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第１章 序論 

１.１. 研究の背景 

スペースデブリが宇宙開発利用に弊害をもたらす課題と指摘されて久しい。スペースデブリ

（以下デブリ）とは、軌道上の不要な人工物体の総称であり、超高速で衝突することにより小さ

な破片でも宇宙機に多大な損傷を与え得るため、その増加が問題となっている。ここで改めて言

うまでもなく、宇宙開発利用は衛星通信、測位、放送、気象観測等、今日の日常生活に不可欠な

インフラとなっているだけでなく、安全保障上の重要性も昨今認識されている。さらに今後も、

地球温暖化、エネルギ問題等の地球上の課題解決や、宇宙観光、人類の活動領域拡大等の様々な

発展可能性を秘めている。その継続的利用に懸念をもたらすのが、デブリの増加である。詳細は

第２章に述べるが、現在の宇宙開発利用においては既に、デブリの衝突による宇宙機の故障とい

った直接的な損害だけでなく、デブリ問題への対策としてデブリ衝突回避運用やデブリ防御設

計、デブリ発生低減等が不可欠となっており、宇宙機設計や運用への影響、デブリ観測システム

の構築等、無視することのできない多くの負担を与えている。また衝突回避も防御もできないサ

イズのデブリに対しては現状有効な対処方法がなく、衝突すれば宇宙機が損傷するリスクとし

て受容せざるを得ない。実際に、近年デブリの衝突あるいは衝突が疑われる事例が多数発生して

いる。一方、ここ数年で小型衛星・超小型衛星の数は急増している。今後打上コストの低下や大

規模コンステレーション計画等によりデブリの数はさらに増加していくことが懸念されており、

このままこの問題を放置すれば、様々なデブリ対策コストが上昇して宇宙開発利用の優位性が

揺らぎ、 悪の場合継続が困難になってしまう恐れすらある。 

デブリ同士の衝突による衝突の連鎖、自己増殖による軌道上環境の悪化は古くから懸念され

ており[1]、2009 年に実際に衝突事故が発生すると対策の必要性が強く認識された。また国際機

関間スペースデブリ調整会議（Inter-Agency Space Debris Coordination Committee, IADC）

では 2013 年、今後打ち上げられる物体に関してデブリ低減がよく実施されたとしても、既に軌

道上に存在する物体同士の衝突によりその数が増加していくという点についての公式見解が報

告された[2]。それに対し年間５個程度の大型デブリ除去を継続的に実施すればデブリの数を抑

制できるとの研究結果も報告されている[3]。今後も宇宙開発利用をこれまでと同様の安全さで

実施するためにはいずれデブリの除去が必要と言われ、世界でも長い期間研究が行われてきた。

しかし技術的な課題および将来の展望が不明確なことから、未だに一つのデブリすら実際に除

去されていない。 

デブリ除去が実現しない理由の一つは、コスト的に見合わないとされていることである。デブ

リ除去技術そのものは、宇宙ロボティクスや推進系分野の新規技術として、あるいは小型衛星の

実証ミッションとして、様々な技術的興味により新規アイデアも多数提案されてきたが、違う形

状のデブリだったらどうするか、デブリが回転していたらどうか、確実性はどうか等の指摘を受

け、それらに対応できるような完璧な技術を追い求める結果、システムが複雑化して高コスト化

する傾向が高い。これは、デブリと言っても対象が様々であり、関連する技術も目的も非常に幅

広いため、何をどのように除去する必要があるか、必要な要件は何かが明確でないことが原因の
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一つであると考えられる。とあるデブリを一つだけ除去すればよいのなら、そのデブリを除去す

るのに 適な手法を議論できるが、そうではなく多数のデブリがあり、その中から選んで、それ

でも多数のデブリを除去しなくてはいけない場合、全てのデブリにおいて 適な手法は存在す

るとは限らない。現状の状況分析、除去すべき対象やその方策に関する統合的な研究が不十分で

あるために、議論がまとまらず、なかなか実証に着手できない。また、低コストの必要性が認識

されないまま、様々な要求・目的が課された結果、宇宙機システムが大型化、複雑化し、高コス

トが原因で技術実証が頓挫する例が相次いでいる。そのような高コストの技術は、もし技術実証

が実施されたとしても、将来的な実用段階においては誰が費用を負担するか等の問題があり、軌

道上環境改善のために継続的に実施できるかという点では困難であると考えられている。 

デブリ除去自体は新たな価値を生み出すものではないため、高コストを負担してまで積極的

にデブリ除去を実施したいという者・国はない。特に、これまでデブリを多数発生させてきた宇

宙開発先進国ほど、多数のデブリを除去する巨額のコスト負担を懸念して、消極的になっている。

しかしこのままこの問題を放置すれば、いわゆる「公共地の悲劇」となって将来宇宙が今までと

同じような安全さ・コストで利用できなくなり、宇宙開発利用をする全ての人にとって望ましく

ない状況に陥ってしまう。地上の環境問題と同様、規制や国際的な仕組みができれば、ビジネス

になる可能性はあると認識されながら、そのようなルールが確立するまで長い時間が必要と考

えられている。現時点では、例えデブリであっても他国の軌道上物体を許可なく除去できない等

の法的課題等も存在しており、その不透明さが技術開発の機運を妨げている。それら法的課題が

解決されないと、技術だけが確立されてもデブリ除去は社会的に実装できないが、技術が確立さ

れていないためなかなかその議論も進んでいないという状況にある。そのため、デブリ除去は必

要だが実現困難と問題が先送りされ、デブリ除去をせずにデブリの数が増加しても当面は許容

せざるを得ないとして、どこまで許容できるかの議論や、デブリ発生低減策の強化が議論されて

いるのが現状である。 

 

１.２. 過去の研究の概要 

過去よりデブリ問題の根本的な解決策としてデブリ除去技術について検討されてきた。効率

がよいデブリ除去が必要との認識も当初からあり、1980 年頃には米航空宇宙局（NASA）はス

ペースシャトルで打ち上げる再使用型の複数デブリ除去[4]を検討している他、1990 年代よりド

イツ Braunschweig 工科大学は導電性テザー（ElectroDynamic Tether, EDT）によるデブリ除

去ミッションを提案している[5]。デブリ除去衛星だけでなく、地上からのレーザー照射による

デブリ除去も古くから検討されている[6]。欧州宇宙機関（ESA）の RObotic GEostationary orbit 

Restorer (ROGER)での網やテザー付き捕獲機構による静止軌道デブリの捕獲[7]、NASA のハ

ッブル宇宙望遠鏡修理ミッション用に開発された接近用センサや捕獲技術を利用したデブリ除

去技術の検討[8]、情報通信研究機構（NICT）の小型衛星による軌道上保全システム[9]等、軌道

上サービスの一分野としても様々な提案がなされてきた。しかしいずれも、技術的あるいは費用

的に実現困難と考えられ、具体的な実証まで至らなかった。ドイツ航空宇宙センター（DLR）は
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軌道上サービスやデブリ除去の技術実証機 Deutsche Orbital Servicing Mission(DEOS )で、ロ

ボットアームによる捕獲実証等を目指していたが[10]、高コストが課題となり 2014 年 Phase B

にて終了した。また ESA のクリーンスペースイニシアチブの中では、e.Deorbit というミッシ

ョンで数年前に運用終了した ESA の観測衛星 Envisat の除去技術実証が検討されてきた

[11][12]。Envisat は 8 トンと大型で、回転もしている複雑な形状の衛星であり、長い太陽電池

パネルを回避しながら捕獲し、制御落下させることを目指し、2 トン級の衛星についてのシステ

ム検討が進められた。また網・銛・ロボットアーム・テンタクル（触手）等様々な捕獲機構が試

作・試験された。ESA は Envisat が除去できれば他のデブリも除去できるという難易度の高い

フラグシップミッションとして定義していたが、コストに関する要求は明確でなかったため、捕

獲機構の冗長構成要求や安全要求も高く、400M ユーロ以上の費用がかかるとされ、開発中にさ

らにコストが膨れ上がると懸念されて計画通りに開発に着手できなかった。例え実証実験が行

われたとしても、このような高コストでは継続的なデブリ除去は不可能であると受け止められ

ている。 

一方、いくつかデブリ除去技術の実証計画もあるが、実証計画があるものは部分実証もしくは

サブスケールのみである。欧州連合（EU）は第 7 次枠組み計画（Seventh Framework Program, 

FP7）等で宇宙輸送、宇宙技術の新しいコンセプトを募集し、多数のデブリ除去関連研究を採択

した。Surrey 大学を中心とするグループは、2018 年に打ち上げた小型衛星を用いて、銛や網に

よる自ら放出した模擬デブリの捕獲技術実証や、大気抵抗増大してデオービットするための膜

面展開の技術実証等を計画している[13]。スイス連邦工科大学ローザンヌ校（EPFL）はキュー

ブサットによるキューブサット捕獲実証 Clean SpaceOne を検討中である[14]。またアストロス

ケール社は今後打ち上げる宇宙機（準協力対象）に対する除去サービス、すなわち今後打ち上げ

られる宇宙機のミッション終了後デオービットサービス（End-of-life サービス）を検討し、小型

衛星による実証実験 ELSA-d を予定している[15]。しかし、後述の通り小型のデブリを除去して

も軌道上環境改善の効果は小さいため、大型のデブリを除去する必要があるが、小型デブリの除

去技術はそのまま大型デブリ除去に適応できるかは示されていない。大型デブリ除去の場合、捕

獲機構の展開の複雑さや剛性の不足、センサの計測範囲、軌道変換に必要なエネルギ、推進系へ

の要求等、小型デブリ除去より難易度が高いことが多い。デブリが増加しているので除去しなく

てはいけない、という短絡的な考えで除去できるものを除去することを目的とするのではなく、

何を目的として何をどのくらい除去する必要があるのか、という点について、十分に検討する必

要がある。さらに、デブリ除去は様々な技術の統合が必要であり、軌道上サービス等とも関連が

深いため、目的が混在しやすい。米国 Experimental Spacecraft System(XSS) -11 等による非協

力接近技術、ロシアによる非協力接近実証、中国のデブリ除去実証実験等も報告されているが、

詳細は明確になっておらず、これらはデブリ除去が主目的というよりは、軍事技術の獲得が目的

であると考えられている。このようにデブリ除去を目的にした技術あるいは関連する技術は多

くの研究がなされているものの、目的が様々であってどうするのが 適か議論が収束しておら

ず、実際の大型デブリ除去の実例はない。 
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デブリ除去を低コスト化するための一つの方策としては、導電性テザー（EDT）システムが提

案されてきた。特に、宇宙プラズマから電子をテザーで直接収集するベアテザー[16]を用いた

EDT システムは、小型軽量かつデブリへの取り付けの難易度も比較的低いと期待され、また複

雑な推力ベクトル制御なしで軌道降下させることが可能であるため、宇宙機のミッション終了

後デオービットや、デブリ除去の高効率推進系として有望と期待されてきた。例えば米国

Tethers Unlimited 社は導電性テザーパッケージの Terminator tether を提案し、宇宙機重量の

2%程度の質量でデオービットが可能と示しているが、磁場モデルに関してはダイポールモデル

を用いていたこともあり、極軌道については適用外としていた[17]。また NASA の導電性テザ

ー技術実証実験 Propulsive Small Expendable Deployer System(ProSEDS )は、ロケット上段

から 5km の導電性のベアテザーを伸展し、ロケット上段の軌道を降下する実証実験を予定して

いた。しかし 5km の導電性テザーを伸展する重力傾斜力を稼ぐために 10km の非導電性テザー

を伸展する予定であり、ちょうどスペースシャトルの事故を受けて安全要求が高まったタイミ

ングもあって、長いテザーが伸展直後に宇宙ステーションと干渉する懸念から伸展開始高度が

大幅に下げられることになったため、科学的価値の高いデータが十分得られないとの判断やス

ケジュールの遅れから、キャンセルされてしまった[18]。米国 Star 社が提案している導電性テ

ープテザーによるデブリ除去システム ElectroDynamic Delivery Experiment(EDDE)は、高効

率での軌道降下だけでなく軌道上昇や軌道面変換が可能であり、複数デブリ除去によりデブリ

除去が低コストで可能と主張しているが、回転させるテザーの安定性や推力の発生等の実現性

が十分に示されていない[19]。一方、テザーが微小デブリ衝突により切断する確率に関するスタ

ディが IADC でも実施され、低軌道におけるシングルラインあるいはダブルラインのテザーの

切断確率は高いとの結果が示された[20]。このように、EDT はデブリ除去用のデオービット推

進系として有望であると考えられながら、高軌道傾斜角で十分な推力が得られるか、軌道上で安

定的に運用できるか等、実現性が不明であったことや、微小デブリ衝突によるテザーの切断や、

運用衛星への影響等の課題があり、実現されていなかった。 

 

１.３. 本研究の目的 

そこで本論文では軌道上環境改善のためのデブリ除去の要求を整理し、デブリ除去実現のた

めの統合的システムを提案する。本研究においては、デブリ除去実現のための課題として大きく

二つの課題を識別し、それらの課題解決策を提案することを目的とする。一つ目は、軌道上環境

改善のために必要な、低コストデブリ除去システムの要求をまとめ、その開発方針を提案するこ

とである。二つ目は、低コストデブリ除去実現のための一方策として、EDT システムについて、

課題解決策を提案し、デブリ除去システムのフィージビリティを示すことである。 

そのために、まずデブリ環境の現状、デブリ対策の状況に関して背景として整理した後、デブ

リ除去の統合的システムを提案し、その検討上必要となる要件を明確化する。またデブリ除去実

現のための課題について整理し、デブリ除去を実現するためのシナリオ、開発ステップを提案す

る。本論文では主に、既に軌道上にあるデブリを対象とする。今後打ち上げられる宇宙機の除去
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や軌道上サービスに関しては、波及効果として扱い、デブリ除去の実現がそれらに対しどのよう

な影響を与えるのかを考察する。そしてデブリ除去に必要な技術のフィージビリティについて

明らかにする。 

次に、二つ目の課題として、低コスト化に有望と考えられる EDT の実現可能性を検討する。

EDT の課題およびその課題解決策を示し、EDT がデブリ除去に適用可能であることを示す。地

上実験結果に基づく詳細数値計算を行い、課題解決が可能なこと、システム仕様の設定方法を示

す。これらにより、200kg 級の相乗り可能な小型衛星という、欧米に比べ 1/10 以下の低コスト

デブリ除去システムを提案し、デブリ対策技術において世界をリードすることを目指す。 

 

１.４. 本研究の構成 

本論文の前半部分においては、二つの課題のうちの一つ目として、軌道上環境改善のために必

要な、低コストデブリ除去システムの要求をまとめ、その開発方針を提案する。第２章ではまず

スペースデブリ問題の状況について整理する。軌道上のデブリ分布、デブリ対策の現状、および

現在の環境に基づき将来の環境がどのように予測されているかといった研究の背景を示し、除

去の必要性について述べる。そしてどのようなデブリをどう除去する必要があるかという除去

の要求、除去の対象、課題について整理し、除去実現のための条件、対応方針、開発ステップを

提案する。第３章では軌道上環境改善のために必要な大型デブリ除去のためのデブリ除去シス

テムのシーケンスを示し、必要となる各要素技術、およびシステム技術の課題を整理する。必要

となる要素技術として、非協力接近技術、捕獲技術、デオービット技術についてそれぞれの課題

を整理し、デオービット用の推進系が衛星システムや捕獲機構に大きな影響を与えること、およ

び、デオービット用の推進系の一例として EDT 技術について述べる。そして EDT を利用した

低コストデブリ除去システムコンセプトの提案を行う。第４章ではデブリ除去に必要となる各

技術、および衛星システムのフィージビリティについて述べる。 

第５章からは、本論文の二つの課題のうちの二つ目として EDT システムの課題およびその解

決方針について述べる。まず、捕獲技術や衛星システムに大きな影響を持つデオービット技術と

して、EDT 技術について構成や課題について述べる。そして課題解決策として、網状テザーや

集束テザー等の切断しないようにするための方策、他の運用衛星に対する影響を低減するため

の方策や、衝突回避や制御落下の運用方法について提案する。第 6 章では EDT のシミュレーシ

ョンによりデブリ除去システム実現の可能性を検証する。まず EDT の課題に対するシミュレー

ション結果を示し、EDT のダイナミクスを考慮して提案した解決策が実現可能であるか検証す

る。そしてその結果を用いて、システム要求仕様の設定方法や、EDT のデブリ除去システムへ

の適用性について示す。第７章はまとめである。 

以上をまとめると、本論文の構成は図 １-１のようになっている。 
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図 １-１ 本論文の構成 

  

１章 はじめに 

２章 スペースデブリ問題の状況および 

除去に対する要求事項の整理 

３章 デブリ除去システムコンセプトの
提案 

４章 デブリ除去実現のための 
技術課題の解決方法 

５章 デブリ除去用導電性テザーの 
システム検討 

６章 導電性テザーの数値シミュレーシ
ョンによる実現可能性の検証 

７章 結論と今後の課題 

１つ目の課題：低コストデブリ除去シス
テムの要求整理と、開発方針の提案 

２つ目の課題：導電性テザーシス
テムの課題解決 
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第２章 スペースデブリ問題の現状および除去に対する要求事項の整理 

本章ではまず背景としてデブリ問題の現状を述べた後、本論文の主題二つのうちの一つ目と

して、軌道上環境改善のために必要なデブリ除去の統合的システムを検討する上での要件を明

確化し、開発方針を提案する。まずデブリ問題の現状や、デブリ問題をこのまま放置するとどの

ような問題があるのか、持続的宇宙開発のためには何が必要であるかについてまとめ、デブリ除

去統合的システム提案に向けた考察を行う。そして、デブリ除去の対象や開発ステップ等を設定

し、低コストのデブリ除去統合的システムを提案する。 

 

２.１. デブリ問題の現状 

デブリには使用済みの人工衛星やロケット上段だけでなく、ミッション遂行上宇宙機から放

出された物体、爆発や衝突により発生した破片等、様々なサイズ、材質の物が存在する。2018 年

現在、カタログ化物体（地上から観測・追跡され、起源が同定されている低軌道（LEO）約 10cm

以上、静止軌道（GEO）約 1m 以上の物体。運用中の宇宙機約 2000 個を含む）は 19000 個以

上[21]となっており（図 ２-１）、総重量は 7000 トンを超えるとされている（図 ２-２）[22]。

1cm 以上のデブリは 50～70 万個、1mm 以上のデブリは１億個以上存在していると考えられて

いる[23]。宇宙機もデブリも低軌道では秒速 7～8km で地球を周回しているため、デブリが衝突

する場合は秒速 10～15km もの超高速で衝突することになる。そのため 1cm 級デブリが衝突す

ると宇宙機に壊滅的な破壊を与え、1mm 級でもハーネス他クリティカルな部位に衝突すればミ

ッション継続に支障をきたす損傷を与えるとされる。実際に衝突もすでに発生しており、1996

年の仏衛星 CERISE への欧州ロケット上段破片の衝突や 2009 年の米通信衛星イリジウム 33 へ

の露使用済み衛星の衝突等、カタログデブリの衝突は４回観測されている。その他にも、2017

年 ESA の衛星 Sentinel-1A では電力低下と同時に姿勢変動、軌道変動が起こり搭載カメラで衝

突痕が確認されたり、2013 年エクアドルの小型衛星 NEE-01 Pegaso や露小型衛星 BLITS 等、

軌道が突然変動すると共に故障が発生する等、デブリとの衝突が疑われる事例が続いている。ま

た例えばイリジウム通信衛星コンステレーションでは毎年約１機故障が発生している等、世界

でも宇宙機の不具合等のイベントが発生しており、原因が不明のものはデブリの衝突が原因で

ある可能性は否定できない。 

図 ２-３、図 ２-４は、米国が観測して軌道を公開している Space Track[21]による、2018 年

９月時点の各高度における有効物体数（軌道高度毎の通過時間を考慮した物体数）である。この

ようにデブリの軌道高度分布は、低軌道、特に高度 800～1000km 付近が も混雑している。静

止軌道や、Global Positioning System (GPS)衛星等が使用する軌道周期 12 時間の軌道にもピー

クが見られる。デブリは特定の軌道傾斜角に集中しており、低軌道では軌道傾斜角が高いデブリ

が多いため、極付近においてほぼ前方から衝突する確率が高くなっている。それに対し、静止軌

道や 12 時間軌道は軌道傾斜角が低い物が多く、軌道速度も低軌道に比べれば低いことから、密

度の比以上に、衝突率は低軌道の方が高い。デブリが衝突すると、超高速衝突である故に単なる

破壊に留まらず、爆発的な現象が発生する。特に、壊滅的破壊（Catastrophic collision）と呼ば
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れる 40J/kg 以上の衝突の場合には、デブリ衝突の影響は宇宙機内部に留まらず四方八方に多数

の破片が飛散するため、軌道上環境に大きな影響を与える[24]。数百 kg 級、数トン級の大型デ

ブリ同士が衝突すると、10cm 以上級のデブリだけで数千個、1cm 級デブリは数十万個、それ以

下の微小デブリはさらに多く発生すると考えられているため、軌道上環境保全のためには壊滅

的破壊を防止することが特に重要である。 

 
図 ２-１ カタログ化物体の推移[22] 

カタログ化物体とは、地上から観測・追跡されている、起源が同定されている物体のことで、運用中の宇
宙機約 2000 個を含む。この他に起源不明物体等約 6000 個が追跡されているとされている。 

 

 

図 ２-２ デブリ種類別による重量[22] 
破片は数が多いが、質量は衛星・ロケット上段デブリがほとんどを占める。年々増加しており、抑制でき
ていない。 
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破片も含めたカタログ物体は低軌道に広く分散し、特に衝突事故の起こった高度にピークが

あるが、重量は大型のロケット上段デブリや衛星デブリが投入された軌道高度に多く存在して

いる。ロケット上段デブリと衛星デブリの数は、それぞれ 2000 個程度、4000 個程度と、10000

個以上ある破片に比べて少ないが、質量はほとんどを占めている（図 ２-２）。 

 

 

図 ２-３ カタログ化物体の高度別分布（LEO～GEO） 

 

 

図 ２-４ カタロ化物体の高度別分布（LEO） 
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デブリ問題については、1967 年に国際宇宙法学会（IISL）の総会で議論されたのを始め、1970

年代には長友らが論文発表[25]、1981 年アメリカ航空宇宙学会（AIAA）が声明書で警鐘をなら

し、国連宇宙平和利用委員会（UNCOPUOS）等で議論が開始されてきた。1993 年には世界の

主要な宇宙機関により国際機関間デブリ調整会議（IADC）が開催され、デブリおよびデブリ対

策についての情報交換や議論を行い、デブリ低減策が検討されてきた。NASA は 1995 年に

Guidelines and Assessment procedures for limiting orbital debris, NASA Safety Standard 

NSS 1740.14 を発行し、爆発の防止や放出物の抑制、運用後の有用で高密度の軌道域からの軌

道変換等を課してきた。我が国でも 1996 年に宇宙開発事業団（NASDA）においてデブリ発生

防止標準 NASDA-STD-18A が発行され、宇宙航空研究開発機構（JAXA）に統合後はデブリ発

生防止標準 JMR-003 として制定されている。その他、フランス国立宇宙研究センター（CNES）、

ロシア、ESA 等でも同様の発生防止標準が制定されている。また、IADC では 2002 年にはデブ

リ低減ガイドラインが制定された[26]。IADC ガイドラインの提出を受けて、2007 年には国連

宇宙平和利用委員会でデブリ低減ガイドラインが、2013 年には国際標準化機構（ISO）でデブ

リ低減規格が制定された。これらのガイドライン等で、ミッション関連部品の放出抑制、破砕の

防止、ミッション終了後の有用軌道からの離脱等の処置が推奨されるようになってきた。これま

で発生されてきた破片の多くが破砕によって発生したものであることから、燃料の廃棄、バッテ

リラインの切断等の破砕防止策が取られるようになっているが、軌道上破砕は現在も継続して

おり防止できていない。長期的には、軌道上に残された物体の衝突により発生する破片が増加す

ると懸念されることから、有用軌道からの離脱が重要と考えられている。例えば静止軌道では、

ミッション終了後に高度を約 300km 上昇させ墓場軌道に移動する手段がとられている。高度

2000km までの低軌道に関しては、高度を低下させて大気抵抗により大気圏に再突入させるこ

とにより軌道寿命を制限することを主とする。一般的な宇宙機（面積重量比が 0.01m2/kg）であ

れば、高度 650km で 25 年程度、高度 800km だと 200～300 年程度、高度 1000km では 1000

年程度の軌道寿命を有するが、ミッション終了後の軌道寿命を 25 年以下にすることが求められ

ている（25 年ルールと呼ばれる）。これらのデブリ低減策の効果については、デブリ数の今後の

予測は推移モデルというモデルを用いて評価されている。デブリ推移モデルでは、低軌道 10cm

以上の物体の軌道を数百年にわたり伝播させ、衝突が予測される場合には破砕モデル[24]により

デブリを発生させることにより、今後のデブリ数を予測する。デブリ対策の有効性評価等には不

可欠であるため、各宇宙機関独自のモデルを開発しており、日本では JAXA と九州大学の共同

研 究 に よ り 推 移 モ デ ル Near-Earth Orbit Debris Environment Evolutionary Model 

(NEODEEM)を開発し運用している。25 年ルールは、デブリ低減策が議論されていた 1990 年

ごろに、推移予測によって、このまま宇宙開発利用を継続した場合はデブリの数が指数関数的に

増加していくが、軌道寿命を 25 年以下にすれば今後のデブリ増加を十分下げられ、またそのデ

オービットに必要なリソースも許容できる範囲であるというバランスを考えて設定されたもの

である[27]。 

また、微小デブリが衝突して宇宙機が故障すればこれらのミッション終了後のデブリ低減策
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を実行できないことから、微小デブリが衝突しても故障しないように防護すること、例えばハー

ネス等の重要な部位を防護する等のデブリ防護対策も重要である。このように、今や宇宙機の設

計段階においてもデブリ発生低減対策やデブリ防御対策が不可欠となっている。さらに、地上か

らの観測によりデブリとの衝突が予測される場合には、宇宙機が軌道変換能力を有していれば

衝突回避運用も実施されている。大型のデブリが衝突すれば宇宙機が損傷を受けるだけでなく、

多数のデブリを発生させる恐れがあるため、デブリを観測して軌道を予測し、衝突を回避するこ

とは重要である。国際宇宙ステーション（ISS）はこれまでに 20 回以上の衝突回避運用を実施

したのに加え、衝突回避が間に合わないため宇宙飛行士が衝突に備えソユーズ宇宙船に避難し

たことも４回ある。無人衛星だと世界では１年間に 120 回以上の衝突回避運用が行われたとさ

れている[28]。衝突回避のためには全世界に大規模な観測網が必要となっており、また宇宙機に

とってもミッション中断等を伴う衝突回避運用は負担となっている。 

図 ２-１のようにデブリ低減ガイドラインが制定された 1990 年代から 2000 年代頃はデブリ

の増加は抑制されていたかに見えたが、その後爆発や衝突が相次ぎ、依然として増加は抑制でき

ていない。また重量は図 ２-２のように増加の一途を辿っていてデブリの増加は抑制できていな

いことが明らかであり、デブリ低減対策は取られるようになったものの、まだ持続的な宇宙開発

利用が出来ているとは言いがたい状況である。 

しかも、今後はすでに軌道上にあるデブリ同士の衝突によりデブリの数は自己増殖すること

が予測されている。軌道上においてデブリ同士が衝突すると破片が大量に発生し、衝突によるデ

ブリの発生が大気抵抗によるデブリの減少の速度を上回ると、これ以上打ち上げを行わなくて

も、デブリの数が増加していく。この自己増殖（ケスラーシンドロームとも呼ばれる）が、すで

に開始していると考えられている。図 ２-５は IADC における低軌道安定性に関するスタディ

 

図 ２-５ デブリ数の予測[2] 
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の結果である。NASA や JAXA を含む 6 機関が同一初期条件からの将来予測を行った結果、今

後デブリ低減対策が十分遵守されたとしても（今後爆発は起こらない、ミッション終了後デオー

ビットが 90％の割合で遵守される、今後の打上数は近年と同レベル、等とかなり楽観的な仮定

をおいたとしても）、低軌道、特に 700～1000 ㎞付近で今後 5~9 年に一度壊滅的な衝突が発生

し、200 年間にわたりデブリの数が増加していく、という結果で一致した[2]。実際には軌道上の

爆発事故も継続している上、現時点ではミッション終了後デオービットすべき宇宙機のうちミ

ッション終了後デオービットを遵守している割合も 30～40％程度である[29]。さらに、今まで

は年間投入宇宙機数はせいぜい 100 機程度であったところ、近年は小型衛星だけで 100 機以上

と小型衛星が急増しており、今後の打ち上げが増加すれば軌道上環境はさらに悪化する可能性

もある。これから打ち上げる宇宙機に関しては、デブリの発生防止や衝突回避が当然必要である

が、それだけでは自己増殖は防止できない。図 ２-６のように今後一切の打ち上げをしない場合

にも自己増殖が予測されており、NASA 等も同様の見解を示している[30]。衝突回避は運用衛星

を防御するためには有効であるが、自己増殖を抑制するには十分ではない。衝突回避が実施でき

る運用中かつ軌道変換能力を持つ宇宙機はカタログ化物体の１割にも満たないためである。そ

れに対し、既に軌道上にあるデブリの積極的除去（Active Debris Removal, ADR）を実施すれ

ば、図 ２-７のようにデブリの増加を抑制することができる。図 ２-７は衝突率と重量の積が大

きいデブリを毎年１、３、５個ずつ除去した場合の推移予測である。理想的に衝突率と重量の積

の大きいデブリを除去できる場合、毎年３個程度除去できれば自己増殖を抑制できていること

を示す。 

 
図 ２-６ 今後打上がない場合のデブリ数の予測 

破線：今後打上がない場合のデブリ数の予測、実践：今後打ち上げる宇宙機の PMD 遵守率が 90％の場合。
太陽活動によって増加率は変化するが、いずれの仮定でも増加することが予測されている。 
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図 ２-７ デブリ除去した場合としない場合のデブリ数の予測 

 

デブリが自己増殖するといっても、図 ２-５のように 200 年で数割上昇するだけなら、今後も

衝突回避運用を実施すれば問題ないという意見もある。しかし、推移予測は今後このように増加

すると言う予測ではなく、あくまで平均的な増加傾向を示している。デブリの軌道はせいぜい数

日程度しか精確には予測できないため将来の衝突を予測するのは困難であり、デブリ衝突は発

生確率はまれだが発生すれば大きな影響を持つため、今後の軌道上環境を精確に予測すること

は不可能である。そのため、図 ２-５等は乱数の使用により衝突の有無を模擬するモンテカルロ

シミュレーションを行い、多数（例えば 100 回）のシミュレーション結果の平均を示している。

図 ２-５は、今後爆発なし、ミッション終了後デオービット（Post Mission Deorbit, PMD）遵

守率 90％という非常に楽観的な前提をおいたとしても、デブリが自己増殖する可能性が高いと

いうことを示しているのであって、これしか増加しないというわけではない。約 20 年前の予測

結果では、現在のデブリの数は、参考文献[27]ではまだ 10000 個以下程度しかない予測になって

いるように見えるが、実際には爆発・衝突の発生や打上の増加を受け、現在 23000 個を超えて

いる。実際に衝突が起きれば 2、3000 個の破片が一気に増加し、もっと数が増加するケースも

ありうる。図 ２-５では平均的に、５～９年に一度は壊滅的破砕が発生すると予測されているが、

一度の壊滅的破砕により発生する 1cm 以上の破片は数十万個、1mm 以上の破片は数千万個と

も予測される。発生したこれらの破片は、数百 m/s の相対速度を持って四方八方に飛散するた

め、その後の摂動もあって軌道全体に広がっていき、発生した後に除去することはもはや非常に

困難である。破片は面積重量比が大きいため、大気抵抗により比較的早く落下するとはいえ、こ
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れらの破片、特に、衝突回避も防御もできないクリティカルサイズのデブリが増加すると宇宙機

にとって非常に危険である。またカタログデブリは衝突回避が出来ると言っても、破片デブリは

精度良い軌道予測が困難であるため、衝突回避運用の回数が増えるとミッション運用にとって

負担となる。またより小さいデブリ、多数のデブリを観測するためには、デブリ観測網も大規模

化・高額化する。デブリ防護設計も宇宙機に負担を与える。デブリ衝突により故障した宇宙機の

ミッションを実行するためには、再度新規宇宙機を打ち上げるしかないが、故障した宇宙機がデ

ブリとして軌道上に残されることにより環境はさらに悪化していく。 

さらに今後はメガコンステレーションとも呼ばれる、数百～数千機の大規模衛星群も検討さ

れている。数年前までは年間の投入宇宙機数は 100 機前後、運用宇宙機は 1000 機程度であった

が、近年小型衛星が増加し、現在運用中の宇宙機は 2000 機程度となっている。しかしメガコン

ステレーションは一つのシステムだけで数百～数千機が想定されており、それらが実現すると

軌道上環境は大きく変わる[31]-[34]。軌道上環境保全のためには、運用中の衝突回避やミッショ

ン終了後デオービットを確実に実施することが重要であるが、これまでと劇的に異なる低コス

トの衛星の故障率は高いことも懸念され、多くの故障衛星がたまると、その軌道における衝突が

懸念される。図 ２-８は高度 1200km に 20 面の軌道面に各 50 機、合計 1000 機の宇宙機によ

るメガコンステレーションを想定した場合の物体数の予測である。2016 年から 30 年間の運用

期間中、各衛星の運用寿命は５年として更新していくものと想定している。これらの衛星は 90％

の確率でミッション終了後デオービットを実施したと仮定しても、運用中は物体数が大きく増

加し、またメガコンステレーションの運用が終了した 2030 年以降もその影響が残り続けること

が示唆されている。またミッション終了後デオービットの遵守率が下がると、デブリの数は大き

く増加することが分かる。それに対し、デブリ除去が実現できれば、ミッション終了後デオービ

 

図 ２-８ 大規模コンステレーションを想定した推移予測例 
メガコンステレーションのミッション終了後デオービット遵守率(PMD)が低いとデブリ数は大きく増加す
ることが予測されている[34]。 
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ットの遵守率を上げるのと同様の効果が期待できる。特に、ミッション終了後デオービットに失

敗してから５年以下等なるべく早期にデブリ除去ができれば、運用軌道の環境悪化を防ぐこと

ができる[35]。 

 

２.２. デブリ除去統合的システム提案に向けた考察 

前項にて述べたとおり、デブリには様々な対策が必要となっているが、デブリのサイズごとに

費用対効果を考慮した対策が必要である。表 ２-１は、サイズごとに取りうる対策を示している。

現在は低軌道で 10cm 以上級、静止軌道で 1m 級のデブリが地上から追跡され、衝突回避運用が

実施されている。観測技術の向上により、将来的には衝突回避もさらに小さいサイズに対しても

実施することができるようになると期待はされているが、サイズが小さくなれば数はさらに増

える。また、デブリの軌道予測においては、太陽活動に左右される大気密度や姿勢運動により変

動する大気抵抗等、軌道予測誤差は完全にゼロにはできない。破片の場合は小さくて観測が難し

い上、大気抵抗等の影響を受けやすく、形状や材質等も不明のため、特に予測が困難である。そ

のためせいぜい数 cm 以上級までが衝突回避が現実的なサイズと考えられている。もし、より小

さいデブリまで観測し、軌道予測精度が悪いまま追跡するデブリの数が増えればそれ以上に衝

突回避運用の回数が増え、宇宙機の運用に負担となる。また小さいサイズのデブリを追跡するた

めの観測網も世界中に多数必要となる。 

一方、1mm 以下等の小さいサイズのデブリ衝突に対しては、バンパーを設ける、冗長構成と

する等、宇宙機にデブリ衝突耐性を持たせるデブリ防御設計が実施されているが、秒速 15km 程

度で衝突するデブリの速度エネルギは多大であるため、数 mm 以上のデブリを防御するのは、

困難であると考えられる。有人宇宙機は 1cm 級のデブリ衝突まで防護できるものもあるが、通

常の無人衛星にも同様のバンパーを設けるのはリソース的に難しい。光学系観測機器等、バンパ

ーを設けることができないものもある。またメテオロイドは除去できないため、小さいサイズの

メテオロイドが衝突する可能性を完全になくすことはできず、一定以上のデブリ防御設計はい

ずれにしろ必要である（大きなサイズに関しては、メテオロイドの衝突フラックスよりもデブリ

のフラックスの方が高くなっているため、メテオロイドの衝突は無視できるが、微小サイズに関

してはメテオロイドの衝突フラックスは無視できない）。 

このように、ある程度大きいデブリは衝突回避し、小さいデブリはバンパー等により防護する

ことが有効であるが、その間のクリティカルサイズのデブリについては、衝突回避することも防

護することも困難であるため、発生を防止することが重要となる。衝突回避も防護も出来ないク

リティカルサイズデブリの発生源は、主に爆発および衝突である。そのため、爆発および衝突の

危険性を有する大型デブリを混雑軌道に残さないことが重要となる。しかしすでに軌道上に存

在するデブリに対しては、大気抵抗で減少していくのを待つか、積極的に除去するしかない。 

デブリ除去は、それ自体が目的ではなく、今後継続的に宇宙開発利用が実施できることが目的

である。そのため、全てのサイズのデブリを除去する必要があるというわけではなく、トータル

のバランスを考えた上で費用対効果の高い対策を実施していく必要がある。まず微小デブリ等
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破片サイズのデブリについては、1mm 以上のデブリは一億個以上あるとされており、軌道が分

散しているため、一つ一つ除去するのは効率が悪い。例えば大面積低密度のスイーパーを軌道上

に投入して衝突してきた微小デブリ捕捉するアイデアが提案されてきたが、意味のある数のデ

ブリを除去するためには数百 km2 以上の非現実的な面積を必要とする[36]。また地上あるいは

軌道上からレーザーを照射し、アブレーションを起こして除去する手法が検討されているが、小

さいデブリほど検出や追尾が困難である。地上からの検出および追跡は距離が遠いことや大気

の揺らぎの影響もある。またアブレーションを起こしてデブリの軌道を変換するためには大出

力のレーザーを必要とするため、軌道上で対処するには電力的、熱的な問題が大きい。またデブ

リは超高速で運動しているため、精確に照射するのが困難であり、運用衛星に誤って照射しない

ための高信頼性や、宇宙兵器とみなされないような国際調整も不可欠であるため、継続的な実現

はすぐには困難と考えられている。カタログ化破片を除去して衝突回避の回数を減らすために

は、数千個以上の破片除去を実施しないと効果が明らかにならない。破片の軌道寿命は比較的短

いため、カタログ化破片を除去するよりは衝突回避をより効率的に実施すること、および破片を

発生させないことに注力した方が効率がよい。また微小デブリについても、除去よりも防御の効

率化および発生防止に注力した方が効率がよい。クリティカルサイズのデブリは、現状は衝突す

る確率が低いためリスクとして許容し、これ以上の発生を防止することが重要である。そのため、

将来のこれら破片の発生を防止するために、混雑軌道の大型デブリを除去することが効率的で

ある。 

ただし、デブリの衝突リスクは、現時点では混雑軌道の大型デブリでも、年間 0.1％程度以下

であり、除去せずとも大気抵抗により軌道降下してやがては大気圏突入するデブリも多い。衝突

して破片をばら撒いたとしても、発生した破片が二次衝突する可能性は、数年～数十年後に発生

する可能性があるという程度であり、今後確実に衝突するというデブリは見極めが困難である。

ケスラーシンドロームで衝突の連鎖が懸念されていると言っても、数十年、数百年かけて増加し

ていく長期的な現象であり、ひとたび衝突が発生すれば発生した破片が次々に衝突して宇宙空

間が使用できなくなる、というような急激な現象ではない。実際、イリジウム衝突事故や中国の

衛星破壊実験により、5000 個以上のカタログ化破片が発生したが、10 年経ってもそれらの破片

の二次衝突は観測されていない（小さな破片が衝突している可能性はあるが、地上から追跡でき

ていないため、特定できない）。一つ一つのデブリの衝突率はそれほど高くはないが、数がたく

さんあること、長期軌道上に留まることにより軌道上全体の環境悪化が懸念されている。そのた

め、大型デブリと言えど、特定のデブリについてどうしても除去しなくてはいけないというわけ

ではない。デブリを数個除去しただけでは統計的に効果が確認できない上、デブリ除去を例えば

年間 5 個ずつ等継続的に実施したとしても、それでも衝突は発生し得るし、デブリ衝突による

損害がゼロにできるわけではない。一回の衝突を防止するためには 10～50 個のデブリを除去し

ないといけないとの指摘もある[36]。デブリを多少除去してもその効果はすぐには分かりづらく、

継続的に多数を除去しないといけないため、費用対効果を十分考慮する必要がある。 
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表 ２-１ デブリのサイズごとに考えうる対策とその評価 

◎：重点的実施、○：実施、△：費用対効果による、×：費用対効果が悪い 

デブリ種類 

 

 

対策 

微小デブリ（～数

mm） 

ｸﾘﾃｨｶﾙﾃﾞﾌﾞﾘ（数

mm～数 cm＠低軌

道、数 mm～＠静止

軌道等） 

カタログ化破片

（ 10cm ～＠現

在、2cm～＠将

来） 

大型デブリ（衛

星・ロケット上

段等） 

防護 ◎なるべく効率の

よい防護要 

○なるべく損傷低

減する技術 

×エネルギ的に

不可能 

×エネルギ的に

不可能 

運用衛星に

よる衝突回

避 

×観測・軌道予測

困難 

△観測・軌道予測困

難 

◎すでに実施されているが、より効

率的な手法（真に必要なときのみの

実施）要 

デブリ軌道

変更による

衝突回避 

×観測・軌道予測

困難 

△費用耐効果が悪

い、効果限定的（微

小デブリ追跡等の

コスト高に対し損

失小） 

△費用耐効果が

良ければ（デブ

リ軌道変換コス

トと救える損失

との比較） 

△費用耐効果が

良ければ（効果

は大きいが、軌

道変換は困難） 

発生防止 △費用耐効果が良

ければなるべく発

生防止。ｲｼﾞｪｸﾀは

防止困難 

○ミッションデブリ等はなるべく発生

防止 

（◎宇宙機・大型デブリの爆発・衝突防

止により発生防止） 

◎爆発防止・ﾐｯｼ

ｮﾝ終了後ﾃﾞｵｰﾋﾞ

ｯﾄは破片デブリ

発生低減効果大 

除去 ×レーザー、スイ

ーパー等による除

去は費用耐効果が

悪い 

△レーザー、スイー

パー等による除去

は費用耐効果が良

ければ 

△レーザー等に

よる除去は費用

耐効果が良けれ

ば 

◎衝突等による

破片デブリ発生

低減効果大 

（備考） 軌道寿命は短い。 

観測機器等にとっ

てはクリティカル

なので、なるべく

低減するが環境悪

化の支配的要因で

はない。 

メテオロイド衝突

は避けられない 

衝突回避も防護も

困難のため運用衛

星にとって一番の

脅威だが壊滅的破

砕は起こさない。一

度の壊滅的破砕で

数十万個発生のた

め発生防止が効果

的 

衝 突 回 避 が 可

能。 

一度の壊滅的破

砕により数千個

発生。大型物体

に衝突すれば壊

滅的破砕を起こ

すのでなるべく

衝突防止が必要 

衝 突 回 避 が 可

能。 

カタログ破片以

上に影響大。一

度の破砕でクリ

ティカルデブリ

を数十万個発生

させる主発生源

のため、爆発・衝

突防止が重要 
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２.３. デブリ除去統合的システムを検討する上での必要条件 

前項ではクリティカルサイズのデブリ発生防止のために、その発生源である大型デブリの爆

発・衝突防止が重要であることを述べた。デブリ対策を検討する上では費用対効果、トータルで

のバランスを考慮することが重要であり、やみくもにデブリを除去すればよいというものでは

ない。ではデブリ除去の要求とは何か？ここではデブリ除去の統合的システムを検討する上で

の必要条件について検討する。 

デブリ除去の 終的な目的は何であるかと言えば、コストに帰着すると考える。デブリの数を

抑制しなくてはいけない理由は、デブリ衝突による損傷あるいは衝突回避等のデブリ対策コス

トを低減するためである。そのため、デブリを除去しようとして別のサイズのデブリを発生させ

て、トータルのコストが高くなってしまうのでは意味がない。図 ２-５や図 ２-６ではデブリの

自己増殖によりカタログ化デブリの増加が懸念されていることを示した。しかし、だからと言っ

てカタログ化デブリを除去しなくてはいけないというわけではない。参考文献[27]等では、20 年

以上前から 25 年ルールを導入してもデブリの数は増加することが予測されていたが、許容可能

であるとして、費用対効果を考えて 25 年ルールが策定された。カタログ化デブリが増加するこ

と自体が許容できないわけではなく、爆発・衝突によって大量の破片が発生し、クリティカルデ

ブリによる宇宙機の損傷コストも含めた、トータルのデブリ対策コストが増加することを防止

する必要がある。デブリ対策のコストは多岐に渡るためその算出は非常に困難と言われている

が、衝突回避も防御もできないデブリ衝突により発生するコストの試算として、例えば

Braunschweig 工科大学によるものがある[37][38]。それによれば、デブリ衝突による宇宙機の

損害コストは、このままこの問題を放置すると 2200 年時点で累積 120B ドル程度と予測されて

いる。これはデブリの衝突により失われる宇宙機のコストだけであり、それ以外にも、衝突回避

運用のためのコスト、運用を停止した間得られなかったデータによる損失、地上観測網整備費、

宇宙観光等今は存在していないが将来実現するはずだった新規ビジネスが出来ない損失等、様々

なコストが存在する。これらのコストの算出は非常に難しいが、デブリの増加に伴いコストが

年々上昇していくと、他のインフラと比較して宇宙開発利用の優位性が低下し、宇宙開発を継続

できなくなる恐れが生じる。参考文献[37]では、デブリ除去のコストを一機あたり平均 140M ド

ルと想定しているため、除去のコストが他の対策あるいは将来の損害額よりも上回っているが、

除去のコストが大幅に低下できれば、損益分岐点は近い将来にすることができることが示唆さ

れている。例えばデブリ除去コストを 1/10 の平均 14M ドルとできれば、低減のコストと同等レ

ベルにでき、損益分岐点は数十年後になる。 

このように、デブリ除去のコストが高く、デブリ衝突による損傷時に新たな宇宙機を打ち上げ

る等のデブリ除去しない場合のコストの方が安いのであれば、デブリ除去は実現しなくてよい

ことになってしまう。しかしデブリ対策のコストは年々上昇していく。デブリ除去を実施せず、

デブリ対策コストが非常に増加してから、すなわちデブリ衝突により微小デブリが大量に発生

してから対策を取ればよいという考えだと、微小デブリを除去する費用が許容できないほど高

額、あるいは手遅れとなり、宇宙開発利用を継続できなくなる恐れがある。デブリ除去を実施す
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ることにより、将来除去しない場合よりデブリ対策コストを安くできるなら、一時的には高くつ

いても除去は実施するべきといえる。デブリ低減も同様に、将来のデブリ対策コストを低減する

ために有効な手段であって、かつ現在許容できるコストで実現できる対策が、デブリ低減ガイド

ラインとして制定されている。図 ２-９の左図は、デブリ除去のコストが高い場合で、デブリ除

去しない場合のデブリ対策コストをデブリ除去した場合のコストが上回るのは、遠い将来にな

ってしまう。それに対し、デブリ除去のコストが低くできれば、その損益分岐点は近い将来にす

ることができ、デブリ除去を行う根拠となる。デブリ除去の損益分岐点を早期にするために、ま

た宇宙開発利用のために継続的に必要な維持コストを抑制するために、デブリ除去は低コスト

である必要がある。 

 
図 ２-９ デブリ除去の有無によるデブリ対策のコスト 

デブリ除去（ADR）コストが高いと（左図）、除去しない場合のデブリ対策コストの方が長期にわたって低
くなるため、除去しない方がよいということになる。ADR コストが低いと（右図）、除去する方がデブリ
による累積コストを低下できるため、一時的に高くついても除去をすべきだということになる。 

 

現在のデブリ対策コストはまだ許容可能なので、デブリ除去はしなくても大丈夫という考え

もある。しかし、宇宙機に与える損害の主な原因である微小デブリの精確な状況や発生モデルは

まだよく分かっていない。図 ２-１０は NASA のデブリ環境モデル Orbital Debris Engineering 

Models (ORDEM) 3.0および ESA のデブリ環境モデル Meteoroid and Space Debris Terrestrial 

Environment Reference (MASTER) 2009 による高度 800km、軌道傾斜角 98 度におけるデブ

リサイズ毎のフラックスである。mm サイズのフラックスは、地上からの観測が困難であるため

不確定性が高く、ESA からの契約で Braunschweig 工科大がの開発する MASTER2009 よりも

NASA の ORDEM3.0 モデルの方が 100 倍近く大きい。また参考文献[39]ではロシアによるデブ

リサイズ毎の推移予測結果が示されている。このモデルでは、10cm 以上級デブリが３倍程度上

昇する間に、mm サイズデブリは十倍以上に増加することが予測されている。このように現状は

微小デブリの状況が不明確だが、増加が確認されてからデブリ除去に取り組むのでは手遅れに

なってしまうことから、なるべく早めにデブリ除去を開始する必要があり、そのためにも低コス

トが必要となる。デブリ除去は持続的宇宙開発に必要な維持費用であると考えられる。デブリ低

減も同様に、将来のリスク低減のために現在コストをかけて環境を保護しようというものであ

り、初期はなかなか受け入れられなかったが、現在はその重要性が認識されるようになっている。
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デブリ除去も、デブリ低減と同程度の費用対効果であれば受け入れるべきと考えられる。米国等

も、デブリ除去は技術的には可能であるが、コスト的に成立しない、と主張しており、デブリ除

去の技術を開発すればよいのではなく、低コストのデブリ除去技術が必要となっている。 

 

図 ２-１０ デブリサイズ毎のフラックス 
NASA の ORDEM3.0 モデルは ESA の MASTER2009 モデルより mm サイズ付近のフラックスが 100 倍
近く高い。 

 

２.４. デブリ除去の要求事項 

上記を踏まえ、デブリ対策コストを低減するためのデブリ除去の対象およびその実現方針と

して、表 ２-２のように設定する。理由については以下に述べる。 

 

表 ２-２ 優先すべきデブリ除去の対象と方針 

 優先すべき除去対象、方針 その他の候補 

サイズ 大型デブリ 微小デブリ 

軌道 低軌道の混雑軌道 静止軌道、中間軌道等 

対象・種類 ロケット上段デブリ 衛星デブリ、破片デブリ 

除去方法 デブリ除去衛星 スイーパー、レーザー照射等 

除去数 年間５～10 個程度 

あるいは既存デブリの 100～150 個

程度 

危険なもの数個では不十分であるが、

一方で全カタログ化物体を除去する必

要はない 

除去先 十分低い高度（高度 650km 以下等）

あるいは大気圏突入 

高度 2000km 以上へのリオービットあ

るいは高度を数十 km 低下 

範囲 限定的（低コスト、失敗のリスク） 汎用（高コスト） 
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∙ 除去すべきデブリのサイズ 

前述のように、大型のデブリは現在追跡され衝突回避運用が行われていることが多い

ため、実際に宇宙機に被害を与えるのは衝突回避や防御ができないクリティカルサイズ

のデブリであるが、これらのデブリは多数あるため効率が悪い。それに対し、大型デブリ

同士が衝突すると多数の微小デブリを発生するため、衝突の可能性の高い大型デブリを

まず除去すべきと考えられている。微小デブリ除去の手段が実現すればもちろんよいが、

微小デブリだけを除去しても大型デブリの衝突が発生すればまた大量に微小デブリが発

生するため、根本的な問題解決としては軌道上に蓄積した重量を減少させる必要がある。

図 ２-１１は、年間５個ずつ、大型デブリを除去した場合、破片だけを除去した場合の推

移予測である。破片だけを除去した場合でも、除去した数の分だけデブリ数は減少する。

また除去した数の分だけでなく、除去したことにより衝突が防止され、発生するはずだ

ったデブリの数が低減できるため、破片デブリを除去した場合でも除去した数以上の減

少が期待できるが、大型デブリの方がより多数のデブリを発生させるため、大型デブリ

を除去した方が効果が大きい。この推移予測は 10cm 以上の物体の数についての予測で

あり、問題となる mm サイズデブリの推移については現状確度の高い予測は困難である

が、10cm 以上のデブリが多い場合 mm サイズのデブリも同様に多いと想定される。 

 

 

 
 

図 ２-１１ デブリ種類による除去効果の推移予測 
大型(intact)デブリを除去した場合、破片(fragments)だけを除去した場合より効果が高い。除去しない場合
（baseline）と比べると、種類に関わらず除去した分だけ全体の数は減少する（baseline-removed）ため、
そこからの減少分が除去したことによる効果となる。 
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∙ 軌道 

低軌道では５年から９年に一度の壊滅的衝突が予測されており、静止軌道より低軌道

が緊急の対策が必要とされている。特に、衝突が多数発生すると予測されている混雑軌

道（700～1000 ㎞付近、太陽同期軌道や軌道傾斜角 83 度付近、74 度付近等）からの除

去が必要と考えられている。図 ２-１２は今後衝突が発生すると予想されている軌道で

ある[40]。これらの衝突により、高度 700～1000 ㎞付近で特にデブリの増加が懸念され

ている（図 ２-１３）。静止軌道や 12 時間軌道はデブリ密度も軌道速度も低軌道に比べ

れば低いことから、衝突率は低軌道より低い。静止軌道では今後 100 年間に１、２回程

度の衝突が予測されている。ただし静止軌道には大気抵抗がなく、発生したデブリは長

期間軌道上に留まることから、衝突が発生しないようにすることは重要である。これま

でも爆発が数回観測されており、一度でも衝突が発生したら静止軌道が使用困難になる

わけではない。ただし、静止軌道では特定のデブリが繰り返し接近することにより、運用

衛星に衝突回避の負担を与えており、衝突回避の負担を低減するためにデブリ除去が必

要という意見もある。また静止軌道の方が商用化が進んでいることや、静止軌道のデブ

リを除去した場合にそのスロットが有効活用できるという視点から、ビジネスという観

点では有望であると考えられる。 

 

∙ 除去の対象・種類 

推移モデルを用いた研究が多数行われている（[41]-[43]）。衝突率×重量が大きいもの

は発生させる破片の数の多いものという指標になるが、高度が低い場合は破片が発生し

ても比較的すぐに落下することから影響は限定的であり、影響が長期的に残る高度から

 

図 ２-１２ 今後 100 年に予測されている軌道高度別衝突回数[40] 
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除去すると効果が高い。将来発生する破片の数によるその発生起源のランキング[41]や、

衝突の確率とその影響度を指標としているもの[42]、軌道高度や傾斜角によるインデック

スを提案しているもの[43]等、様々な指標が提案されている。これらの指標において、い

ずれも混雑軌道にあるロケット上段デブリもしくは衛星デブリという大型デブリが除去

すべき対象と考えられる。使用するモデル、データベースや評価手法等によって除去指

標の順位は変動する上、少数のデブリを除去してもあまり環境改善効果はなく、継続的

に多数のデブリを除去しないといけないことから、細かい順位に意味はなく、混雑軌道

にある大型デブリ群がデブリ除去の対象となる。 

図 ２-１４は今後毎年衝突率×重量の大きい物体を年間５個ずつ除去した場合に除去

された物体の国別数である。現在軌道上にある物体の中から除去すべき対象と判定され

た約 300 個の内訳を調べると、米露の宇宙機が多数を占める。そのため日本一国だけ除

去を実施しても、環境改善効果はほとんど見られず、対処には国際的な取り組みが不可

欠である。 

衛星とロケット上段デブリは数としては衛星デブリが約 4000 個、ロケット上段デブリ

が約 2000 個であるが、重量的にはほぼ同程度存在している。そこでデブリ除去の対象と

しては、技術的難易度や機密性の問題からまずはロケット上段を提案する。ロケット上

段の方が衛星デブリよりも適する理由として、下記のような点が上げられる。 

 

 デブリ除去の効果が高い 

ロケット上段は重量が大きいものが多く、毎年５～10個レベルを除去する場合には、

ロケット上段を除去した方が環境改善効果が高いという報告がある[44]。 

 

図 ２-１３ 今後増加が予測されている高度分布[40] 
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 ロケット上段は形状が円筒形に近い似通った形状が多い 

衛星デブリは片翼太陽電池パドルや両翼パドル等、様々な形状があり、それぞれに

あった捕獲方法を検討するのが困難である。それに対しロケット上段は形状が似通

っており、衛星搭載部やノズル等、共通に検討できる部位を持っている。ほぼ同等

の形状であるロケット上段のシリーズも多数軌道上に残存している。 

 

 軸対称であるため、複雑なタンブリング等の姿勢運動を起こさない 

衛星デブリは三軸非対称であったり、長いパドルが空気抵抗や太陽輻射を受けて回

転が励起され、複雑な回転運動をしているものもあることが報告されているが、ロ

ケット上段デブリはほぼ軸対称であることが多いため、その姿勢運動はフラットス

ピンやせいぜいニューテーションのみである。 

 

 衛星と違って長いパドルやアンテナ等接近の障害となる付属物を有さない 

長いパドルがあり回転している場合は、接触しないようにタイミングを図って接近

する必要があるが、パドル等がないため、接近が比較的容易である。 

 

 視認性が安定している 

多層断熱材(MLI)で覆われている角型の宇宙機と違い、相対姿勢運動により見え方が

急激に変動することが少ない。 

 

 

図 ２-１４ 国別除去対象デブリ 
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 渦電流による回転停止効果がある 

金属製のタンクを有する場合、地磁場との干渉で、姿勢運動により発生した渦電流

による回転停止効果が期待できる[45]。 

 

 機密性の問題が比較的少ない 

軍事衛星等と異なり、ロケット上段であれば外観も公開されていることが多いため、

他国が接近することが許容されやすいと考えられる。 

 

 落下溶融の問題がないロケット上段もある 

大型のデブリは地上落下が問題となるが、小型のロケット上段には、落下中に大部

分が溶融するため制御落下が不要と考えられるものがある。例えばロシアロケット

COSMOS-3M（SL-8）は、軌道上に 300 個近く存在しているが、ロシアは溶融する

と主張している。実際に今までに 300 個近くが落下しているはずだが破片が地上で

発見されたと言う報告がない（他のロケット上段は地上落下が報告されている例が

ある）。 

 

∙ デブリ除去の方法 

前述の通り大面積低密度材料（スイーパー）による除去や地上あるいは軌道上からのレ

ーザー照射等による除去も提案されているが、これらの手法でロケット上段デブリのよ

うな大型のデブリに対処するのは現状ではエネルギ的に困難である。そのため、大型デ

ブリを除去するためにはデブリ除去衛星を軌道に打ち上げ、接近して混雑軌道から除去

することが必要と考えられる。また大型のスイーパーや軌道上のレーザー照射衛星等を

軌道に投入すると、それらが万が一故障した場合等には大型のデブリとなってしまうこ

とからも、なるべく規模の小さいデブリ除去衛星が望ましい。 

 

∙ 除去の数 

大型デブリ除去の目的は、前述の通りクリティカルサイズのデブリの増加防止である

ため、その発生源である大型デブリを除去する場合、必要除去数の明確化のためには本

来クリティカルデブリの数を観測して議論する必要がある。しかし前述の通りその計測

は困難であるため、当面はカタログ化デブリの数を目安とせざるをえない。カタログ化

デブリもクリティカルサイズのデブリも、その発生源は大型デブリの爆発・衝突である

ため、カタログ化デブリの数が増加している状況においては、クリティカルサイズのデ

ブリも増加していると類推されるためである。将来的にクリティカルサイズのデブリの

数についての知見が向上すれば、除去数も修正していく可能性はあるが、まずはカタロ

グ化デブリの数を維持することを目標とする。 
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必要な除去デブリの数は、今後の打上やミッション終了後デオービットの遵守率等に

大きく依存する。図 ２-１５は今後も過去８年と同等の打上が継続する場合において、衝

突率と重量の大きいデブリから、年間２、５、８個除去した場合の今後の推移予測であ

る。カタログ化されている 20000 個以上のデブリを全部除去する必要はなく、混雑軌道

の大型デブリを年間５～10 個程度除去すれば現状の環境を維持可能と考えられている。

また、図 ２-１６は現在あるデブリのうち、混雑軌道の 100 個を除去した場合の推移予

測を示している[46]。例えば高度 1000km、軌道傾斜角 83 度付近に多数密集しているロ

ケット上段デブリを 100 個除去した場合、増加を大きく抑制できている。すなわち、今

すでに軌道上にあるデブリから 100～150 個程度、今後も今までどおり打ち上げを継続

する場合には、年間５～10 個程度の大型デブリを除去すれば今後の増殖をかなり抑える

 
 

 
図 ２-１５ デブリを年間２個、５個、８個除去した場合の推移予測 

上：PMD90％の場合、下：PMD30％の場合。PMD 遵守率が悪いと除去数が多くても増加する。 
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ことができると考えられている。このように、一番危険なデブリを１個だけ除去すれば

いいのではなく、継続的に大型デブリを除去しないといけないことから、どのデブリが

一番危険であるかにこだわる必要はない。また、継続的にデブリを除去しないといけな

いので、技術的に難易度が高いデブリは後回しにすることも考えられる。様々な対象が

ありうるため、全てのデブリに 適な手法を追求する必要はなく、デブリに応じて手法

は変更することを想定する必要がある。 

 

 

図 ２-１６ 100 個のデブリを除去した場合の推移予測 
高度 1000km、軌道傾斜角 83 度付近のロケット上段 100 個を除去した場合、除去しない場合に比べてデ
ブリ数の増加を大きく抑制することができる[46]。 

 

∙ 除去先 

低軌道の場合、デブリ除去のためには、混雑軌道のデブリを衝突確率が十分低い軌道ま

で低下させることが必要である。現在のデブリ低減ガイドラインでは高度 2000km まで

の低軌道が保護軌道とされているため、ミッション終了後に高度 2000km 以上の墓場軌

道にリオービットする手法もとられてきた。しかし、墓場軌道が混雑して衝突が発生し

たりすればその影響は直下の低軌道にも及ぶ。高度が低い軌道であれば、大気抵抗が大

きく軌道寿命が短いことから、衝突率が低いだけでなく、万が一衝突が発生した場合で

も、破片が比較的早く落下する。そのため、低軌道のデブリを除去するのであれば十分高

度の低い軌道まで低下させる必要がある。高度としては、デブリ低減策の 25 年ルールと

同様、軌道寿命を 25 年程度にすることが必要と考えられる。高度を数十 km 程度低下さ

せただけでは、軌道寿命は下がるが、衝突率を十分低下させることはできないため、効果

が不十分である。例として図 ２-１７は高度約 800km にあるデブリの衝突率の累積を示

したものである。高度を 100km 以上低下させると、軌道寿命が短くなるとともに衝突率
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も下がっているが、高度を 50km 程度低下させただけでは、短期的には衝突率はむしろ

増加している。また一個だけなら衝突率が多少下がる場合でも、多数のデブリが高度

700km に投入されるとそこで衝突が発生する恐れもあることから、一個だけの評価では

なく全体的な評価が必要であり、25 年ルール同様、650km 以下にすることが望ましい。 

軌道上環境のためにはなるべく高度を下げること、すなわち直接大気圏に突入させる

ことが も望ましい。ただし、大型のデブリあるいは溶融しにくい材料からなるデブリ

は、溶融せずに地表まで落下することが懸念される。そのため、これから打ち上げる大型

の宇宙機に関しては大洋等の狙った場所に落下させる制御落下が実施される必要がある

が、デブリ除去の場合の制御落下の必要性についてはまだ議論が収束していない。これ

から打ち上げられる物体に関しては、デブリ低減ガイドラインでは障害予測数が 10-4 以

上の場合には制御落下（コントロールドリエントリ）することが推奨されている。しかし

すでに軌道上にある物体に関しては、放置しておけば数十から数百年後に落下するもの

の時期を早めることになるため、人口増加を考慮すると早期に落下されることは障害予

測数を小さくできるという側面もある。制御落下には大型の推力を持つ推進系および大

量の燃料が必要となり、技術的な難易度が大きくなる。一方、これまでに数千個の大型デ

ブリ、数万個のカタログ化デブリが制御落下なしに再突入しているが、いまだに大きな

地上被害は報告されていない。現在でも一週間に一個程度大型デブリが再突入している

ため、デブリ除去により年間５～10 個程度増加しても、元々落下しているデブリの量の

ばらつきの範囲程度であり、他のリスクに比べデブリの落下のリスクは許容できるとの

議論もある。デブリ低減策は、デブリ環境に対する効果と、その負担が現実的に受入可能

かどうかのバランスによって決められる。あまり大きな負担なく制御落下を実施できる

 

図 ２-１７ 高度を変化させた場合の累積衝突率の変化 
高度 800km の大型デブリの高度を 50km～150km 低下させた場合の累積衝突率の変化。高度を
100km 以上低下させた場合には、混雑軌道から外れるため軌道寿命が短くなるのに加え、衝突率が低く
なるため、累積衝突率も低下できているが、高度を 50km 低下させただけだと、 初は累積衝突率はむし
ろ高くなってしまう。 
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のであれば当然実施した方がよいが、制御落下を要求するとデブリ除去技術の難易度が

上がり、コストも上がると考えられ、デブリ除去の実現はますます遠のくと考えられて

いる。そのため、将来的には制御落下により地上安全に配慮することが望ましいが、初期

の段階では、すでに軌道上にあるデブリを除去する場合においては制御落下までを必須

とはせず、混雑軌道から衝突率の低い高度まで移動させることを考える。なお倫理的な

課題も指摘されているため実現性はまだ明確でないが、なるべく小さい推力・増速度で、

なるべく傷害予測数を低下させるように落下させる「セミコントロールドリエントリ」

についても検討が進められている[47][48]。 

 

２.５. デブリ除去の非技術的課題 

デブリ除去には技術的課題だけでなく非技術的な課題も多くある。本論文ではその解決方法

は述べられないが、技術が確立されれば非技術的議論は一気に進むと宇宙法の専門家間で言わ

れており、ここでは非技術的課題のうち技術的考察が必要となる点、あるいは技術開発に考慮が

必要な点をまとめておく。 

まず、デブリにも所有権があり、デブリといえど他国のデブリを勝手に除去できないという法

的課題がある。2018 年現在の国別デブリの数でみると日本起源のデブリは 1、2％程度しか存在

しないため、日本だけが自国のデブリを除去したとしても、その効果はほとんど確認できない。

そのため、日本のデブリに限らず他国のデブリも除去しないと軌道上環境は改善できないが、勝

手に除去することはできない。また現時点ではデブリ放置の非を問えないため、除去費用請求も

不可能である。打ち上げたときは除去する義務はなかった上、除去する技術もないため、デブリ

を放置することが過失とは認められず、デブリが第三者に損害を与えたとしても損害賠償が認

められるかは明確でないと考えられている。デブリ除去による環境保全のためには年間 5～10

個のデブリを継続的に除去しないといけない上、静止軌道と違って特定のデブリが干渉するわ

けではなく効果は短期的に見えづらい。静止軌道であれば、特定のデブリが何回も衝突回避運用

を必要とすることがあるため、その特定デブリを除去して欲しい、という要望がある可能性があ

るが、低軌道の場合、数千個のデブリがあり、特定のデブリというよりは多数のデブリがあるこ

とが課題であるため、特定のデブリを除去して欲しいという要望は出にくい。また、現在、低減

ガイドラインは義務ではないため、デブリを放置しても罰則があるわけではない。大規模コンス

テレーション衛星のように、社会的責任を問われる、あるいは認可の条件となれば、除去サービ

スが成立する可能性はある。しかしこれはあくまでこれから打ち上げる宇宙機に対してであり、

既存デブリについては、除去サービスの成立は困難である。そのため、現状、各国が自国由来の

デブリを自主的に除去するモチベーションはないといわざるを得ないが、このままこの問題を

放置して軌道上環境が悪化すればいわゆる「公共地の悲劇」であり、どの国にとっても望ましく

ないことから、地上の環境問題と同様、国際的な取り組みが必要と考えられる。 

一方、除去技術が確立されれば、軌道上にデブリを放置することの非を問えるようになる可能

性がある。コスト的にも許容できる除去技術が存在するのに危険なデブリを軌道上に放置し、他
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の宇宙機に損害を与えた場合には、賠償を求められるようになれば、デブリ除去が行われるよう

になる可能性がある。しかし、運用を停止した宇宙機でも、何かの役に立っている、と主張され

れば、デブリを放置したわけではなくなってしまう。 

デブリ除去の国際的な枠組みについては学会等で提案されているものもあるが、議論には非

常に長くの時間がかかると考えられている。除去が開始される時期が遅れ衝突が発生してしま

うと、発生してしまった破片デブリは除去が困難であるため、デブリの数は高止まりした状況に

なる。そのため、なるべく早くデブリ除去を開始する必要がある。また、デブリ除去は軌道上環

境維持に不可欠な技術として、地上環境問題におけるゴミ回収や温暖化ガス排出権取引のよう

に、将来事業になる可能性があるのではないかと考えられつつも、このように法的課題が解決し

ていないため、民間事業者が自己投資して実施できないという状況である。議論を進めるために

は、デブリの所有国（米露等）が継続的に除去してもよいと思えるくらいの低コストでの除去技

術が必要である。 

一方、デブリ除去技術が確立されれば、それは他国の宇宙機を使用不可能とする軍事技術とみ

なされかねないことにも注意が必要である。さらに、デブリ除去はデブリごとに状況が異なる難

易度の高い技術である。もし除去に失敗した場合、地上落下した大型デブリが地上に損害を与え

た場合等、責任の範囲が不明確であるという課題もある。超大型の宇宙機でデブリ除去を実施し

ていた場合、いくら信頼性が高くても、例えば衝突回避も防御もできないサイズのデブリが衝突

してミッション未達成となるリスクは残る。特に、デブリ除去が必要な混雑軌道ではそのような

危険なデブリも多いと想定される。その場合、さらに危険な大型デブリを混雑軌道に放置するこ

とになる。デブリ除去の目的がクリティカルデブリの発生防止であることから、デブリ除去に失

敗した場合でも、新たな大型デブリを混雑軌道に放置しないこと、破片を多数発生させるような

爆発・衝突の恐れをできる限り低減することが通常の宇宙機以上に要求される。 

 

まとめると、非技術的な課題の例として下記のようなものがある。 

∙ デブリの定義が未確定 

∙ デブリであっても所有権があるため勝手に除去できない 

∙ 衝突等で損害を被っても責任が問えない 

∙ 除去のコスト負担者、コスト目標が不明確 

∙ ビジネスとして成り立つまでの時間が長い 

∙ 除去に失敗したときの責任、保険の適用可否が不明確 

∙ 軍事技術と認識される恐れがある 

 

非技術的課題が解決された場合には、デブリ除去をするインセンティブとしては、下記のよう

な点が考えうる。すなわちデブリ除去が事業として成り立つ可能性があるため、その場合の競争

力確保のためにも、低コストが重要である。 

∙ 損害賠償の免除 
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現在はデブリが衝突したとしても、損害賠償責任を負う可能性は低いとされているが、

除去技術が確立されれば、危険なデブリを放置しておく過失が問われるようになる可能

性があり、デブリを除去する、あるいはデブリ除去に合意して第三者が除去可能とすれ

ば、損害賠償責任を免除される等のインセンティブが与えられれば、第三者によるデブ

リ除去が可能になるかもしれない。 

 

∙ 軌道スロットの優先的使用権の付加 

軌道高度毎に、どのくらいの数まで物体が存在して許容できるかの議論が進んでおり、

静止軌道のように、低軌道も将来的には軌道スロットが管理される可能性がある。その

場合、除去を実施したら除去した分だけその軌道を優先的に使用できるようになれば、

有用な軌道の除去が進められる可能性がある。 

 

∙ 社会的責任 

除去しやすい宇宙機、除去を実施する事業者等に、社会的評価を与えるレーティング

や、保険料率等の優遇が考えられる。また温暖化ガス同様、取り組みが進んだ国が評価さ

れ、逆に後ろ向きな国は批判されると想定される。。 

 

∙ 技術・情報獲得、自国の産業振興（技術標準、軌道上サービス、安全保障への波及効果等） 

デブリ除去や軌道上サービス等のルールを議論する団体が増加しており、デブリ除去

技術を有する者の発言権が尊重されると想定される。 

 

このように、低コストのデブリ除去技術が実現すれば、下記のような波及効果が期待できる。 

 

∙ デブリを放置することの責任が問われるようになり、これから打ち上げられる宇宙機の

デブリ低減の遵守率も向上する。 

∙ 類似技術・ルールが適用されることにより、軌道上サービスが活性化する。 

∙ 万が一の失敗のときも、デブリ除去が可能であれば、デブリ低減の信頼性要求を下げる

ことができ、チャレンジングな技術への挑戦が可能となる。 

 

２.６. デブリ除去の開発ステップ 

これまで述べた通り、低コストのデブリ除去技術が重要であるが、デブリには様々な形状や重

量がある。軌道も様々であるし、回転状態も様々である。これら全てに汎用的に対応できる技術

を開発するのは大型化・高コスト化する傾向がある。また非技術的課題として述べたとおり、今

は他国のデブリを除去することは出来ないため、日本のデブリだけを考えると数が限られ、一度

に多数を除去することはすぐには出来ない。そこでまずは対象を限定して、低コストのデブリ除

去技術を確立し、徐々に範囲を拡大する方針を提案する。 初は対象が限定されていても、デブ
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リ除去衛星が実現すれば、様々な知見や技術が積み上げられ、捕獲方法等を変更していくことに

より、徐々に範囲を拡大していくことが出来ると期待できる。まずは姿勢運動の比較的安定した

ロケット上段等についてなるべく低コストで実現できる捕獲技術・軌道降下技術を選択し、衛星

システム技術を確立した後に、衛星デブリ、回転しているデブリ等、難易度の高いデブリに対処

するために、捕獲機構や軌道降下技術を変更していく。さらに、静止軌道のデブリや破片デブリ

等に範囲を拡大していく。軌道環境改善のためには、前述の通り毎年５～10 機程度を継続的に

除去しないといけないため、特殊な形状・難易度の高いデブリは断念するもしくは後回しにして、

比較的難易度の低い対象から除去していくことが重要であると考える。特定のデブリを除去し

なくても、衝突する可能性が高い周辺のデブリの密度を低下させることにより、衝突率を低下さ

せることも可能である。 

比較的難易度が低いデブリをなるべく低コストで除去する技術の実証が出来れば、デブリを

除去する国際的枠組み等、法的課題の解決や、市場の創出についても議論が進むと期待できる。

ただし議論が実際に進められるためには、複数のデブリに対応でき、環境改善効果がある技術が

確立される必要がある。環境改善効果の乏しい小型デブリを除去するだけのスケーラビリティ

のない除去デモンストレーションや、少し軌道をずらしただけの不十分なデモンストレーショ

ン、特殊な例１個しか除去できない限定的なデモンストレーションでは不十分である。また高コ

スト過ぎて継続性が見込めない技術でも不十分である。もし継続的に実現しそうなデブリ除去

技術が確立されれば、波及効果としてこれから打ち上げる宇宙機のミッション終了後デオービ

ットの補助、もしくは軌道上サービスへの展開も考えられる。今後打ち上げる宇宙機のミッショ

ン終了後デオービットは当然必要であるが、100％の成功は困難であると考えられ、高い信頼性

を要求するとコスト等のリソースが増大する。それに対し、デブリ除去技術があればミッション

終了後デオービットの要求を緩和できると期待できる。ミッション終了後デオービットの補助

の場合は、捕獲用 IF を設ける等半協力的対象とできる可能性はあるが、接近・捕獲等の要素技

術は、既存デブリ除去の技術が応用できる。燃料補給による延命、軌道投入に失敗した宇宙機の

軌道修正等、いわゆる軌道上サービスも、技術の類似性は高く、デブリ除去が継続的に実施され

て技術が積み重ねられれば、軌道上サービスも活性化すると期待できる。軌道上サービスも、コ

スト的に成立するのが困難と考えられなかなか実現していなかったが、軌道上サービスにより、

故障衛星の修理が出来るようになれば、低コストで打ち上げ、軌道上でチャレンジングな技術を

試すことができ、様々なアイデアやプレーヤーが出現し、宇宙開発が活性化することが期待され

る。ただし、軌道上サービスの場合には、対象宇宙機を破壊してはいけないという点がデブリと

異なり、信頼性が必要となる。逆にミッション終了後デオービットサービスや軌道上サービスが

実現した後に、既存デブリ除去技術へと技術が波及する可能性もあるが、コストの負担者が明確

なそれらのサービスと異なり、コスト負担者が不明確な既存デブリ除去の場合は、単に技術的な

成立性だけではなく低コストが重要となる。 

衛星システムの信頼性については、デブリ除去が成功するための 低限の信頼性は必要であ

るが、 初からあまりに高い信頼性を要求すると高コスト化が懸念される。まずは低い軌道で実
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証し技術を確立すること、万が一失敗したときに影響を限定的にすること、等も含め、トータル

のコストで評価することが必要と考える。その観点からも、まずは小型低コストのデブリ除去衛

星で比較的容易なデブリを対象とすることにより、なるべく要求技術レベルを下げること、万が

一失敗した時に小型衛星しか軌道上に放置しないようにすることが有効であると考える。失敗

したときに軌道上環境に大きな影響を与える、超大重量の宇宙機を混雑軌道に投入するのは注

意を要する。デブリ除去が必要な混雑軌道では衝突回避も防護も不可能な危険なクリティカル

デブリも多いと想定されるため、それらの衝突による故障のリスクは避けようがない。そのため

信頼性を 100％にすることは不可能であり、その場合さらに危険な大型デブリを混雑軌道に放置

することになる。サイズによっては、万が一の失敗の時は除去されやすくすることについても検

討する必要がある。失敗したときはリトライすることも考慮し、トータルのコストが 適になる

ような信頼性を設定する。 

 

２.７. 本章のまとめ 

本章では、デブリ問題の現状やデブリ除去に必要な条件を整理し、継続的な大型デブリ除去の

必要性や、除去の要求、開発ステップ等の方針について述べた。 

まずスペースデブリ問題の状況として、カタログ化されているデブリの数の分布や動向、超高

速衝突の危険性、実際に衝突が発生していること等について述べた。デブリの軌道分布としては、

低軌道の 700km から 1000km 付近が特に混雑しており、特定の軌道傾斜角に質量が集中してい

る。またデブリ対策として国内外にデブリ低減ガイドラインが策定されており、衝突回避、防御

設計等がすでに実施されているが、運用者にとって負担になっている。そしてこれ以上軌道上環

境を悪化させないためにはデブリ発生低減策が重要であるが、すでに低軌道の混雑軌道では、こ

れから打ち上げる宇宙機が十分デブリ低減策をとったとしても、既に軌道上にある物体同士の

衝突により数が増加するケスラーシンドロームが発生していると考えられている。さらに、近年

小型衛星が急増していること、メガコンステレーションと呼ばれる、さらなる大規模衛星群が計

画されているため、継続的な宇宙開発のためには、デブリ除去が有効であることについて述べた。 

次に、デブリ除去統合的システム提案に向けた考察を行った。デブリ対策として、デブリサイ

ズ毎に考えうる対策とその有効性について評価し、衝突回避や防御設計等の効率化と共に、衝突

回避も防御もできないクリティカルサイズのデブリの発生防止のために、大型デブリの除去が

効果的であることについて述べた。そしてデブリ除去統合的システムを検討する上での必要条

件として、デブリ対策のコストについて分析し、デブリ除去のコスト成立性について考察した。

デブリ除去をすることにより別のサイズのデブリを発生させたり、デブリ除去自体のコストが

高くて、トータルのコストがかえって高くなるならデブリ除去をする意味はなくなる。すなわち、

単にデブリ除去の技術を開発すればよいだけではなく、大型デブリ１個当たりの除去費用は欧

米の検討する除去費用（平均 140M ドル）の十分の一程度等の低コストである必要があること

を述べた。デブリ対策コストを低減するためのデブリ除去の対象およびその実現方法として、サ

イズ、軌道、種類、除去方法等を設定した。また、所有権や除去費用等の非技術的課題について
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も、技術的検討に考慮すべき点について述べた。 

そしてそれらの要求、方針を考慮した上で、デブリ除去システムの開発ステップとして、 初

から汎用のシステムを目指すのではなく、比較的難易度の低い対象から低コストでの除去技術

を確立して除去対象を徐々に拡大していく方針について述べた。すなわち、低軌道混雑軌道のロ

ケット上段デブリを、デブリ除去衛星で捕獲・軌道変換するというように、対象を限定して、低

コストのデブリ除去技術を確立する方針を提案した。 

次章ではこれらを踏まえて低コストデブリ除去システムコンセプトを提案する。 
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第３章 デブリ除去システムコンセプトの提案 

前章では、継続的な宇宙開発利用のためには低コストでの大型デブリ除去が必要なことを述

べ、デブリ除去の対象や対応方針について述べた。除去すべき対象としては、混雑軌道の大型デ

ブリの中でも、まずは機密性の問題が比較的少なく、形状がシンプルで除去が比較的容易と考え

られるロケット上段を想定する。すなわち、数百 kg から数トンのロケット上段デブリを、衝突

確率が高い混雑軌道である高度 800～1000km 付近から高度 650km 以下等の十分衝突率が低い

軌道に降下させることを想定する。そのためにはデブリ除去衛星を近傍に打ち上げ、非協力対象

であるデブリに接近し、推進系を取り付け、デオービットする必要がある。本章ではこれらの技

術的な課題、およびその課題に対する技術候補、衛星コンセプトについて述べる。 

 

３.１. デブリ除去要素技術の課題 

まず、デブリ除去の技術課題を大きく分けて、非協力対象への接近、捕獲、軌道変換と分類し

た場合の、課題についてまとめる。その後、これらを解決するための手段の一つとして、EDT 技

術について述べる。 

 

３.１.１. 非協力対象への接近 

大型デブリは地上からの観測により軌道が追跡されており、大体の軌道位置は予測可能では

あるが、観測誤差や軌道伝播モデル誤差等により予測誤差は残る。そのためデブリ除去衛星はデ

ブリを軌道上でも観測しながら、衝突しないように接近する必要がある。デブリに接近する際の

課題として、下記のような点がある。 

 

・ 非協力対象である 

接近対象が協力的対象である場合、リフレクタ等を用いた高精度の距離測定、または直接

通信により、相対位置・姿勢を制御しながら接近することができるため、国際宇宙ステーシ

ョン（ISS）へのランデブー・ドッキング等、リフレクタやマーカを有する協力的対象に対

する接近技術は十分確立されているが、デブリはリフレクタ・マーカ等を有しないため精確

な相対位置・姿勢等の計測が困難である。特に、長期間軌道上に放置されたデブリは、環境

劣化や微小デブリ衝突等により、形状や状況が変化していたり、不明だったりする可能性も

ある。 

 

・ 光学環境が厳しい 

地上の工場内等、環境が十分よく制御されている場合には、画像処理等により相対距離・

位置を計測しながら自動的に捕獲する技術も確立されているが、宇宙環境では大気散乱や壁

面反射がない暗黒宇宙で一方向から強烈な強さの太陽光が照射され、また太陽方向が軌道周

回により時々刻々変化するという、自動計測には不利な環境である。日陰中には画像が取得

できない、投光機はリソース上利用可能範囲が限られる等の問題がある。また広大な真空の
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暗黒空間や地球アルベド等、地上で完全な模擬は困難な環境である。 

 

・ 軌道周回速度が速い 

はやぶさ等の探査機において、非協力対象である小惑星への接近技術も確立されているが、

デブリ除去の場合は地球周回軌道上で太陽方向が短期間のうちに変動する、対象が人工物で

姿勢変動により見え方が急激に変動する等の問題がある。順光・逆光・日陰等の様々な条件

で連続的に成立しないといけない。 

 

・ リソース制約が大きい 

宇宙空間でも、リフレクタを必要としない大出力のランデブーセンサによる非協力接近技

術等、非協力対象についてもすでに実証例はあるが、軍事技術であると考えられ、詳細は不

明である。デブリ除去の場合は軍事技術と違って、コストや重量・電力等のリソース制約が

大きいため、低コスト化、小型軽量化、低電力化等が課題となる。遠距離において対象が点

光源として撮像される場合には、その方向の履歴から距離を推定する Angles-Only-

Navigation が、物体が形状を持って撮影される数 km 以近からは光学カメラ等を用いた物

体視航法による相対距離の推定が検討されているが、計算機の能力が限られることが多い。

また通信時間も制限されるため、地上からの介在も困難である。さらに近距離では、赤外線

カメラや投光機、レーダ等も検討されているが、使用可能距離に制約がある。 

 

・ 地上試験が困難 

遠距離から近距離までの広い空間が必要になり、壁や床等の影響を排除できない等、地上

においてこれらの一連の試験を実施するのは困難である。 

 

３.１.２. 捕獲 

近傍に接近してから軌道を変換するための捕獲技術には下記のような課題がある。なおデブ

リ除去において、イオンビームを照射して押していく等で推力を伝える場合には必ずしも捕獲

は必要ないが、後述の通り大きな増速度（ΔV）を遠隔で与え続けるのは困難であることから、

ここでは捕獲する場合の課題について述べる。 

 

・ 捕獲のためのインターフェース（IF）がない 

ブームやパドルの根元等、捕獲しやすそうな形状を持つデブリもあるが、捕獲のための IF

ではないため、強度が不足する、あるいは重心との位置関係が考慮されていない等の問題が

ある。軌道上で長年放置されたものは、強度等が保証できなかったり、形状が変化している

場合もある。また、デブリの形状は様々であるため、汎用に捕獲する手法は複雑化する傾向

にある。 

ロケット上段の衛星搭載部（Payload Attach Fitting, PAF)あるいは衛星のロケット搭載
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IF は、強度が保証されており、類似の形状が多いというメリットがあるが、ロケット上段の

PAF には、衛星を放出するためのスプリングやそのための機器等、付属物が多いため、付属

物によらず捕獲する機構は大型化・複雑化する恐れがあり、またそれらを避けながらエンド

エフェクタで捕獲するのは高い計測精度および制御精度が必要となる。またロケットの号機

によっても構成が微妙に異なるという問題もある。ロケットのノズルも、比較的形状が似通

っているが、強度部材ではないため、強度が保証されないこと、および、燃焼後の状況が不

明という問題がある。 

 

・ 姿勢が制御されておらず、回転している可能性もあるが詳細が不明 

非協力対象は、姿勢制御されていないため回転している可能性がある。地上からは、光学

望遠鏡による光度変化（ライトカーブ）の観測や、レーダによる観測例があり、例えば図 

３-１は光学望遠鏡によるライトカーブ[49]、図 ３-２はドイツの Tracking and Imaging 

Radar (TIRA)レーダ[50]による H-II 上段の観測例である。回転していると思われる観測例

もあるが、低軌道の物体は回転していない物が多いと報告されている。ただしライトカーブ

の変動がなかったものが急に変動するといった現象も観測されており、その実態は十分に解

明されていない。またリフレクタを有する宇宙機のレーザーレンジングによる計測例もある

[51]。Envisat の計測例では、回転周期が徐徐に減速していると評価されている。TIRA レ

ーダの観測でも、低軌道の物体の回転は徐々に止まると報告されている[50]。ロケット上段

については、地磁場との干渉により回転が止まるとの研究がある[45]。TIRA レーダで観測

された H-IIA 上段も、重力傾斜安定しているように観測されている。外部から力を加えるこ

とで回転を停止させる技術も提案されている[52]~[54]。 

 

・ サイズが大きい 

大型デブリは数 m のサイズを持つ。例として H-IIA 上段は、直径約４m、長さ約 10m で

あり、全体を包み込むように捕獲するためには巨大な捕獲機構が必要となる。巨大な捕獲機

構を展開する場合には、複雑な展開機構が必要になったり、剛性が不足したりする可能性が

ある。また極近傍に接近して捕獲する場合には、センサの視野に全体が入らず相対位置・姿

勢計測が困難になる場合がある。また方向によっては、地上との通信が遮られたり、ターゲ

ットの影に入ってしまい発電ができなくなったり視認性が不足するという問題もある。 

 

・ 地上試験が困難 

いずれの方法も、これら捕獲の試験、特に、捕獲中、捕獲後のダイナミクス等の確認のた

めには、数百 kg～数トンの物体の無重量空間中の運動を模擬する必要があり、実物大の模

型を使って地上試験を実施するのは非常に困難である。 
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・ 押して力を伝える場合等は、剛に固定する必要がある等要求が大きい 

デブリを軌道変換するには、押すか牽引するか、遠隔でレーザ等照射する等で力を伝える

必要があり、力の伝え方により要求が異なる。力を押して伝える場合、力の方向、姿勢を制

御しないとデブリを回転させてしまい、減速するための推力を正しく伝えられない恐れがあ

る。固体モータによる衛星と独立したミッション終了後デオービット技術を実証した D-

Orbit 社の D-SAT は、重心管理に問題があったとされ、軌道を降下させるはずのところ、逆

に上昇させてしまった[55]。そのため力を押して与える場合には、剛に結合するような捕獲

およびその後の精確な制御が必要となる。力をテザー等を介して牽引して伝える場合には、

推力の方向さえ正しく制御されれば、デブリの姿勢は多少変動しても牽引できる。しかし、

軌道上では鉛直方向なら重力傾斜安定するが、速度方向にテザーを牽引するのは不安定であ

り、牽引しているテザーがたるんでデブリとデブリ除去衛星が衝突したりしないように、テ

 

図 ３-１ ライトカーブの例 
左：回転していると考えられる例[49]、右：回転していないと考えられる例 

 

 

図 ３-２ ドイツ TIRA レーダーでの H-IIA 上段の姿勢観測例 
約 12 秒毎の観測例。ノズルを天頂側に向けた状態でほぼ重力傾斜安定しているように観測されている。 
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ザーを制御する必要がある。テザーの挙動は張力がかかっている状態であれば比較的予想が

しやすいが、たるんだ状況では巻き癖等モデル化しづらい微小な力が働くため、精確な運動

の予測は困難である。また取り付け位置が固定されていないとデブリの姿勢運動の予測も困

難である。 

 

このように、捕獲はデブリ除去の中でも も対象による不確定性が高く、難易度も高い。捕獲

を簡易的に出来るかどうかが、デブリ除去を低コスト化できるかどうかのキーとなる。デブリの

捕獲方法の例として、表 ３-１のように、網や銛、ロボットアームによる把持等、様座万手法が

提案されてきた。どの手法が もよいかは、対象および評価軸によって大きく異なる。対象をロ

ケット上段デブリとした場合については、表 ３-１のように考察している。 

 

表 ３-１ デブリの捕獲方法案 

 
 

後述のテザー推進は、鉛直方向に重力傾斜力で安定させることができるため、取り付け位置を

固定せずともテザーが外れないように引っかかりさえすればよい。そのため、精確な捕獲位置制

御を必要としない手法が検討できる。開口部のある PAF を有するロケット上段については、図 

３-３のような伸展ブームを引っ掛ける方法を提案する[特許第 6245549 号][56][57]。PAF は剛

な構造であり捕獲に適するが、PAF の周りには衛星押し出しのためのスプリング等付属物があ

り、PAF 自体を挟んで捕獲する場合には付属物を避けながら捕獲しなくてはいけないため、細

かい制御が必要と考えられてきた。一方、大きな開口部にブームを挿入し、中で展開することに

より、PAF 周辺の付属物の影響を受けずに、また外れないように引っ掛けることが出来る。そ

の場合には、開口部は 1m 程度あり十分大きいため、相対位置・姿勢が多少ずれていても問題な
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く捕獲できると期待できる。 

 

図 ３-３ 伸展ブーム機構による PAF の捕獲 
左：デブリ除去衛星はロケット上段の PAF から約 2m の地点で、PAF の円環を画像処理により相対位置・
姿勢を計測する。中：捕獲可能範囲になったら伸展ブームを伸展させて PAF の中に先端を入れる。右：先
端の伸展ブーム４本を伸展し、PAF の中に引っ掛けたら、伸展ブームの根元を切り離し、離脱する。 

 

３.１.３. デオービット 

デブリ除去衛星はデブリを混雑軌道からデオービットする際には下記のような課題がある。 

 

・ 大きな増速度が必要 

除去対象があるのは高度 800km～1000km 付近等の混雑軌道であり、軌道高度が比較的

高いため、衝突確率の十分小さい軌道に軌道変換するためには比較的大きな増速度（ΔV）

が必要となる。例として、軌道寿命が 25 年以下となるように近地点を降下させるために必

要なΔV は、図 ３-４のようになる（円軌道になるように軌道降下する場合はさらに多くの

ΔV が必要）。デブリの軌道変換のための推進系としては、化学推進や電気推進、大気抵抗

増大型、EDT 等がある。例として、大型デブリを除去するために必要な燃料は表 ３-２のよ

うになる。大型デブリの例として、ロシアのロケット上段 COSMOS 3M(SL-8)および日本

起源の運用停止衛星である Advanced Earth Observing Satellite (ADEOS)を想定した例を

示している。従来型推進系では多くの推薬が必要であり、デブリ除去衛星が大型化して打上

コストもかかる。制御落下を実施する場合には、落下分散を十分抑制するための大推力およ

びさらに多くの燃料が必要となる。電気推進の場合は電力および駆動時間が制約となる。大

型の電気推進は kW 級の大電力を必要とするため太陽電池パドルやバッテリ等が大型化す

る。小型のホールスラスタ等 200～300W 級の物もあるが、推力は小さいため、長期間運用
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が必要になると、ヘッド部の寿命が問題となる。膜面展開等による大気抵抗増大型の場合、

運用が必要なくデブリに取り付けさえすればよいという利点があるが、高度が高くなるほど

大気抵抗は小さくなるため、あまり高度が高いと非現実的な大きさの面積が必要となり、

700km 程度までが限界と考えられている。また高度が高いと、大面積が必要となり、衝突

確率は上がると共に、25 年等の長期間をかけて軌道降下させる場合の軌道環境改善効果は

限定的であることが示されている。EDT の原理や課題については次項で述べる。 

 
図 ３-４ 25 年以内の軌道寿命にするために必要な増速度 

 

表 ３-２ 各推進系による必要重量等の比較 

 
ただし、 
※ EDT 以外は 25 年以内の再突入を仮定（円軌道の場合高度約 630 ㎞） 
＊ 1400kg@1000km、 83deg を仮定。 COSMOS 3M(SL-8)は混雑軌道に 300 個近く存在するロシアロケ
ット上段であり、デブリ除去対象として有望 
☆ ADEOS あるいはロケット上段：3400kg@800km、 98deg を仮定。 
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・ 推力ベクトル制御が必要 

必要増速度が大きいため、一瞬で力を与えて終わりではなく、正しい方向に力が与え続け

られるように制御をする必要がある。固体モータのように大きな推力を与える場合でも一定

時間以上が必要であるため、重心がずれてしまうと、デブリを回転させてしまい、軌道降下

させずに望ましくない方向の推力を与えてしまう恐れがある。 

 

・ ターゲットが大きいため、時間がかかる 

ターゲットの重量が大きいため、推力が小さい場合には長時間が必要となり、長時間の寿

命が必要となる。またターゲットを直接捕獲する場合にはターゲットの影になったりするた

め、発電量や通信に支障が出る場合がある。軌道降下中に衝突回避が必要になる場合がある。 

 

これら軌道降下用の推進系の推力の大きさや推力方向制御等によって捕獲（推進系取付）の要

求が変わる上、必要燃料量や必要電力等は衛星設計に大きな影響を与えるため、軌道変換技術は

デブリ除去衛星システムを左右するキーとなる。 

 

３.１.４. 導電性テザー（EDT）について 

デブリ除去のための軌道変換用の推進システムの一候補として、導電性テザー（EDT）システ

ムの作動原理について図 ３-５に示す。 

ある軌道上において長さ m の導電性のテザーを伸展すると、重力傾斜によって軌道半径方

向（地球方向へ鉛直）に伸びた状態で振動する。テザーの方向成分ベクトルを m とすると、地

球磁場 T の中を、地球磁場に対する速度 m/s で運動することにより、テザーには誘導起電

力 Emf 

∙ 	  (1) 

が生じ、周囲のプラズマ電位（宇宙空間の電位）に対してテザーの上部（地球と反対側）は正に、

下部（地球側）は負に帯電する。ここで、テザー上端で周囲のプラズマより電子を収集しテザー

下端で電子を放出すると、周囲のプラズマを介した電気的閉回路が形成されテザーに電流 I [A]

が流れる。この電流と地球磁場との相互作用によってローレンツ力 F 

	  (2) 

が発生し、軌道運動方向に対して負の推力が得られる。このように、軌道運動を利用して発生す

る自動的なブレーキ力を利用するため、効率よく軌道降下することができる。 

なお軌道降下する際同時に、電子の循環により電力を得ることができる（発電モードとも呼ば

れる）。この電力はシステムの軌道エネルギの損失によって発生するものである。逆にバッテリ

等の電源系により誘導起電力に打ち勝つだけの起電力を与えることができれば、電流の流れる

方向が発電モードとは逆向きとなる。この場合、テザーは軌道運動方向に対して正の方向にロー

レンツ力を発生し推進することができる（推進モード）。 

上記説明は軌道傾斜角が 0～90 度の場合を想定しており、軌道傾斜角が 90 度以上の場合は上
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記のテザー上下の位置関係は逆になる。以下、全ての記述についても同様である。 

 

 
図 ３-５ EDT の原理 

 

このように、EDT は、地磁気との干渉を利用することにより、推進薬や大電力を使用せずに軌

道降下が可能であるため、特に必要 ΔV が大きい軌道変換を行うとき、重量でのメリットが大き

い。EDT は微小推力であるため、軌道降下は数ヶ月といった時間をかけて行うことになるが、

大きな取付強度を要求しないため、デブリへの取付が容易というメリットもある。混雑軌道の大

型デブリを除去するためには大きなトータルインパルスを与える必要があるため、正しい方向

に推力を与え続けないと軌道降下させるはずが逆に軌道上昇してしまったりする恐れがある。

そのため、大きな推力の推進系を使用する場合、デブリの重心を通るように、また安定して推力

が伝えられるように推進系をデブリにしっかりと固定しなくてはならないが、自律あるいは遠

隔操作に頼らざるをえない宇宙ロボットを用いてそのような捕獲、固定を行うのは容易ではな

い。しかし、EDT であれば、微小推力である上、デブリが多少回転や振動していても重力傾斜

力によりテザーが自動的に鉛直方向に安定し、誘導起電力を利用する場合には推力も軌道降下

方向にしか働かない。そのため、テザーの一端を固定するのみなので、デブリの重心位置に係ら

ず捕獲しやすい場所にテザーを取り付ければよく、外れさえしなければ剛に取り付ける必要も

ないため、簡易的な技術でも実現可能であると考えられる。デブリが姿勢運動を行っている状態

でも、デブリにテザー端を取り付け、テザースプールを衛星側に搭載した状態で遠ざかっていく

ことによりテザーを伸展すれば、デブリの姿勢運動に大きな影響を受けることはない。伸展初期

は重力傾斜力が小さいため、デブリが姿勢運動をしているとテザーが巻きつく可能性はあるが、
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伸展抵抗が十分小さいテザースプールからテザーを伸展する場合、テザーがほどける速度が速

くなるだけで、衛星に直接力が伝わるわけではない。テザーが十分伸展されれば、重力傾斜力に

よりテザーに張力が働くため、デブリに巻きついたテザーはほどけると期待され、しばらくテザ

ーが巻きついたりほどけたりを繰り返す可能性はあるが、徐々に減衰していくと期待される。そ

のため、必ずしもデブリの回転を止める必要はなく、テザーの一端を外れないように取り付けさ

えできればよい。ただし、デブリと接触して切断しないように、デブリ近傍のテザーは補強して

おく必要がある。 

 

３.１.５. 除去方式について 

デブリに接近・捕獲・デオービットするための衛星システムとして、１機の除去衛星でデブリ

を複数除去するか、１個除去するか、等も検討の余地がある。また複数デブリに対処する場合に、

デブリに軌道変換用の「デオービットキット」を取り付けて自機は離脱し、次のデブリに向かう

方式と、デブリと共に軌道降下し、デブリを切り離して再度軌道上昇し、次のデブリに向かう方

式もある。EDT の場合、小型軽量化が可能であるため、デブリ除去衛星もデブリと一緒に軌道

降下する使い捨て型のデブリ除去小型衛星の他、小型の EDT キットを多数搭載したデブリ除去

衛星が、EDT キットをデブリに取り付けて回るという多数除去衛星も実現の可能性がある。さ

らに、誘導起電力を利用して電流を流せば軌道を降下させるだけでなく、誘導起電力に打ち勝つ

だけの電力を利用して逆向きに電流を流せば、軌道上昇も可能である。そのため、将来的には１

機のデブリ除去衛星がデブリを捕獲して軌道降下したら、デブリを切り離し、また軌道上昇して

別のデブリを捕獲する、という複数デブリ除去もありうるが、誘導起電力に打ち勝つだけの電力

供給や、高電圧印加に起因する問題等、複雑になり難易度が上がる。また、デブリが密集してい

る軌道傾斜角、軌道面は存在するため、そのような軌道では複数のデブリに対応できる可能性は

あるが、軌道傾斜角や軌道面が大きく異なるデブリの間を軌道変換するのは、非常に大きなΔV

が必要となり実現困難である。コスト的には複数デブリ除去の方が効率がよい可能性もあるが、

大量の燃料あるいはデブリ軌道変換用キットを搭載した大型衛星は、万が一失敗した際に大量

のデブリを発生させる危険な大型デブリになる恐れがある点に注意が必要である。また、捕獲対

象を限定せず、接近、離脱を繰り返すことのできる汎用・高機動的な宇宙機は軍事技術とみなさ

れる点にも注意が必要である。 

参考文献[58]は、実際のデブリ分布を考慮した場合に、１機のデブリ除去衛星が１個のデブリ

を除去するか、多数のデブリを除去するか、推進系として何を使うか等で必要な衛星システム重

量を計算し、衛星のコストは重量に依存するという仮定のもと、１個あたりのデブリ除去に必要

なコストを計算している。その結果、１機のデブリ除去衛星で１個のデブリを EDT で除去する

方式は、コストが低く出来ることを示している。小型のホールスラスタでもコストは低く出来る

が、ホールスラスタの寿命が 10000 時間以上必要となっており、現時点では実現の目処が立っ

ていない。そこで、まずは１機で１つのデブリを EDT で除去するなるべく小型低コストの衛星

システムを検討する。１機のデブリ除去衛星で複数個の EDT を搭載し、複数デブリを除去する
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場合も低コストにできる可能性がある。しかし、国際的な枠組みが成立するまで日本起源のデブ

リを対象とする場合、近くの軌道面に複数デブリが存在しないため、まずは１機で１つのデブリ

を除去する低コスト小型衛星を検討する。将来的には複数デブリ除去が可能になる可能性があ

る。 

 

３.１.６. 提案する低コストデブリ除去システム 

これまでに述べたデブリ対象、除去方式に関する考察をふまえ、まずは下記のようなデブリ除

去システムを検討する。 

 

・ 姿勢が比較的安定した、PAF を有するロケット上段を対象とする 

PAF は各ロケットでも共通化されているため、他国のロケットでも似た PAF がありうる。

PAF を有さないロケット上段、あるいは衛星デブリ等については、次のステップとする。

PAF を有するロケット上段に対象を絞ることにより、他国の宇宙機を除去できる軍事技術

と勘違いされないという利点もある。 

 

・ 1 機のデブリ除去衛星で 1 個のデブリを除去する 

将来的には 1 機のデブリ除去衛星で複数個のデブリを除去することもありえるが、 初は

なるべく小型低コストのデブリ除去衛星で１個のデブリを除去する。小型衛星とすることで、

万が一の失敗時にも、環境に与える影響を小さくすることができる。 

 

・ 相乗り等で打ち上げ、軌道面が近いところにあるデブリを対象とする 

打上コストは一般に高額であるため、デブリ除去衛星を単独打上とすると、全体コストが

高くなってしまう。しかし太陽同期軌道等の混雑軌道には今後も打上の機会があると考えら

れるため、今後打ち上げられる衛星の相乗りとして安価に打ち上げることを想定する。太陽

同期軌道等、軌道傾斜角はある程度密集しているが、デブリになった後は軌道が制御されて

いないため、昇交点赤経はずれているものあり、軌道面は様々である。そこでなるべく昇交

点赤経の近いデブリを対象とする。昇交点赤経の数度の範囲であれば、軌道摂動の違いを利

用して数ヶ月待機することによって軌道面を合わせることもできる。 

 

・ GPS による位置計測、次いで軌道上観測情報を用いてデブリに接近する 

デブリ地上観測結果からデブリの軌道を予測し、デブリ除去衛星の GPS 受信機を用いて

近傍に移動する。デブリの太陽光反射が計測できる数十 km の距離からは、軌道上観測情報

を用いて相対位置を評価しつつ、徐々にデブリに接近する。 

 

・ テザーの一端を、剛でなくて構わないので外れないように引っ掛ける 

デブリの姿勢は完全に停止していなくてもよいのでタイミングを図って PAF 部に接近し、
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テザーを引っ掛ける。EDT は従来型推進系と異なり、微小推力であること、重力傾斜安定

が期待できること、推力ベクトル制御が不要であることから、重心を管理して剛に捕獲する

必要はなく、開口部のある PAF を利用して、テザーの一端を外れないように引っ掛ける。 

 

・ テザーを伸展し、EDT 推力によってデブリの高度を下げる 

テザーの一端をデブリに取り付けた状態でテザーを伸展する。テザースプールを衛星側に

搭載してデブリから遠ざかっていくことで、デブリの姿勢運動にもあまり影響を受けずにテ

ザーを伸展できると期待できるため、デブリの姿勢を完全に停止させる必要はない。テザー

伸展後は、デブリ除去衛星と共にデブリの高度を下げる。必要であれば十分高度が下がった

後にデブリを切り離す、あるいはデブリ除去衛星のスラスタを用いてセミコントロールドリ

エントリを行う。 

 

上記はあくまで、 初のステップとして除去対象を絞って低コストで除去を開始するために

提案する手法であり、除去対象が異なったり、違う要求が追加されたりすれば、当然上記とは異

なる方式が 適となりうる。例えば爆発の危険性が高く至急除去が必要な対象や確実な制御落

下が必要な対象は、大推力の化学推進で落下させた方がよいし、静止軌道のデブリは低軌道と違

って地磁場も小さく利用しにくいことから電気推進の方が適すると考えられる。静止軌道の場

合はリオービットに必要なΔV が低軌道に比べ小さいため、イオンビーム等を照射することで

捕獲せずに押していくこと等も考えられる。 

本方式と今まで提案されてきたデブリ除去システムとの比較は下記の通りである。コストの

比較は本来容易ではないが、重量および技術の難易度がコストに関連が深いと考えられるため、

それらを総合的に判断して、低コストに出来ていると考える。 

 

・ 従来型推進系を利用する大型デブリ除去衛星 

化学推進を用いると、推薬だけで数百 kg が必要となり、またしっかり捕獲して制御しな

いといけないため捕獲が困難で、衛星が大型化・高コスト化していた。例えば ESA の

e.Deorbit では、2 トン級の衛星となり、ロケット単独打ち上げが必要となっていた。その結

果、コストは 500 億円規模と考えられていた。またそれだけの大型衛星が万が一ミッション

に失敗すると環境に大きなインパクトを与えるため、高信頼性が要求されますます高コスト

化していた。さらに、軍事技術との関連を疑われる恐れがあった。 

 

・ 従来型推進系を利用する小型デブリ除去衛星 

従来型推進系の小型デブリ除去衛星は、推薬を数十 kg しか搭載できなかった。これでは

大型デブリの軌道をせいぜい数十 km 程度しか低下させることしか出来ないため、環境改善

効果は限定的だった。また小型デブリを対象とする場合は、環境改善効果が限定的だった。

捕獲やその後の推力ベクトル制御についても、実現性等の課題を有していた。 
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・ 電気推進を利用する大型デブリ除去衛星 

電気推進は高効率であるため、推薬量は小さくすることができるが、数百 W～数 kW の

大電力を必要とするため、衛星は小型化が困難で 500kg～1 トン級の衛星になる傾向があっ

た。また大型電気推進はコストが高かった。捕獲やその後の推力ベクトル制御についても、

実現性等の課題を有していた。 

 

・ 電気推進を利用する小型デブリ除去衛星 

小型衛星に搭載できる小型電気推進は、寿命に課題があり、十分な軌道降下ができなかっ

た。また小型電気推進と言っても、少なくとも 2、300W 級の電力を必要とするため 200kg

級衛星での実現は困難で、500kg 級の衛星になっていた。また捕獲やその後の推力ベクトル

制御についても、実現性等の課題を有していた。 

 

３.１.７. 本章のまとめ 

本章では、軌道上環境改善のために必要な大型デブリ除去のためのデブリ除去システムのシ

ーケンスを示し、必要となる各要素技術、およびシステム技術の課題を整理し、低コスト小型衛

星のコンセプトを提案した。デブリ除去に必要となる要素技術として、非協力接近技術、捕獲技

術、デオービット技術についてそれぞれの課題を整理し、デオービット用の推進系が衛星システ

ムや捕獲機構に大きな影響を与えること、および、デオービット用の推進系の一例として EDT

が課題解決に有望であることを述べた。また、１機のデブリ除去衛星で何個のデブリを除去する

か等のデブリ除去の方式について、軌道やデブリサイズによるコストを比較すると、EDT を用

いたデブリ除去衛星で 1 個のデブリを除去する手法が低コスト化に有効であることを述べた。

これらの考察から、1 機の小型デブリ除去衛星を相乗り等で安価に打ち上げ、軌道面が近いとこ

ろにあるデブリを対象とすることを想定した。そして初期の段階では、姿勢が比較的安定した、

PAF を有するロケット上段を除去対象とし、GPS による位置計測、次いで軌道上観測情報を用

いてデブリに接近、テザーの一端を、剛でなくて構わないので外れないように引っ掛け、その後

テザーを伸展し、EDT 推力によってデブリの高度を下げる、という低コスト小型衛星のコンセ

プトを提案した。またその他のシステムと比較することにより、コストや軌道上改善効果の面で

妥当であることを示した。次章で提案したコンセプトのフィージビリティについて述べていく。 
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第４章 デブリ除去実現のための技術課題の解決方法 

前章ではデブリ除去の課題を述べた上で、対象を絞った低コストのデブリ除去衛星について

提案した。すなわち、比較的姿勢の安定した開口部のある PAF を有するロケット上段を対象と

し、相乗り等安価な打上が可能な小型衛星で、デブリに接近し、PAF に伸展ブームを取り付け、

EDT を伸展し、EDT 推力により軌道低下するというデブリ除去ミッションである[59]。本章に

おいてそのミッションの技術課題の解決方法について述べる。 

 

４.１. 非協力接近技術 

非協力対象であるデブリへの接近技術は、数値シミュレーションにより誤差分散を評価し、対

応可能なセンサを切り替えながら接近できることが示されている[60][61]。対象デブリの軌道は、

地上観測により軌道が追跡されており、衝突回避運用のための評価によれば、その予測精度はよ

ければ数百 m、悪くても数 km の精度である。数 m 級の対象に太陽光が照射されていれば、数

～数十 km 以遠でも恒星よりも明るく観測される。対象が点状に観測されている距離からは、相

対距離が計測できないが、方向履歴から相対距離を推定する Angles-Only-Navigation と呼ばれ

る手法が検討されている。また接近時に誤って対象に衝突しないように 1 Fail Safe とし、万が

一スラスタ推力が発生できない状況になっても衝突しないようにパッシブアボートできるよう

に接近すること等が提案されている。数百 m（カメラによっては数 km）の距離から、デブリは

点ではなく物体形状が観測でき、観測サイズから相対距離を推定できる。低コストの光学カメラ

等は既に多数検討されたり軌道上実証されている[62]。太陽光の方向によって、半月状等に観測

されるが、アルベド光も含め、どのように観測でき相対距離が正しく推定できるかは、光学シミ

ュレータと呼ぶ、光学暗室で模型を用いて評価している[59]（図 ４-１）。デブリへは速度方向反

 

図 ４-１ 光学シミュレータ 
暗室内で設定した軌道の条件における太陽方向やデブリ姿勢運動を駆動し、背景に映る地球を投影するこ
とによって、軌道上での撮像時を模擬した光学条件で撮像することができる。 
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対側から接近し、約 30m 地点でいったん停止し、対象の運動を計測し、PAF の方向を予測して、

PAF 側に回り込む運用を想定している（図 ４-２）。対象の姿勢運動については、単眼視あるい

はステレオ視による姿勢の推定や、姿勢運動の評価手法が検討されている[63][64]。運動の計測

については地上の介在も許容する。非協力接近技術については、協力対象への接近のように確立

はされていないが、以降の捕獲ほど難易度は高くないと考えられている。また対象によって大き

く変わるものではなく、センサとして何を使用するか、どこまで自律運用を行うか、等が検討事

項となる。 

 

 

図 ４-２ PAF 方向への回り込み 

 

４.２. 捕獲 

開口部のある PAF を有するロケット上段について、伸展ブームを引っ掛ける手法について検

討した[56] [57]。PAF は剛な構造であり捕獲に適するが、衛星を放出するためのスプリングやそ

のための機器等、付属物が多く、またロケットの号機によっても構成が微妙に異なる。そこで、

大きな PAF の開口部にブームを挿入し、中で展開することにより、付属物によらず、また外れ

ないように引っ掛けることができる。特に、たけのこばねを利用した伸展ブームを用いると、2m

程度の伸展ブームを１秒以下の短時間で伸展することができ、相対位置が 30cm 程度ずれても、

また相対姿勢が数度ずれても問題なく捕獲することができる。地上の暗室において、模擬太陽光

を照射し PAF の円環を画像処理により抽出することにより、十分な精度で計測できることを評

価している。捕獲実行可能の判断をしてから捕獲完了までが短時間であるため、長時間相対位

置・姿勢制御しなくてよい。また 2m 程度の距離から捕獲が可能であるため、通常の光学カメラ

でも全体を観測して計測が可能である。至近距離で計測する場合はセンサ視野に全体が入らな

いため、どこを計測しているのか分からず計測が困難になる可能性がある。上述の相対位置・姿

勢誤差があっても、伸展ブーム機構により PAF に引っ掛けることができることを数値シミュレ

ーションにより確認している（図 ４-３）。テザーの平均張力は 10N 程度であるが、テザー伸展

終了時にブレーキによる張力がかかる可能性がある。模擬 PAF に静的な荷重を印加した場合、

50N 程度の力がかかっても外れないことを荷重試験により確認している。動的な挙動について

は石定盤上に空気浮上させた模擬デブリ除去衛星での捕獲挙動を評価している。捕獲後に相対
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位置・姿勢のずれにより伸展ブームに荷重がかかるが、予期せぬ挙動によりブームが外れたりせ

ず相対運動が安定化することが確認できている（図 ４-４）。このような伸展ブーム機構は、図 

４-５のように 15kg、380×280×280mm 程度で実現可能と考えられている。 

 

図 ４-３ 伸展ブーム捕獲機構の数値解析[56] 

 

 

図 ４-４ 石定盤上での捕獲後ダイナミクス評価 
模擬 PAF に伸展ブームを引っ掛けた状態で模擬衛星が石定盤上を空気浮上して運動しても、ブームが外れ
たりしないかを確認した。 
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図 ４-５ 伸展ブーム機構サイジング[56] 

 

PAF を有さない対象については、パンチャー機構（接触状態からの銛先打込機構）、ロケット上

段の PAF あるいはノズルを捕獲可能な伸展機構等が検討されている[65]-[67]。軽量型ロボット

アームや網、接着剤等も検討されている。 

 

４.３. EDT による軌道降下 

EDT は 3.1.4 項に述べたとおり、デブリ除去を実現するために有効と考えられる高効率推進

系であるが、これまで軌道上で動作した実績がなく、課題もあげられているため、数値シミュレ

ーション、実験により評価する必要がある。本件については本研究の二つの課題のうちの一つと

設定し、詳細は次章に述べる。 

 

４.４. 衛星システム 

もし EDT が実現できれば、下記のようなミッションシーケンスを実行する衛星システムによ

りデブリ除去が実現できる（図 ４-６）。 

 

・ 相乗り等で軌道投入、チェックアウト 

・ GPS 受信機で得られた自機の位置情報、地上観測で得られた対象の位置情報を元に、距離

数十 km 程度からデブリの太陽光反射を点として捕捉、方向履歴から距離を推定しながら

徐々に接近 

・ 物体視によりさらに接近し、速度方向後方、距離約 30m で相対停止 
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・ 対象デブリの運動を評価し、PAF 方向に回り込むパスを検討 

・ PAF 上方に回り込み 

・ PAF の円環を画像処理により抽出して相対位置・姿勢を計測しつつ、接近 

・ 光学環境が模擬しやすい日陰中に投光機を使用して相対距離・姿勢を推定しつつ、距離約 2m

で伸展ブーム機構により PAF を捕獲 

・ 伸展ブーム機構を切り離してロケット上段から上方に遠ざかることでテザーを伸展 

・ EDT 推進によりデブリと一緒にデブリ除去衛星も軌道降下 

・ 十分低い高度に到達したらミッション終了。オプションで制御落下 

 

後述の EDT の数値シミュレーション結果から必要サイズを検討した結果、接近、捕獲、デオ

ービットのためのミッション機器は計約 70kg、50W であり、200kg 級小型衛星で必要な機器が

搭載可能と検討されている（図 ４-７）。また、かさ上げ PAF 内への搭載やクラスタ打上、相乗

り打上が可能であると検討されている（図 ４-８）[68]~[70]。デブリ除去衛星は他の観測衛星等

との相乗りあるいはクラスタ複数打上として打ち上げられ、付近にある大型デブリを除去する

ことを想定する。混雑軌道はよく利用される軌道であるため、今後の打上の機会も多いと考えら

れ、付近に大型デブリが存在していると期待できる。ランデブーに必要な燃料は、軌道傾斜角が

ほぼ同一であれば、昇交点赤経が多少異なっていても、軌道高度を変化させて摂動により昇交点

赤経が変動するのを待つことにより、現実的な ΔV で行うことができる。日本のデブリに限定す

ると、タイミングを図ってようやく１つ大型デブリが近傍の軌道面に存在する程度であるが、外

国のロケット上段も対象となれば、付近に複数のデブリが存在すると期待できる。なお今後は、

打ち上げたロケット上段や、打ち上げの主衛星は自らミッション終了後デオービットをするも

のと想定されるため、打上毎にデブリ除去衛星を相乗りさせれば、近傍のデブリを１個ずつ減ら

していくことができる。 

なお、テザーを伸ばすべき向きは、軌道傾斜角によって異なる。地磁場による誘導起電力の向

きを考慮すると、軌道傾斜角が 90 度以下の場合にはデブリ除去衛星（電子源）が地球側である

必要があり、軌道傾斜角が 90 度以上の場合にはデブリ除去衛星が反地球側である必要がある。

そのため、ロケット上段がほぼ重力傾斜安定している場合には、PAF にテザーを取り付けた後

にその PAF の向きと反対側にテザーを伸展する必要がある可能性がある。その対策として、一

つの考え方は、ロケット上段の姿勢を地上等から事前に観測し、PAF がその後の伸展に適した

向きにあるロケット上段を除去対象として選ぶということである。もう一つの考え方は、望まし

い方向と逆向きに伸展した後に、デブリ除去衛星のスラスタを用いてテザーを回転させ、デブリ

除去衛星の位置関係を反対にすることである。例えば、太陽同期軌道のようにデブリ除去衛星を

反地球側に伸展したい場合に、PAF が地球側を向いていたとする。もしくは、ロケット上段が

ゆっくり回転していてタイミングによっては望ましい反地球側で捕獲できなかったとする。デ

ブリ除去衛星が地球側を向いている PAF を捕獲した場合でも、まずは地球側にデブリ除去衛星

を伸展する。そしてテザー伸展が終了した後に６.４.４項で述べるようにスラスタを用いてテザ
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ーを回転させ、デブリ除去衛星が反地球側になったところでもう一度スラスタにより相対速度

を減らせば、反地球側で停止することができる。あるいは、テザーを伸展しながら望ましい方向

にテザーを伸展することもありうる。PAF が地球側を向いている場合、デブリ除去衛星は 初

は地球側に遠ざかるが、やがてコリオリ力により軌道進行方向前方になるため、そのままデブリ

の軌道進行方向前方を通過して反地球側に伸展する。その場合テザーは弛むことになるが、やが

て重力傾斜力で鉛直方向に張力が発生するため、ロケット上段の姿勢もテザーの張力により鉛

直方向に安定すると期待できる。 

 

 

図 ４-６ デブリ除去衛星のシーケンス 

 

 
図 ４-７ デブリ除去衛星の検討例[68] 
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図 ４-８ デブリ除去衛星の打ち上げ形態の例[68] 

 

４.５. 本章のまとめ 

本章では、低コストデブリ除去に必要な各要素技術、衛星システムのフィージビリティについ

て述べた。まず非協力接近技術については、数値解析や、対象の見え方を模擬した実験を利用し

て検討がなされていることを述べた。PAF に EDT の一端を引っ掛ける手法としては、たけのこ

ばねを利用した伸展ブームを用いることで、相対位置・姿勢の計測・制御精度が悪くても、実現

可能であることを述べ、数値シミュレーションや地上実験で検討されていることを述べた。また

衛星システムとして、これらのミッション機器を搭載しても、200kg 級衛星で実現できることを

紹介し、かさ上げ PAF 内に搭載した相乗り打上や、クラスタ打上等が可能と考えられているこ

とを述べた。軌道変換技術として、EDT 技術については本研究の二つの大きな課題のうちの一

つであると認識し、次章にて詳しく述べる。 
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第５章 デブリ除去用導電性テザーのシステム検討 

前章では、提案したデブリ除去システムに必要な技術のフィージビリティについて述べた。非

協力接近技術については数値解析や実験で検討が進められているが、衛星システムの規模や捕

獲等の技術要求には軌道降下技術の選択が大きな影響を与える。そして EDT が実現すればその

取付のための捕獲技術や相乗り可能な小型衛星システムが実現することを述べた。そこで本章

では、本論文における二つ目の課題として、デブリ除去システムのキーとなる EDT システムに

ついて、まず過去の先行例、構成、課題について述べ、その課題解決方針を提案する。 

 

５.１. EDT 研究および軌道上実証の先行例について 

過去サイエンス目的の EDT 実験により、スペースシャトルから被覆テザーを介して球状コレ

クタを放出した Tethered Satellite System(TSS) -1,1R、ロケット上段から 500m の被覆テザー

を伸展し両方向に電流を流した Plasma Motor Generator(PMG)、観測ロケットにおける EDT

実験等、軌道上でテザーに電流が流せたことは実証されているが、推力の発生は確認されていな

い[71]-[74]。非導電性のテザーとしては、Small Expendable Deployer System(SEDS) -1 およ

び SESD-2 において小型のスプールリールから約 20km のテザーが伸展された[75]が、SEDS-2

は伸展から約１週間で切断し、微小デブリもしくはメテオロイド衝突によるテザー切断の可能

性が認識された。1996 年に打ち上げられた Tether Physics and Survivability satellite(TiPS)

は、デブリ衝突による切断を避けるため構成を工夫した非導電性の４km テザーであり、10 年

間切断せず軌道上を周回した。これにより、テザー構成を工夫することで、十分な寿命を持つテ

ザーが実現できることを示した。これまで実証された EDT は主にサイエンス目的であり、小型

軽量である必然性はあまりなかったため、電子収集のために球状コレクタ、もしくはホローカソ

ードを用いていた。また電子源としてホローカソードや電子銃等、複雑な構成や大電力を必要と

していた。しかし低コストのデブリ除去のためには小型軽量の EDT が不可欠である。1993 年

に Sanmartin によってベアテザーが提案され[16]、ベアテザーであればテザー端に電子収集の

ための機器が不要であり、プラズマ密度の変動に対しても効率よく電子収集可能であるため、デ

ブリ除去のような小型軽量化に有望と考えられたが、軌道上における電子収集は確認されてい

ない。 

デブリ除去用の EDT は、ドイツ Braunschweig 工科大学等で数値計算が実施され、燃料を必

要としない EDT は低コスト化に寄与できると提案されてきた[76]-[79]が、実際に試作・試験を

行ったものは少なかった。小型衛星・超小型衛星のミッション終了後デオービット用としては、

米 Tethers Unlimited 社の Terminator Tether/ Terminator Tape[17][80]が販売されており、１

つはすでに打ち上げられているが、軌道情報も非公開であり、実証結果は報告されていない。香

川大の Space Tethered Autonomous Robotic Satellite(STARS)-2[81]は JAXA が提供した 300m

のベアテザーを搭載して超小型相乗り衛星として 2014 年に打ち上げられた。衛星の不具合によ

りテザー伸展が確認できなかったが、軌道降下速度は他の小型衛星に比べ早かった。軌道降下速

度から推測された面積質量比からは、テザーが伸展された可能性があるが、伸展特性や電流が流



58 
 

せたかどうかについての情報は確認されていない。米国では、ロケット上段から EDT を伸展す

る ProSEDS において様々な数値シミュレーションが実施された[18]。機器も開発されたが、打

ち上げ直前にスペースシャトル事故を受けて宇宙ステーションに対する安全要求が高まり、キ

ャンセルとなった。その後も米国では EDT 実証実験が検討され、数値シミュレーションが実施

されているが、まだ実証されていない。米国 Naval Research Laboratory (NRL)の 3U キューブ

サットから 1km の EDT を伸展し、軌道降下・上昇を実証することを計画している Tether 

Electrodynamics Propulsion CubeSat Experiment(TEPCE) [19]は 2019 年に打上を予定して

いる。また低仕事関数材料を利用した EDT[82]他、世界でもデオービット用の EDT が検討され

ている。 

 

５.２. デブリ除去用 EDT の構成 

EDT システムには導電性のテザーおよび、周辺プラズマと電子の授受を行うためのプラズマ

コンタクタが必要となる。また打ち上げ時、テザーを収納するためのリール機構、軌道上で伸展

するための放出機構が必要となる。本項では、デブリ除去用に必要となる機器構成等について述

べる。 

５.２.１. ベアテザー 

ベアテザーとは被覆のないテザーのことであり、周囲のプラズマから直接電子（およびイオン）

を収集することができる[16]。テザーには地磁場を横切って軌道周回することにより電位差が生

じるため、プラズマ空間より電位が高くなる側において、プラズマ中の電子を収集することがで

きる。収集できる電子量は、電位やプラズマ密度によって変動し、６.１.７の二次元 Orbital 

Motion Limit（OML）理論によって計算できる。図 ５-１のように、ベアテザーは長いテザー

の周りにシースができるため、従来電子収集に用いられてきた球状コレクタやホローカソード

よりも電子収集効率が高く、プラズマ密度が変動しても、比較的安定的に電子収集することがで

きる。 

テザーに対する要求としては、張力により切断しないだけの強度、電流を流すための導電性、

巻きつけておいた状態から軌道上で伸展するための柔軟性（伸展抵抗が小さいこと）、微小デブ

リ衝突による切断を防止するためのデブリ衝突耐性等があげられる。軽量とするためにアルミ

ワイヤを用いると強度が不足するため、高強度繊維で補強するが、非導電性の部位があると電位

Sheath  

図 ５-１ ベアテザー断面周辺のシース 
三次元形状の球状コレクタ（左）の場合に比べ、ベアテザー断面（右）の場合、長いテザーに沿ってシー
スが出来るため、効率よく電子を収集することができる。 
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が発生した場合、周辺プラズマと導電部、非導電部の接触部分において、トリプルジャンクショ

ンにより放電が発生する恐れがあるため、非導電性の繊維ではなく導電性の繊維を使用する必

要がある。 

 

５.２.２. リール、放出機構 

数 km 級の長さが必要となるテザーは、打上時には収納しておくリールが必要となる。リール

には、図 ５-２のように大きく分類してドラム式およびスプール式がある。ドラム式はテザー伸

展方向と直行する軸周りにテザーを収納し、テザー伸展と共に回転する方式であり、スプール式

は固定式でテザー巻き取り軸方向にテザーを伸展する方式である。ドラム式は TSS 等で採用さ

れたが、ドラムの摩擦によってドラムを搭載している衛星にドラムの回転と逆向きのトルクが

発生したり、ドラムの回転速度とテザーの伸展速度が一致しないとテザーが絡んだり挟まった

りする恐れがある。スプール式は軌道上で伸展後テザーの再巻き取りが行えないというデメリ

ットはあるが、構造がシンプルで SEDS 等で多数の実績がある[71][75]。しかしそのまま巻き取

ったテザーをスプール式リールから伸展すると、テザーに捻れが生じる。テザーが捻れていると、

伸展後にテザーシステムがテザー軸周りに回転し、テザーに弛みを与えたり、デブリ除去衛星に

回転トルクを与えてしまう。そこでテザーをあらかじめ捻りながら巻き取り、伸展により発生す

る捻れとキャンセルするようにすることにより、伸展時に捻れを与えないようにすることがで

きる。 

 

図 ５-２ テザーリール機構の方式 

 

リールは、デブリの姿勢運動の影響を受けないようにするために、デブリから放出されるデブ

リ除去衛星側に搭載する。すなわち、テザーの一端が取り付けられたデブリ側から、テザーリー

ルが遠ざかっていき、テザーは解けながら伸展されていく（図 ５-３）。デブリ側はテザーの一

端が固定されているだけなので、デブリの姿勢運動によってデブリにテザーが巻きつくような

ことがあったとしても、テザースプールはテザーをほどきながらどんどん遠ざかっていくため、

伸展を継続することができる。デブリが姿勢運動を行っていてテザーが巻きついた場合、テザー

が伸展するにしたがってテザーには重力傾斜力が発生するため、デブリの姿勢運動は徐々に抑

えられ、やがてテザーが解ける。図 ５-４はロケット上段が各軸 2.5deg/sec の初期角速度を持っ
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ていたとし、テザーはロケット上段に接触するとその点からずれないという簡易的なモデルを

用いた場合のロケット上段へのテザー巻付きの例である[83]。 初の数百秒は重力傾斜力が弱い

ため、ロケット上段にテザーが巻きついているが、やがてそのテザーは解けていく。ロケット上

段に接触してもテザーが切断されないようにするため、端の 100m 程度を補強する必要がある。 

 

図 ５-３ ロケット上段デブリにテザーの一端を取り付けた後のテザー伸展 
テザースプールはデブリ除去衛星側に搭載されているので、デブリが姿勢運動をしてもテザーが解けるだ
けであまり影響を与えない。 

 

 
図 ５-４ ロケット上段デブリにテザーがまきついた場合の例 

テザーが伸展し重力傾斜力が大きくなるとテザーに張力が発生し、回転は徐々に止まり、テザー巻付きも
やがて解ける[83]。 
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テザーの伸展速度は、テザーがリールからほどける際の伸展抵抗により徐々に落ちていくが、

やがてテザーが十分伸展されると重力傾斜力により伸展が加速されていく。そのまま伸展する

と、テザー伸展終了時に過大な張力が発生し、テザーが縦振動を起こしたり、コリオリ力により

大きな面内振動が発生しテザー運動が不安定化する恐れがあるため、ブレーキ機能により伸展

速度を抑制しながら伸展する必要がある。重力傾斜力が小さい伸展初期には、テザー伸展が途中

で停止してしまう恐れがあることから、伸展抵抗低減のために内抜き式のスプール式リールが

適している。伸展初速を与えるためには、バネ等を用いた放出機構、あるいは端衛星のスラスタ

を用いる。初期のテザーの伸展抵抗が大きいと、大きな伸展初速を与える必要があり、放出機構

あるいは端衛星の推進系に対する要求が大きくなってしまう。逆にある程度伸展した後には、重

力傾斜による過大な伸展加速を防止するため、伸展抵抗を大きくするあるいはブレーキ機構を

用いる必要がある。そこで伸展初期のテザーは内抜き式スプールリールを用い、数百 m 分が初

期伸展リールから解けた後に、ブレーキを介しながら本体リールから残りのテザーがほどける

ようにする。10km 級テザーを巻いたときの本体リールのサイズは、φ30cm×高さ 30cm 程度

の体積となる[84]。 

 

５.２.３. 電子源 

テザーに電位差が発生すると、質量の小さい電子はベアテザーによりプラズマ中から効率よ

く収集できるが、イオンは質量が大きく多くは収集できない。また光電子等の放出も多少は期待

できるが、効率よくテザーに電流を流すためには、テザーの電位が低い側にプラズマ空間に対し

て電子を放出する電子源が必要となる。電子源としては、これまでホローカソード、電子銃等が

使用されてきた実績があるが、作動ガスや大電力が必要であり、小型軽量化が困難だった。それ

に対し電界放出型電子源（FEC、Field Emission Cathodes）は、微小ギャップ間に高電圧を印

加して導体表面に強電界を加え、トンネル効果により電子が電位障壁を通り抜けて放出される

という作動原理であり、作動ガスや大電力が不要である[85]。作動ガス不要のため、バルブやタ

ンク等が不要となり小型軽量化・低コスト化が期待できる他、暖気運転不要、低電力作動、高信

頼性等の利点を有する。一方で地上ではプラズマの模擬が困難であり、軌道上での動作実績は十

分でなく、特に、原子状酸素等の軌道上環境による寿命が懸念されていた。また空間電化制限を

受けるため、 大電流量に応じた面積が必要となる。 

電界放出型電子源は、ギャップ間を管理した微細加工は必要であるが、特別な材料や製造工程

を必要とするものではないため、コスト的にも問題とならない。宇宙空間で作動した実績が十分

になかったが、A.２に示すとおり、軌道上実証による動作も確認でき、軌道上環境耐性について

も評価ができている。 

 

５.３. EDT システムの課題 

EDT システムには前章に述べたような小型軽量、シンプル、取り付けが容易、推力ベクトル

制御が不要等の利点によりデブリ除去を低コスト化できる可能性がある一方で、下記のような
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問題点がある。 

 

 実績のない新規技術であり、地上試験が困難 

無重力・真空中での数 km 級テザーの伸展は地上では模擬できない。またテザーダイナ

ミクス評価における重力傾斜力やコリオリ力等の軌道運動の影響や、プラズマ空間中での

電子収集・放出も地上では模擬できないため、地上でテザーの挙動について試験で確認がで

きない。また電子源からの電子放出についても、プラズマの地上模擬は困難である。そのた

め部分的に試験を行い、数値シミュレーションで評価する必要がある。地上試験や数値シミ

ュレーションでも評価が困難な点については、軌道上実証を実施する必要がある。 

 

 微小推力であるため、大型デブリ除去が現実的な時間で出来るか不明 

特に軌道傾斜角が高い場合には、軌道低下に寄与する方向の推力を発生するための軌道

面外方向磁場が小さくなるため、軌道降下能力が低下することが懸念されている。そのた

め、詳細モデルを用いた数値シミュレーションで軌道降下能力を評価する必要がある。 

 

 長く、細いため微小デブリ衝突による切断の可能性が高い 

十分な推力を得るためには数 km 級の長さのテザーを伸展する必要があるが、小型軽量

とするためにはテザーの太さは mm 級である必要がある。軌道上ではデブリが超高速で衝

突するため、シングルラインのテザーだと、テザー太さより小さいサイズのデブリがかすっ

ただけで切断される可能性がある[20]。約 20km のテザーを伸展した米国の SEDS-1 は約

一週間で切断し、その原因として微小デブリ衝突が疑われている。そのためテザーをテープ

状やブレーディング状、網状にする等、長寿命テザーが提案されているが、そのようなテザ

ーが安定して製作・巻取り・伸展できるかという課題がある。 

 

 運用衛星に対する衝突の可能性 

数 km 級のテザーが軌道上周回することになり、運用衛星に衝突の危険性を与える可能

性がある。運用衛星側が衝突回避運用を行う場合には、軌道予測が必要であり、テザー衛星

の挙動、推力を予測する必要がある。他の運用衛星側が衝突回避運用する場合には、地上か

ら観測されるのは端衛星であるため（テザーは非常に細いが、長い場合には観測できるとい

う報告もあり、TSS や TiPS テザーは地上から観測できたと報告されている[71]）、端衛星

の重量比によりテザーシステムの重心（軌道運動に従うのはテザーシステムの重心である）

を推定する必要がある。 

またテザーシステムが故障してしまったり、テザーが切断してしまった場合のデブリ除

去衛星が接続していない側のテザーは、早急な軌道降下も衝突回避運用もできなくなって

しまう。なおテザーは一般には細い構造のため、運用衛星に衝突してもテザー側が切断する

ため衛星内部への損傷は限定的であり、多数破片を発生するような壊滅的破砕は発生させ
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ない。 

 

 微小推力であり制御落下が困難 

EDT の推力は小さいため、通常の制御落下のように、地上安全のために限定された領域

に落下させることが困難である。特に、制御落下を実施する低高度においては、EDT の推

力より空気抵抗の方が大きくなるため、その誤差範囲に埋もれてしまい、落下位置を制御す

ることが困難である。そのため制御落下を行うためには EDT の推力以外に、ある程度の推

力を持つスラスタを搭載することが必要となる。なお、これから打ち上げる宇宙機の場合に

はデブリ低減ガイドラインにより制御落下が要求されるが、すでに軌道上にあるデブリの

除去の場合には、前述の通り制御落下が必ず要求されるかは明確になっていない。 

 

５.４. EDT システムの課題解決方法案 

前項にて述べた課題の解決方法として、下記を提案する。 

 

 実績のない新規技術であり、地上試験が困難 

部分的に地上試験で確認し、地上で試験できないダイナミクスや軌道変換能力等は数値

シミュレーションで評価する。また、軌道上でないと評価できない事項については、軌道上

実証実験によって評価する。数値シミュレーションについては、第６章にて述べる。軌道上

実証については、宇宙ステーション補給機こうのとり（H-IIA Transfer Vehicle, HTV）を

利用して HTV 搭載導電性テザー実証実験（Kounotori Integrated Tether Experiments, 

KITE）を実施した。詳細は A.２項にて述べる。 

 

 微小推力であるため、大型デブリ除去が現実的な時間で出来るか不明 

磁場やプラズマモデル等の環境、テザーの振動等をなるべく詳細に考慮した数値シミュ

レーションで評価する。磁場やプラズマ密度は軌道周回により時々刻々変動しているため、

固定の代表値を用いて推力を評価すると、実際とは大きく異なってしまう可能性があるた

め、軌道位置による変動も考慮した数値シミュレーションを行う。特に、磁場をダイポール

モデル等の簡易的なモデルで計算すると、高軌道傾斜角ではほとんど推力が発生しないが、

実際には磁場は地軸に対して傾いているため、一日周期でも変動するため、推力を発生する

と期待できる。また、軌道傾斜角の高い軌道では極域付近で大きな鉛直方向成分の磁場を有

するが、テザーが面外方向に傾いていれば、速度方向の推力を発生すると期待できる。その

ため、鉛直方向に姿勢が固定しているテザーを想定せず、テザーの振動についても考慮した

シミュレーションを行う。 

 

 長く、細いため微小デブリ衝突による切断の可能性が高い 

一部を弛ませた無結節網にすることにより微小デブリ衝突による切断可能性を低下する
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網状テザーを提案する（図 ５-５）[特開 2007-131124、登録 4543203 宇宙用テザー]。網

であれば、一部が切断した場合でも、同じ区画の網糸が残存していれば、テザーとしての機

能を残すことができる。衝突による切断確率はデブリ環境モデルを用いて評価する。また、

網目の長さを変えることにより、一部の網糸をたるませ、幅を持たせることが可能であるた

め、複数本の網糸がデブリにまとめて切断されるのを避けることができる（図 ５-６）。幅

を持たせることにより、電子収集性能も向上できる。網ではなくテープ状にすることも可能

であるが、テープはスプール式のリールから伸展すると、テープに捻れが生じてしまう。網

状テザーの場合、束ねた状態では捻ることも可能であるため、捻りながら巻き取り、伸展し

たときに捻れがキャンセルするようにすることで、捻れなく伸展することが可能である。網

は、結び目のない無結節網とすることにより、結び目のかさばり、伸展時の絡まり、結び目

における強度低下等を回避することができる。 

無結節網は、アルミワイヤや高強度繊維を撚り合わせて製作できる。電気を流すために

は、重量あたりの導電率が優れるアルミワイヤを用いた。アルミワイヤは 1000 番台の純ア

ルミニウムに近い材質だと導電性と加工性に富むが、真空凝着の恐れがあるため、導電率が

1000 番台に準じて高く、細いワイヤ状に加工できる 6063-O のアルミワイヤを用いた。ま

た製網時に折れない伸び率が必要であるため、焼き鈍し加工を行った。アルミワイヤの直径

は、細いワイヤを多く束ねた方が柔軟性に優れるため、太さはφ0.15mm とした。アルミワ

イヤだけだと強度が不足するため、高強度繊維を追加して強度を向上させた。高強度繊維と

して非導電性繊維を追加すると電位がかかったときに放電を起こす恐れがあるため、導電

性アラミド繊維を用いた。これらアルミワイヤや導電性アラミド繊維を撚り合わせた「子

糸」を２本撚り合わせてできる「網糸」７本から成り、両端の２本の網糸がその他の網糸よ

りも長さが長いことにより弛みを持たせた無結節網とした。子糸２本を撚り合わせる際に

隣り合う網糸の子糸と交差させることで、結び目の無い結節を持つ網にすることができる。

 

図 ５-５ 網状テザー 

左：テザースプール、右上：強制的に広げた状態の網状テザー、右下：通常時のテザー[86] 
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このような無結節網の網状テザーは、魚網の製網機械・技術を用いて製作、巻き取りするこ

とにより、長いテザーを安定した品質・低コストて製網・巻取りすることができる。 

このような網状のテザーであれば、切断する確率を低減し、寿命を長くできると期待でき

る[86]。デブリモデルは NASA や ESA により公開されているが、特に微小デブリに関して

は観測情報が乏しいためモデルによる違いが大きい。NASA のデブリモデル ORDEM3.0 の

方が mm サイズ級のデブリのフラックスが ESA のデブリモデル MASTER2009 より大き

いが、m 級のデブリについては ESA の MASTER2009 の方がフラックスが高くなってい

る。このようなデブリフラックスを仮定し、網糸が切断するデブリサイズ、デブリの通過範

囲を超高速衝突試験で評価した結果を用いて網の切断寿命を評価した結果、７網糸であれ

ばいずれのモデルにおいても、数ヶ月程度のミッションで 90％程度の寿命が期待できる。

なお MASTER2009 の方で顕著であるが、網糸数を増加しても軌道寿命が増加できないの

は大きなサイズのデブリがテザーをまとめて切断する確率が小さくないからである。

MASTER2009を使用した場合、10cm以上のデブリによる切断確率が高くなっているため、

もし衝突回避運用を実施できれば、切断確率を低下することができる。 

 

 運用衛星に対する衝突の可能性 

衝突回避運用について検討する。デブリ除去衛星がテザーに接続された状況であれば、デ

 

 

 

図 ５-６ 無結節網 
上：強制的に広げた状態、下：通常状態のテザー。端の２本の網糸が他の網糸よりも長く弛むため、張力印
加により網目がつぶれてしまっても幅を持たせることが可能。 
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ブリ除去衛星の GPS 受信機やスラスタが使用できるため、衝突が予測される場合に、端衛

星のスラスタもしくは電流オンオフ制御によって軌道をずらし、衝突回避運用を行う[特開

2016-002813]。テザー端衛星に推力を付加すると、テザーの振動状態に影響を与える。推

力が大きすぎると、テザーが回転してしまい、安定な鉛直状態を保てなくなる可能性もあ

る。そのため、テザーの安定性を維持できるか推力範囲については数値シミュレーションで

確認する。タイミングをうまく図って軌道速度方向逆向きに推力を与えることにより、衝突

回避をすると同時にテザーの振動状態を低減し、さらに同時にデオービット時間短縮に寄

与するように軌道降下をさせることもできると期待できる。 

電流のオンオフ制御により軌道位置を制御することも期待できる。デブリ除去衛星が接

続され、電子源を搭載している EDT の場合には電流を制御することができる。推進系の中

には小まめなオンオフが困難な物もあるが、前述した電界放出型電子源の場合は、オンオフ

制御をすることにも問題がない。電流をオフにしておくことにより、期待されるローレンツ

力が発生せず、軌道の位相をずらすことができる。 

また、万が一故障や切断して重力傾斜力が失われた場合には、テザーがまとまるようなク

セをつけた「集束テザー」を提案する[特願 2017-2181064]（図 ５-７）。網を製網する際に、

ピアノ線等の捻り剛性の高い線を入れておくことで、製網時の撚りによってキンクしよう

とするため、張力が失われると集束する。図 ５-８は製作された集束テザーの一例であり、

張力があれば通常のテザーのように伸展できるが、張力が失われると、網目が開き、ひっく

り返るようになってコンパクトにまとまる。キンクの仕方は製網時の撚りのバランスによ

って調整でき、コイル状にまとまる例や網目を開く例等もできる。ある程度の張力で網目を

開くことにより、電子集性能や微小デブリ衝突耐性を高くすることも期待できる。伸展直後

の重力傾斜力が小さい時に集束テザーが集束してしまうと問題である場合は、伸展数十か

 
図 ５-７ 集束テザー 

重力傾斜力があるときは伸展しているが、網を構成する繊維に捩り剛性の高いワイヤ等を入れておくこと
で、重力傾斜力が失われるとキンクすることによりコンパクトにまとまる。 



67 
 

ら数百 m 分は通常のテザーとしてなるべく伸展抵抗が小さい内抜きテザースプールから伸

展し、ある程度テザーが伸展し、重力傾斜力が大きくなってからブレーキ力をかけながら集

束テザーを伸展することで、張力をかけながら伸展することができる。 

デブリ除去衛星の故障時には、軌道上でしばらく時間が経つと環境劣化等によって自動

的に切断する機構をデブリへの取り付け部に入れておくことで、デブリからテザーを切り

 

 

 
図 ５-８ 製作された集束テザー 

上：網目がひっくり返るようにまとまる例、中：コイル状にまとまる例、下：網目が開く例 
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離し、集束させる。例えば原子状酸素等で消散するカーボンナノチューブ紡績糸等で固縛す

ることで、一定時間経過後に自動的に切断させることができる。またデブリと切り離された

テザー単体は大きな面積重量比を持つため、大気抵抗により通常のデブリより 100 倍以上

早いスピードで落下すると期待できる。このように集束テザーを使用することで、万が一軌

道上にテザーが残された場合でも、他の運用宇宙機に与えるリスクを低減することができ

る。 

 

 制御落下 

EDT の推力によって軌道高度が十分低下した後に、端衛星のスラスタによって落下位置

を制御する。テザーの推力によって十分低い高度に到達した後、テザー端衛星のスラスタに

よりテザーを鉛直方向から速度方向に回転させ、テザーを介して牽引することにより速度

方向に推力を与えて制御落下する方式が考えられる[特開 2016-002813]。デブリの密集した

高い高度から直接テザー牽引により推力を与える場合には、長期間推力を与えたり、推力を

停止した後にテザーの挙動が不安定化する恐れがあり制御が必要となるが、高度が十分低

いところから大推力を与える場合には、推力を与える期間が限定的であり、推力によりリエ

ントリ軌道に入った後のテザーの挙動が不安定化しても問題ないという利点がある。また、

従来の制御落下（コントロールドリエントリ）のように、大推力で落下区域に落下させるの

ではなく、比較的小さな推力のタイミングを図ることで傷害予測数を低下できる区域に落

下させるセミコントロールドリエントリと呼ばれる手法で、推力を小さくするあるいはテ

ザーの切り離しタイミングを図ること等で、必要推力を低減できる可能性がある。 

 

上述の課題解決方策の実現性を評価するため、EDT の発生推力、ダイナミクス等について、

次章の詳細数値シミュレーションにおいて確認する。 

 

５.５. 本章のまとめ 

本章では、二つの課題のうちの二つ目、EDT システムの課題およびその解決方針を提案した。

まず EDT の構成、過去の先行例について述べ、実績のない新規技術であり、推力の大きさ等デ

ブリ除去への適合性が不明であるという課題があることについて述べた。EDT には、高軌道傾

斜角で推力が小さいこと、切断可能性が大きいこと、衝突回避や制御落下が困難であること等の

技術的課題があった。そこで、テザーの試験により取得したパラメータや、磁場・プラズマ密度

等のモデルを使用した、詳細数値シミュレーションにより評価することを提案した。また微小デ

ブリの切断や、故障時における運用衛星に対する負担の解決方法としては、網状テザーや集束テ

ザーについて提案した。衝突回避や制御落下のために、デブリ除去衛星のスラスタを用いること

を提案し、ダイナミクスの評価のためには、詳細数値シミュレーションが必要であることを述べ

た。詳細数値シミュレーションについては、次章にて述べる。 
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第６章 導電性テザーの数値シミュレーションによる実現可能性の検証 

EDT の課題として挙げた通り、テザーの挙動や推力の予測は地上試験では困難であるため、

数値計算により評価する必要がある。本章ではまず数値計算のためのモデル、パラメータについ

て述べる。そして推力履歴や電位等の数値計算結果を示し、テザーダイナミクスを考慮した衝突

回避運用等、前章に述べたテザーの課題解決が可能であることを示す。さらに軌道やパラメータ

等の影響についてまとめ、デブリ除去に適用可能であること、およびそれらの結果を元にデブリ

除去衛星のシステム仕様設定方法について述べる。 

 

６.１. 数値計算のためのモデル 

柔軟構造で、曲がったり傾いたりするテザーの運動を模擬するために、テザーを多数の質点が

ばねとダッシュポッドで接続されたものとモデル化し、その質点にかかる力を計算してそのダ

イナミクスを評価する。 

６.１.１. 座標系 

テザーの各質点の運動は、系の重心を原点とする地球周回座標系（ヒルの座標系、図 ６-１の

xh，yh，zh）で計算する。ここでは地球中心方向を-yh方向、軌道面内で yh軸に直行し衛星周回

方向を逆向きが正となるような方向を xh方向、軌道面外方向を zhとする。 

 
図 ６-１ 数値シミュレーションの座標系 

 

６.１.２. 運動方程式 

質点の運動方程式はラグランジュ方程式により導出する。今、慣性座標系（XI, YI, ZI）におけ

る質点 i の位置ベクトル 、速度ベクトル について、 

																																		
	
 (3) 

 ：慣性座標系における質量中心の位置ベクトル 

 ：質量中心からみた質点 iの位置ベクトル 

 ：軌道角速度ベクトル 

ω xh

yh

zh

Z
I

Y
I

X
I
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が成り立つ。質量中心回転座標系における質点 i の速度ベクトル は、 

	
0

0

0
0

								

								
 (4) 

  ：軌道半径 

 
	
：質量中心回転座標系での質点 i の位置ベクトル 

 

よって質点 i の運動エネルギ は 

1
2

 

1
2

2 2  

(5) 

 ：各質点の質量 

となる。次に質点 i の重力によるポテンシャルエネルギ は、 

| |
 (6) 

 ：地球の重力定数(=3.986×105 [km3/sec2])  

となる。 

質点 i のラグランジュ関数 は、 

 

1
2

2 2  

						  

(7) 

である。ラグランジュ方程式は一般化座標 q、一般化力 Q として、次式によって求められる。 

d
dx

 (8) 

よって、 

  2  

  2  

   

(9) 

 

外力が加わると、系の重心はこの回転座標の原点からやがて離れていく。そこで、ローレンツ
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力、空気抵抗等による軌道の摂動はガウスの惑星方程式を使用して軌道要素の変化を計算し、軌

道を変化させたタイミングでヒルの座標を取り直し、系の重心が原点に戻るようにして計算を

行った。 

 

(10) 

ただし、 

 
 

dt
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dt
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R：外力の動径成分 

S：外力の軌道面内において動径に垂直な成分 

W：外力の軌道面に垂直な成分 

a：軌道長半径 

e：軌道離心率 

i：軌道傾斜角 

Ω：昇交点経度 

ω：近点引数 

σ：平均近点離角 

f：真近点離角 

u：離心近点角 

 

2

2

2

2

2

2

2
( sin )

{ sin (cos cos )}

cos( )

1 2
( cos )

(1 ) sin

{ cos (1 )sin }

sin( )
cot )

sin( )

sin

I

da ae a
R f S

dt na r

de
R f S f u

dt na
di r

W f
dt na

d r
f R

dt na a e

r
S f

nae p

d r
R f S f

dt nae p

r f
W i

na

d r f

dt na i









 



 







 

  

 

  

 

   




 




72 
 

６.１.３. テザーモデル（離散質点モデル） 

テザーはその質量や柔軟性を考慮するために、図 ６-２のように多数の質点がバネとダッシュ

ポッドで接続されたものとモデル化した。そして空気抵抗やローレンツ力等の力も、各質点に分

散してかかるものとして計算を行った。本来、連続体であるテザーの微小な曲げ剛性や部分的な

巻癖等のモデル化困難な力を考えると、無重量空間中の網状テザーの細かい挙動は予測困難で

あるが、重力傾斜力が働いた状態ではテザーは鉛直方向に安定しようとするため、このような離

散質点モデルで全体的な挙動の評価が可能となる。逆に言えば、重力傾斜が働かない状態等の長

期的な安定性は保証するのが困難であるため、そのような状態で使用しないことが重要となる。 

 

 

図 ６-２ テザー質点モデル 

 

i 番目のテザーセグメントのばねによる力 _ は 

_ _  (11) 

：i 番目のテザーセグメントのばね定数 

 ：i 番目のテザーセグメントのばね長さ=| | 

 _ ：i 番目のテザーセグメントのばね自然長 
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ただし、ばねが自然長より伸びている場合のみ働くものとし、自然長より短い場合は反力は働か

ないものとする。またばね定数 は下記のように計算される。 

_
 (12) 

 ：i 番目のテザーセグメントのヤング率 

 ：i 番目のテザーセグメントの断面積 

 

i 番目のテザーセグメントのダッシュポッドによる力 _ は、両側の質点の相対速度のうち、

質点間方向成分のみが働くものとする。 

_ ∙  (13) 

 ：各テザーセグメントの減衰係数 

ただし、質点間方向のみの運動に対する減衰にすると、それに直行する相対速度が減衰せず、質

点間距離がほとんど変わらないまま各質点が交互に横方向の振動を持つモードが発生してしま

うため、テザーの全体的な運動に大きな影響を与えないレベルの微小な横振動の減衰率も設定

する。 

 

ローレンツ力は電流と地球磁場の相互作用により発生する。セグメント i に流れる電流ベクト

ル は各セグメントの電流 を用いて 

 (14) 

と得られる。従って、セグメント i に作用するローレンツ力ベクトル _ は、セグメント i

における地磁場 として、 

_ | |  (15) 

として求められる。ここで、電流値および地球磁場は後に述べる電流分布および地球磁場モデル

から得られる。 

 

大気抵抗は、以下の式で示される。大気密度は後に述べる大気モデルより得られる。 

_
1
2

| | _  (16) 

：大気抵抗係数 

：i 番目の質点（高度 h ）での大気密度 

：進行方向に垂直な断面積 

_ ：軌道速度 

 

ローレンツ力や空気抵抗等、テザーセグメントにかかる力は、各セグメントの両側の質点に
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1/2 ずつ分配して力がかかるものとする。 

 

６.１.４. テザー伸展モデル 

テザーの伸展は質点を追加することで模擬した。テザーリールを搭載したエンドマスと、エン

ドマス直近の質点との距離が伸展に伴い伸びていき、ある一定距離を越えると新たな質点が追

加されるものとする（図 ６-３）。新たに追加される質点は、その直前までエンドマス直近の質

点の相対速度のエンドマス方向成分を持つ。新しい質点を追加すると同時に、エンドマスの重量

は質点分だけ減少させる。また追加される質点とリール搭載衛星の運動量を保存するようにす

る。 

伸展し終わった質点間には通常のテザーと同様に、ばねとダッシュポッドから発生する張力

が働くとするが、リールを搭載した質点およびそれに一番近い質点には、テザーをリールからほ

どくときに発生する伸展抵抗がかかるものとする。 

 

 

図 ６-３ テザー伸展モデル 

 

∙  (17) 

：新しく繰り出される質点の速度 

：伸展速度（リールに一番近かった質点の相対速度） 

：リールに一番近い質点の相対位置の単位ベクトル 
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６.１.５. 巻き癖モデル 

テザーの巻き癖とは、金属製のテザーをリールに巻きつけておくことで発生するバネ状の形

状のことであり、非常に弱いばねのような挙動を示す。巻き癖は張力が小さいときのみ発生し、

テザーにある程度張力がかかればこの巻き癖は伸ばされ、テザー本来の張力が発生する。巻き癖

は、巻き癖の縮み割合、巻き癖のバネ定数、巻き癖の減衰率でモデル化する（図 ６-４）。巻き

癖はテザーが巻かれていた直径に依存するため、実際にはテザーの根元と先端で変化するが、参

考文献[87]によりその影響は小さいことが確認できているため、ここでは一定値とする。 

巻癖のモデルとして、質点間のテザー長（l_nominal）と巻癖の縮み割合（巻癖率と呼ぶ）

coiling_ratio（0<coiling_ratio 1）を新たに設定する。l_nominal にこの coiling ratio を乗じ

た長さを巻癖の自然長（l_nominal´）とする。子衛星と隣接する質点の距離がこの l_nominal

´を超えたら新たな質点が放出されるようにして伸展を模擬する。 

 
図 ６-４ 巻き癖モデル 

左：巻き癖により、弱いばねとして振舞う場合。右：張力がかかり、巻き癖は消えてテザー自体のばね・ダ
ッシュポッドが働く場合 

 

６.１.６. 衛星姿勢 

衛星姿勢は剛体として計算し、衛星上の一点にテザーを取り付ける取付点を定義する。テザー

の張力はその取付点に作用し、衛星は並進および回転運動を行う。 

d
dt

 (18) 

：衛星の角速度ベクトル , ,  

：衛星の角運動量ベクトル= ∙  

：衛星に作用するトルク 

：衛星の慣性モーメント 
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1
2

 

			
1
2

 

1
2

 

			
1
2

 

(19) 

, , , ：衛星のクオータニオン 

 

６.１.７. 二次元 OML モデル（電子収集モデル） 

テザーには誘導起電力により、周辺プラズマとの電位差が生じるが、電位が高い部分で電子収

集が行われ、電位が低い部分ではイオンが収集される。イオンは電子に比べると質量が大きいた

め、イオンの収集はわずかであり、プラズマと同電位の点から電流はほぼ一定（微減）となる（図 

６-５）。この電子収集のモデルは、二次元 Orbital Motion Limit（OML）理論を用いている。ま

ず、テザー電位がプラズマ電位に対して正となる部分についてのみ考える。 

 

図 ６-５ テザー電位および電流の概念図 

 

図 ６-６のように、プラズマに対する電位が 0 となる地点を x=0 とし、テザーの単位長さあた

りの収集電流を jc(x) [A/m]とすると、 

emitter
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 potential
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space potential

current
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(20) 

：二次元 OML 理論による収集電子電流密度 [A/m2] 

d：テザー直径 [m]  

e：素電荷 [C] 

：プラズマ数密度 [/m3] 

ϕ：プラズマ電位に対するテザー電位 [V] 

：電子質量 [kg]  

となる。ただし、上式中の二次元 OML 理論の電流の式は以下の条件 

e	ϕ >> kTe (21) 

k：ボルツマン定数 [J/K] 

Te：プラズマ電子温度 [K] 

が成り立つ場合のみ有効である。(20) において、 

2

1

2










e
p m

e
dena

 

(22) 

と置くと 

2

1

)()( xaxjc 
 

(23) 

また、位置 x におけるテザー電流 J は定電流部の電流を Joとして、 

dxxjJxJ
x

c )()(
00 

 
(24) 

Current
Voltage

J(0)=J0

Φ(0)= 0Φ

x=0 x=Xp

J(X )=0p

Φ(X )=Vp col

Φ(x)
J(x)

 
図 ６-６ ベアテザー正電位部の電位電流分布 
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となる。一方、位置 x におけるテザー電位ϕは、 


x

temf dxxJrxvx
0

)()(
 

(25) 

emfv
：単位長さあたりの誘導起電力 [V/m] 

rt：単位長さあたりのテザー抵抗 [�/m] 

となる。これらの式によって、正電位部の電位電流特性が決まる（以下では(x)の標記を省略）。

(23)を(24)に代入して x で微分すると、 

2

1

a
dx

dJ


 
(26) 

(25)を x で微分すると、 

Jrv
dx

d
temf 



 
(27) 

(26)、(27)から dx を消去すると、 

 dJJrvda temf   2

1

 
(28) 

両辺積分して、 , を定数として 

2
2

1
2

3

23

2
cJ

r
Jvc

a t
emf  

 
(29) 

ここで、ϕ=0 のとき J = Joであるため、 

2
0021 2

J
r

Jvcc t
emf 

 
(30) 

これを(29)に代入すると、テザー電位ϕはテザー電流 J の関数として次式で表される。 
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(31) 

また、ベアテザー端の電位 Vcolはそこで J=0 であるため、 

3
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0
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(32) 

(31)を(23)に代入すると各位置での jc が求まり、これを(24)に入れることで電位・電流・位置の

相関を得ることができる。 

テザー電位がプラズマ電位に対して負となる部分（電子エミッタに近い側）については、上記

と同様にイオンが収集される。イオンの重量は電子に比べて大きいため、電子源から電子を放出

しない場合には、ほとんどの電位は負に沈み、わずかなイオンが収集される。なお、スペースシ
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ャトルから球状コレクタで電子収集した TSS-1 でも予測されていた電流より多くの電流が収集

された。そのため、実証実験の結果により電子収集性能は評価、モデル化する必要がある。 

数値シミュレーションにおいてはテザーは離散質点でモデル化しているため、この電流・電位

についても離散的に計算している。プラズマに対してテザーの電位は、収集する電子・イオン、

および放出する電子のバランスによって決まると考えられる。そこで数値シミュレーションで

はまず電子源の無い側のテザー端においてある電位を仮定して、次々に隣り合う質点の電位・そ

の間に流れる電流を計算し、電子源側のテザー端において流せる電流になるようにイタレーシ

ョンしてプラズマに対する電位を設定している。次項に示すように、電子源から放出できる電子

の量はプラズマに対する電位によって決まることから、例えばもし電子源側のテザー端におい

て放出できる電子量より多くの電子が収集されている場合にはプラズマに対するテザーの電位

を少し下げて再計算し、電子源から放出できる電子量とバランスするようにしている。 

 

６.１.８. 電子源からの電子放出 

電子源からプラズマ中に放出できる電子は、電子源の電位に依存する。電子源がプラズマに対

し十分低電位であれば、ゲート電極に電圧を印加することにより電子をプラズマ中に放出でき

るが、あまり電位が低くない場合には放出した電子が宇宙機に戻ってきてしまいプラズマ中に

放出できない。後述の軌道上実証における結果も踏まえ、図 ６-７のような、-5V 以下で電子放

出が可能となり、-100V で完全に放出できるモデルを使用する。 

 

 
図 ６-７ 電子源からの電子放出モデル 

 

６.１.９. 環境モデル（プラズマモデル、地磁場モデル、重力場モデル） 

詳細評価のため、下記モデルを用いた。 

 プラズマ密度： International Reference Ionosphere(IRI) 2016 
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 磁場： International Geomagnetic Reference Field(IGRF)-12 (10*10 次) 

 大 気 モ デ ル ：  NRL Mass Spectrometer Incoherent Scatter Radar Extended 

Model(NRLMSISE)-00 

 地球重力ポテンシャル： Earth Gravitational Model(EGM) 96(10*10 次) 

 

６.１.１０. 温度計算モデル 

温度計算には、太陽入熱、アルベド、地球赤外、ジュール熱、電子収集熱、空力加熱を考慮し

た。それぞれの入熱・排熱が各質点にあり、質点間で熱伝達するものとする。テザーの温度変化

によりテザーが伸縮するだけでなく、EDT では温度による導電率が変化するものとした。導電

率が変化することによって電子収集性能が大きく変化する。 

 

６.２. EDT 物理特性取得のための試験について 

数値計算に必要な各種パラメータを得るために、下記のような試験を実施し、それによって得

られた結果をシミュレーションにて使用した。詳細は A.１を参照のこと。 

∙ 強度および剛性：引張試験（常温・高温および低温） 

∙ 減衰率：加速度計による振動計測 

∙ 巻き癖率：巻き癖率、巻き癖のばね定数、減衰率評価試験 

∙ 熱光学特性：真空中模擬太陽光照射における温度計測、α、ε計測（推定） 

∙ 熱膨張率：熱膨張率計測 

∙ 伸展抵抗：放出試験、テザー巻き取り試験による力センサでの伸展抵抗評価 

 

熱容量や温度による導電率の変化は、アルミニウム等の材料物性値を用いた。重量や直径は試

作したテザーを実測した。その他微小デブリ衝突によるテザーの切断確率評価（寿命評価）のた

めの超高速衝突試験や、放電が起こらないことの確認のための放電試験、真空固着やテザー付け

根での繰り返し曲げによる破損の確認のための真空チャンバ内の試験等を実施した。 

 

６.３. 数値計算におけるパラメータ 

前項のような試験から得られたテザーのパラメータおよび、デブリ除去衛星のパラメータと

して、以下の値をノミナル値とする。軌道やテザースペック等の各種パラメータを変更させた場

合の結果は６.４.５項にて比較する。 

 

６.３.１. テザー 

まずテザーについては図 ５-５のような網状ベアテザーを仮定した。電流を流すためのワイヤ

としては、重量あたりの導電率が高いアルミニウムを、強度を向上させるためには導電性のアラ

ミド繊維を用いた。微小デブリの衝突による切断確率を低減するために、たるみを持たせた網状

テザーとし、網糸は７本とした。網の結節部における接触抵抗を低減させるために、アルミニウ
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ムの周りに銅でカバーした、銅クラッドアルミワイヤを用いている。 

テザーのパラメータは下記のように設定した。 

∙ テザー長：10 [km] 

∙ テザー直径：0.0032 [m] 

∙ 線密度：2.5 [g/m] 

∙ 剛性：13 [Gpa] 

∙ 減衰率：縦方向 0.01、横方向 10-5 

∙ 電気抵抗 ：400 [Ω] 

∙ 熱伝導率：147.386 [W/mK] 

∙ 比熱：863.71 [J/(kg⋅K)] 

∙ 熱膨張率：25.0×10-6 

∙ 太陽光吸収率α：0.9 

∙ 垂直赤外放射率ε：0.68 

∙ 巻癖率：1.0 

∙ 伸展抵抗 は A.１項で述べる試験に基づき、速度およびエンドマス姿勢に依存した

力とする。  

0.0047 0.027 0.0033	 N  (33) 

v：テザー伸展速度、 

θ：リールからテザーが伸展する角度 

∙ テザー質点数：21 

 

６.３.２. デブリ 

下記のような大型ロケット上段を仮定する。 

∙ 重量：3400 [kg] 

∙ 慣性モーメント：(17000, 6500, 17000) [kgm2] （ただし定常状態のシミュレーションに

おいては高速化のため質点として扱い、姿勢運動は無視した） 

∙ 断面積：34 [m2] 

∙ 熱容量：3.06×106 [J/K] 

∙ 太陽光吸収率α：0.48 

∙ 垂直赤外放射率ε：0.81 

 

６.３.３. デブリ除去衛星 

下記のような小型衛星を仮定する。 

∙ 重量：150 [kg] 

∙ 断面積：1.5 [m2] 

∙ 熱容量：3.6×10 
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∙ 5 [J/K] 

∙ 太陽光吸収率α：0.48 

∙ 垂直赤外放射率ε：0.81 

 

６.３.４. 軌道 

軌道による違いは後ほど調べることとし、まずは推力が小さくなると懸念される高軌道傾斜角

の混雑軌道の例として、高度 800km、軌道傾斜角 98 度の太陽同期軌道を仮定する。その場合、

発生する誘導起電力の向きから、電子源を搭載しているデブリ除去衛星が反地球側に伸展する

必要がある。軌道傾斜角 90 度以下の軌道では、デブリ除去衛星が地球側になる。 

∙ 長半径：7178 [km] 

∙ 離心率：0.0 

∙ 軌道傾斜角：98.0 [deg] 

∙ 近地点引数：180.0 [deg] 

∙ 昇交点赤経：180.0 [deg] 

∙ 平均近点角：0.0 [deg] 

 

６.３.５. その他の条件 

軌道計算を行う時期としては、平均的な太陽活動であった 1999 年を仮定する。時期やその他

のパラメータによる影響は、後ほど考察する。テザーは鉛直方向に伸展した状態からシミュレー

ションを開始する。運動方程式は 4 次のルンゲ=クッタ法により積分した。 

∙ 時期：1999 年 4 月 10 日 0 時 0 分 00 秒 

∙ テザーダイナミクス時間刻み：0.001 [sec] 

∙ 軌道・電流・温度計算時間刻み：1 [sec] 

∙ テザー振動状態：面内・面外とも 0 [deg]（鉛直状態） 

 

６.４. 数値計算の結果 

EDT 動作時の定常状態、および課題解決策がダイナミクス的に問題ないかどうか確認するた

めの数値計算の結果について、以下に示す。 

 

６.４.１. 定常状態 

高度 800km、軌道傾斜角 98 度の軌道における、磁場、プラズマ密度履歴は図 ６-８、図 ６-９

の通り。EDT 動作時の数値計算結果は軌道等によって異なるが、ここではまず高軌道傾斜角に

おける推力が十分かどうかを確認するために、高軌道傾斜角の例を示している。EDT 推力にお

いては、軌道降下に寄与するのは主に磁場の面外成分であるが、高軌道傾斜角では磁場の面外成

分は小さい。また地磁場が地軸と傾いており、地球が自転しているため、軌道周期による変動に

加えて一日周期の変動が見られる。軌道傾斜角 90 度以上であるため、面外磁場は負の時間帯が
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多いが、正の値を持つ時間帯も若干あり、その間は誘導起電力の向きが逆向きになる。軌道傾斜

角 90 度以上の場合は、反地球側に電子源を搭載すると想定しているため、誘導起電力の向きが

想定と逆になっている時間帯は電子源から電子は放出できない。電子源はない状態となるが、イ

オンが収集されるためわずかな電流が流れることになる。時刻 0 秒後、1000 秒後、2000 秒後等

のタイミングでのテザーの電位分布は、図 ６-１０の通り。デブリ側、除去衛星側の電位は図 

６-１１、図 ６-１２の通り。電流、発生するローレンツ力は図 ６-１３、図 ６-１４の通り。こ

のように得られる電流や推力は、磁場、プラズマ密度の変化によって大きく変動する。通常状態

のテザーの振動は図 ６-１５の通り、面内振動周期は軌道周期の約1/√3で、面外は軌道周期の約

1/2 で振動する。数値計算はテザー鉛直状態から開始しているが、ローレンツ力・空気抵抗等の

分布力がテザーに発生すると、系の重心はテザー長さの中心ではなく重いデブリ側にあるため、

テザーを回転させるトルクが働く。テザーが傾くと重力傾斜力により、鉛直状態に戻ろうとする。

面外の振動周期は軌道周期の約 1/2 であるため、軌道周期であるローレンツ力・空気力等が働く

と、共鳴して増加していく。しかしテザーの内部摩擦等による減衰力があるとテザーの振動は減

衰していく。4km の非導電性テザーである TiPS は伸展直後に約 47 度の面内振動角があった

が、３ヵ月後には 12 度に減衰した[71]。テザーの減衰率は A.１.２の実験結果を考慮している

が、精確な計測が困難であるため、ここでは不安定にならないか厳しい側の評価するため、小さ

めの値（縦振動 0.01、横振動：10-5）を仮定している。 

テザーの温度履歴は図 ６-１６の通り。電子収集やジュール熱に比べ太陽光照射による影響が

大きく、日陰では温度が下がるが食明けで温度が上がり、テザーの傾きが太陽光方向に対して垂

直になったときに 大熱入量となり温度 大となる。そして太陽直下点近傍になると、鉛直方向

姿勢に近いテザーへの入射量が減少するため温度が下がるが、再び太陽光方向に対して垂直に

なるときに温度が上昇するため、一軌道周回で二山形状となる。この温度変化により、テザーの

自然長は数十 m 伸縮しているが、ダイナミクス的には大きな影響はなかった。 
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図 ６-８  地磁場履歴 
主に磁場の軌道面外成分（Z 方向成分）が鉛直状態のテザーに流れる電流との干渉で軌道
降下するための推力を発生させるが、高軌道傾斜角では面外成分が小さい。また地球自転
の影響で１日周期で面外成分が正になる時間と負になる時間が存在する。 

 

 

図 ６-９  プラズマ密度履歴 
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図 ６-１０ テザー電位分布 

横軸のエレメント 0 番がデブリ側、エレメント 20 番がデブリ除去衛星側。図 ６-１１から
分かる通り、時刻 0, 2000, 5000, 6000 秒のタイミングではデブリ側の電位が正でデブリ除
去衛星側が負の電位を持つが、1000, 3000, 4000 秒のタイミングでは誘導起電力が逆向き
のためデブリ除去衛星側の電位が正となり、電子源から電子を放出できない。 

 

 
図 ６-１１ 電位履歴（0～6000 秒間） 

デブリ除去衛星側の電位(Vsatellite）およびデブリ側の電位(Vdebris)の差(Vdebris-
Vsatellite)は誘導起電力によって発生した電位差からテザー電流を流すことにより電圧降
下している。 
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図 ６-１２  電位履歴 
図 ６-８で磁場の面外成分が正になっている時間帯ではデブリ除去衛星側の電位が正とな
る。 

 

図 ６-１３ 電流履歴（ 大電流１A のケース） 
デブリ側に一番近い質点での電流(Current debris side)から電流が増加し、デブリ除去衛星
での電流(current satellite side)では 1A の 大電流に達しているタイミングもあるが、面
外磁場が正となっている時間帯はほとんど電流が流せない。 
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図 ６-１４ ローレンツ力履歴 
軌道降下に寄与する軌道面内速度方向反対向きのローレンツ力の履歴。地磁場の面外成分
が正の時間帯は電流が流せていないので推力も発生していない。テザーに振動が発生して
テザーが面外に傾くと、鉛直方向磁場との干渉でも軌道降下に寄与するローレンツ力が発
生する。 

 

図 ６-１５  面内・面外振動角履歴 
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図 ６-１６ テザー温度履歴 

 

６.４.２. テザー振幅抑制 

テザーの面外振動周波数は軌道周期の約 1/2 であり、空気抵抗や推力等軌道周期ごとの外力が

加わると、テザー振幅が徐々に拡大していく。この拡大速度がテザーの減衰に比べ大きいと振幅

は拡大し、大きくなりすぎる場合は、やがて回転を始めてしまう可能性があるため、タイミング

を図って電流をオンオフするか、端衛星のスラスタを動作させ、振幅を抑制する。 

テザーにローレンツ力が働くと、図 ６-１７のように、トルクとしてテザーを回転させるため、

テザーを傾ける方向にローレンツ力が働くタイミングで電流を流すのを停止し、テザーの振動

の向きが逆向きになった場合には電流を流すとテザー振動を低減することができる。図 ６-１８

はテザー振動角による電流オンオフタイミングの例を示す。テザー面内振動角が 5 度、10 度、

20 度の状態から開始して、それぞれ振動角が±5 度、±10 度、±20 度を超えたら振幅抑制をす

ることとした場合、いずれもシミュレーション開始直後以外は振幅抑制制御が必要だが、その後

は数日に一度制御が必要となるだけである。振幅 10 度の場合の、テザー振動角と電流制御タイ

ミングを図 ６-１９に示す。振幅が 10 度超えている 0.1 日後頃までと、0.3 日後付近で、ローレ

ンツ力（軌道速度と反対方向）と同じ向きにテザーが振動している場合（面内振動角が減少して

いる期間）は電流をオフとしている。図 ６-２０のように元々磁場の向き等によって電流の値は

変動しているが、振幅抑制制御により電流が流れない時間が生じている。その結果、振幅は図 

６-２１のように、振幅 10 度以下に制御される。制御をしない場合は、振幅が徐々に拡大してい

く。図 ６-２２は振幅５度、10 度、20 度で電流制御あり・なしの場合のローレンツ力累積であ

り、振幅制御をすることにより電流が流せない時間帯が多少発生するのでローレンツ力累積は
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減少するが、その減少分よりも、面内振動角が 20 度と大きい場合は 5 度や 10 度の場合よりロ

ーレンツ力が減少している。これはテザーが傾いていると誘導起電力が減少してしまい、軌道降

下に有効なローレンツ力が低下してしまうからである。そのため、電流制御によって面内振動角

を小さめに維持した方が軌道低下速度は早くなる。 

 

図 ６-１７ テザー振動の向きによる電流制御 
ローレンツ力の向きと逆向きにテザーが振動しているタイミング（左図）では電流を流し、ローレンツ力
の向きと同じ方向にテザーが振動しているタイミング（右図）では電流を停止することでテザー振幅を低
減する。 

 

 

図 ６-１８ テザー制御タイミングの例 
1: 制御中、0:制御無。テザー面内振動角が±5 度、±10 度、±20 度を超えたら振幅抑制をす
ることとした場合、いずれもシミュレーション開始直後以外は振幅抑制制御が必要だが、その
後は数日に一度制御が必要となるだけである。 
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図 ６-１９ 振幅 10 度に制御する場合のテザー振動角と電流制御タイミング 
振幅が 10 度を超えた場合に制御することとし、その間は、テザー振動が増加しているタイミ
ングでは電流を流すが、減少しているタイミングでは電流をオフにしている。 
 

 

図 ６-２０ 振幅 10 度に制御する場合の電流履歴 
テザー振幅制御のためにオフにしている時間の他にも磁場の向きの関係で電流がほとんど流れ
ていないあるいは逆向きに電流が流れている時間帯がある。 
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図 ６-２１ 振幅 10 度に制御する場合の面内振動角履歴 
制御しないと振幅が徐々に拡大していくが、制御すると振幅拡大を抑制することができる。 

 

 

図 ６-２２ 各振幅における電流制御あり・なしの場合のローレンツ力累積 
振幅５度、10 度、20 度で振幅制御をする場合、電流が流せない時間帯が多少発生するので、
同じ振幅で電流制御なしの場合に比べるとローレンツ力累積は減少するが、その減少分より
も、面内振動角が 20 度と大きい場合は誘導起電力が小さくなるため、5 度や 10 度の場合より
ローレンツ力が減少する。 
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図 ６-２３は高度 800km から軌道降下する場合において、振幅を制御しなかった場合と、電

流制御により制御した場合の面内振動角履歴である。何も制御しないと面内振動角は 50 度程度

まで大きくなる可能性があるが、振動が発散して回転を開始するほどではないことが分かる。こ

れは振動角が大きくなると、重力傾斜力により鉛直方向に戻ろうとする力が加わるのに加え、テ

ザーに発生する誘導起電力が小さくなるからである。さらに大きな電流を流し続けるとテザー

が回転してしまう可能性があるため、そのような場合には電流制御あるいはスラスタによるテ

ザー振動角制御が必要となる。この例では、テザー振動角が 0.2rad 以上になった場合に電流制

御を実施し、その結果振動角を維持することができていることがわかる。またその時の軌道高度

履歴を図 ６-２４に示す。電流制御によりテザー振動角を小さく維持した方が誘導起電力および

ローレンツ力が大きくなるため、軌道降下はむしろ早くなっている。 

 

図 ６-２３ 電流制御による面内振動角履歴 
電流制御しない場合は 160 日後程度には振幅が 50 度程度に拡大してしまっているが、回転を
始めるほどではない。 

 

 

電流制御無 

電流制御有 
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図 ６-２４ 電流制御有無による高度履歴 
電流制御した場合の方が振幅を抑えられるため、早く軌道降下することができている。図 ６-２３の通
り、軌道降下を開始して 80 日後くらいからテザー振幅に差が出ているため、軌道降下速度にも差がつき
始めている。 

 

電流制御だけでなく、テザー端衛星のスラスタによっても、テザー振動角を制御することがで

きる。図 ６-２５は 10 度の面内振動がある状態で、デブリ除去衛星に速度方向反対向き、すな

わち軌道降下する向きにΔV=0.5m/s、0.1m/sの推力を与えた場合の振動角の変化である。0.1m/s

を与えた場合にはテザーの振動角を低減できている。0.5m/s を与えた場合には振動角が増加し

ているが、再び鉛直方向になるテザー振動の半周期後にタイミングを図って再び推力を与えれ

ば、振動角を低減することができる。 なおここで示している振動角とは、テザー端のデブリと

デブリ除去衛星をつないだ線と鉛直方向とのなす角であり、デブリ除去衛星がスラスタを用い

るとテザーが多少たわむ可能性があるが、重力傾斜力により戻るため、安定性には特に問題はな

かった。 

電流制御有 

電流制御無 
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図 ６-２５ デブリ除去衛星のスラスタによるテザー振動角への影響 
時刻約 4500 秒でテザーが鉛直方向になったタイミングでデブリ除去衛星のスラスタにより
0.1m/s もしくは 0.5m/s の推力を付加すると、テザー振動状態が変化する。 
 

推力を与えた場合のテザー振動角の変化は、テザー振動によるデブリ除去衛星の相対速度か

ら予測することができる。テザーが振動していると、その 大振幅に応じて、テザーが鉛直にな

ったときの相対速度は大きくなる。面内振動の相対速度は図 ６-２６のようにテザー 大振幅お

よびその時の振動角によって変動する。 大振幅が 10 度のときはテザーが鉛直状態になったタ

イミングでは±約 3.4m/s の相対速度を持っている。この時、デブリも含めた系全体にΔ

V=0.1m/s を与えると、デブリ除去衛星は系の重心に対し 2.4m/s の速度を持つため、図の矢印

のように、 大振幅が約 3 度の振動に遷移する。ΔV=0.5m/s を与えた場合には、同様に 11.8m/s

の速度を持つため、逆向きの振動位相で 大振幅が約 27 度の振動に遷移する。テザーを不安定

なタンブリング状態にならないように与えられる速度は 50 度の振動状態を逆向きの位相にする

場合で、約 30m/s の相対速度、系全体としては約 1.3m/s のΔV を与えることができる（例えば、

50 度の振幅でテザーが軌道運動速度方向に振動していて鉛直方向になったタイミングで、軌道

運動と逆向きにその２倍の速度を与えると、位相が反対の同程度の振動状態になる）。 

 

No thrust 

0.1m/s 

0.5m/s 
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図 ６-２６ テザー振幅による相対速度 
テザー 大振幅が 10 度でテザーが鉛直状態になったタイミングでは±約 3.4m/s の相対速度を
持っているため、デブリ除去衛星は系の重心に対し 2.4m/s の速度を与えると、図の緑色矢印
のように、 大振幅が約 3 度の振動に遷移する。同様に 11.8m/s の速度を与えると、赤矢印の
ように逆向きの振動位相で 大振幅が約 27 度の振動に遷移する。 

 

 

６.４.３. 衝突回避運用 

EDT で軌道降下中のデブリ除去衛星とデブリが、カタログ物体と干渉しそうになったら、衝

突回避運用ができるか検討する。前項にて示したとおり、テザー端の衛星がスラスタを用いると

テザーの振動状態に影響を与えるが、タイミングを図ることで軌道降下させながら、テザー振動

角を抑制し、かつ衝突回避に必要な推力を与えることができる。パッシブに軌道降下するだけの

EDT システムの方がより簡便で低コストであるが、デブリ除去衛星が接続された状態で運用し

ていれば、デブリに接近・捕獲するときに利用した GPS 受信機やスラスタを有しているため、

衝突回避運用が可能になるというメリットがある。EDT の発生推力による軌道予測がどの程度

精確にできるかは実証実験により示す必要があるが、カタログ物体と干渉しそうになったらタ

イミングを図って推力をあたえるもしくは電流を切り替えて、干渉しないように軌道をずらし

ながら高度を降下させて行くことができると期待できる。 

高度 800km から低下するケースについて、実際のカタログ物体の軌道要素を用いて接近解析

を行ったところ、2018 年８月現在軌道要素が入手できる物体 17063 個のうち、図 ６-２７のよ

うな高度 12km、半径 5km の円柱内を通過するカタログ物体の数は、100000 秒で４回、500000

秒で 18 回であった。テザーがカタログ物体に衝突する確率は、デブリ環境モデル（NASA の
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ORDEM あるいは ESA の MASTER）を用いると、2020 年の高度 800km、軌道傾斜角 98 度軌

道で、約 0.1 回/年程度である。テザーは衝突しても切断するだけで壊滅的破砕は起こさないた

め、デブリおよびデブリ除去衛星の高度差±1km、半径 5km 以内のみについて考えると、100000

秒間に２回、500000 秒間に４回であった。この頻度で衝突回避運用を実施するのは非現実的で

あるため、デブリ側にも GPS 受信機を搭載するあるいはデブリ除去衛星の GPS 計測値からテ

ザー振動もあわせて推定する等で、テザーの傾きも評価し、もう少し接近範囲を絞る必要がある

と考えられる。デブリ除去衛星は、軌道周回する系全体の運動と、テザー振動の複合した運動を

するため、デブリ除去衛星のみの GPS 計測値を用いても、カルマンフィルタ等で軌道運動およ

びテザー振動を推定することができる[88]。なお EDT がこの時間内に通過する高度 762km～

806km に存在するカタログ物体 6503 個のうち、破片が 5373 個と 80％以上を占める。デブリ

を放置した場合は、200～300 年にわたり混雑軌道に存在するのに対し、EDT を用いて除去する

場合は混雑軌道に存在するのは数ヶ月程度である。デブリ環境モデル MASTER2009 を用いて

計算すると、10km のテザーに衝突する確率は 0.1 回/年程度であるが、テザーは衝突した場合切

断するので壊滅的破砕を発生させない。デブリあるいはデブリ除去衛星に衝突すると壊滅的破

砕を発生させる可能性はあるが、その衝突率は通常のデブリ・運用衛星（衝突回避不可能な小型

衛星）と同等である。大型デブリが衝突して壊滅的破砕を起こすと、数十万個の mm～cm 級破

片を発生させる。前述の通り、デブリの数が多く、軌道上に滞在する期間が長いことがデブリ環

境を悪化させる原因であるため、一時的な EDT のリスクと、このまま大型デブリを長期間放置

するリスクと比較して考えるべきと考える。なお、他の運用衛星が、衝突回避運用のできないテ

ザー衛星を衝突回避する場合には、テザーの軌道が予測できる必要があり、そのためには系の重

心を推定する必要がある。地上からは少なくともテザー端の物体は観測できると期待されるが、

図 ６-２７等から分かるとおり、テザーは重心を中心にほぼたるまずに振動を行うため、テザー

端物体の重量比が分かれば重心は推定できる。 
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図 ６-２７ テザー運用中の振動状態と、カタログ物体通過範囲 

テザーが振動している状態でも、テザーはあまり弛まず振動するため、デブリ（図の下側の緑
色の点）とデブリ除去衛星（上側の水色の点）の質量比で内分した点が系の重心となってい
る。 

 

 

EDT システムの衝突回避のためには、軌道予測が精度よくできるかが課題となるが、EDT の

推力はプラズマ密度や大気抵抗等、太陽活動によって変動するため、精確な予想は困難であると

推測される。そこで衝突回避を実施するための EDT の運用方法としては、EDT の予定軌道を

設定しておいて、その予定よりも推力が大きい場合にはしばらく電流をオフにして予定軌道を

辿るような運用が必要になると考えられる。そしてカタログ物体との接近が予測される場合に

は、電流をオフにするもしくはデブリ除去衛星のスラスタを用いて接近しないように回避する

ことが必要となる。 

なお今後打ち上げる宇宙機がミッション終了後デオービットのためにEDTを使用する場合に

ついても、一時的に衝突の数が増加したとしても、EDT により軌道寿命を低減した方が、将来

のデブリ数は抑制できることが推移モデルにより示されている[89]。これはテザーに衝突したと

しても壊滅的破砕のように多数の破片を発生させないためであり、壊滅的破砕を起こさないよ

うな部材を用いた膜面展開についても同様である。短期的な衝突回避の負担と長期的な軌道上

環境改善効果とのバランスは、EDT の実用段階には議論が必要な点である。 

 

６.４.４. 制御落下 

EDT の推力により十分高度が低下してから、反速度方向に推力を与えることにより鉛直方向

であったテザーを回転させ、テザーが鉛直方向から局所水平方向になったときにテザーを介し
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て速度方向反対向きに大推力を与えることにより、制御落下に必要な大きな加速度を与えるこ

とができる。テザー速度方向に推力を与えた場合は、重力傾斜力によるテザー姿勢が安定化され

ないため、長期間推力を与え続けたり、推力不可を停止した場合には、不安定になる可能性があ

るが、十分高度が低下してから大推力を与えた場合であれば、落下軌道に入った後のテザーのダ

イナミクスは考慮しなくてよい。図 ６-２８は高度 250km にて、ΔV=3.0m/s を与えてテザー

を回転させ、その約 800 秒後にテザーが水平方向になったタイミングでΔV=40m/s を与えてい

る。推力は宇宙ステーション補給機 HTV の制御落下等と同等程度の落下域に落下させるための

加速度を仮定し、ここでは 250N のスラスタを仮定している。大推力を与えると、テザーは引き

伸ばされ、縦振動が生じており、また重力傾斜力による安定化するための復元力は働いていない

ため、長時間にわたって水平方向推力を与え続けるのは困難である。しかし再突入軌道に入った

後であればやがて大気圏突入するだけなので、テザーの安定性は考慮しなくてよい。 

 

図 ６-２８ 制御落下のための、テザーの回転と回転後に推力を与えたときの挙動 
時刻 0 秒にて、ΔV=3.0m/s を与えてテザーを回転させ、その約 800 秒後にテザーが水平方向に
なったタイミングでΔV=40m/s を与えることにより、系に制御落下に必要な大推力を与えてい
る。いきなり大推力を与えると、テザーが高速で回転してしまい、必要な推力を与えきることが
出来ないが、先に小さな推力を当てることで大推力を与えることができる。 

 

 

６.４.５. 軌道やテザースペックによる推力の変化 

ベアテザーにより収集できる電流は、プラズマ密度や地磁気の大きさ、すなわち軌道や、テザ

ーの長さや直径等により変化する。そこで、軌道を変化させたときの EDT の平均推力を計算し

た。EDT の推力はテザーの振幅にもよるため、鉛直方向から開始したシミュレーションでは、

平均推力としてシミュレーションを開始してから 5 日（43200 秒）間の平均推力を用いた。EDT

推力は、図 ６-２９に示すように、軌道高度・傾斜角によって異なり、高高度、高軌道傾斜角ほ
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ど推力が小さくなってしまう。しかし、完全にゼロになるわけではなく、ある程度の推力が期待

できる。 

 

図 ６-２９ EDT 推力の軌道による比較 

 

この平均推力を用いると、対象とするデブリをデオービットさせるのに必要な時間が計算で

きる。図 ６-２４は高度 800km、軌道傾斜角 98 度の軌道から、日本の運用停止衛星である

ADEOS レベル（3400kg）のデブリを軌道降下した場合の軌道高度変化である。デブリを混雑

した軌道から軌道寿命 25 年以下となる軌道（高度 650km とした。ただしこれは円軌道にある

Area-to-Mass が 0.01m2/kg の通常衛星の場合であり、テザーの場合 Area-to-Mass が大きいた

め、実際には 25 年以下で大気圏突入する）まで移動することを目的とすると、ADEOS レベル

を軌道降下するのに必要な時間は約４ヶ月である。大気圏突入するまでに必要な時間は１年弱

となる。他にも除去対象として、衝突のリスクが高く、数が多いデブリの例として、高度 1000km

付近、軌道傾斜角 83 度付近の 1400kg ロケット上段（SL-8）や、高度 840km、71 度付近の

8000kg 級ロケット上段（SL-16）等がある。高度 1000km、軌道傾斜角 83 度の場合、推力は小

さくなるが、重量が 3400kg に対し 1400kg と小さくなるため、同様に１年強で大気圏突入でき

ると考えられる。軌道傾斜角 71 度では、推力は大きくなるが重量が 8000kg と重いため、やは

り１年強で大気圏突入できると考えられる。 

 

次に、テザーの長さ、直径、導電率、熱光学特性による平均推力の変化を図 ６-３０に示す。

長さを変化させる場合、比例以上に推力が変化する。推力は長さ×電流に比例するが、電流も長

さが長いほど誘導起電力、すなわち電位差が大きくなり、多くの電子を収集できるからである。

デブリ衝突による切断確率もテザー長に比例して変化するが推力はそれ以上に変化するため、

テザーが長い方がミッション成功率は上がる（切断確率は下がる）ことになる。直径を変化させ
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た場合というのは、網やテープ等、テザーの形状を工夫して直径を変化する場合を想定し、電気

抵抗は変えずに直径だけを変化させている。直径が大きくなると、OML 理論により収集できる

電子が増加するため、推力は大きくなる。テザーをなるべく薄く、幅広い形状にすると、推力も

大きくなると同時にデブリ衝突による切断率も低下できる。導電率を変化させた場合というの

は、直径は変えずに導電率のみを変化させた場合である。導電率がよくなると、電流が流れた場

合の電圧降下が小さくなるため、誘導起電力が電子収集に効率的に使えるようになり、推力が増

加する。熱光学特性を変化させると、太陽光照射によるテザーの温度が変化し、それによって導

電率が変化するため推力に影響がある。すなわち、太陽光吸収率に対して輻射率の小さいテザー

は、温度が高くなり電気抵抗が大きくなるため、推力が小さくなってしまう。 

 

 
図 ６-３０ テザースペックの変化による推力の変化 

 

次に時期による変化について述べる。上記の結果は、平均的な太陽活動時における性能であり、

太陽活動によってプラズマ密度等が変動すると EDT の性能も変動する。図 ６-３１は各時期お

ける平均推力の変化である。このように太陽活動 大・ 小時には、性能が約＋10％～-20％程

度変動する。 
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図 ６-３１ 時期による推力の変化 
太陽活動が極大に近かった 2002 年ではプラズマ密度が一番高く、推力が一番大きくなる。太陽活動が極小
に近かった 2004 年では推力が一番小さくなる。 

 

６.４.６. システム要求仕様の決定方法 

上記の結果から、テザーのサイズを軌道や対象デブリによって決定する方法について述べる。

一般に、テザーが長く直径が大きいほど大きな推力を得ることができるが、その分重量・体積も

大きくなってしまう。また短い、細いテザーでは、推力が小さく軌道変換に時間がかかるためデ

ブリやマイクロメテオロイドの衝突による切断確率が大きくなり、ミッション成功率が下がる。

そのため、テザーのサイズは軌道や対処デブリ、電子放出の性能、要求軌道移行時間等によって

適切に選定する必要がある。まずデブリ衝突による生存確率という観点でのミッション成功率

を考慮しながら、重量もしくは体積等を決定するという手順を踏むことになる。すなわち、仮定

したテザーで軌道変換に必要な時間および生存確率を計算し、要求生存率より低ければ、軌道変

換能力を増大させる必要がある。テザー形状を変化させることによるテザー直径の増加は、体積

に問題がないのであれば、重量を変化させずに平均推力および生存確率を増加させることがで

きるため、一番望ましい。コーティング等により熱光学特性を改善し、テザー温度の上昇を抑え、

導電率を向上させることも有効である。これらによる平均推力の増加が不可能であれば、テザー

長もしくは導体断面積の増加を検討する。テザー長を長くすると、単位時間あたりの切断率は増

加するが、ミッション期間が長さの 2 乗近くに反比例して短縮されるため、デオービット完了

までの生存確率は上昇することになる。ただし、テザー長を長くすると電圧が上昇する等の問題

もあるため、 大で 10km 程度としている。電圧は誘導起電力により決定されるため、低高度、

低軌道傾斜角では高電圧が心配されるが、それらの軌道では推力が大きいためテザー長さを必
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要としない。逆にテザーを短くし過ぎると、重力傾斜力が低下しテザーの安定性が低下すること

や、ミッション期間が増加すること等も考慮する必要がある。 

プラズマ密度、磁場ともに太陽活動等により大きく変動するため推力は大きく変動すること、

デブリのフラックスにもモデルにより１桁から２桁の違いがある等不確定性が大きいことから、

対象デブリによってテザーのスペックを細かく変える必要はなく、大型衛星は数 km 級、小型衛

星は数百ｍ級、という何段階かのテザーを検討すれば十分であると考えられる。対象衛星の重量、

軌道によってミッション期間が多少増減するだけである。 

電流を流すためには電子源において電力が必要である。流れる電流は磁場、プラズマ密度の変

動により、一定値ではなく大きな変動を伴い、平均電力は 大電力と異なる。 大電力は 大電

流のときに必要となるが、 大電流値は電子源の面積によって決まる。 大電流値を制限すると

電子源の重量、面積を削減することができるが、推力は必ずしも 大電力値に比例しない。例と

して、 大電流を 1A とすると、必要電力は 大 166W 程度、電子源に必要な面積は 0.5m2とな

る。図 ６-１３のような電流履歴の場合、平均必要電力は約 108W となる。これらが衛星システ

ムにとって許容できない場合、電流を流す時間を減らす、あるいは電子源のサイズすなわち、

大電流値を変更してシミュレーションにより電流や推力履歴を評価する。電力が厳しい場合は、

軌道降下のための推力が大きくできるタイミングだけ電流を流すように電子源を制御すること

等が考えられる。重量あるいは電子源面積が厳しい場合は、電子源サイズを小さくし、例えば

大電流量を 0.5A とすると、必要面積や 大電力は 大電流量に比例するが、平均必要電力およ

び平均推力は 大電流量に比例せず、平均必要電力は 1A の場合の約 80％である約 85W、平均

推力は約 2/3 となる。 

 

６.４.７. EDT システムのデブリ除去への適用可能性のまとめ 

以上のような詳細数値シミュレーションにより、前述の EDT の課題について、下記のように

対策が可能であることを示した。 

 

 実績のない新規技術であり、地上試験が困難である。 

部分的に試験で確認し、地上試験で取得したパラメータを用いた詳細数値シミュレーシ

ョンで評価する方法について述べた。詳細モデルを用いた数値計算の結果、10km 級のテザ

ーで混雑軌道の大型デブリを１年程度という現実的な期間で落下できることを示した。ま

たテザーの安定性等に問題ないことを確認した。 

 

 長く、細いため微小デブリ衝突による切断の可能性が高い 

網状テザーにすることで微小デブリ衝突による切断可能性を低下できることを示した。

また網状テザーであっても、スプールリールに巻き取り可能であること、捻りながら巻き取

ることで、捻れなく伸展できることを示した。 
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 運用衛星に対する衝突の可能性 

テザー衛星の衝突回避運用のためには、テザー電流のオンオフ、あるいはテザー端衛星の

スラスタにより軌道変更を行うことができることを示した。また故障時あるいは切断時等、

重力傾斜力が失われたときにテザーがまとまる集束テザーについて提案した。 

 

 微小推力であり制御落下が困難 

テザー端衛星のスラスタでテザーを回転させた後に、速度方向反対向きに推力を加える

ことにより、大推力を与える方法を提案し、制御落下の可能性を示した。 

 

このように、EDT の課題として挙げられた点については、数値シミュレーションもしくは要

素の試作・試験によりフィージビリティを示すことができた。EDT の開発コストとしては、ベ

アテザー、リール、電子源等、特殊な材料や大規模・複雑な製造工程を必要とするものではなく、

魚網の製網機械等を利用することも出来たため、A.２の実証実験においても地上試験による評

価分を含めても数百万円～数千万円程度のコストでの製作が可能であった。EDT がデブリ除去

に適用可能であると、取付のための捕獲技術を簡素化することができ、また燃料や大電力が不要

であるため、衛星システムも小型軽量化することができ、デブリ除去を低コストで実現すること

が可能となる。 

 

６.４.８. デブリ除去以外の応用例 

EDT には、デブリ除去やサイエンスミッション以外にも、下記のような応用例が考えられる

[90]。 

 

 軌道上昇：デブリ除去の場合は誘導起電力を利用して軌道降下するのみだったが、電力を与

えて逆向きに電流を流せば軌道上昇ができる。米国等では大型宇宙機の軌道維持に提案さ

れてきた[91]。 

 

 発電：発生する誘導起電力を利用すれば、電力を取り出して使用することが可能である。こ

れは軌道の位置エネルギを電力エネルギに変換することに相当する。 

 

 惑星探査：木星等磁場のある惑星でも利用可能である。例として木星の場合、地球の約２万

倍の磁場を持ち、衛星イオ（木星半径 Rj=71492km として 5.9Rj の位置にある）からのプ

ラズマ供給もある。木星の場合、自転速度が速い（自転周期 9.925 時間）ため、磁場の回転

速度の方が軌道周回速度を上回り、2.2Rj 以上の軌道半径では誘導起電力を利用して電流を

流すと軌道上昇する。そのため、木星軌道への投入や、投入後の軌道変換、発電等に使用で

きる可能性がある[92]。 
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６.５. 本章のまとめ 

本章では、試験で獲得したパラメータを用いた EDT の詳細数値シミュレーションにより前章

にて述べられた課題について検討した。EDT の課題を解決するための EDT の数値計算方法、

パラメータ取得方法について説明し、数値計算結果から、推力が十分出ること、衝突回避運用等

が可能であること等、課題を解決できることを示した。まず、EDT の数値シミュレーションの

ためのモデルについて、離散質点をばねとダッシュポッドで接続したものと模擬し、地球周回軌

道上での運動方程式について述べた。そして電子収集のモデル(二次元 OML 理論)や、電子源か

らの電子放出モデル、使用した環境モデル等について述べた後、数値計算におけるパラメータに

ついてまとめ、数値計算の結果を示した。EDT の推力は、磁場やプラズマ等により複雑に変動

すること、テザーに振動が発生すること等を示した。また、衝突回避運用のために、テザー端に

接続されたデブリ除去衛星のスラスタを使うと、テザーにどのような影響が与えられるかを評

価した。その結果、デブリ除去衛星のスラストによりテザー振動に影響を与えるが、タイミング

を図って推力を与えれば、テザーを不安定にすることなく推力を付加できることを示した。また、

推力によりテザーを回転させ、水平方向に来たタイミングで大きな推力を与えることで、制御落

下を実現する可能性を示した。テザーを水平方向に牽引すると、重力傾斜力による安定化ができ

ないため、テザーの振動や予期せぬ運動を発生させる恐れがあるが、落下軌道に入った後であれ

ばテザーが不安定化しても問題ないため、EDT の推力で十分高度を低下させてから大きな推力

を与えることで、制御落下を実現する可能性を示した。そして、軌道やテザースペックによる推

力への影響について考察した。軌道は高度が高いほど、軌道傾斜角が高いほど推力が低下するこ

とが確認されたが、太陽同期軌道等の極軌道でも推力はゼロではないため、大型デブリ除去が可

能であることを示した。例として、高度 800km の 3400kg 級デブリは１年以下程度で軌道降下

できることを示した。高度 1000km 付近、軌道傾斜角 83 度付近の 1400kg 級デブリ、あるいは

高度 850km、軌道傾斜角 71 度付近の 8000kg 級デブリ等の、除去すべき対象と考えられている

デブリも、同様に１年強程度で除去することができる。さらに、テザーの長さや直径等のパラメ

ータによる推力の影響、太陽活動の時期による影響等についても述べた。これらの結果から、除

去対象の軌道や重量により、適切な期間でデオービットできるようにテザースペックを変更し、

必要重量や電力を求めるというデブリ除去衛星のシステム要求仕様設定方法を示した。これら

により、EDT の課題として挙げられた点について、数値シミュレーションもしくは要素試作・

試験によりフィージビリティを示した。 
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第７章 結論と今後の課題 

７.１. 本論文の結論 

近年スペースデブリの増加が宇宙開発における問題となっており、これから打ち上げる宇宙

機のデブリ低減策に加えて、既に軌道上にあるデブリの除去が必要と考えられている。世界でも

デブリ除去技術について様々な研究開発が実施されてきたが、デブリ除去の実例はない。その理

由として考えられるのは、①除去すべき対象やその方策に関する統合的な研究が不十分である

ために除去システムが大型化・複雑化する傾向にあり、コスト的に成立しないこと、②低コスト

化するための方策として導電性テザー（EDT）システムが提案されてきたが、実現性が不明であ

ること、の二点である。そこで本研究では、デブリ除去実現のための統合的システムを提案し、

EDT を核として実現する際のフィージビリティを検討している。具体的には、上記の２点の課

題に対し、①軌道上環境改善のために必要な低コストデブリ除去システムの要求仕様をまとめ、

開発方針を提案し、②小型軽量の相乗り衛星で実現するための EDT システムに関する課題解決

策を示している。 

 

一つ目の課題①除去すべき対象やその方策に関する統合的な研究が不十分であるために除去

システムが大型化・複雑化する傾向にあり、コスト的に成立しないこと、に関しては、まずデブ

リ問題の現状およびその対策について整理し、必要な大型デブリ除去システムの条件、除去の対

象、方針についてまとめた。除去の目的としては、クリティカルデブリの発生を防止することで

あるため、混雑軌道にある衝突確率の高い大型デブリとした。低コスト化するために汎用の除去

技術ではなく、比較的容易な対象として、姿勢の安定した日本起源のロケット上段から開始して、

徐々に範囲を広げていく方針を提案した。そしてその実現に必要なデブリ除去システムの課題

についてまとめ、衛星システムや捕獲機構に大きな影響を与えるデオービット用の推進系とし

て、EDT を提案した。EDT が成立すれば、捕獲等も含め小型衛星で実現でき欧米に比べ 1/10 以

下の低コストデブリ除去システムが成立することを示した。 

二つ目の課題②低コスト化するための方策として EDT システムが提案されてきたが、実現性

が不明であることに関しては、４つの課題に対し課題解決策を提案し、デブリ除去に適用可能で

あることを示した。まずテザーが長いことに起因する微小デブリによる切断や運用衛星への負

担という課題に対しては、網状テザーや集束テザー等の新規アイデアを提案した。そして高軌道

傾斜角等の推力が不明であることに対しては、試験に基づいたパラメータを用いた詳細数値シ

ミュレーションにより、EDT が除去すべき混雑軌道の大型デブリを現実的な時間で軌道降下可

能なことを示した。また同じく数値シミュレーションによって制御落下や衝突回避の実現可能

性を示した。さらにテザーの長さや直径等のパラメータによる推力の影響等についての結果か

ら、システム要求仕様の決定方法について述べ、200kg 級相乗り可能な小型衛星が成立すること

を示した。これにより、将来のデブリ対策コスト低減に寄与する低コストのデブリ除去を提案し

ている。 
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各章でのまとめは以下の通りである。 

まず第２章ではデブリ問題の現状やデブリ除去に必要な条件を整理し、継続的な大型デブリ

除去の必要性や、除去の要求、開発ステップ等の方針について述べた。まずスペースデブリ問題

の状況として、デブリの数・重量が増加していること、超高速衝突するため mm サイズ級のデ

ブリでも危険なこと、実際に衝突が発生していることを述べた。デブリの軌道分布としては、低

軌道の 700km から 1000km 付近が特に混雑しており、特定の軌道傾斜角に質量が集中してい

る。またデブリ対策として国内外にデブリ低減ガイドラインが策定されており、衝突回避、防御

設計等がすでに実施されているが、運用者にとって負担になっている。そしてこれ以上軌道上環

境を悪化させないためにはデブリ発生低減策が重要であるが、すでに低軌道の混雑軌道では、こ

れから打ち上げる宇宙機が十分デブリ低減策をとったとしても、既に軌道上にある物体同士の

衝突により数が増加するケスラーシンドロームが発生していると考えられている。さらに、近年

小型衛星が急増していること、メガコンステレーションと呼ばれる、さらなる大規模衛星群が計

画されているため、継続的な宇宙開発のためには、デブリ除去が有効であることについて述べた。 

次に、デブリ除去統合的システム提案に向けた考察を行った。デブリ対策として、デブリサイ

ズ毎に考えうる対策とその有効性について評価し、衝突回避や防御設計等の効率化と共に、衝突

回避も防御もできないクリティカルサイズのデブリの発生防止のために、大型デブリの除去が

効果的であることについて述べた。そしてデブリ除去統合的システムを検討する上での必要条

件として、デブリ対策のコストについて分析し、デブリ除去のコスト成立性について考察した。

デブリ除去をすることにより別のサイズのデブリを発生させたり、デブリ除去自体のコストが

高くて、トータルのコストがかえって高くなるならデブリ除去をする意味はなくなる。すなわち、

単にデブリ除去の技術を開発すればよいだけではなく、大型デブリ１個当たりの除去費用は欧

米の検討する除去費用（平均 140M ドル）の十分の一程度の低コストでである必要があること

を述べた。デブリ対策コストを低減するためのデブリ除去の対象およびその実現方法として、サ

イズ、軌道、種類、除去方法等を設定した。また、所有権や除去費用等の非技術的課題について

も、技術的検討に考慮すべき点について述べた。 

そしてそれらの要求、方針を考慮した上で、デブリ除去システムの開発ステップとして、 初

から汎用のシステムを目指すのではなく、比較的難易度の低い対象から低コストでの除去技術

を確立して除去対象を徐々に拡大していく方針について述べた。すなわち、低軌道混雑軌道のロ

ケット上段デブリを、デブリ除去衛星で捕獲・軌道変換するというように、対象を限定して、低

コストのデブリ除去技術を確立する方針を提案した。 

 

第３章では軌道上環境改善のために必要な大型デブリ除去のためのデブリ除去システムのシ

ーケンスを示し、必要となる各要素技術、およびシステム技術の課題を整理した。必要となる要

素技術として、非協力接近技術、捕獲技術、デオービット技術についてそれぞれの課題を整理し、

デオービット用の推進系が衛星システムや捕獲機構に大きな影響を与えること、および、デオー

ビット用の推進系の一例として EDT が課題解決に有望であることを述べた。また、１機のデブ
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リ除去衛星で何個のデブリを除去するか等のデブリ除去の方式について、軌道やデブリサイズ

によるコストを比較すると、EDT を用いたデブリ除去衛星で 1 個のデブリを除去する手法が低

コスト化に有効であることを述べた。これらの考察から、1 機の小型デブリ除去衛星を相乗り等

で安価に打ち上げ、軌道面が近いところにあるデブリを対象とすることを想定した。そして初期

の段階では、姿勢が比較的安定した、PAF を有するロケット上段を除去対象とし、GPS による

位置計測、次いで軌道上観測情報を用いてデブリに接近、テザーの一端を、剛でなくて構わない

ので外れないように引っ掛け、その後テザーを伸展し、EDT 推力によってデブリの高度を下げ

る、という低コスト小型衛星のコンセプトを提案した。またその他のシステムと比較することに

より、コストや軌道上改善効果の面で妥当であることを示した。 

 

第４章では第３章で提案したコンセプトについて、それぞれの技術のフィージビリティにつ

いて検討し、非協力接近や捕獲等の要素技術のフィージビリティが検討されていること、EDT

が実現すれば低コストの衛星システムが成り立つことについて述べた。非協力接近技術につい

ては、数値解析や、対象の見え方を模擬した実験を利用して検討がなされていることを述べた。

PAF に EDT の一端を引っ掛ける手法としては、たけのこばねを利用した伸展ブームを用いるこ

とで、相対位置・姿勢の計測・制御精度が悪くても、実現可能であることを述べ、数値シミュレ

ーションや地上実験で検討されていることを述べた。また衛星システムとして、これらのミッシ

ョン機器を搭載しても、200kg 級衛星で実現できることを紹介し、かさ上げ PAF 内に搭載した

相乗り打上や、クラスタ打上等が可能と考えられていることを述べた。 

 

第５章では、二つの課題のうちの二つ目として、EDT システムの課題およびその解決方針を

提案した。まず EDT の構成、過去の先行例について述べ、実績のない新規技術であり、推力の

大きさ等デブリ除去への適合性が不明であるという課題があることについて述べた。EDT には、

高軌道傾斜角で推力が小さいこと、切断可能性が大きいこと、衝突回避や制御落下が困難である

こと等の技術的課題があった。そこで、テザーの試験により取得したパラメータや、磁場・プラ

ズマ密度等のモデルを使用した、詳細数値シミュレーションにより評価することを提案した。ま

た微小デブリの切断や、故障時における運用衛星に対する負担の解決方法としては、網状テザー

や集束テザーについて提案した。衝突回避や制御落下のために、デブリ除去衛星のスラスタを用

いることを提案し、ダイナミクスの評価のためには、詳細数値シミュレーションが必要であるこ

とを述べた。 

 

第６章では試験で獲得したパラメータを用いたEDTの詳細数値シミュレーションにより前章

にて述べられた課題について検討した。まず、EDT の数値シミュレーションのためのモデルに

ついて、離散質点をばねとダッシュポッドで接続したものと模擬し、地球周回軌道上での運動方

程式について述べた。そして電子収集のモデル(二次元 OML 理論)や、電子源からの電子放出モ

デル、使用した環境モデル等について述べた後、数値計算におけるパラメータについてまとめ、
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数値計算の結果を示した。EDT の推力は、磁場やプラズマ等により複雑に変動すること、テザ

ーに振動が発生すること等を示した。また、衝突回避運用のために、テザー端に接続されたデブ

リ除去衛星のスラスタを使うと、テザーにどのような影響が与えられるかを評価した。その結果、

デブリ除去衛星のスラストによりテザー振動に影響を与えるが、タイミングを図って推力を与

えれば、テザーを不安定にすることなく推力を付加できることを示した。また、推力によりテザ

ーを回転させ、水平方向に来たタイミングで大きな推力を与えることで、制御落下を実現する可

能性を示した。テザーを水平方向に牽引すると、重力傾斜力による安定化ができないため、テザ

ーの振動や予期せぬ運動を発生させる恐れがあるが、落下軌道に入った後であればテザーが不

安定化しても問題ないため、EDT の推力で十分高度を低下させてから大きな推力を与えること

で、制御落下を実現する可能性を示した。そして、軌道やテザースペックによる推力への影響に

ついて考察した。軌道は高度が高いほど、軌道傾斜角が高いほど推力が低下することが確認され

たが、太陽同期軌道等の極軌道でも推力はゼロではないため、大型デブリ除去が可能であること

を示した。例として、高度 800km の 3400kg 級デブリは１年以下程度で軌道降下できることを

示した。高度 1000km 付近、軌道傾斜角 83 度付近の 1400kg 級デブリ、あるいは高度 850km、

軌道傾斜角 71 度付近の 8000kg 級デブリ等の、除去すべき対象と考えられているデブリも、同

様に１年強程度で除去することができる。さらに、テザーの長さや直径等のパラメータによる推

力の影響、太陽活動の時期による影響等についても述べた。これらの結果から、システム要求仕

様の決定方法について述べた。すなわち、除去対象の軌道や重量により、適切な期間でデオービ

ットできるようにテザースペックを変更し、必要重量や電力を求めることができる。このように、

除去すべき大型デブリを現実的な時間で除去可能なことや、網状テザーや集束テザー等の切断

しないための方策、衝突回避や制御落下の運用方法の解決策を示した。これらにより、200kg 級

の相乗り可能な小型衛星という、欧米に比べ 1/10 以下の低コストデブリ除去システムを提案し

た。 

 

７.２. 今後の課題 

本論文では、EDT を核としたデブリ除去衛星のフィージビリティについて検討し、数値シミ

ュレーションで検証した。また軌道上実証により一部を確認した。今後の課題として以下のもの

があげられる。 

 

∙ 軌道上実証による技術の実証 

非協力接近技術や捕獲技術も含め、軌道上実証による技術の検証が不可欠である。

特に EDT の伸展や振動等の軌道上ダイナミクス、衝突回避のための軌道予測等はモデ

ルの妥当性評価、詳細化が不可欠である。 

 

∙ その他の対象の除去技術 

比較的簡単な対象として、ロケット上段デブリの除去について検討したが、他国の
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ロケット上段については情報が不十分なこともあり、新たな技術の確立が必要になる

と考えられる。またロケット上段デブリだけでなく、軌道上改善効果の大きい衛星デ

ブリも除去するためには、複雑な形状や姿勢運動のデブリ捕獲が必要になる。 

 

∙ デブリ除去実現のための、法的課題等非技術的課題 

技術が実証されても、継続的にデブリ除去が実施されないと、軌道上環境は改善で

きない。継続的にデブリ除去が実施されるためには、法的課題や国際的枠組み等の課

題が残る。 

 

∙ デブリ除去および EDT システムの運用方法 

EDT システムの衝突回避や制御落下等については、数値シミュレーションにより実

現可能性を示したが、実際の運用の際には、どこまで要求するのかは運用の複雑さや

コスト等と許容するリスクとのバランスも含め議論が必要となる。 

 

このように、本研究の 終的な目的であるデブリ問題の解決のためには検討すべき課題はま

だ大きいが、限定的だとしてもデブリ除去実現に向かった一歩が進められ、持続可能な宇宙開発

により次世代に負の遺産を残さないようになっていくことを期待する。また、高信頼性の確実な

宇宙開発ばかりでなく、失敗したら除去すればよいことで、チャレンジングな技術に取り組み宇

宙開発が活性化されるような流れが出来ていくことを期待している。 
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Appendix 

A.１. EDT のパラメータ取得試験について 

EDT の数値シミュレーションで必要になるパラメータ取得や EDT システム成立の確認のた

めに、以下のような試験を実施した。 

A.１.１. 強度および剛性 

A.１.１.１. 試験方法 

テザーの強度試験には万能試験機（島津製作所製オートグラフ 精密万能試験機 AG-50KND

もしくはインストロン製精密万能試験機 5582 型）を使用して試験を行い、強度および剛性を確

認した（図 A.１-１）[93]。テザー強度のみを多数計測する場合には空気キャプスタン式糸つかみ

具で固定し、強度および剛性を計測する場合には、テザーの両端にタブを接着して引張試験を実

施した。 

 

 
図 A.１-１ インストロン試験機(左)およびタブで固定したテザー試験片（右） 

 

A.１.１. 試験結果（常温） 

例として、A.２の軌道上実証実験 KITE で用いたテザー（アルミワイヤおよびステンレス繊

維から成る三網糸のテザー）の引張試験結果は図 A.１-２の通り。テザーを構成するアルミワイヤ

等が徐々に切断するため、段階的に強度が落ちていく。 
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図 A.１-２ テザーの引張試験結果例[93] 

 

この他にも、振動試験・熱真空試験・放出試験実施後のテザーや、キンクしたテザー、一部損

傷したテザー、損傷後に補修したテザー等の評価も実施し、強度に問題ないことを確認した[94]。 

 

A.１.１.２. 高温下および低温下における引張強度試験 

高温および低温下での強度への影響を調べるため、恒温槽内で引張試験を実施し、温度 300℃

以上（ただし軌道上では 高でも 100℃程度と考えられている）、低温（-90℃）における強度を

計測した（図 A.１-３～図 A.１-６）。高温の場合は、ステンレスのタブを Aremcobond 社製の 1 液

性エポキシ接着剤のアレムコボンド 570 で接着した。その結果、高温では常温に比べて引張強

度が小さくなり剛性も低下することが分かった。 

 

図 A.１-３ 高温でのテザー引張試験[93] 
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図 A.１-４ 高温におけるテザー引張試験結果[93] 

 

また-90℃以下の低温における試験では、常温に比べて引張強度が大きくなることが分かった。 

 
図 A.１-５ 低温試験[93] 
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図 A.１-６ 低温におけるテザー引張試験結果[93] 

グラフが波打っているのは恒温槽の冷風吹き出しによるもの 

 

A.１.１.３. 非線形性の影響 

引張試験結果から分かるとおり、テザーは撚り線構成であるため初期伸びがあり、また塑性変

形した後に切断に至るため、力と伸びは比例ではない非線形性を示す（図 A.１-７）。また塑性変

形後は歪みも残留する。そのため、非線形性や残留歪みもを考慮した非線形バネモデルでテザー

ダイナミクスを評価した結果、伸展急停止時等、大きな張力がかかる場合は非線形性を考慮しな

いと挙動が異なることが確認されたが、張力が大きくないケースにおいては大きな違いがない

ことが確認された[95]。また、空気浮上させたエンドマスを急停止した場合や、錘を落下させて

衝撃荷重を与えた場合等、テザーは大きく塑性変形し、線形モデルだと切断荷重に達する場合で

も、実際には塑性変形して切断しない場合もあることが確認された。 
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図 A.１-７ テザーに荷重を加えた後に除荷、再印荷した場合の応力-歪み線図[95] 

 

A.１.２. 減衰率 

図 A.１-８のようにテザーに 1 ㎏のおもりを付けて縦方向に吊り、加速度計で縦振動を計測し

て、加速度計により計測された振動履歴から 小二乗法で減衰率を評価した（図 A.１-９）。テザ

ーの種類は、ケブラー撚り線、アルミワイヤのみからなる網状テザー、カーボン繊維とアルミワ

イヤからなる網状テザーとし、ケブラー撚り線については長さを 2、6、10m の長さについてそ

れぞれ計測を実施した。その結果、減衰率は長さによらず、素材によると考えられ、アルミワイ

ヤからなる網状テザーの場合、減衰率は 0.02 程度であると考えられる（図 A.１-１０）[87]。 

 

図 A.１-８ テザーに吊るした錘および錘に付けられた加速度計[87] 
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図 A.１-９ アルミワイヤ網状テザーの加速度計出力電位[87] 

 

 

図 A.１-１０ テザー種類・長さによる減衰率[87] 

 

 

A.１.３. 巻き癖 

テザーの巻き癖とは、金属製のテザーをリールに巻きつけておくことで発生するバネ状の形

状のことであり、非常に弱いばねのような挙動を示す。ただしある程度張力がかかると巻き癖は
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消失し、テザー本来の剛性を示す。テザーの巻き癖を調べるために、テザーを実際にリールのよ

うな筒に巻きつけておいた後に解き、どの程度の直径、縮み量になるかを評価した。巻き癖は巻

きつけておいた際の直径に依存し、より細い直径に巻きつけておいた場合にはより強い巻き癖

が発生する。巻き癖のバネ定数、減衰率を求めるために、巻き癖を付けたテザーに軽い錘を吊る

してその挙動を計測した（図 A.１-１１～図 A.１-１３）[87]。 

 

 

図 A.１-１１ テザーによる巻癖の振動測定概要図[87] 
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図 A.１-１２ テザー巻き癖の張力と伸び率の関係[87] 

 

 
図 A.１-１３ テザー巻き癖の減衰率（リール直径 68ｍｍ）[87] 
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A.１.４. 熱光学特性 

テザーの熱光学特性は、図 A.１ １４のような試験片を用いて評価した。テザーは細い線状であ

り計測に不向きであるため、多数を束ねて計測した。テザーは KITE 実験で用いたアルミニウ

ムとステンレスからなるテザーを用いた。また真空凝着防止のために二酸化モリブデンを用い

た導電性潤滑剤（HMB-4AG10）の有無で比較した。その結果、表 A.１- １のような結果を得た。 

 

図 A.１-１４ 熱光学特性計測試験片 

 

表 A.１- １熱光学特性計測結果 

 

 

しかし、本来平面以外の供試体での正確な測定は困難で、結果の信頼性は低いため、さらに真

空環境下で太陽光を模したキセノンランプを照射して、平衡温度に達した時のテザーの温度を

計測する試験を実施した。本試験では、非接地シース型熱電対を用いて図 A.１-１５のようなテザ

供試体 平均

1回目 2回目 3回目 1回目 2回目 3回目 α ε

ベアテザー※ 潤滑被膜なし 0.557 0.557 0.557 0.449 0.449 0.450 0.555 0.468

0.553 0.553 0.553 0.487 0.488 0.487

潤滑被膜(HMB-4AG10)あり 0.849 0.849 0.849 0.776 0.775 0.775 0.850 0.795

0.852 0.851 0.851 0.815 0.815 0.816

アルミ6063板 潤滑被膜なし 0.232 0.232 0.232 0.044 0.043 0.043 0.239 0.044

0.245 0.245 0.245 0.045 0.045 0.046

潤滑被膜(HMB-4AG10)あり 0.915 0.915 0.915 0.825 0.824 0.823 0.914 0.835

0.912 0.912 0.912 0.845 0.845 0.845

ステンレス304板 潤滑被膜なし 0.521 0.521 0.521 0.327 0.326 0.327 0.523 0.324

0.525 0.525 0.525 0.321 0.321 0.320

潤滑被膜(HMB-4AG10)あり 0.898 0.898 0.898 0.787 0.787 0.787 0.899 0.787

0.899 0.899 0.899 0.787 0.786 0.787

※蛍光灯の光が見えない程度まで試料を密集させて測定。

太陽光吸収率(αS)

U-4100

垂直赤外放射率(εN)

TESA2000
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ーの温度を計測した結果、図 A.１-１６のような温度となった。ここでは、デブリ除去衛星での使

用を想定したアルミワイヤと導電性アラミドからなるテザー、KITE で使用されたアルミワイヤ

とステンレスを用いたテザー、KITE のテザーに Poly Tetra Fluoro Ethylene (PTFE)系の潤滑

剤を塗布したもの、二硫化モリブデン系の潤滑剤を塗布したものの温度変化について示す。この

結果からさらに、熱電対やテザーを保持しているケブラーからの熱の逃げ、テザー間の輻射等も

考慮して補正した[96]。 

 
図 A.１-１５ 真空チャンバ内模擬太陽光照射試験の試験片[96] 
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図 A.１-１６  真空チャンバ内模擬太陽光照射時の温度計測試験結果[96] 

 

 

A.１.５. 熱膨張率 

熱膨張率は熱機械分析装置（TMA）により計測した。長さ 10mm の供試体を用いて、1.47N

のプリロードをかけた状態での-140℃から 300℃までの計測結果は図 A.１-１７のようになり、近

似直線より、熱膨張係数は約 0.26×10-4/deg となった。 

 

図 A.１-１７ テザー線膨張率 
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A.１.６. 放電、電子収集 

プラズマ中において低電位の導電性部位と接触した非導電性の部位があるとトリプルジャン

クションにより放電が起こる可能性があるため、放電が起こらないことをプラズマチャンバ内

にて確認する必要がある。またプラズマ中における高電位での電子収集がどの程度できるか、テ

ザーに電圧を印加して試験する必要がある。放電試験および電子収集については九州工科大学

の低地球軌道環境模擬チャンバにて、テザーに電圧を印加して試験を実施した。電子収集試験に

おいては、実際には長いテザーであるところ、大きさに制限のあるチャンバ内で短いテザーで試

験をするため、端効果やプラズマに与えてしまう擾乱により評価が困難であるが、長さを変えた

テザーを試験することで補正等を行った。電圧を大きくすることにより収集電流が大きくなる

ことを確認した[97]。 

また、ケブラー等非導電性の繊維や導電率を変えた導電性テクノーラ等でアルミワイヤを補

強したテザーの放電試験を行った[98]。その結果、電気抵抗率が 100Ωm 程度の繊維であればほ

とんど放電が起こらなかったが、10４Ωm 程度の繊維では-200V 程度から放電が発生した。また

非導電性の繊維に金属メッキをした繊維や、製作時に潤滑油が付着していたテザーも放電が発

生した。潤滑油は熱処理すればほとんど放電が起こらないことを確認した。 

 

A.１.７. 伸展抵抗計測試験、放出試験 

A.１.７.１. テザー自由落下による伸展抵抗計測 

まず図A.１-１８のようにケース出口を下向きにしたリールケースを外部のフレームと高感度力

学センサで繋いで吊り下げ、リールケース出口からテザーが伸展された際に生じる伸展抵抗を

力学センサで計測した[99]。 

 

 

図 A.１-１８ 自然落下によるテザー伸展[99] 
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高さ 1.5m にあるリールケース出口からテザー端を一度引き出すと、テザーはそのまま解け続け

て落下する。解けた部分のテザーが重力で下方向に引かれるため解け続けるが、伸展抵抗がリー

ルケース出口―地面間のテザーが重力で引っ張られる力とつりあったときに一定速度で伸展し

続けると考えられる。力センサによる質量減少分の計測により、伸展速度は約 4～5m/s と推測

される。 

この実験で得られた伸展抵抗を図 A.１-１９に示す。伸展抵抗は一定の値を示すのではなく、振

動している。この振動周期は伸展の際にテザースプールからテザーが剥がれる点の上下に伴っ

て伸展抵抗が変動する傾向があることが確認された。また、伸展停止は、リールケース上端面と

スプールの間、エンドマスベースプレートとスプールの間、あるいはテザースプール壁面のテザ

ー同士の隙間に挟み込まれることによって生じることが確認された（図 A.１-１９）。これらの引

っ掛かりを外すためには通常の伸展抵抗よりも大きな張力が必要であり、この計測での 大値

は約 0.24N となった。軌道上で伸展中にこのような引っ掛かりがあった場合、スプールからテ

ザーが解けるのは停止する可能性があるが、エンドマスは運動し続けているためテザーが引き

伸ばされ、やがて大きな張力がかかると、引っ掛かりが外れて伸展再開すると考えられる。 

 

図 A.１-１９ 自由落下によるテザー伸展におけるテザーの引っかかり[99] 

 

A.１.７.２. 回収装置による伸展抵抗計測 

図A.１-２０に示すようなテザー回収機構と高感度力学センサを用いて伸展抵抗の計測を実施し

た[99]~[102]。速度可変で巻き取りできるテザー回収機構のドラムを一定速度で回転させること

でリールケースからテザーを引き出して伸展させ、生じた伸展抵抗をリールケース下部に取り

付けられた高感度力学センサで計測することができる。また図 A.１-２１のようにテザー引き出し

方向を変えることにより、エンドマス姿勢が傾いてテザー伸展方向がθとなったときの伸展抵

抗を評価できる。このときの伸展抵抗は次式から得られる。 

cos
 (34) 

 



123 
 

 

図 A.１-２０ 回収装置によるテザー伸展[102] 

 

 
図 A.１-２１ 回収装置によるテザー伸展（伸展角度がある場合）[102] 

 

伸展速度 0.99, 1.5, 2.0 [m/s]、伸展方向 0, 45, 60, 75 [deg]について、それぞれの伸展抵抗を

計測した。図 A.１-２２に結果を示す。伸展抵抗をテザー伸展速度 v、テザー伸展方向角度θそれ

ぞれに線形な一次関数であると仮定して 小二乗法で近似すると次式が得られた。 

0.0047v 0.027θ 0.0033	 N  (35) 

このモデル式を伸展抵抗のノミナル値としてテザー伸展可否の評価を実施する。ただし、ばらつ

きを考慮して、ばらつきの範囲を包含する安全側のモデル式を以下とする。 

0.01v 0.06θ 0.008	 N  (36) 
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図 A.１-２２ テザー伸展速度 v、テザー伸展方向角度θと伸展抵抗の相関[102] 

 

上記の伸展抵抗計測値はばらつきが非常に大きかった。これは、ほどける直前のテザーが重力に

より数周分巻き崩れてしまい、そのノイズをセンサが計測したり、巻き崩れてしまうことにより

一定速度で巻き取るのが困難であったためである。重力のある地上でテザー伸展抵抗を計測す

る限界であり、伸展抵抗をパラメータとしてシミュレーションにより評価することとする。 

ただし、本試験でみられた重力によるテザーの巻き崩れは直前の数周分であり、テザースプール

数層分が大きく巻き崩れて大きなだまができるようなことはなく、リールケース出口にだまが

ひっかかって伸展停止またはテザーを切断するような事象は起こっていないことを確認してい

る。 

このようにして得られた伸展抵抗の式を用いて、伸展シミュレーションを実施している。例と

して、A.２にて述べる KITE 実験におけるテザー伸展シミュレーション結果は図 A.１-２３の通

り。リール側に初期角速度がある場合、リール側は回転するが、伸展抵抗により姿勢が戻ろうと

する。リールの回転が大きい場合の伸展抵抗は、モデル化が困難であるため、どこまで回転する

か調べるためにはリールを糸で吊り自由に回転できるような状態にしてテザーを伸展し、角速

度を評価した。、 
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図 A.１-２３ テザー伸展シミュレーションの例[102] 
上：テザー形状、下：テザー長履歴  

 

A.１.７.３. 真空固着 

テザーは金属であり、真空中での振動等により 表面の吸着分子層や酸化層が失われ、凝着を

起こすことが懸念される。そこで真空中での振動試験を実施し、その後放出試験を実施した。ま

ず焼成膜のないテザーに関して真空中での振動試験を実施し、その後放出試験および全長にわ

たりテザーを解くことによりテザーの影響を評価した[103]。真空中での振動試験は、筑波宇宙

センターの設備を用い、大気中および真空中にてランダム振動（22.8Grms）にて 3 分間加振し

た（図 A.１-２４）。このパラメータは MIL 規格(米国 Military Standard)を参考に選定しており、
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本振動レベルは打上時に予想される振動レベル(5Grms 程度)に比べて十分大きい。また次に真

空中にて正弦波振動（5-30Hz：5G0-p、30-100Hz：4G0-p）にて 10 分間加振した。これは第 2

段エンジンの燃焼振動を参考にした。その結果、振動試験後でも特にテザーの巻き崩れやテザー

伸展時の伸展不良等の問題がないことを確認した。ただし、リール芯には磨耗痕が発生したため、

潤滑被膜を成膜することとした。またテザー同士およびテザーとその同種材の丸棒の組合せで

真空中摩擦試験を行い、摩擦係数、摩擦挙動、摩耗といったテザーの摩擦・摩耗特性に関するデ

ータを取得した。摩擦試験からは真空中での凝着力、摩耗の増大が確認された。また確実な伸展

を期するため、テザーには二硫化モリブデン系焼成膜を成膜し、リール芯はタフラム処理を施す

ことにした。焼成膜テザーをタフラム処理を施したリール芯に巻きつけて上記と同じ真空中振

動試験を実施し、問題がないことを確認した。 

 

 

図 A.１-２４  真空中における振動試験[103] 

 

A.１.７.４. ブレーキ試験 

テザーが長い場合は、重力傾斜力によりテザーの伸展速度は加速するため、テザー伸展終了時

に張力のピークによりテザーが切断しないように、ブレーキにより伸展速度を制御する必要が

ある。ブレーキとしては後述の HTV 搭載 EDT 実証実験においては回転型のブレーキ[101]を、

より長いテザーが必要なデブリ除去衛星の場合はバーバーポールブレーキ[104]等を想定してブ

レーキ力を評価した。図 A.１-２５はバーバーポールブレーキのブレーキ力計測試験のための装置

である。バーバーポールのブレーキ力は、伸展速度 vdeployと巻きつけ数 n の関数として、以下の

ように得られ、そのブレーキ力を想定した 10km のテザーの伸展履歴は図 A.１-２６のようになっ

た。 

 

0.024 .  (37) 
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図 A.１-２５ バーバーポールブレーキのブレーキ力計測試験[104] 

 

 

図 A.１-２６ バーバーポールブレーキを用いた場合の伸展履歴[104] 
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A.１.８. 超高速衝突 

テザーは非常に細い構造物であり、デブリの大きさを考慮すると、デブリの重心がテザーの幅

より外側を通過する場合でも切断されうる。すなわち、図 A.１-２７のように、大きさ Dd のデブ

リが、直径 Dtのテザーの衝突クリティカル範囲である DTCより内側を通過するように衝突した

場合にテザーが切断するものとすると、デブリが通過すると切断する範囲である有効直径 Deは、

衝突するデブリのサイズによって変わる。そのため、デブリのサイズ毎に有効直径を計算し、そ

の範囲を通過するデブリの衝突フラックスを積分することによりテザーの切断確率を評価した。

テザーを切断する 小デブリサイズや衝突クリティカル範囲はテザーによって異なるため、超

高速衝突試験を実施した[105]。 

  

図 A.１-２７ デブリ衝突によるテザー切断範囲 

 

超高速衝突試験は、図 A.１-２８のようにテザー網糸を多数並べ、微小デブリを模擬したプロジェ

クタイルをサボに詰めて散弾のように多数衝突させた。そして切断確率からどの程度の領域を

通過した際に衝突するかを評価した。その結果、アルミワイヤ等の金属ワイヤを撚っているテザ

ーの場合、化学繊維のテザーよりも切断されにくいことが分かった。取得された値を用いて網テ

ザーの寿命を評価した[86]。 
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図 A.１-２８ 超高速衝突試験の供試体 

左：テザー網糸を並べた供試体、右：フィルム、供試体、衝突痕確認用のプレートの順に並べた供試体全体

[105] 

 

A.１.９. 取付部試験 

テザー端衛星もしくはエンドマスとのテザー取付点では、テザーの面内・面外振動や端衛星の

姿勢運動により、テザーが繰り返し曲げられるため、耐久性の評価を実施した。テザーは面内・

面外に振動するが、その振動周期は異なるため、図 A.１-２９のように振り子運動的もしくは円錐

運動的に運動する。そのため、図 A.１-３０のような振り子運動試験および円錐運動試験機を用い

て、真空チャンバ内で耐久試験を実施した[106]。実際のテザーの振動は、面内約 4000 秒、面外

約 3000 秒程度であるが、数秒の振動周期での加速試験とした。テザーの根元は繰り返し曲げに

より損傷を受けないように曲率 10mm 程度と大きくとり、潤滑を施したが、真空中での接触に

より損傷が見られたため、PTFE のチューブで保護した。 
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図 A.１-２９ 取り付け部の運動の例 
テザー面内振動と面外振動の周期が異なるため、面内および面外の運動は振り子運動状になったり円
錐運動状になったりする。 
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図 A.１-３０ 取付部試験概念図（上）および試験装置（下） 

振り子運動試験（左）と円錐運動試験（右）[106] 
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A.２. 軌道上実証実験 

EDT システムにおいて、軌道上でテザーを想定どおり伸展できるか、電流が実際にどのくら

い流せるか等、実際にモデルが正しいか確認するためには軌道上実証が必要である。軌道上環境

を模擬して地上試験を行っているが、軌道上環境の完全な模擬は不可能である。軌道上における

テザーの伸展や伸展後の振動特性、電子収集や電子放出等の電流駆動特性を評価するために、軌

道上実証実験 KITE（Kounotori Integrated Tether Experiments）を実施した。本章では EDT

の軌道上実証について、軌道上実証が必要な理由、軌道上実証の目的、概要、結果について述べ

る。 

 

A.２.１. 実証実験の目的および概要 

テザーのダイナミクスや性能等については、A.１にて述べたような試験で計測されたパラメ

ータを用いて第６章のような数値シミュレーションにより評価していたが、真空・無重量ではな

い地上で数 km の長さのテザーの評価を行うのは困難である。特に伸展抵抗や減衰率等は、非常

に小さい力であることから地上で精確に計測することが困難であり、軌道上実証によりその値

や地上評価試験方法を確認する必要がある。またベアテザーで周辺プラズマからどの程度電子

を収集できるか、電子源からどの程度電子を放出できるか、等の電気的特性についても、軌道速

度を持ち、かつ非常に希薄なプラズマを地上試験で実現することは不可能であるため、地上では

評価困難である。さらに、放電や固着等、厳しい側の評価でも発生しないと評価してはいたが、

何らかの予期せぬ問題が起こる可能性も否定できない。そこで軌道上で実際にテザーを伸展し、

伸展特性等の力学的特性を評価すること、およびテザーによる電子収集および電子源からの電

子放出も含めた電流駆動特性を評価することを目的として、宇宙ステーション補給機こうのと

り（H-II Transfer Vehicle, HTV）６号機に EDT システムを搭載し、ISS 離脱後の一週間を使

って実験を実施した[107]。 

本実験では、図 A.２-１のように、700m のベアテザーを搭載したエンドマスを搭載し、HTV か

らバネを用いて放出することで、テザーを伸展する予定であった。図 A.２-２のように、エンドマ

スにリフレクタを搭載し、HTV が ISS にランデブーする際に使用するランデブーレーダにより

伸展履歴や振動履歴を計測する予定だった。ランデブーレーダを利用することで、エンドマスに

は GPS 等の相対位置を計測するための計測装置や電源、通信機等を搭載する必要がなくなり、

確実かつ低コストで実験が実施できる。またエンドマス放出時の様子と振動運動の様子はカメ

ラでもモニタする。電解放出型電子源は HTV の推進モジュールに搭載した。電子放出に伴う

HTV 自身の電位変動データおよび相互作用する周囲プラズマ特性データの取得を行うための静

電プローブ機能付き帯電電位モニタや、発生するローレンツ力を算出するために磁気センサも

搭載していた。エンドマスはバネにより約 1m/s で放出され、伸展抵抗により伸展速度が低下し

ていくが、テザーが伸展することにより重力傾斜力が大きくなるとやがて伸展速度は増加する。

テザーの終端 10m はブレーキリールに巻きつけられており、ブレーキ力により徐々に減速させ

ることで、過大な張力でテザーが切断したり、エンドマスが跳ね返ったりしないようにした[102]。
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軌道上でベアテザーの伸展および電子収集ができれば世界初であった。またテザー伸展後に面

内で振動しているテザーをランデブーセンサの視野から外れないように HTV の姿勢を変動さ

せて追従することや、その後 HTV のスラスタで振幅低減することを予定していた。さらに、タ

イミングを図って電子源をオンオフし、６.４.２項と逆にテザーの振幅を徐々に拡大することに

より EDT の推力を確認する予定だった[108]。電流は、搭載電子源のスペックから 大 10mA

級であり、700m のテザーであっても発生できるローレンツ力は HTV 全体に発生する空気抵抗

の 1/100 程度であり、HTV の軌道の変化から推力を評価するのは困難であるが、電流が計測で

きれば磁場との干渉でローレンツ力が発生することは自明であり、推力を直接計測することは

目的ではなかったが、軌道上で EDT のローレンツ力が計測できれば世界初であるため、テザー

振動の変化を確認することでローレンツ力の評価を目指した。約一週間の実験後は、テザー根元

に搭載したテザー切断機構でテザーを切断し、HTV は大気圏に再突入する予定であった。テザ

ーを切断するのは、テザーを伸展した状態で再突入のための大推力を与えると、テザーが回転し、

HTV にテザーやエンドマスが接触する可能性があったためである。 

 

図 A.２-１ HTV 搭載 EDT 実証実験 
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図 A.２-２ HTV 搭載 EDT 実証実験の構成図 

 

A.２.２. 実証実験の結果 

HTV６号機は 2016 年 12 月 9 日に打ち上げられ、ISS から離脱後の 2017 年 1 月に KITE 実

験を実施した。エンドマス放出に先立ち、まずエンドマスを保持していた保持機構を分離する必

要があったが、保持機構である４本の切り欠き付きのボルトのうちの１本が切断されなかった

ため、エンドマスを放出することができなかった。保持機構は打上時や ISS 周辺で予期せぬ放

出を防ぐためにエンドマスをしっかりと保持するための機構であり、エンドマス放出のための

放出機構（イジェクタ）とは別の機構である。ボルト切断は、ボルトに取り付けた形状記憶合金

によってボルトを引っ張り、張力で切り欠き部を切断することにより行う予定だったが、ボルト

のうちの１本が構造設計に起因して切断できなかったことが判明した。問題となった構造設計

の一つ目は、エンドマスが安全に保持された状態にあることの把握および分離の確認を行う必

要があり、ボルト切断時の倒れをスイッチにより検出する設計としており、ボルトを通す穴の直

径を通常より大きくしていたことである。二点目はエンドマスの放出角度の精度を高めるため

に、分離部を拘束性の高い楔形状の凹凸（コニカル）で噛み合せていたことである。これらの設

計により生じる構造の変形が、ボルトの切断に必要な張力を生じさせるための形状記憶合金の

伸びを吸収する方向に重なり、十分な力がこのボルトに伝わらず、切断できなかったものと結論

した。 

テザーの伸展は確認できなかったが、電界放出型電子源からの電子放出や、プラズマ密度や電

位の計測ができた。本来テザーから収集されるはずの電子は、太陽電池の陽極から集められたも
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のと考えられるが、電界放出型電子源より電子をプラズマ中に放出し、HTV の電位が制御でき

ることを確認した[109]。電子放出は地上試験よりも効率がよかった。そのため、電子源からの

放出できる電流量について、周辺プラズマに対する電位による関数としてモデル化していたが、

数値を見直し、前述の数値シミュレーションに反映させた。また電子源の原子状酸素による劣化

等軌道寿命に関するデータも取得した。地上試験と比較することで、地上試験方法について評価

が可能となった。 

テザーについても、実際の軌道上での伸展はできなかったため、目的としていた伸展抵抗や減

衰率等の計測はできなかったが、テザーの開発・試験を通して、安定的にテザーを製作・巻き取

りしたり、製造時の瑕疵確認するための手法等を確立できた。テザーは伸展試験をしてしまうと

そのまま搭載はできないため、毎回同じような伸展特性を持たせるためには毎回同じように巻

き取りする必要があるが、巻き取り時の速度や張力について巻き取り要領を定め、巻き取り後の

サイズや重量を計測することで、安定して巻き取ることが出来るようになった。また放出試験や

伸展抵抗計測試験等の、試験手法を確立した。 
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也先生および九州大学の方々と除去対象の議論等をさせていただきました。また無結節網に関

する共同研究を行い無結節網を製作してくださった日東製網株式会社を始め、多くのメーカー

の皆様の技術力により研究を進められたことに感謝いたします。 

デブリ推移予測のデブリデータは、IADC にて ESA より提供されたものを使用しています。 

後に、いつも協力してくれた家族や、研究をご支援してくださった全ての方に感謝いたしま

す。 

 

平成 31 年 2 月 
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 特開 2014-228025、登録 6245549 (平 29.11.24)、デバイス固定装置およびこれを備えるデ

バイス、中西 洋喜、河本 聡美、仁田 工美（JAXA）、久保田 伸幸、榎本 雅幸（KHI） 

 特開 2007-131124、登録 4543203 (平 22.7.9)、宇宙用テザー、河本 聡美、西田 信一郎

（JAXA）、小林 重久（日東製網） 

 特開 2006-321374、登録 4604215 (平 22.10.15)、テザー伸展装置、西田 信一郎、河本 聡

美（JAXA） 

 

 


