量は軌道の昇交点赤経に依存することを明らかにした。また、
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月の重力による摂動が月の軌道面法線の歳差運動によって変化することを明らかにし、赤

道面に対する月の軌道面のなす角度が最大になるときに、必要な軌道保持制御量が多くの

昇交点赤経に対して最大になることを明らかにした。月および太陽の重力による昇交点赤

経の摂動に対しては、３衛星に共通の成分が大きく、地球の扁平による摂動の場合と同様

に共通成分をドリフトさせることで、軌道制御量が大幅に削減できることを示した。また、

初期軌道投入時の昇交点赤経を最適に選択することにより、円軌道の場合には、寿命とし

て想定した 10 年間の平均制御量は静止軌道における南北制御の制御量の約半分で済むこと

がわかった。 

 楕円軌道の場合の軌道保持制御量に関しては、離心率および近地点引数の制御が加わる。 

離心率が小さくおおよそ 0.2 以下の場合は、これらの軌道面内制御量は離心率に比例し、一

方で軌道面外制御は離心率にあまり依存しないということを示した。離心率 0.2 の場合で必

要な軌道保持制御量は静止衛星とほぼ同じで、離心率がおおよそ 0.2 以下の傾斜同期軌道を

用いる準天頂衛星ネットワークシステムについては、軌道保持制御を行う際の運用制限を

一切設けないという前提においては、軌道制御の観点では実用上問題がないことが確認さ

れた。 

 さらに、実用システム開発開始時における候補軌道の軌道保持制御量について評価を行

った。実用システムにおいては、軌道保持制御が可能な軌道上位置が近地点および昇交点、

降交点に限定されることや軌道半径方向の制御ができないことなどの制約がある。これら

の制約により必要な軌道保持制御量が増加し、離心率 0.1 の場合で静止衛星と同程度、離心

率 0.21 の場合では静止衛星の軌道制御の 1.6 倍以上の制御量が必要であることが判明した。

この結果として、この制約条件下では、離心率が 0.2 以上の軌道は実用には向かないことが

示された。 

 通信ミッションと測位ミッションの相乗りによる準天頂衛星ネットワークシステムの場

合には、通信ミッションにおける同一位置でのハンドオーバの要求と、測位ミッションに

おける軌道保持制御間隔の拡大を両立する必要がある。本研究に基づいて提案した軌道に

対して測位ミッション側からは、地上から見て同一位置でのハンドオーバを実現するため

に必要となる、頻繁な軌道制御が問題視された。この問題に関しても、本研究によって解

決の方向性が示された。通常の軌道保持制御方法では４日に１回の制御が必要になるが、

本研究で提案する接近距離指標パラメータを導入して軌道保持制御計画を立てることによ

り、40 日に１回程度まで軌道保持制御間隔を広げることを示した。なお、この研究の過程
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において、軌道長半径の摂動の現れ方については静止軌道の場合とほぼ同じであり、それ

に伴う平均近点離角の変動に対する軌道保持制御方法については、静止軌道の東西制御と

同じ考え方で対応できることが明らかになった。また、各軌道要素の１年間の動きを明ら

かにしたことで、衛星の運用者が軌道保持制御の計画立案をするために有効なデータが提

示された。 

 測位単独ミッションにおいては、軌道保持に関する要求条件が緩いことから、軌道保持

制御の簡略化と必要な軌道保持制御量の削減について検討した。その結果、12 年の設計寿

命の場合には、摂動により６年後にノミナル軌道に到達するように初期投入軌道を設計す

れば、軌道長半径と平均近点離角以外の変化を放置しても問題がないことが示された。こ

の結果、必要な軌道保持制御量は約１m/s/年で、通常の軌道保持制御の約 50 分の１で済み、

軌道保持制御間隔も約 400 日まで延ばせる可能性がある。 

 

 第６章においては、軌道に関連する衛星ネットワーク運用について検討した。 

 同一位置でのハンドオーバを可能とする軌道においては、２機の衛星が軌道の交差点に

同時刻に到達してハンドオーバを行うことになるため、完全に理想的な軌道に配置された

場合には衛星衝突が起こる。この問題が解決できなければ、信頼性が要求される実用ミッ

ションにおいて、本論文で提案した軌道配置を適用できない。これを回避するために、軌

道交差点通過前後の衛星の軌道運動について評価し、ノミナルハンドオーバ時刻における

２機の衛星の経度変位の差を水平最接近距離の指標とし、ノミナル交差緯度における２機

の衛星の垂直高度差を最接近距離の指標とすることで、衝突回避を考慮した軌道設計と軌

道保持制御が安全確実に、しかも容易に、衛星衝突リスクのない運用ができることを明確

にした。 

 衛星故障時のネットワーク構成復旧制御方法についても検討を行い、衛星の再配置や現

用予備衛星の配置、パーキング軌道に配置した衛星を故障衛星と同じ軌道に投入する方法

などを比較評価した。基本的には、３機の現用予備衛星を配置する以外に有望な解決方法

がないことが判明した。しかしながら、提供するサービスの重要性や復旧の緊急性、仰角

低下の許容度などを考慮して、予備衛星の配置方法やネットワーク構成復旧運用方法など

を検討するための指針を示した。 

 

 以上の研究の結果、以下のことが実現できた。 
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・準天頂衛星ネットワークシステムの衛星配置の最適化を行う際に、数値シミュレーショ

ンによる試行錯誤に頼らなくても、概略の最適軌道を導出できるようになった。 

・近地点引数 270 度の北半球に適した軌道配置に関しては、幅広い軌道パラメータでほぼ

80 度以上の仰角が得られることがわかり、衛星ミッションの性質に応じた軌道設計の自由

度が高まった。 

・離心率がおおよそ 0.1 以下の軌道については、従来考えられていた軌道保持制御量の問題、

具体的には、軌道保持制御に静止衛星の場合の約３倍の制御量が必要で実用化が困難とさ

れていた懸案を解決できた。 

・軌道制御量を考慮した実用衛星の初期軌道設計のための指針が得られた。 

・軌道保持制御方法の確立と、軌道制御計画立案のための基礎となる指標パラメータの導

入により、準天頂衛星ネットワーク全体としての軌道保持制御運用のための道筋をつけた。 

 

 官民連携による準天頂プロジェクトの開始当初においては、本研究の成果に基づいて、

本研究で提案した軌道配置を適用する方向で設計が進められた。しかしながら、民間側の

事業化断念を受けて、国による測位ミッション単独の実証衛星に変更になったことで、本

研究の成果が全面的に適用されることは当面なくなった。とはいえ、新たに立ち上げられ

た測位ミッション単独の準天頂衛星プロジェクトにおいても、随所で本研究の結果として

得られた知見が活用されている。 

 本研究以前は、準天頂衛星を配置する傾斜同期軌道の軌道保持制御運用は全く行われて

おらず、軌道保持技術の確立は重要な課題であった。本研究により、傾斜同期軌道にはた

らく摂動と軌道要素に与える効果を明確にしたことで、静止衛星と同様に軌道保持制御運

用ができる点や、静止軌道との相違点がどこにあるかということを明確にし、軌道保持制

御計画の立案方法を確立した。このノウハウは、実際の衛星運用において必要不可欠なも

のである。 

 また、単に各衛星の軌道を保持制御するということではなく、ネットワーク全体として

の保持制御が必要で、それにより軌道制御量が削減できるという知見は、実用衛星におい

ても活用されるものである。特に昇交点赤経をドリフトさせる運用や、衛星を最初に投入

する昇交点赤経の最適化などは実際に活用されている。実証衛星は当面１機だけで、実験

の結果を見て２機目以降を打ち上げるという計画であることから、初号機と２号機以降の

衛星の運用期間に５年以上の差が生じる。初号機の寿命を延ばすために、必要な軌道保持
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制御量が特に少なくてすむ昇交点赤経に投入されるなど、この研究による知見が活用され

ている。 

 

 本研究で得られた知見を活用して、測位ミッションを対象とした準天頂衛星ネットワー

クシステムの設計とそれに続く衛星開発およびシステム開発が実施され、2010 年 9 月には

準天頂衛星初号機「みちびき」が打ち上げられた。現在は１機のみで、ネットワークとし

ての軌道保持制御は実施されていないが、３機そろった段階では本研究成果による軌道保

持制御技術が有効に活用される見通しである。また、今後新たな準天頂ネットワークシス

テムを開発する際には、本研究成果および研究途上で得られた知見が幅広く役立つものと

期待される。 
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