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本稿では，宇宙探査機が地球重力圏を脱出して惑星間領域を目指す前に，中継軌

道として利用できる可能性がある周期軌道に関して初期検討を行った結果を報告す

る．最近，多国間の協力の下で月軌道プラットフォームゲートウェイ 1)の建設計画

が進行している．その候補軌道として，地球一月系のラグランジュ点 L2に付随する

周期軌道の一種である NearRectilinear Halo Orbit2) (NRHO,図 1)が検討されて

いるため， NRHOへの遷移， NRHOからの離脱， NRHO上の軌道保持， NRHO近傍

の周期・準周期軌道など，多数の研究が

行われており， NRHOを起点としたミッ

ション機会も期待されている．また，打

ち上げ機会が多い太陽一地球系の L2を

起点とした様々なミッション検討もされ

ており，ラグランジュ点の利用は世界中

゜N -0.05、 t I 

-0.1 

-0.15 

-0.2 

0.1 

y 
-8.a.8 

＋ 2 

1.2 
X 

図 1．地球一月間距離を 1に無次元化した

回転系における， NRHOの軌道例
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（および地球から約 150万 kmまで）で大流行している．その理由は当然有用である

からで，ラグランジュ点まわりの（準）周期軌道に関しては，少ない燃料消費で遷移

や離脱，軌道保持が可能なことが知られている．

一方で，地球一月系もしくは太陽ー地球系のラグランジュ点 Ll,L2まわりの軌道

はエネルギーが低いため，燃料を節約して地球重力圏から十分遠くに脱出するため

には，太陽重力の利用 3)や月／地球スイングバイ 4)などの工夫を要するそのような

軌道は複雑な経路を辿るため，軌道設計の難易度が高くなるとともに，数力月程度

の余分な遷移時間がかかる．通常の深宇宙探査において数力月程度の遷移時間の増

加は大きなデメリットとはならないが， CometInterceptor5)のように遷移時間が課

題となるものもある．たとえ大きなデメリットとならない場合でも，地球重力圏を

脱出する軌道設計を簡単化でき，かつ遷移時間を短縮できる方が良いであろう．

そこで本研究では，地球一月系の平面円制限三体問題 6)を用いて求めた，高いエ

ネルギーをもつ図 2の周期軌道を，地

球重力圏脱出前の中継軌道として利用

できる可能性を調べる．この軌道は既

にエネルギーが高いため，太陽重力を

利用する必要がなく，また不安定性が
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弱いため軌道保持も容易であることが 図2.本研究で提案する地球重力圏脱出前の

中継軌道の候補． ♦は最も遠い遠月点．
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期待される．したがって，本初期検討の目的は，図 2の周期軌道に少ない燃料消費

量で地球近傍から投入可能であり，また図 2の周期軌道を起点として短い遷移時間

かつ十分な速度で地球重力圏から脱出可能であることを示すことにある．

投入および脱出軌道の探索は，地球一月系に太陽の重力の影響も含めた平面

Bicircularモデル 6)を用いて行った．ただし，周期軌道は地球一月系から遠く離れて

いないため，周期軌道上では平面円制限三体問題を仮定した．投入／脱出マヌーバ

は，回 2に示す最も遠い遠月点でインパルス的に与えるとする．以上より，探索パ

ラメータはマヌーバの大きさ，方向，マヌーバ時の太陽の位相角となる．

図3に，打ち上げエネルギー7)（ら）および投入マヌーバ(Av)が小さい遷移軌道例

を示す．小さいらおよび△vを補うため，太陽重力および複数回の月スイングバイを

利用する，遷移時間の長い複雑な軌道となっている．この他にも，らは大きいが遷

移時間は短い軌道も見つかっており，様々な選択肢が存在することがわかった．

2 2 
TOF = l49(days), C, = -I.82(km"/s"), dv = 2.84(,uls) 
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図3.小さい打ち上げエネルギー(C3)および投入マヌーバ（△v)で，図 2の周期軌道（破線）に

地球近傍から遷移する軌道例．（a)地球一月回転系(EMrf),(b)太陽ー地球回転系(SErf).



4

次に，図 2の周期軌道を起点として，短時間かつ十分な無限遠速度 7)（四）で，地

球重力圏から脱出できる軌道例を図4に示す．図4の軌道は，周期軌道上の脱出マ

ヌーバ（△v)後から約 1カ月積分した結果であり，短期間で太陽一地球系の L1以遠に

到達できている他に得られた効率的な脱出軌道はすべて図4の軌道と同様，月ス

イングバイを 2回利用することで，地球に対するVooを増加させるものであった．太

陽一地球系の L2近傍から月に会合する先行研究 8),9)の軌道と比較すると，約 6カ月

短い期間で，約 300m/s大きなVooを獲得できることがわかった．

vinf= I.7I(km/s),dv=30.5(m/s) 
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図4.図2の周期軌道（破線）から短時間かつ十分な無限遠速度(voo)で，地球重力園から脱出

できる軌道例．（a)地球一月回転系(EMrD, (b)太陽一地球回転系(SErD.
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