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Abstract
In this paper, we consider the feedback control of a general circular orbit formation by three small satellites. This

paper focuses on the PD control as a basic but important control method and investigates the resultant performance

for three types of reference generation schemes. First, we describe the dynamics of the satellite affected by the J2

disturbance in terms of orbital elements. Then, the following three cases are considered: First, the reference is gen-

erated using the relative information of only one of two other satellites. Second, the reference is generated using the

relative information of both two other satellites. Third, one satellite is assigned as the leader of the formation, which

evolves with no control, while the others behave as the followers, which follow the leader and keep the formation

using the relative information of the leader and the other follower. Through numerical simulations, we compare the

performance with respect to the formation accuracy, the fuel consumption, and the disturbance suppression.

1 序論
フォーメーションフライト (FF) は複数の衛星が相
互の位置・姿勢関係を保って飛行する技術 1), 2) であ
り，サイズや重量の制約により単体の宇宙機では限界
がある観測範囲，頻度，精度の制約を，複数の宇宙機
を連携させることで向上できることが期待されてい
る．この技術は世界各国で研究されている．ドイツの
DLR(ドイツ航空宇宙センター) と EADS Astrium の
官民協力プロジェクトである TerraSAR-X/TanDEM-X

では 3)–5)，2機の衛星が 1 km以下の近距離で FFを行
い，高精度 DEM(数値標高モデル)の作成を実現した．
他にも，太陽の軌道上で重力波を検出し，宇宙空間の
歪みを検出することを目的とした宇宙重力波望遠鏡
LISA(Linear Interferometer Space Antenna)が ESAと
NASAによって計画されている 3), 6), 7)．LISAは 2034

年に打ち上げが予定されており，3 機の衛星によって
1 辺が約 500 万 km の正三角形フォーメーションを
形成し，Michelson 干渉計を用いることで重力波を通
過するときに発生する宇宙の歪みを測定する．日本で
は，FF の技術実証において世界に先駆けて ETS-VII

が衛星 2機による自律ランデブ・ドッキングに成功し
ている 6)．また，JAXAのフォーメーションフライト
ワーキンググループ (FF-WG)が主導する DECIGOが
ある 3), 8)．DECIGOは LISAと同じく宇宙重力波望遠
鏡であり，重力波の観測を目的としているが，LISAが

対象とする周波数帯が 10−2 Hz 付近であるのに対し，
DECIGO は LISA と地上重力波望遠鏡では観測する
ことのできない 0.1～1 Hz帯の重力波の観測を目的と
している．高い有用性と将来性を期待されている FF

技術について，必須となる基盤技術の獲得を目指し，
現在日本では超精密 FF 技術実証計画 SILVIA(Space

Interferometer Laboratory Voyaging towards Innovative

Applications) が立案されている．SILVIA は公募型小
型クラスの衛星を想定し，地球低軌道上での衛星間距
離 100m 程度の直線および正三角形フォーメーショ
ンフライトの実証を計画している．相対距離を 100 m

程度と短くすることで低軌道上においても，将来ミッ
ションで想定されるような高高度上での長相対距離
フォーメーションフライトにおける衛星間相対加速度
環境を模擬できる．
本研究は超精密 FF 技術実証計画 SILVIA のフォー
メーション制御に関する基礎検討を目的とし，地球低
軌道における 3衛星での 1辺 100 mの正三角形フォー
メーション制御について考える．今後より高度な制御
手法を用いた比較検討を予定しているが，本論文では
まず基本的で重要な PD型の制御則について，自己の
目標位置・速度を算出する方法として以下の 3つの場
合を考察する．1つ目は，各衛星が他の 1機のみの相
対位置と速度情報を利用し自己の目標位置・速度を算
出する場合であり，2つ目は各衛星が他の 2機の相対



位置・速度情報を利用し自己の目標位置・速度を算出す
る場合である．最後は，3機のうちの 1機をリーダー，
他の 2機をフォロワーとし，各フォロワーのみが目標
位置・速度を算出してリーダーへの追従とフォーメー
ション維持制御を行う場合である．これら 3通りにつ
いて，フォーメーションの維持精度，燃料消費，イン
パルス外乱に対する外乱抑制の観点で検討を行う．

2 衛星のダイナミクス
2.1 軌道要素を用いた衛星のダイナミクス
本節では，天体の軌道の表現に使用される軌道要素
について述べ，それらを用いて衛星のダイナミクスを
記述する．本論文で使用する軌道要素は以下である．

e =
[
a θ i q1 q2 Ω

]T (1)

a : 軌道長半径 (楕円軌道の半長軸)

θ : 緯度引数
i : 軌道傾斜角 (基準面に対する軌道面の傾き)

q1 : q1 = e cosω

q2 : q2 = e sinω

Ω : 昇交点赤経
緯度引数 θ は真近点離角 f と近地点引数 ω の和であ
り，eは離心率を示している．これらの軌道要素を用
いた衛星のダイナミクスを次に示す．

da
dt
=

2(q1 sin θ − q2 cos θ)
nη

R +
2(1 + q1 cos θ + q2 sin θ)

nη
S

dθ
dt
= − η cot i sin θ

na(1 + q1 cos θ + q2 sin θ)
W

+
n(1 + q1 cos θ + q2 sin θ)2

η3

di
dt
=

η cos θ
na(1 + q1 cos θ + q2 sin θ)

W

dq1

dt
=
η sin θ

na
R　

+
η{cos θ(1 + q1 cos θ + q2 sin θ) + q1 + cos θ}

na(1 + q1 cos θ + q2 sin θ)
S (2)

+
ηq2 sin θ cot i

na(1 + q1 cos θ + q2 sin θ)
W

dq2

dt
= − η cos θ

na
R

+
η{sin θ(1 + q1 cos θ + q2 sin θ) + q2 + sin θ}

na(1 + q1 cos θ + q2 sin θ)
S

− ηq1 sin θ cot i
na(1 + q1 cos θ + q2 sin θ)

W

dΩ
dt
=

η sin θ
na sin i(1 + q1 cos θ + q2 sin θ)

W

ここで，軌道角速度 nと ηはそれぞれ

n =
√
µ

a3 (3)

η =
√

1 − e2 (4)

である．また，µは地球の万有引力定数 G と地球の質
量の積を示す地球重力定数で，R, S ,W は RS W 系にお
ける摂動力の各成分を表す．ここで，RS W 系は動径成
分を R軸，軌道面内で動径に垂直な成分を S 軸，軌道
面内に垂直な成分を W 軸とした座標系である．本論
文では，(2)式の RS W 方向に J2 外乱やインパルス外
乱，制御入力を加えることでシミュレーションを行う．
2.2 各衛星の初期軌道要素の決定
続いて，フォーメーションを行う 3機の衛星の初期
軌道要素の決定方法について述べる．本論文では，仮
想的な chief を考え，その chief を幾何中心として正
三角形となるように 3 機の衛星の初期状態を定める．
円軌道上を軌道運動する chief に対して chief を原点
とする LVLH (Local Vertical Local Horizontal， x軸は
反地球方向，y軸は進行方向，z軸は軌道面垂直)座標
系を定義し，これを FH とする．この LVLH 座標系
における deputy i, (i = 1, 2, 3) の位置・速度ベクトル
を rd,i, ṙd,i とすれば，これらが以下の条件を満たすと
き chiefと deputyの距離は一定値 Rとなる．これを円
フォーメーション (General Circular Orbit : GCO)と呼
ぶ 2)．

[
rd,i
]

H =


1
2 R sin

(
ν0 +

2π(i−1)
3

)
R cos

(
ν0 +

2π(i−1)
3

)
√

3
2 R sin

(
ν0 +

2π(i−1)
3

)
 (5)

[
r̊d,i
]

H =


1
2 ncR cos

(
ν0 +

2π(i−1)
3

)
−ncR sin

(
ν0 +

2π(i−1)
3

)
√

3
2 ncR cos

(
ν0 +

2π(i−1)
3

)
 (6)

上式において [rd,i
]

H は rd の FH 系表現，ν0 は任意
の位相角，nc は chief の軌道角速度である．この時，
deputy1の位相角を ν0 として定め，残りの 2機の状態
ベクトルに関して，位相角 ν0 を 2π/3ずつ変化させる
ことで，3機の deputyは一辺の長さが

√
3Rとなる正

三角形フォーメーションを実現する．この LVLH座標
系における状態ベクトルを，chiefからの軌道要素差に
変換する変換行列を以下に示す．また軌道要素の下添
え字の cは chiefの軌道要素であることを示す．

δ


a
θ
i

q1
q2
Ω

 =


4 0 0 0 2
nc 0

0 1
ac

cos ic cos θc
ac sin ic

0 0 − cos ic sin θc
acnc sin ic

0 0 sin θc
ac 0 0 cos θc

acnc
3 cos θc

ac 0 0 sin θc
acnc

2 cos θc
acnc 0

3 sin θc
ac 0 0 − cos θc

acnc
2 sin θc
acnc 0

0 0 − cos θc
ac sin ic

0 0 sin θc
acnc sin ic


·
[

[rd]H
[r̊d]H

]
(7)

よって，まず chiefの初期軌道要素を考え，(7)式によ
り得られた軌道要素差を，仮想 chiefの初期軌道要素に
加えることで，3機の deputyの初期軌道要素を得る．



2.3 外乱の影響
本論文では J2 外乱の影響を考慮する．衛星に加え
る J2 外乱の RS W 系上の各成分は次のようになる 2)． dR

dS

dW

 = −3
2

J2µR2
e

r4

 1 − 3 sin i2 sin θ2

sin i2 sin 2θ
sin 2i sin θ

 (8)

ここで，Re は地球赤道半径を表し，J2 は定数であり
J2 = 1082.63 × 10−6

である．仮想 chief および各 deputy のダイナミクス
(2)式中の R, S ,W に対して，それぞれの軌道要素を用
いて計算した (8)式の dR, dS , dW を加える．

3 利用する相対情報の違いによる PD 型フォーメー
ション維持制御の性能比較
フォーメーション面に固定した座標系を FP 系とす
ると，3 機の衛星が正三角形フォーメーションを形成
する場合の deputy i, (i = 1, 2, 3)の FP 系での位置ベク
トルと速度ベクトルは次のようになる．

[ri]P =


−R sin

(
ν0 +

2π(i−1)
3

)
R cos

(
ν0 +

2π(i−1)
3

)
0

 (9)

[r̊i]P =


−ncR cos

(
ν0 +

2π(i−1)
3

)
−ncR sin

(
ν0 +

2π(i−1)
3

)
0

 (10)

これらを用いて目標位置・速度を導き，制御則を設計
する．本論文では基本的で重要な PD型の制御を行い，
また自身の目標位置・速度を算出するために以下の 3

つの場合を考察する．1 つ目は，各衛星が自身以外の
1機のみの相対位置と速度情報を基準とし (9), (10)式
を用いて自己の目標位置・速度を算出する場合であり，
2つ目は，各衛星が自身以外の 2機の相対位置と速度
情報を基準とし (9), (10)式を用いて自己の目標位置・
速度を算出する場合である．最後は，3 機のうちの 1

機をリーダー，他の 2機をフォロワーとし，各フォロ
ワーのみが自身以外の 2機の相対位置と速度情報を基
準とし目標位置・速度を算出してリーダーへの追従と
フォーメーション維持制御を行う場合である．

3.1 1機のみの相対情報を用いて目標位置・速度を算
出する場合

本節では deputy1は deputy2の，deputy2は deputy3

の，そして deputy3は deputy1の相対位置・速度の情
報のみを用いてそれぞれの目標位置・速度を算出し，
PD 制御により追従することでフォーメーションを維
持する場合を考える．以降では 1機参照型と略記する
ことがある．例として deputy1は deputy2の情報だけ

を用いて制御を行う場合を考える．deputy1 に対する
deputy2 の相対位置ベクトルを r12 = r2 − r1 とする．
(9)式が実現される場合の r12 の値を r̄12 とすると，こ
れは次式で表される．また，本論文では位相角 ν0 は
chiefの緯度引数 θc とした．

[r̄12]P =


−
√

3R cos
(
ν0 +

π
3

)
−
√

3R sin
(
ν0 +

π
3

)
0

 (11)

これより deputy1 の位置は deputy2 を基準にすると，
−r̄12 の向きに長さ

√
3Rだけ離れた位置になることが

望ましいので，deputy1の目標位置を次式の r̄1とする．
r̄1 = r2 − r̄12 (12)

また (10)式から deputy1の目標速度は次式とする．[
˚̄r1

]
P
=

 −ncR cos ν0
−ncR sin ν0

0

 (13)

これらの目標位置・速度に対して deputy1には次の制
御入力を与える．

fd1 = kd(˚̄r1 − r̊1) + kp(r̄1 − r1) (14)

ただし，この制御入力はフォーメーション面上の座標
系で表されているため，本論文で用いるダイナミクス
に対応するように，次のように座標変換を行う．
[
fd1
]

H =

 cos θ1 sin θ1 0
− sin θ1 cos θ1 0

0 0 1


·

 1 0 0
0 cos i1 sin i1
0 − sin i1 cos i1


 cosΩ1 sinΩ1 0
− sinΩ1 cosΩ1 0

0 0 1


· [ fd1

]
P (15)

ここで，下添え字の 1は deputy1の軌道要素を示して
おり，deputy2, 3 の制御入力を座標変換する場合はそ
れぞれの軌道要素を用いる．このように LVLH座標系
に変換した制御入力をそれぞれのダイナミクスに加え
衛星の制御を行う．

3.2 2機の相対情報を用いて目標位置・速度を算出す
る場合

本節では各 deputy は他 2 機の deputy の相対位置・
速度の情報を用いて目標位置・速度を算出する場合を
考える．以降では 2 機参照型と略記することがある．
具体的に deputy1 を例として説明する．2 機を対象に
する場合では，deputy1 は deputy2, 3 の両方の相対情
報を用いて制御を行う．deputy1 から deputy2, 3 の中
点に向かうベクトルを r1(23) = (r2 + r3)/2 − r1 とする．
(9)式が実現される場合の r1(23)の値を r̄1(23)とすると，



これらは次式で表される．
[
r̄1(23)
]

P =


3
2 R sin ν0
− 3

2 R cos ν0
0

 (16)

これより deputy1の位置は deputy2, 3の中点を基準に
すると，そこから −r̄1(23) の向きに長さ 3/2Rだけ離れ
た位置になることが望ましいので，deputy1 の目標位
置を次式の r̄1 とする．

r̄1 =
r2 + r3

2
− r̄1(23) (17)

さらに deputy1 の目標速度は，1 機を対象にする場合
と同様に (13) 式のように設定する．これらの目標位
置・速度に対して deputy1には次の制御入力を与える．

fd1 = kd(˚̄r1 − r̊1) + kp(r̄1 − r1) (18)

また (18)式適用の際も座標変換 (15)式を用いる．

3.3 2 機のフォロワーでリーダーへの追従とフォー
メーション維持を行う場合

本節では 3機のうちの deputy1をリーダー，他の 2

機をフォロワーとし，各フォロワーはリーダーおよび
他フォロワーの相対情報から目標位置・速度を算出し
リーダーへの追従とフォーメーション維持制御を行
う．リーダーは J2 項を含む軌道ダイナミクスに従い
運動し，制御は行わない．この手法は，3.2節で導出し
た制御入力を deputy2, 3 のみに与え，deputy1 には制
御入力を与えないことで実現することができる．以降
では LF 型と略記することがある．この手法は周期ご
となどでリーダーを変更することで，1,2 機参照型と
比較して Deputy3機の総消費燃料が削減できる可能性
があるため，この手法を検討する．

4 シミュレーション
シミュレーションを行うにあたり，フォーメーショ
ン維持の安定性を確保するため，PDゲインを近似的な
交差周波数 ωc [rad/s]でパラメータ化し，Pゲイン kp

を 1
2ω

2
c とし Dゲイン kd を ωc とした．そして交差周

波数 ωc を 0.1 刻みで 0.1～1.0 まで変化させ，フォー
メーションの維持精度，燃料消費，インパルス外乱に
対する外乱抑制の観点から各制御手法の性能を比較
した．仮想 chiefの軌道要素に関しては軌道長半径 ac

は 6878 km，離心率 ec は 0，軌道傾斜角 ic は 98◦，昇
交点赤径 Ωc は 30◦ とし，この場合軌道周期は 5677 s

となった．また衛星の質量は 100 kg とし，正三角形
フォーメーションの一辺の長さは 0.1 km とし，外乱
は J2 項を考える．

4.1 自由運動における J2 外乱の影響
J2 項の影響を確認するために，自由運動による各衛

星間相対距離の遷移を図 1に示す．衛星間相対距離は

図 1: J2 項の影響を受ける自由運動における各衛星間
相対誤差の遷移
周期を重ねるごとに大きくなり，5 周期後には約 6 m

程度の誤差が生じることがわかった．

4.2 フォーメーションの維持精度・燃料消費の比較
まず交差周波数に対するフォーメーションの維持精
度・燃料消費を比較する．図 2より，追従誤差の最小値

　
図 2: フォーメーション維持精度の比較

　

　
図 3: 消費燃料の比較

　
は 1機参照型が 0.138 mm，2機参照型が 0.00121 mm，
リーダーフォロワー型が 2.606 mm をとっており，2



機参照型が最も小さい値を取っている．さらに図 3よ
り，リーダーフォロワー型の消費燃料は 1,2機参照型
と比較して大きく劣っている．これらの結果からリー
ダーを切り替えて運用するリーダーフォロワー型の制
御を用いることは困難であると考えられる．
続いて 1,2機参照型の消費燃料の結果をより詳しく比
較するため，図 3を拡大したものを図 4に示す．図 4よ

　
図 4: 1,2機参照型のフォーメーション維持精度の比較
　
り，1機参照型は ωc = 0.5の時，最小値 2.404 mm/sを
とり，2機参照型は ωc = 0.7の時，最小値 2.387 mm/s

をとっている．
続いて交差周波数を 0.5にした場合の，1,2機参照型に
おける 3衛星間の誤差の遷移を示す．図 5より，1機

　
図 5: ωc = 0.5における 1機参照型の 3衛星間の誤差
　

　
図 6: ωc = 0.5における 2機参照型の 3衛星間の誤差
　
参照型は 0.40 mm ほどの振幅で振動しながらフォー

メーションを維持している．図 6より，2機参照型は
初めに大きく値が外れているが，スケールを見ると 1

機参照型と比べて小さく，それ以降は 0.0018 mmほど
の振幅で振動しながら正常にフォーメーションを維持
できている．これらの結果から，フォーメーションの
維持精度と燃料消費の観点からは 2機参照型が優れた
性能を有していると考えられる．

4.3 インパルス外乱に対する外乱抑制の比較
続いてインパルス外乱に対する外乱抑制の比較を行

う．インパルス外乱は 0.01 km/s2 の大きさの外乱を
t = 2000のタイミングで加えた．また交差周波数は全
て 0.5とした．図 7,8,9より，どの手法もインパルス

　
図 7: 1機参照型のインパルス外乱に対する外乱抑制
　

　
図 8: 1機参照型のインパルス外乱に対する外乱抑制
　

　
図 9: LF型のインパルス外乱に対する外乱抑制

　



外乱が加わった後も，正常にフォーメーションに復帰
していることが確認できる．LF 型の結果の図 9 を見
ると，t = 2900 やシミュレーションの終端付近で誤
差が大きくなっている部分が確認できるが，これはシ
ミュレーション実行時間を長くしていくにつれて誤差
の大きさも増加していくため，1,2 機参照型と比較し
て外乱に対する外乱抑制は劣っていると考えれる．
フォーメーション復帰の詳細を確認するため，図 7，
8，9 を拡大したものを示す． フォーメーション復帰

　
図 10: 1機参照型の外乱抑制の拡大図

　

　
図 11: 2機参照型の外乱抑制の拡大図

　

　
図 12: LF型の外乱抑制の拡大図

　
の判定を ωc = 0.5の時の追従誤差とした場合，1機参
照型は 72.1 s，2 機参照型は 44.2 s，リーダーフォロ
ワー型は 60.8 s を復帰に要している．LF 型は復帰後
も 44.2 mmほどの偏差が残ってしまっている．また 1

機参照型は他の 2手法と比較して復帰までに多くの振
動を伴っている．このことから，インパルス外乱に対
する外乱抑制の観点からも 2機参照型が優れていると
考えられる．
5 結論
本論文では，地球低軌道における 3衛星での正三角
形フォーメーション制御を考え，基本的で重要な PD

制御について，3 つの異なる目標値の算出法について
基礎検討を行った．まず，J2 項を含む衛星のダイナミ
クスを軌道要素を用いて定式化し，次に 3つの目標値
の算出法について，PDゲインを変化させ，フォーメー
ションの維持精度，燃料消費，インパルス外乱に対す
る外乱抑制の観点でシミュレーションによりそれらの
制御結果を比較した．今後はより高度な制御手法を用
いた比較検討を進める．
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