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論文要旨
本論文は，深宇宙探査機の光学情報を用いた自律軌道決定に関する研究であり，特に惑星間航行

時での観測対象の選択方法に着目し，提案手法の有用性および本手法を適用した自律軌道決定の可

否を明らかにするものである．

現状では，一般的に宇宙空間において深宇宙探査機は地球との電波交信に基づく位置推定によっ

て航行（電波航法）している．この電波航法は，古くから利用されており，高い軌道決定精度と信

頼性をあわせ持つが，深宇宙機が地上局から非常に遠距離に位置しているためにいくつかの問題が

ある．それは，電波強度の減衰や宇宙機の送信機出力の制限，観測量の観測性の悪さなどである．

超長距離から発信された強度の弱い電波を地上で受信するために大きなアンテナを用いる必要が

ある．しかし，そのような深宇宙機を運用するための大型アンテナは日本国内では，長野県の臼田

宇宙空間観測所にある 64mアンテナと鹿児島県の内之浦宇宙空間観測所にある 34mアンテナの 2

つのみであり，現状，その数は少ない．後者については，電波航法で用いる電波により得られる情

報は，電波の往復時間による測距（Range：レンジ）と距離変化率（Range Rate：レンジレート）

であることが原因である．これらの観測量は 1次元的な情報であり，アンテナ指向方向と直交する

方向の観測感度が非常に悪くなる．そのため，3次元空間での深宇宙探査機の位置・速度を決定し

づらくなるが，地球の自転を利用することでその弱点をカバーしている．つまり，地球は自転速度

が比較的速く大きな半径を持った回転体であり，地球の自転と地上局の位置を加味すると距離変化

率（いわゆるドップラーデータ）が地球赤道面方向の 2次元的なデータとして得られるのである．

最終的に 3次元的な深宇宙探査機の軌道は統計的に求められるが，地球の自転の効果を利用してい

るがために比較的長い運用時間が必要となり，避けられない運用コストが発生する．

一方，近年，超小型深宇宙探査機に注目が集まっている．これは，「短期開発による打ち上げ頻度

向上」，「製造コストの大幅な低減」やそれに伴う「挑戦的なミッションへの取り組みやすさ」のた

めである．しかし，そのような超小型深宇宙探査機にも避けることのできない問題点がある．それ

は，前述した大型アンテナの問題や軌道決定のための運用時間である．前者は深宇宙という距離に

起因する問題であり，後者は電波の観測性に関する問題である．そのため，電波航法を用いる限り

避けることのできない問題となる．このようなことから，小型探査機は製造コストを大幅に低減で

きるが，その運用に関する負担・コストは従来のものと大差ない．また，超小型深宇宙探査機によ

るミッションが活発化するようになると，大型アンテナや運用負荷・コストに関する問題はより深

刻化することが懸念される．

以上のような理由から地上局とは切り離された探査機の自律的な判断が重要となる．運用負担の

低減や信頼性の向上の観点からテレコマ運用に関する自律化は高度化していっているため，本研究

では特に自律的な軌道決定に着目する．従来の自律軌道決定に関する研究は，様々なアプローチが

取られており，目標天体近傍での電波や光学情報を用いての画像処理やアルゴリズム，観測量を組

み合わせての軌道決定の向上に関するものが多い．電波情報を用いるものは，パルサーと呼ばれる

電波を放射する中性子星を用いるものや複数の探査機間での電波による相互観測によるものなどが

ある．しかし，前者については微弱な電波を検知するための大型アンテナを搭載する必要があり，

小型探査機への適用は難しい．後者に関しては，不均一な加速度場を利用する手法であるがゆえに

領域が限定されており，適用範囲が狭い．そこで本研究では，多くの探査機に適用でき，適用範囲

が広い光学航法カメラを用いた惑星間航行時での自律軌道決定を扱う．このような光学情報を用い
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た自律軌道決定についても，ある限定的な領域での評価や単純に近傍の天体を観測したものが多

く，その観測対象の選択に関するものはほとんどない．

光学自律軌道決定では，探査機から見た太陽，観測対象の位置および観測対象の実視等級が時々

刻々と変化する複雑な状況下でどのように観測対象を取捨選択すればよいかが本質的に重要であ

り，解決されていない問題の 1つである．そこで，本論文では，膨大な観測対象候補（太陽系の天

体）に対し，計算負荷の高い従来の共分散解析を用いることなく，軌道決定精度を効率的に向上で

きる観測対象の取捨選択手法を導出することを目的としている．本論文では，2つの方法を提案し

ており，1つは観測対象として惑星と小惑星を統一的に扱い，対象のもつ軌道情報の誤差および明

るさを考慮に入れた上で幾何学的な位置関係から自律軌道決定で期待される誤差楕円体最大主軸を

最小化するような観測対象を取捨選択する簡易観測天体選択手法である．本手法は幾何学的な位置

関係のみを利用するために解析時間を大幅に削減することができ，ミッション期間全体に渡って最

適な観測対象を手早く算出することを可能とし，その手法の有用性を火星遷移軌道と地球同期軌道

を用いて具体的に示した．また，もう一方の手法は，簡易観測天体選択手法と同様に幾何学的な位

置関係を用いる手法であるが，光学情報による誤差楕円体を共分散解析を用いずに手早く算出し，

ある特定方向の軌道決定精度を向上させるような観測対象の選択を可能とする．これを，高速誤差

共分散推算手法とし，具体的に地上局からのアンテナに対する軌道決定精度を向上させる観測対象

の選定例および非観測期間で拡大する誤差を低減するような観測対象の選定例をもってその有用性

を明らかにした．

以上の成果は，将来必要不可欠である深宇宙探査機の自律軌道決定に対して大きな足がかりとな

ることが期待される．そして，自律軌道決定を前提としたこれまでにない深宇宙探査機のミッショ

ンデザイン等，その応用の幅は広く，将来の自律航法のあり方に一石を投じるものである．
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Val (V**) = 許容実視等級（**まで観測可能）
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第1章 序論

1.1 背景

1.1.1 現状の深宇宙探査機の運用

1970年に日本初の人工衛星であるおおすみが打ち上げられてから日本の宇宙開発は目覚ましい

進歩を遂げ，ますます活発化している．2010年 6月に宇宙航空研究開発機構（JAXA）/宇宙科学

研究所（ISAS）の小惑星探査機はやぶさがサンプルリターンを達成し，イトカワより 1500個の微

粒子を持ち帰った 28)．また，2014年 12月にはやぶさの後継機はやぶさ 2（Fig.1.1参照）が打ち

上げられたことは記憶に新しく，現在も探査目的地である地球近傍小惑星 Ryugu（1999 JU3）へ

向かって航行している 29)30)．

そのような深宇宙探査機について地上から宇宙空間の中でどこに位置しているかを把握するこ

とは日々の運用やミッションを達成するために必要不可欠である．現状では，宇宙空間において深

宇宙探査機は地球との電波交信に基づく位置推定によって航行（電波航法）していることが一般的

である．この電波航法は，古くから利用されており，高い軌道決定精度と信頼性をあわせ持つが，

深宇宙探査機が地上局から非常に遠距離に位置しているためにいくつかの問題がある．

電波航法の問題点としては，例えば，電波強度の減衰や宇宙機の送信機出力の制限，観測量の

観測性の悪さなどが挙げられる．前者については，超長距離から発信された強度の弱い電波を地

上で受信するために大きなアンテナを用いる必要がある．しかし，そのような深宇宙探査機を運

用するための大型アンテナは日本国内では，長野県の臼田宇宙空間観測所（UDSC：Usuda Deep

Space Center）にある 64mアンテナと鹿児島県の内之浦宇宙空間観測所（USC：Uchinoura Space

Center）にある 34mアンテナの 2つのみであり，現状，その数は少ない 5)．後者については，電

波航法で用いる電波により得られる情報は，電波の往復時間による測距（Range：レンジ）と距離

変化率（Range Rate：レンジレート）であることが原因である．これらの観測量は 1次元的な情

報であり，アンテナ指向方向と直交する方向の観測感度が非常に悪くなる．そのため，3次元空間

での深宇宙探査機の位置・速度を決定しづらくなるが，地球の自転を利用することでその弱点をカ

バーしている．つまり，地球は自転速度が比較的速く大きな半径を持った回転体であり，地球の自

転と地上局の位置を加味すると距離変化率（いわゆるドップラーデータ）が地球赤道面方向の 2次

元的なデータとして得られるのである．最終的に 3次元的な深宇宙探査機の軌道は統計的に求めら

れるが，地球の自転の効果を利用しているがために比較的長い運用時間が必要となり，避けられな

い運用コストが発生する．

以上のように電波航法は万能ではなく，深宇宙を対象として電波を用いるがゆえの問題を持つ．
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Fig. 1.1: はやぶさ 2

Fig. 1.2: 宇宙機の航法プロセス 12)

1.1.2 小型深宇宙探査機の台頭

近年，小型深宇宙探査機に注目が集まっている．前項冒頭で挙げたはやぶさ 2の相乗り衛星で

ある世界初の 50kg級の超小型深宇宙探査機 PROCYON（PRoximate Object Close flYby with

Optical Navigation）（Fig.1.3）が記憶に新しい．PROCYONは 50kg級超小型深宇宙探査機のバ

ス技術実証や深宇宙探査技術を目的としており，イオンエンジンの故障で探査目的の小惑星へは到

達できなかったがミッション目的の大部分を成功裏に収めている．また，Fig.1.4，1.5は，NASA

の新型ロケット SLS（SPACE LAUNCH SYSTEM）初号機での打ち上げが 2018年に予定されて

おり，全部で 13基の超小型衛星が相乗りする 31)．

このように小型深宇宙探査機が着目されていることには，下記のようなメリットがあるからに他

ならない．

• 　短期開発による打ち上げ頻度向上
通常，深宇宙探査機は 5年ほどで作られることが多いが，小型の深宇宙探査機は 1，2年という

短いスパンで開発が行われる．Fig.1.3に示す世界初の 50kg級超小型深宇宙探査機PROCYON

は約 1.4年で作成された．打ち上げ頻度が向上することで他のミッションのフィードバック

を取り入れるなど全体としての信頼性を向上することが可能となる．

• 　製造コストの大幅な低減
小型深宇宙探査機は，小型である分，中型・大型のものに比べて部品点数が少なく，民生品

を利用するなどの工夫がなされているため，製造コストが大幅に削減されている．

• 　挑戦的なミッションを行いやすい
製造コストが小さい分，挑戦的なミッションに対するためらいが少なく挑戦的なミッション

を行いやすいという傾向がある．

しかし，上記のようなメリットがあるが，小型深宇宙探査機にはどうしても避けることのできな

い問題点がある．それは，前項で述べた大型アンテナの問題や軌道決定のための運用時間である．

前者は深宇宙という距離に起因する問題であり，後者は電波の観測性に関する問題である．そのた

め，電波航法を用いる限り避けることのできない問題となる．このようなことから，小型探査機は

製造コストを大幅に低減できるが，その運用に関する負担・コストは従来のものと大差ない．ま
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Fig. 1.3: 50kg級超小型深宇宙探査機 PROCYON

Fig. 1.4: EQUULEUS Fig. 1.5: OMOTENASHI

た，小型深宇宙探査機によるミッションが活発化するようになると，大型アンテナや運用負荷・コ

ストに関する問題はより深刻化することが懸念される．

1.1.3 研究の着目点

前述したように深宇宙探査には大型アンテナや運用負荷・コストの問題があり，深宇宙探査の活

発化により多くの宇宙機からの電波を受信する必要が出てきた際，現在の方法では運用し続けるこ

とは難しい．そのため，地上局とは切り離された探査機の自律的な判断がより重要となってくる
3)．自律的な判断は，テレコマ運用と探査機の軌道に関する部分の 2つに大別される．運用負担の

低減や信頼性の向上の観点からテレコマ運用の自律化は進んでおり，今後もより高度化することが

予想される．一方で宇宙機の軌道に関しては，地球低軌道ではGPSによる自律化が進んでいるが

深宇宙ではGPSを用いることはできない 21)．また後述する過去の研究から，本研究では，実現性

を重視し惑星間航行時での光学情報を用いた深宇宙探査機の自律的な軌道決定に着目する．
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1.2 軌道決定手法概要

軌道決定とは，宇宙機がある時刻において宇宙空間のどこにいるかを決定することである．現

在，運用されている深宇宙探査機は日々の運用の中で電波を用いた軌道決定が行われている．そし

て，軌道決定に基づいて将来の宇宙機の位置を予測し，アンテナ予報値（ある時刻で探査機を捕捉

するためのアンテナ指向方向）を作成しているのである．具体的には，ある時刻における宇宙空

間での位置 x, y, z, 速度 vx, vy, vz を決定するということである（もしくは，軌道 6要素：軌道長半

径，離心率，軌道傾斜角，近点引数，昇交点赤経，近点通過時刻）．すなわち，これらの値を決定

付けるために何らかの観測量が少なくとも 6つ必要となる．さらに，より確度を高めるために多く

のデータ点数を用いて最尤推定を行うことが一般的である．通常用いられる軌道決定手法には下記

に示すようなものがある．

1.2.1 電波航法

1.2.1.1 RARR（Range and Range Rate）

電波を用いた手法であり，電波航法の 1種である．地上局のアンテナからの電波により，距離

（Range）および距離変化率（Range Rate）を観測量として探査機の軌道を決定する．1.1背景で

述べた通り，現在もっとも一般的に用いられている手法である．電波の進行方向に観測感度を持つ

ために，電波進行方向に直交した方向の軌道決定は苦手としている．しかし，Fig.1.6に示すよう

に地球の自転効果を利用することで電波進行方向に直交した方向の観測量の感度を向上させる工夫

をしている 13)．そのために自転の効果が現れるよう，ある程度の運用時間が必要となる．

1.2.1.2 DDOR（Delta Differential One-way Range）

DDOR（Delta Differential One-way Range）とは，大きく離れた 2つの地上局のアンテナを用

いて探査機からの電波を同時に受信し，その時刻の差を見ることで探査機の位置を精密に決定する

Fig. 1.6: 地球の自転方向を利用した観測感度の向上 12)
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Fig. 1.7: RARRによる軌道決定概要
Fig. 1.8: DDOR概要 12)

手法である 62)．地上局から見て探査機方向近傍に位置しているクエーサーと探査機とを交互に観

測することで相対的に探査機の位置を決定する．RARRがアンテナ視線方向の感度が高いことに

比べて DDORはアンテナ視線方向に垂直な方向に高い観測の感度を持つ．また，2つのアンテナ

が離れていればいるほど基線長が長くなり，観測感度が向上する．

1.2.1.3 GPS（Global Positioning System）

GPSは地球周回軌道へ投入された複数の衛星を用いた電波による測距システムである．世界中

のどこにおいても常に少なくとも 4機の衛星が利用できるようにGPS衛星が配置されており，精

度劣化率 DOP（dilution of precision）と呼ばれる指標を用いて，測定対象と GSP衛星の位置関

係によって DOPが最小となる GSP衛星の組み合わせを用いて測距が行われる．

従来はGPSを用いることが可能な範囲は地球低軌道以下の範囲であった 35)36)37)38)が，近年は

GPS衛星と月が地球を挟んで反対側にある時に月近傍の宇宙機のGPS衛星を用いた測距に関する

研究が行われている．

1.2.2 光学航法

一般的に探査機に搭載されている光学航法カメラ（ONC：Optical Navigation Camera）を用い

て探査機から観測対象までの方向情報を観測量として探査機の軌道を決定する手法である．光学航

法カメラで得られた光学情報は方向情報であるため，電波情報とは異なり観測方向に直交する方向

に観測感度がある．また，光学航法カメラは多くの探査機に搭載されているものであり，その活用

の幅は広い．また，写真を扱うことからその研究内容は画像処理から最尤推定のアルゴリズムまで

多岐に渡る．
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1.2.3 複合航法

前述したように RARRは視線方向の観測感度が高く，光学航法では視線方向に垂直な方向に観

測感度が高い．電波情報と光学情報とでお互いの長所を活かし，両観測量を用いて軌道決定を行う

手法である 39)40)．

1.3 自律航法について過去の研究

自律航法の過去の研究についてその特徴および適用範囲を示す．

1.3.1 自律光学航法

地球・月を用いた自律軌道決定の研究 44)45)1) や地球から遠方でのランディング時に電波の伝

播遅延を解決するための誘導に関する研究 59)61)2)，小惑星周り，フライバイの誘導に関する研究
60)18)53)，自律光学航法の軌道決定精度の向上させるための画像処理に関する研究 49)50)48)など光

学航法に関する研究は多岐に渡る．しかし，これらは活用領域が狭小，または，クリティカル運用

に関するものが多い．さらに，最尤推定のアルゴリズムや画像処理など様々なアプローチで自律航

法の精度，問題点を解決しようとしている．

過去に光学航法カメラを用いて自律航法を行った実証例があり，Deep Space 1（Fig.1.9）がその 1

つである 14),15)．Deep Space 1は近傍の小惑星（Braille）をカメラにより観測することで Fig.1.10

に示すような精度で自律航法を達成している．Deep Space 1は小惑星 Brailleに最接近時で 29km

まで接近した．

Fig. 1.9: Deep Space 1 Fig. 1.10: Deep Space 1による自律軌道決定結果

1.3.2 パルサーを用いた自律航法

パルサー（pulsar）と呼ばれる中性子星が宇宙空間には存在している．パルサーは，数ミリ秒～

数秒程度の非常に短い周期で電磁波の放射を繰り返す天体であり，自転軸と放射する電波の方向が

異なるため，電波の方向と観測者の方向が重なった時のみ信号を受信することができる．そのた
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め，受信する信号はパルス状となり，このパルス状の信号を宇宙機が検知し，自律軌道決定に用い

るのである 24)26)．

2016年 11月に中国の長征 11号ロケットでX線パルサー航法試験衛星XPNAV 122)が打ち上げら

れたことは記憶に新しいが，一般的にパルサーからの電波は微弱であり，その信号を受信するため

には大きなアンテナが必要となる．そのため，小型探査機への搭載は難しく，問題点の 1つである．

Fig. 1.11: パルサー概略 25)

Fig. 1.12: パルサーを用いた航法の概略 23)

1.3.3 Liaison Navigation

不均一な加速度ベクトル場の中で，2つの探査機間の電波情報（SST：Scalar Sattellite-to-satellite

tracking）を用いて自律的に軌道決定する手法である 33)32)．Fig.1.13，1.14に 2体問題，3体問題

下での加速度についてのベクトル場を示しているが，Liaison Navigationでは後者の不均一な加速

度場を利用する．2体問題では運動が単調であり軌道が対象であるために，2つの探査機の位置関

係によって探査機間でやりとりされる電波情報では，相対的な位置関係のみしか決定することはで
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きない．一方で 3体問題下で考えると，加速度の違いから探査機の運動および軌道が変化し，ある

2つの探査機の位置関係を考えた場合にその軌道が一意に決まる．これより 2つの探査機間のみで

の電波情報のやりとりであるが，相対的な位置関係ではなく慣性空間の中での絶対的な位置決定を

実現することができる．Liaison Navigationは，加速度場の違いを利用する手法であるため，3体

問題の影響が強く現れるラグランジュ点周りの軌道などへの適用が有用であると考えられる．その

メリットは，比較的近い探査機間での電波情報を用いるため，高い軌道決定精度を達成することが

可能である．一方で，加速度場の違いを利用するために 2体問題で良い近似ができる惑星間での軌

道などへの適用は難しい．

Fig. 1.13: Liaison Navigation概要：2体問題下で

の加速度ベクトル場（地球中心）33)

Fig. 1.14: Liaison Navigation概要：3体問題下で

の地球・月を考慮した加速度ベクトル場（地球中

心）33)

1.4 研究目的・着目範囲

1.1背景で述べたように本研究では，深宇宙探査機の自律的な軌道決定に着目する．研究目的お

よびその着目範囲についての詳細は下記の通りである．

Fig.1.15に地球出発から目的の天体へ到着するまでを大まかに分類した図を示す．地球出発時の

クリティカルフェーズはロケットから分離後，太陽電池パネル展開や電源の確保，探査機の姿勢を

予定された安全な姿勢に制御等が行われ，探査機が機能停止しないように取り計らわれる．また，

その後のチェックアウトフェーズでは探査機に搭載られている機器が想定通り正常に動作している

かの確認や投入された軌道の確認等が行われ，このチェックアウトフェーズまでは，地上局からの

支援が非常に重要となる．さらに，目標天体到着前のクリティカルフェーズでは，精密軌道決定や

周回軌道投入，スイングバイ等が行われ，こちらも地上局から支援が避けられない．そのため，本

研究では，地球出発後から目標天体到着までの間にある惑星間航行時に着目する．この区間では科

学的な観測等が行われたりするが，その他のフェーズに比べてクリティカルな運用が少なく地上局

からの支援の重要度は低い．そのため，本研究では惑星間航行時に着目する．これは出発から到着

までの時間の大半にあたり，本研究で着目している自律軌道決定が効果的に活かせ，運用負荷・コ

ストの低減に繋がると考えられる．
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また，過去の研究で述べたように様々な軌道決定の研究がなされている．それらは，目標天体近

傍のクリティカルフェーズで様々な観測量を組み合わせることによる軌道決定精度の向上や画像処

理，最尤推定フィルタのアルゴリズム等が多い．自律航法に関するものは，「目標天体が地球から

遠方であることから問題になる電波遅延を解決するために，クリティカルフェーズでの自律的判断

に関する研究」や「地球・月圏での電波情報あるいは光学情報」を用いた自律航法が特に注目され

ており，その活用範囲・領域が限定的である．一方で，惑星間航行に着目すると，「観測量としてパ

ルサーから放射される電磁波を用いた自律航法の研究」が注目されているが，前述したようにパル

サーからの電波は微弱でありその信号を検知するためには大きなアンテナを搭載することは避け

られない．そのため，超小型深宇宙探査機をはじめとして多くの探査機に搭載することは不可能で

あることが実情である．この問題点を解決する搭載機器は観測量として方向情報を用いる光学航法

カメラであり，科学的な観測等を目的として小型大型問わず多くの探査機に搭載されている．過去

に光学情報を用いた自律航法はいくつかあり，NASAの深宇宙探査機Deep Space 1によって軌道

上で実証されている．しかし，Deep Space 1はあくまで最接近する小惑星を観測したものであっ

た．また，「地球・月圏での電波情報あるいは光学情報」を用いた自律航法などその適用領域が限

定されているものでは観測対象に選択の余地はない（この場合は，地球と月を光学航法カメラで観

測）．今後，より多くの深宇宙探査機が深宇宙を航行する場合，常に近傍に何らかの天体があるわ

けではなく必ず目標天体への遷移期間があり，上述したように運用負荷・コストを低減するために

はこの遷移期間での自律航法が重要であり，過去の研究例からわかるように，地球を出発後，目標

天体へ到着するまでには，探査機から見た太陽，観測対象の位置および観測対象の実視等級が時々

刻々と変化する複雑な状況であり，どのような観測対象を取捨選択すればよいかということは本質

的に重要であるが，解決されていない問題の 1つである．そこで本研究では特に惑星間航行時に着

目し，膨大な観測対象候補に対して共分散解析を適用することなく，どの天体をどのように観測す

べきかという選択手法および誤差共分散行列を手早く算出する手法を導出し，その有用性を明らか

とすることを目的とする．

Fig. 1.15: 惑星間航行時概要

1.5 研究の特色および明らかにされる結果

本研究では，前節のように惑星間航行時に着目し，膨大な観測対象候補に対して共分散解析を適

用することなく，どの天体をどのように観測すべきかという選択手法および誤差共分散行列を手早

く算出する手法について着目している．以降，前者は簡易観測天体選択手法と呼称し，後者は高速

誤差共分散推算手法と呼称することとする．
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簡易観測天体選択手法では，従来の共分散解析を行うことなく，ある瞬間の幾何学的な位置関係

からある天体のペアを光学航法カメラで観測することで求められる軌道決定精度をランキングす

ることを可能とする．これは，誤差楕円体の最大主軸の大きさについてのランキングであり，ある

瞬間，慣性空間上でもっとも最大となる誤差方向を最小化することが可能な観測の組み合わせが瞬

時にわかる．本手法では観測対象である惑星・小惑星を統一的に扱い，その「軌道情報の誤差」や

「搭載機器の性能と密接に関係する観測対象の明るさ」も含めて定式化し，一般的な場合を想定し

観測対象の取捨選択を可能とする．必要であれば同様の手法で他の誤差を考慮・拡張することがで

き，光学情報で軌道決定する上で普遍的に軌道決定誤差を最小とする観測対象を選択することを可

能とする．

高速誤差共分散推算手法では，従来の共分散解析を行うことなく，ある瞬間の幾何学的な位置関

係から観測データ点数や誤差の伝播を考慮して誤差共分散行列を算出することを可能とする．これ

は，簡易観測対象選択手法の評価項目である誤差楕円体最大主軸の大きさとは異なり，ある特定方

向の誤差を最小化するような観測対象を選択することを可能とする．また，誤差伝播も考慮するこ

とが可能であるため，その適用範囲は非常に広い．例えば，ある科学観測を行うために最低限必要

な観測データ点数を求め，科学観測のための時間を最大化するといった事を短時間で検討すること

ができる．

以上のような自律軌道決定手法を確立は，将来必要不可欠である深宇宙探査機の自律航法のため

の大きな足がかりとなる．本研究で提案したような光学自律航法が実現した場合，AIを搭載した

宇宙機は自らの状態量を把握し，目的地までに到達するためにはどのように軌道修正すれば良いの

かがオンボードで判断可能となる．究極的には，定期的に宇宙機から地上へ送られてくる科学観測

データやテレメトリを受信するのみで深宇宙探査機が目的地へ到達することができるようになるこ

とが期待される．そのため，現在の主流である電波航法では低減することが難しい運用負荷・コス

トの低減が可能となり，大型アンテナの不足問題を解決する事が可能となる．

1.6 本論文で提案する手法の位置付け

はじめに Fig.1.16に地上と宇宙で自律軌道決定のために必要な要素について示す．従来，地上で

は太陽系の天体の観測を長期に渡って行っており，その軌道および天体の物理的情報のデータベー

スが作成されている．一方で 1.3で挙げたように宇宙空間でのオンボード処理に関して画像処理に

よる観測対象の特定や観測およびそれを用いた軌道決定手法は様々に研究されてきている．本研究

はこれまで考えて来られなかったこれらの知見を結びつけ，自律軌道決定のために有効に活用する

ものとなっており，Fig.1.16のオレンジ色の枠で示される観測天体の取捨選択に主眼を置いている．

これは，地上においてあらかじめ膨大な数の天体を観測対象候補として，ノミナル軌道に対し，

要求に応じていつどの天体を光学航法カメラを用いて観測すべきかということを明らかにすること

である．地上での解析結果から事前にいつどの天体を観測すべきかおよび観測天体の軌道情報を探

査機にインプットし，自律軌道決定時に探査機から見てどの方向に光学航法カメラを指向させるべ

きかや一連の観測量を用いて軌道決定する際に用いられる．光学航法カメラを用いた自律軌道決定

を前提としているため，大きなアンテナが必要とされる電波を用いた自律軌道決定が難しい小型深

宇宙探査機についても適用することができる手法である．また，搭載機器のメモリについても観測

天体を厳選しており，バックアップ用の観測天体の軌道情報を考慮に入れてもまったく負担にはな

らないと考えられる．
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1.7 自律軌道決定の運用イメージ概要

本研究の運用イメージについて Fig.1.17に示す．

Fig.1.17の上側が現状の深宇宙探査機の運用イメージに相当し，一般的に 1週間のうちに 3～4

日程度，7時間前後の運用（オレンジ色の丸）が行われる．そして，各運用時間に距離および距離

変化率を測定するのである．距離計測時については，宇宙機に搭載されているトランスポンダの機

能を切り替えるためにその間に宇宙機へコマンドを送信したりテレメトリをダウンリンクしたりと

いったことはできないが，距離変化率は，長時間アンテナを探査機に向けることでドップラーシフ

トとして計測することができる．得られた一連の観測量を用いて，週に 1回の軌道決定が地上で行

われる．そして，軌道決定で得られた宇宙機の軌道を元に将来のアンテナ指向方向（アンテナ予報

値）を作成し，次週以降の運用に備える．

また，本研究で想定している自律軌道決定のイメージは Fig.1.17の下側である．これは，探査機

が宇宙空間上で自律的に軌道決定を行っており，例えば数週間または 1ヶ月程度に 1回，その軌道

決定結果および科学的な観測情報やテレメトリをダウンリンクする．そのため，地上局でのアンテ

ナ使用時間が，1/10以下になり，その運用負荷・コストが大きく低減することが期待される．そ

して，地上局ではダウンリンクした軌道決定値を用いてアンテナ予報値を作成し，緊急事態や次の

ダウンリンクに備える．

電波航法では通常の運用時には 2wayの通信が必須となるが，本提案手法は通常の運用時はダウ

ンリンクのみ（基本的にはアップリンクは必要としない）である．そのため，1.1背景で日本国内

の深宇宙探査機に使えるアンテナは 2つのみである述べたが，ダウンリンクするのみであれば他に

も使用可能な地上アンテナは存在する．例えば，山口大学が保有している 32mアンテナや茨城に

ある 32mアンテナである．よって，本手法で提案している方法であれば，数週間あるいは 1ヶ月

に一回程度のダウンリンク時に現在用いられている地上アンテナ以外の地上アンテナを使用するこ

とが可能となり使用する地上アンテナ有効活用および分散を図ることができる．

天体情報DB
• 軌道
• 実視等級

対象天体の取捨選択
• 要求に応じた

観測対象の取捨選択

オンボード処理
• 観測対象の特定
• 観測
• 軌道決定による

軌道更新

地上 宇宙

研究の着眼点

Fig. 1.16: 本論文で提案する自律軌道決定の位置付け
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Fig. 1.17: 自律航法の運用イメージ

1.8 本論文の構成

本論文は，5つの章および付録からなる．本章では本論文の緒言で現状の深宇宙探査機の軌道決

定に関する問題点に触れ，その後，様々な軌道決定手法および自律軌道決定の関連研究を示した．

研究目的や本研究の着目範囲を示した．

第 2章では，本研究における前提条件および解析条件を示す．運動や観測に関する数式や前提条

件を示し，最尤推定方法について言及する．その後，自律軌道決定の流れやその可否判断基準を提

示する．また，結果を議論するために必要な座標系についても示す．

第 3章では，観測対象として惑星と小惑星を統一的に扱い，惑星間での光学情報を用いた自律軌

道決定において効率的に観測対象を取捨選択するための指標を提案する．本指標は Selection Factor

として定義され，探査機と観測対象との幾何学的な位置関係のみで，誤差楕円体最大主軸を最小

化するような観測対象のペアを取捨選択することができる．そのため，膨大な観測対象に対して

従来の共分散解析を適用する必要はなく，解析時間を大幅に削減することができる．そして，惑星

間で本手法を用いて取捨選択した観測対象のペアについて共分散解析を行い，軌道決定精度から

Selection Factorで取捨選択した観測対象を光学航法カメラで観測することで自律軌道決定が十分

に可能であることを示す．また，宇宙空間の中で光学自律軌道決定が得意とする領域を示す．

第 4章では，探査機と観測対象との幾何学的な位置関係，観測データ点数のみで光学情報による

誤差楕円体を推算法を定式化・議論する．これは，第 3章では誤差楕円体の最大主軸の大きさに

よって観測対象のペアをランキングする手法に対して，共分散解析をすることなく 3次元空間での

誤差楕円体の大きさを議論することができる手法である．本手法を一般的に行われている共分散解

析と比較することで検証し，その後，2つの適用例によりその有用性を示す．

第 5章は，光学情報を用いた自律軌道決定手法について簡易観測対象選択手法および誤差共分散

推算手法による知見をまとめる．その後，今後の課題について示す．

最後に，本編に関連する付録を示す．付録 Aは第 3章で扱う簡易観測天体選択手法について重

要である Selection Factorを取り上げる．また，付録 Bでは，太陽センサおよび観測期間・非観測
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期間について感度解析を行い，太陽センサの観測精度および観測期間，非観測期間のとり方でどの

程度軌道決定精度が変化するかについて述べる．付録 Cでは，本論文中で考慮している太陽ふく

射圧のモデル化誤差について言及している．最後に，付録 Dでは，本論文中の共分散解析を行っ

ているツールについての検証結果を示す．

Fig. 1.18: 論文の構成
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第2章 解析手法・条件・前提条件

本章では，光学情報を用いた自律軌道決定についての結果（第 3章および第 4章）を議論する上

で必要となる解析手法・条件および前提条件について示す．

2.1 軌道決定手法

深宇宙探査機が，オンボードで軌道決定するためには何らかの観測量が必要になる．1.2軌道決

定手法概要で観測量によっていくつかの軌道決定手法を挙げたが，ここでは小型探査機にとっても

現実的な観測機器という事を念頭に置き，太陽系の天体（惑星・小惑星）の方向情報を用いて探査

機がオンボード軌道決定するとする．搭載実現性，コストなどの面から光学航法カメラ（ONC：

Optical Navigation Camera）および太陽センサを観測機器として用いる．以下，運動方程式，観

測方程式および最尤推定手法について述べる 6)7)9)10)11)．

2.1.1 運動方程式

本研究では，運動モデルとして二体問題（two-body problem）を考える．これは，ある 1つの

中心天体から受ける重力により運動が記述される．本研究のメインターゲットである惑星間航行時

には，中心天体である太陽以外の引力は微小であるため，簡単な式ながらよい近似である．また，

運動モデルを複雑にする場合には軌道決定ルーチンの運動モデルを複雑にすればよく，運動モデル

が二体問題とした場合と多体問題にした場合とでは自律航法の可否に影響を及ぼさない．Fig.2.1

に 2体問題の概略図を示す．質量がm1,m2であるの二体の質点 P1, P2の慣性座標系に対する位置

ベクトルを X1,X2，X = X2 −X1 とすると，質点 P1 に作用する力は万有引力定数 Gを用いて

Gm1m2

r3 となる．よって，P1 に関する運動方程式は式 (2.1)のように表現できる．

m1
d2X1

dt2
= −Gm1m2X

X3
(2.1)

同様に，P2 に関する運動方程式は，式 (2.2)のようになる．

m2
d2X2

dt2
= G

m1m2X

X3
(2.2)

重力定数 µは (2.3)で表わされる．

µ = G(m1 +m2) (2.3)
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式 (2.1)，(2.2)，(2.3)より，質点 P1 に対する P2 の運動方程式が式 (2.4)のように記述される．

本論文内では二体問題で運動が議論される．そのため，P1 が太陽に相当し，P2 が宇宙機に相当

する．

d2X

dt2
= − µ

X3
X (2.4)

O

P1 P2

r1 r2

r

Fig. 2.1: 二体問題概略図

2.1.2 観測方程式

本研究では観測量として，探査機から見た方向情報（角度情報）を用いる．すなわち，Fig.2.2

に示すように探査器座標系で方位角 θおよび仰角 ϕを用いて観測量が表わされる．そのため，観

測量ベクトルYは式 (2.5)で表わされる．画像から得られる観測量として，画像内の観測対象の大

きさを考慮すると画像奥行き方向に関する情報が得られるが，本研究で観測対象にしている小惑星

は大きさの不確定要素が大きく，基本的には観測対象を質点として扱う．また，実際に探査機が天

体を観測するためにはカメラの視野のために姿勢変更が必要となるが，軌道決定に要する時間と比

べて非常に短い．そのため本解析内では，カメラの視野（FOV：Field Of View）を全球と単純化

し，姿勢変更は考えないものとする．

ここで，観測量と状態量を結びつける観測方程式を式 (2.7)に示す．これは状態量の偏差 xと観

測量の偏差 yとの関係を線形化して表したものであり，N は正規分布で表わされる観測誤差であ

る．観測誤差は，観測機器の観測分解能に依存する．また，H は観測行列であり，観測量Yを状

態量Xで偏微分した形で表わされる．

本論文では，打ち上げ直後のチェックアウト期間で観測機器のアライメント誤差等のバイアス誤

差は校正されているとし，誤差はすべて正規分布で扱うこととする．また，経年劣化で観測量にバ

イアス誤差が発生することも予想されるが，こちらも解析の対象外とする．ただし，経年劣化によ

るバイアス誤差に関しては，スタートラッカー（STT：Star Tracker）を用いて背景の恒星と光学



第 2章 解析手法・条件・前提条件 16

航法カメラで観測している観測対象との位置関係とからバイアス誤差を推定・取り除くことが期待

できる．

さらに実際には光学航法カメラで撮影した画像から観測対象を特定する必要がある．つまり，写

真の中で背景の恒星に対して移動している観測対象を探査機が保持している観測天体のカタログと

比較・特定するのである．こちらに関しても，一度特定すればしばらくは同一観測対象を観測し続

けるため，毎回観測対象天体を特定する必要はなく，本研究の解析では扱わないこととする．

Table2.1に一般的な観測機器の性能の例を示す．本研究ではノミナルの値として光学航法カメラ

の観測分解能を 0.01 deg太陽センサの観測分解能を 0.1 degとしている．これは，50kg級超小型

深宇宙探査機 PROCYON42) の姿勢制御性能が 0.01 degより精度が高いことを鑑みて，総合的な

観測精度として設定している．また，PROCYONの姿勢安定度は 0.002 deg/sよりも高精度であ

り，本論文中で考えている 1sという観測間隔からすると無視できる値となっている．また，背景

の星に対して観測天体の方向を決定すると観測精度は格段に良くなり秒角オーダーとなる． 参考

までに光学航法カメラにより観測可能な観測対象の明るさの例としては，PROCYONで 12等級，

Deep Space1で 11等級となっている．

Y = G(X) +N (2.5)

=

(
θ

ϕ

)
+N (2.6)

y = Hx+N (2.7)

H̃ =
∂G

∂X
(2.8)

H = H̃ϕ (2.9)

Body2
z

y

x

Body1

Probe

Fig. 2.2: 探査機座標系と観測量概要
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Table 2.1: 一般的な観測機器とその精度

Name Accuracy [deg]

ONC-W 0.07

ONC-T 0.006

(はやぶさ 2)

ONC 0.002

(PROCYON)

太陽センサ 0.1-1.5

（アナログ）

太陽センサ 0.017-0.05

（デジタル）

高精度太陽センサ 0.00028

（ひので）

2.1.2.1 太陽センサの使用の意義

太陽センサを用いる意義について記載する．一般的に，太陽光から太陽電池パネルを用いて探査

機の電力をまかなっており，太陽の位置を把握して太陽光がどの程度の入射角で太陽電池パネルに

当たるのか把握することは重大である．そのため，太陽センサは探査機に複数個搭載されており，

姿勢変更を必要とせず探査機からみて太陽がどの方向にあるかを常に把握している．Table2.1に示

すように光学航法カメラに比べて太陽センサの精度は落ちるが，姿勢変更なしで常にその位置を把

握しているということは非常に重要である．また，太陽は他の天体に比べて格段に明るく，光学航

法カメラで観測することはできない．太陽を観測するためには，太陽センサを用いる必要がある．

最後に，太陽は常に軌道の中心にあり，太陽と他の天体を観測する場合に 2つの観測方向にある一

定の角度が付きやすいというメリットもある．

2.1.3 最尤推定法：Batch Sequential Filter

本論文では，最尤推定方法として Batch Sequential Filterを用いる．これは，Fig.2.3に示すよ

うに観測した一連データを用いてある参照軌道からの偏差を重み付け最小二乗法を用いて最尤推定

で求める手法であるが，Fig.2.4に示すようにある区間（バッチ区間）毎に分けて考えられる．つ

まり，ある一連のデータ区間 l(l = 0, 1, · · · )ごとに得られたデータを用いてその区間のはじめの状
態量，誤差共分散行列を最尤推定する手法である．57)．その後，誤差共分散行列に関しては次の

区間まで伝播し，アプリオリ（先見情報）として活用される．これは理論的にはカルマンフィルタ

と等価であるが，ある一連のデータを逐次的に処理しする点が異なる．それぞれの区間では，式

(2.10)に示されるように一連の観測の観測誤差ベクトル N について重み付け最小二乗法が用いら

れる．ここで，W は式 (2.12)で表される観測精度に応じた重み付け行列（対角成分の各要素は観

測機器の観測精度の分散の逆数），kはあるバッチ区間での観測の回数，lはバッチ区間のインデッ

クスである．また，̂は最尤推定された推定値を，̄は前のバッチ区間で最尤推定された推定値を伝

播したあるエポックでの先見情報である．
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J(xl) =
1

2
NTWN (2.10)

=

n∑
k=1

1

2
NT

kWkNk (2.11)

W =


w−2

1 · · · 0
...

. . .
...

0 · · · σ−2
2

 (2.12)

式 (2.7)を用いると，式 (2.10)は式 (2.13)で表わすことができる．

J(xl) =
1

2
(y−Hxl)

TW (y−Hxl) (2.13)

コスト関数 J(xl)を最小化するための必要条件は，xl に関する 1次導関数を考えて，

∂J

∂xl
= 0 (2.14)

= −(y−Hxl)
TWH (2.15)

= −HTW−1(y−Hxl) (2.16)

となる．よって，最尤推定値 x̂lは，式 (2.18)で求められる．式 (2.19)のようにこの時，誤差共分

散行列 P は (HTW−1H)−1 となる．

(HTW−1H)xl = HTWy (2.17)

∴ x̂l = (HTW−1H)−1HTWy (2.18)

= PlH
TWy (2.19)

ただし，実際には前のバッチ区間での最尤推定値を伝播し次のバッチ区間での先見情報として用

い，最尤推定される．この場合，コスト関数 J および最尤推定値 x̂l は，式 (2.20)，(2.21)で表わ

すことができる．

∂J

∂xl
=

1

2
(y−Hxl)

TW (y−Hxl) +
1

2
(x̄− xl)

T P̄l(x̄− xl) (2.20)

x̂i = (HT
c R

−1H + P̄−1
i )−1(HTWyl + P̄−1

l x̄l) (2.21)

P̂l = (HTWH + P̄−1
l )−1 (2.22)

式 (2.20)，(2.21)，(2.22)中の先見情報 x̄l，P̄
−1
l は次式で表わされる．ϕtは前のバッチ区間から

次のバッチ区間への伝播を表わす状態遷移行列である．

x̄l = ϕtx̂l−1 (2.23)

P̄l = ϕtP̂l−1ϕ
T
t (2.24)
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Fig. 2.3: 軌道決定概要

Batch process0

t

Data point

Estimation For x0 Estimation For x1

Batch process1
10 2

Fig. 2.4: Batch Sequential Filter概要

2.1.4 観測に関するデータ点数について

本研究では，観測量のサンプリング周期をノミナルの値で 1Hzとしている．本値は，一般的に

STTは 1Hz前後で恒星の写真を撮影し，姿勢決定を行っていることから決定している．サンプリ

ング周期が変動した場合は，統計的に考えることで軌道決定精度の議論ができることを念頭に置か

れたし．また，本研究では複数の観測対象を同時に観測しているが，実際には観測機器の数，カメ

ラの視野，観測対象の位置関係があるため同時に観測できない場合がある．そのような場合は 1つ

の観測毎に交互に観測対象をする必要はなく，ある一定時間毎にある対象を観測した後に統計的に

最尤推定することが運用上都合が良い．

2.2 本研究の自律航法の一連の流れ

Fig.2.5に自律軌道決定の一連の流れを示す．それぞれの項目についての説明は下記のようになる．

• 　観測対象の特定
観測方程式で言及したが，観測対象の特定は本研究の対象とはしていない．実際には，背景

の恒星に対して移動している対象を一連の写真の差分から検出し，恒星のカタログと探査機

が保持している観測対象候補の軌道情報とから観測対象を特定する．

• 　観測対象の撮影
特定した観測対象を撮影し，軌道決定のための観測量を得る．撮影した画像は，撮影時はセ
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ンサ座標系での値だが，下記に示すように機体座標系，慣性座標系へと値が変換され，探査

機が保持している観測対象の軌道情報から計算した観測量との差（O-C）に変換される．

• 　最尤推定
探査機の OBC（On-Board Computer）の性能により，用いるフィルタが選択され，リアル

タイム推定かバッチ推定になる．推定手法は，探査機の計算能力や状況に合わせて最適なも

のが選択される．

• 軌道決定値の更新
想定される軌道決定精度，観測対象の可視性やその他の制約から観測対象を更新すべきかど

うかに分かれ，更新する必要がなければ観測対象の撮影へと戻る．観測対象を送信する場合

は観測対象を特定へと進む．

観測対象特定

観測対象撮影

最尤推定

軌道決定値の更新

次の観測対象

観測対象の更新
yes

no

Fig. 2.5: 自律軌道決定の流れ

2.3 観測対象の実視等級について

探査機から天体を観測する際に，対象の軌道情報の誤差以外に観測対象の実視等級が重要な観測

対象を選ぶ際に因子となる．具体的には，光学航法カメラでその天体の明るさを捉えることが可能

か否かである．本論文では式 (2.25)を用いて探査機から見た実視等級を算出し，観測対象が観測

可能かどうかを判断する 52)．ここで，M は実視等級，M(α)は位相角を考慮した絶対等級，S は

スロープパラメータ（太陽位相角に対する小惑星の光度変化を示す指標），αは太陽-小惑星-宇宙

機のなす角，Rは太陽から観測対象まで距離，∆は探査機から観測対象までの距離である．ただ
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し，Ai，Biは定数であり，A1 = 3.33，A2 = 1.87，B1 = 0.63，B2 = 1.22である．本式を用いる

と，太陽-探査機距離，太陽-観測対象距離を 1とし，位相角 90degでの実視等級を 1とした場合の

位相角による実視等級の変化は Fig.2.6のようになる．スロープパラメータGは典型的な値である

0.15としている．これより探査機から見て太陽側に観測対象が来るほど観測対象が暗くなり，観測

しづらくなる．一方で，位相角が 0degの場合，90degの場合に比べて実視等級が約 3/4倍になる．

M(α) = H − 2.5log[(1− S)ψ1(α) + Sψ2(α)] (2.25)

ψi = e−Ai tan
Bi α

2 (2.26)

V =M(α) + 5log[r∆] (2.27)
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Fig. 2.6: 位相角による観測対象の明るさの変化

2.4 観測期間・非観測期間の設定

ミッション要求やトラブルなど探査機が常に軌道決定のために天体の方向情報を得ることができ

るとは限らない．そこで本論文では，Fig.2.7に示すように観測期間，非観測期間を設けることと

する．ただし，前述したように太陽は太陽センサで常に補足することができる．よって，ここで設

定している非観測期間でも観測量が得られることとするが，第 3章以降の計算では，計算結果の理

解を深めるために必ずしも非観測期間で太陽センサの観測量を用いているのではないことに注意さ

れたし．よって，Fig.2.7でははじめ太陽と地球を 12時間観測後，24時間非観測，太陽と地球を 5

時間観測，24時間非観測というように非観測期間でも太陽の方向は観測量として得られるとなっ

ている．はじめの観測時間が 12時間である理由としては，非観測期間の前の誤差を小さくする必

要があるためである．付録の B.2に観測期間・非観測期間の感度解析について記載している．
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Fig. 2.7: 観測期間・非観測期間の概要

2.5 自律航法の可否判断基準

本論文では，探査機設計時に通信に関して 3dBのマージンを考慮して設計されていると仮定し，

臼田局 64mアンテナの半値幅（半値半幅）を自律軌道決定の可否判断基準とする．つまり，アン

テナ指向方向から探査機の位置がずれるほど通信のゲインが減少していくが，半値幅分のずれが生

じた際には地上局から探査機をアンテナで捕捉できない可能性が発生するため，自律軌道決定でき

ないと判断する．ただし，角度情報である半値幅は地上局からの距離にも影響するため，実際には

Fig.2.8に示すようにを距離に換算した半値幅距離換算値 Γを用いて評価する．半値幅距離換算値

Γは式 (2.28)に示されるように地上局から探査機までの距離 rとアンテナの半値幅 γ とから計算

される．

Γ = r × tan γ (2.28)

2.6 Plane Of Sky座標系

地上局アンテナの半値幅からのズレを見るために Fig.2.9に示す POS（Plane of Sky）平面で探

査機の軌道決定精度を考える．この平面は，地上局アンテナ-探査機間に垂直な平面を指す．その

ため，地上局アンテナの半値幅からのズレを見るために有用である．本論文では，黄道面基準慣性

座標系を考えており，地球・探査機が黄道面内にある場合，POS X軸は黄道面内，POS Yは黄道

面内に垂直な方向となる．
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Fig. 2.8: 半値幅および半値幅距離換算値の概要

Fig. 2.9: POS（Plane of Sky)平面の概要
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第5章 結論および今後の課題

本章では，論文中で提案した簡易観測天体選択手法および高速誤差共分散推算手法を用いた自律

軌道決定に関して得られた知見をまとめる．また，今後の課題についても述べる．

5.1 本論文の結論

本論文では，太陽系の天体を対象として膨大な観測対象候補に対し，惑星間航行時に光学情報を

用いて自律軌道決定の精度を効率的に向上させることが可能な観測対象の取捨選択法に主眼を置

き，従来の共分散解析を適用することなく最適な観測対象を選定する方法を 2つ提案した．簡易観

測天体選択手法および高速誤差共分散推算手法である．それぞれの方法について具体的な例を提示

し，その有用性を明らかにした．

はじめに，簡易観測天体選択手法に関して示す．これは誤差楕円体最大主軸の大きさについて観

測対象のペアを順位付けし，もっとも最大の誤差が小さくなるような観測対象を共分散解析を行う

ことなく選定することができる手法である．これは，Selection Factorと呼ばれる幾何学的な位置

から近似的に計算される評価関数を用いる手法であり，問題となるであろう観測対象の軌道情報誤

差や明るさを考慮し，拡張した Selection Factorを用いて議論した．2つの軌道を例にその有用性

を示した．1つは地球から距離が離れていく火星遷移軌道であり，もう 1つは地球近傍に探査機が

常に位置している地球同期軌道である．最後に，宇宙空間での探査機の位置，許容実視等級によっ

てどの程度の観測対象数，Selection Factorが期待できるかを示した．いずれにしても簡易観測天

体選択手法を適用した自律軌道決定は，本論文で対象とした許容実視等級 9等級～15等級では可

能であり，地上局からアンテナ半値幅を逸脱するようなことはない．つまり，PROCYONのよう

な超小型深宇宙探査でも本手法を用いることで自律軌道決定が可能であることを意味する．以下，

有用性を示すために具体例に挙げた結果から明らかとなった自律軌道決定に関する知見を示す．

• 地球近傍では，観測可能な小惑星が少なく，許容実視等級が小さいと惑星観測による自律軌
道決定となる傾向にある．そのため，自律軌道決定を行う上で光学航法カメラの性能が 15等

級以上が観測できるほど高くなければそれぞれの許容実視等級で観測対象が同一になること

が多い．

• 地球近傍では，他方の観測対象の観測量に対して地球観測の感度が高く，地球観測方向と誤
差楕円体の最大主軸方向が同様になりがちである．しかし，地上局からアンテナ半値幅に対

する誤差とは関係しない．

• 光学情報は観測方向に直交する方向に観測感度が高く，地球近傍では，地球を観測すること
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でアンテナ指向方向に対する誤差を大幅に低減する事ができる．特に地球同期軌道では，常

に地球が近傍にあるため，自律軌道決定を行う上で有用な軌道である．

• 小惑星帯近傍では，観測可能な小惑星が最も多く，光学情報を用いた自律軌道決定が最も有
効に活用できる領域である．

• 地球から外惑星へ遷移していくにつれ，小惑星帯に近づき，観測可能な小惑星数が増加する．
地球観測によってアンテナ半値幅に対する軌道決定精度を低減することが徐々に難しくなっ

ていくが，近傍の天体を観測することでアンテナ半値幅に対する軌道決定精度を低減できる．

• 太陽センサの観測精度が光学航法カメラと同等以上でない場合，観測期間で最適な観測対象
のペアに太陽の観測量を追加する意味は薄い．ただし，光学航法カメラの許容実視等級が小

さいほど非観測期間での誤差の拡大率が大きく，そのような場合は太陽センサから太陽の観

測量を用いることで誤差拡大を低減することができる．

• 許容実視等級が 9等級の場合，地球軌道から火星軌道の間あたりでは，10個前後の観測対象

数が期待できる．Selection Factorに関しては，惑星観測がメインとなるために 1.0以下とな

ることが多い．しかし，地球観測することでアンテナ半値幅に対する誤差を低減でき惑星観

測でも自律軌道決定が十分に可能である．

続いて，高速誤差共分散推算手法について示す．これは，惑星間航行では探査機の運動が等速直

線運動で十分に近似できるため，状態遷移行列を等速直線運動として表すことが可能となる．そ

れにより，観測対象との幾何学的な位置関係，観測点数，観測精度のみで誤差共分散行列を計算す

るできる高速誤差共分散推算手法を定式化し，2つの具体的な観測対象の選択例を提示した．それ

は，ある断面およびある方向に対して軌道決定精度を向上させるような観測対象の選定例であり，

高速誤差共分散推算手法の有用性を明らかにした．その中で，以下の知見を得た．

• 位置に関しては観測点数，速度に関しては観測点数および観測間隔が影響し，それらが大き
い程，軌道決定精度が向上する．

• 位置，速度およびその相関に関する行列は相似であり，非観測期間での誤差の拡大は誤差楕
円体の最大主軸方向がもっとも大きくなる．

• 高速誤差共分散推算手法は，妥当性の検証例では，1回目の観測後の軌道決定精度について

は共分散解析との差異が約 1%と共分散解析との高い一致が示された．

• 誤差伝播時に軌道決定精度に関して共分散解析との差が拡大はするが，観測の計画など初期
検討には十分に通用すると考えられる．

• 観測対象が多く存在している小惑星帯近傍でもっとも光学情報を用いた軌道決定が活かせ，
許容実視等級が 9等級であっても 12時間の観測で 1000km以下の軌道決定精度が得られる

領域が多い．

• 地球軌道から火星軌道の間あたりでは，9等級の光学航法カメラで 12時間天体を観測すると

1000～3000kmであり，2000km以下の軌道決定精度が期待できる領域が多い．これは，地球

に比較的近い場合には地上局からの半値幅を逸脱しうる軌道決定精度であるが，このような

場合は近傍の地球を観測することで POS面での軌道決定精度を格段に低減することができ

るため，自律軌道決定には影響を及ぼさない．速度に関しては，9等級では悪くとも 150m/s

以下程度が期待できる．
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最後に Table5.1に簡易観測天体選択手法と高速誤差共分散推算手法の特徴について比較を示す．

簡易観測天体選択手法は評価項目として誤差楕円体の最大主軸の大きさのみに絞っているため，高

速に観測天体を取捨選択することが可能である．また，小惑星の軌道情報の誤差を考慮したように

必要であればその他の誤差を考慮して対象を選択することもできる．一方で，高速誤差共分散は特

定の方向の誤差に着目できることが最大の特徴である．また，重み付け行列を考慮し，誤差伝播も

扱えるためその拡張性は高い．

Table 5.1: 簡易観測天体選択手法と高速誤差共分散推算手法の特徴

項目 簡易観測天体選択手法 高速誤差共分散推算手法

計算速度 ◎ ◯

観測対象の選択に × ◯

関する評価基準融通

観測量の融通 × ◯

速度誤差考慮 × ◯

様々な誤差の考慮 ◯ ◎

5.2 今後の課題

今後の課題について述べる．これらは本論文では，対象としなかった関連技術であるが，自律軌

道決定を考えるに当って重要となるであろう課題である．大きく分けて，「簡略化部分の詳細化」，

「精度向上に向けた課題」，「実装上の課題」が挙げられる．以下に列挙する．これらを研究してい

くことで自律航法の実現可能性およびその有用性を向上できる．

• 姿勢・通信等をも考慮した観測天体選択手法の最適化（簡略化部分の詳細化）
本論文では，姿勢変更に要する時間は無視できるとして姿勢を考慮していないが，例えば，

地球との通信を考えた場合，小型探査機などでは送信機の出力の制限からMGAアンテナを

使用しなければ通信を行うことができないなどが考えられる．そのような場合，常にMGA

アンテナを地球に指向させた状態とし，いつでも通信することができるような要求が生じる

可能性がある．そのようにある姿勢に制限がある場合，観測天体をどのように選定し，自律

軌道決定のための観測計画をたてるかが重要である．

• 電波航法との複合航法（精度向上に向けた課題）
定期的に地上局との交信する際など，電波航法との複合航法を行うことが可能である．その

際に得られる電波情報の観測量を考慮した場合，望遠鏡で見るべき観測対象は変わりうる．

このような場合において，ミッション要求等も加味した観測対象の選定方法の確立，有用性

の提示は重要である．

• バイアス誤差の自律的な推定（実装上の課題）
本論文では，バイアス誤差は打ち上げ直後のチェックアウトフェーズで，校正されているこ

とを前提にしていおり，考慮していない．しかし，経年劣化等でそのようなバイアス誤差が

生じることが想定される．これらは定期的に地上局と交信する際に校正することも考えられ

るが，運用負荷等の面から惑星間航行時に探査機自身が自律的に推定することの重要性は高
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い．具体的には，スタートラッカーや光学航法カメラ，太陽センサ等の様々な観測量からバ

イアス誤差を最尤推定することとなる．

• 画像中から暗い観測対象の特定について（実装上の課題）
観測対象が暗く，写真中の観測候補が多くなるほどその特定が難しくなる．超小型深宇宙探

査機への搭載も意識し，計算コストも意識した特定手法の確立の意義は大きい．また，観測

対象がある程度の大きさを持ち，観測対象が円とみなせる場合については本文中で言及した

が，実際には観測対象が円とみなせない場合もある．そのような場合に，オンボードで正確

に観測対象方向を算出・推定できる手法を確立することは自律航法の実現には欠かすことは

できない．
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付録C SRPモデル化誤差の影響に
ついて

論文本文では，考慮パラメータとして，太陽ふく射圧のモデル化誤差を扱った．これは，深宇宙

において実運用上もっとも軌道決定誤差の要因となるものの 1つである．ここでは，本文中に取り

上げた太陽ふく射圧のモデル化誤差が自律軌道決定にどの程度影響しているかということについて

述べる．TableC.1に解析条件を示す．本章では，第 3章および第 4章でも取り上げた火星遷移軌

道の 3⃝に着目している．考慮パラメータ以外の条件は論文本文中と同様である．

Table C.1: SRPモデル化誤差の影響について：解析条件

日付 2020年 11月 15日

軌道 火星遷移軌道の 3⃝
観測・非観測期間 12h観測，24h非観測，5h観測，24h非観測

観測対象 火星，2001 CY1

観測機器 ONC：0.01 deg

初期誤差共分散 位置： 1000000km，速度：100km/s

サンプリング周期 1 second

太陽ふく射圧のモデル化誤差 0% または 5%

以下に比較結果を示す．座標系は，J2000黄道面基準慣性座標系とする．誤差楕円の比較につい

ては観測・非観測期間を 2サイクル繰り返した終端点での考慮パラメータを考慮した場合と考慮し

ていない場合を比較する．

はじめに，Fig.C.1に 3 σ誤差楕円体の最大主軸の大きさの推移を示す．これより，軌道決定開

始から観測・非観測期間を 2サイクルに渡って考慮パラメータありの場合となしの場合で同様の誤

差の推移を示しており，太陽ふく射圧のモデル化誤差が軌道決定精度には影響していない．この時，

太陽ふく射圧による外力は約 10−10km/s2程度である．そのため，その 5%とは約 10−12km/s2と

小さい．この太陽ふく射圧のモデル化誤差の影響が顕著に現れるためにはより伝播時間を長くし

た場合が考えられるが，Fig.C.1の非観測期間の誤差の増大を見るとそれは現実的ではない．つま

り，ここで取り上げている観測・非観測期間，太陽ふく射圧のモデル化誤差，観測精度の範囲内で

は非観測期間での速度誤差が非観測期間での誤差増大の大きな要因となっている．

また，Fig.C.2～C.6にXY，XZ，YZ平面，POS面および POS面に垂直な平面での 3 σ誤差楕

円をそれぞれ示す．これらについても同様に考慮パラメータの有無で変化が見られない．
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Fig. C.1: 誤差楕円体最大主軸方向の 3 σ 誤差の

推移の比較
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Fig. C.2: XY平面誤差楕円の比較
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Fig. C.3: XZ平面誤差楕円の比較
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Fig. C.4: YZ平面誤差楕円の比較
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Fig. C.5: POS面誤差楕円の比較
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付録D ツールの検証

本論文で用いたれたツールは，宇宙航空研究開発機構の職員の軌道決定ツールを用いて検証され

ている. TableD.1に解析条件を示す．ここでは地球の軌道を宇宙機と仮定している．また，観測

対象としては，太陽と火星を選択しており，光学航法カメラおよび太陽センサの観測精度を同一の

0.01degと設定している．検証結果を Fig.D.1に示す．これより，軌道決定精度の差が 20kmより

小さく，約 0.5%以下の精度で宇宙航空研究開発機構の職員の軌道決定ツールと一致していること

が確認できる．また，終端点でのそれぞれの断面での 3 σ誤差楕円を Fig.D.2-D.4に示す．これよ

り，それぞれの断面での誤差楕円もよく一致しており，誤差楕円体の形状にも問題がないことが確

かめられた．

Table D.1: ツールの検証：解析条件

日付 2016年 9月 8日 - 2016年 9月 9日

軌道 地球軌道を宇宙機の軌道と仮定

（ただし，宇宙機は 2016年 10月 31日の地球軌道）

観測・非観測期間 24h観測

観測対象 太陽および火星

観測機器 ONC：0.01 deg

太陽センサ：0.01 deg

初期誤差共分散 位置： 1000000km，速度：100km/s

サンプリング周期 60 second
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Fig. D.1: ツールの検証結果：3 σ誤差の差および

相対誤差
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