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Abstract : The Martian Moons eXploration (MMX) mission is JAXA’s M-class mission to be launched in the 2020s. MMX will
explore the Martian moons, retrieve a sample from Phobos, and bring it back to the Earth. This paper presents the overall trajectory
design of MMX in the pre-project phase. In the nominal roundtrip trajectory design, we introduce an extended porkchop plot for each
inbound/outbound trajectory and search globally optimal solutions satisfying mission constraints such as the Earth entry condition.
We also propose two new algorithms; a new robust orbit insertion algorithm using a general tangential maneuver shows the global
characteristic of the robust orbits; a new flyby algorithm uses a non-resonant transfer between two resonant flyby orbits and enables the
almost whole-surface observation of Deimos.

1. 序 論

火星衛星の起源・形成の理解を深めるべく，JAXAは 2020
年代の打上げを目指した火星衛星探査計画 MMX(Martian
Moons eXploration) ミッションを検討している．1 現在，
MMX は擬周回軌道 (Quasi Satellite Orbit: QSO) にて火
星衛星を観測し，2, 3Phobos に着陸してサンプルを採取し，
地球に帰還するシナリオで検討を進めている．火星探査は
1960年代から国際的に盛んに行われてきたが，4 火星圏に
対する往還は世界初の試みであり，工学的にも挑戦的であ
る．また，MMXは国内の深宇宙探査ミッションとして最
大規模の中型計画であり，軌道設計・ミッション解析の観
点でも十分なトレードオフ解析によって，科学的成果を最
大化するための方針を決定している．5–7 更に，JAXAの宇
宙科学・探査計画の新しい試みとして，MMXではプリプ
ロジェクト段階で深く踏み込んだ検討を進めている．
本論文では，MMXのプリプロジェクト・フェーズでの
軌道設計検討結果を包括的に示す．第 2章に，ミッション・
シナリオに沿ったノミナル軌道設計結果を示す．第 3章に
トレードオフ解析として，搭載∆V へ大きな影響を与え得
る，「ロバスト軌道投入（軌道投入に失敗する可能性を事前
に見越した軌道投入則）に関する検討」および「Deimos観
測のためのミッション解析に関する検討」の結果を示す．
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2. ノミナル軌道設計

火星衛星 Phobosからのサンプル・リターンを実現する
ための探査機コンフィグレーションとして，３モジュール
から構成される総重量 3800kgの探査機を想定する．化学
推進・電気推進のトレードオフ解析の結果 5，化学推進のみ
を利用した軌道制御方式を採用している．図 1に 2024年
打上げを想定したミッション・シナリオを示す．MMXは
H3-24Lで火星遷移軌道に直接打上げられ，約 1年かけて火
星に到達し，3年間の火星衛星近傍運用・サンプル採取の後
に，1年かけて地球に帰還することを計画している．尚，主
要な軌道制御は火星軌道投入 (Mars Orbit Insertion: MOI)
と火星軌道離脱 (Mars Orbit Escape: MOE)であり，MMX
搭載の総∆V は約 5km/sとなる予定である．

2.1 往路軌道設計 MMXは，種子島宇宙センター (約
30◦N)から新型ロケット H3-24Lによって，火星遷移軌道
に直接打上げられる予定である．H3-24Lは 3800kgの探査
機に対して C3 = 15.8km2/s2 の打上げ能力がある．30◦N
に位置する打上げ地点から最も効率的な真東方向に打ち上
げた場合，投入軌道の地球赤道面座標系での軌道傾斜角 i

は 30◦となる．打上げ時刻・パーキング軌道でのコースティ
ング時間を可変とした場合であっても，地球出発時の無限

第 1図: MMXミッション・シナリオ
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第 2図: MOIシーケンス (MOEは逆シーケンス)

遠相対速度 V∞の赤緯 δ∞は |δ∞| ≤ 30◦に制限される．4, 8

火星軌道投入則は，∆V の総量を抑えるために，3インパ
ルスの双楕円遷移 (Bi-elliptic Transfer)を採用する (図 2参
照)．特に，最終的に Phobos軌道に投入するためには，軌
道半径・位相を合わせるだけでなく，軌道面変更マヌーバ
が必要である．一般に，速度ベクトルの小さい点での面変
更が効率的であるため，楕円の長軸方向を Phobos軌道面
に合わせ，MOI-2で軌道面変更を行う．尚，各MOIにお
ける∆V 量は，火星到着 V∞と到着時刻が与えられると解
析的に計算可能であり，具体的な計算方法は A.1に示す．
各出発・到着時刻において，Lambert問題 9 を解くこと
で地球出発・火星到着 V∞ が計算可能である．H3-24Lの
打上げ能力から C3 に対する打上げ可能質量m0 が，更に
火星到着 V∞ からMOIで必要な総増速量∆VMOI が計算
できるため，ロケット方程式からMOI終了後の質量mf を
下式にように評価できる．

mf = m0 exp

(
−∆VMOI

g0Isp

)
(1)

ただし，g0 = 9.8m/s2, Isp = 325sと仮定している．
地球出発V∞に関する赤緯に関する制約条件も加えると，
図 3 に示すように，MOI 終了後質量 mf に関するポーク

第 3図: 往路軌道に関するポークチョップ図 (2024年)

第 4図: 最適軌道群におけるmf と∆VMOI

第 1表: ∆V 最悪の軌道例 (打上げ質量m0: 3800kg)
2024 年最悪値 2026 年最悪値

地球出発日 2024/10/8 2026/10/7
火星到着日 2025/9/3 2027/9/1
地球出発 V∞ 3.384 (km/s) 3.638 (km/s)
RLA α∞ 97.314 (deg) 144.793 (deg)
DLA δ∞ 15.433 (deg) 18.407 (deg)
MOI-1 ∆V ∗ 683 (m/s) 764 (m/s)
MOI-2 ∆V 75 (m/s) 81 (m/s)
MOI-3 ∆V 787 (m/s) 787 (m/s)
∆VMOI 1545 (m/s) 1632 (m/s)

チョップ図を描くことができる．これによって，往路軌道
に関して，MOI終了後質量mf という１つの目的関数で評
価することが可能となる．

30日の打上げ (地球出発)ウインドウ幅を確保し，その
内の最悪ケースが最良になるようにウインドウを設定する
と，打上げウインドウ最速日は 2024 年 9 月 9 日 (ノミナ
ル・シナリオ)，2026年 10月 7日 (バックアップ・シナリ
オ)が選ばれる．それぞれのシナリオにおける地球出発日
毎の最適軌道群のmf と∆VMOI を図 4に，∆V 最悪日の
軌道例を表 1に示す．表 1では，日単位の粗い出発時刻が
示されているが，実際には種子島宇宙センターの経度・地
球の自転を考慮した軌道解析によって，打上げ時刻が決定
される．4, 8 2024年 10月 8日を例に挙げると，打上げ時刻
00:45:23(Short Arc), 16:28:59 UTC (Long Arc)の２種類の
打上げ軌道が選定され，打上げロケットが投入すべき軌道
情報を正確に決定することができる．これらの打上げ直後
の軌道に対する可視解析・日照条件は重要な確認項目の一
つである．

2.2 近傍運用軌道設計 MOIシーケンスにより火星軌
道投入後の近傍運用では，約 3年間時間を掛けて，火星衛星
Phobos, Deimosを観測し，Phobosに着陸・サンプル採取
を行う計画を立てている．MOI-3終了後，MMXは Phobos

∗全ての軌道をパッチで繋ぐ際に必要な ∆V を加味して，実際の
∆V バジェットでは 5m/s 上乗せしている．
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第 5図: Phobosの擬周回軌道 (Quasi-Satellite Orbit; QSO)

に対する共軌道 (Co-Orbit) に載って火星を周回する．尚，
共軌道投入時の Phobosに対する初期位相差 (真近点離角の
差)は，最大 2m/s程度の∆V を加え，Lambert問題の飛行
時間・MOI-2時の軌道高度を微調整することで調整可能で
ある．共軌道投入後は，地球周回衛星のランデブーと同様
の手法で，位相差を縮めて行き，最終的に Phobos近傍の
擬周回軌道 (Quasi-Satellite Orbit: QSO)に投入する (図 5)．
近傍運用やQSOの安定性解析等の詳細 3, 10については，本
論文では割愛する．また，Deimosを観測するための軌道設
計の詳細は第 4章に記述する．

2.3 復路軌道設計 復路軌道設計は，往路軌道設計と
同様に Lambert問題を解き，図 2の逆シーケンスで∆V を
加えて火星軌道を離脱し，地球に帰還する (MOE ∆V の
評価方法は A.1を参照)．往路軌道設計との大きな違いは，
サンプルリターンカプセル (Sample Return Capsile: SRC)
の地球突入条件 (加熱条件・幾何学的条件)が制約となるこ
とである．そこで，SRCの地球突入条件を加味したポーク
チョップ図を描画し，設計点を探索する．

Lambert問題の結果から地球帰還時の V∞ が与えられて
いるものとする．また，SRCの地球突入条件として，高度
200kmを突入 (Entry)点とし，その点における経路角 γE と
突入速度 vE の上限値が与えられているものとする (本例題
では γE = 12.0◦, vE ≤ 11.8km/s)．
まず突入点 (rE = R⊕ + 200km)における (慣性系での)
軌道速度は

vEi =

√
∥V∞∥2 + 2GM⊕

rE
(2)

で計算される．一方，SRCの加熱条件に影響を与える突入
速度 vE の上限値は (地球自転・風速を考慮した)対気速度
であることに注意が必要である．同様に経路角 γE も地球
固定回転座標系で定義されるものである．
いま地球自転の影響を無視し，SRCの地球突入条件から
経路角 γE が与えられているとすると，双曲線軌道の角運
動量 hは

h = rEvEi cos γE (3)

で計算される．その結果，双曲線軌道の形状を決める軌道
要素 a, p, eは下記のように計算される．

!"

Perigee

Landing
(#⊕)

Entry (#⊕+200km)

%&
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第 6図: 地球突入軌道の幾何学的関係

a = − GM⊕

∥V∞∥2
(4)

p = h2/GM⊕ (5)

e =
√
1− p/a. (6)

SRCの軌道を一意に決めるためには，「着陸時刻」と「V∞

軸周りの回転」の２つの自由度が残っている．「着陸時刻」
を自由に選べるとすると，地球自転を用いて着陸経度を自
由に選ぶことができる．そこで，「V∞ 軸周りの回転」を自
由に選べるとして，着陸可能な最大・最低緯度の評価を行
う．5

本解析では大気圏突入後以降の抗力を無視し，着陸まで
二体問題の弾道飛行すると仮定する．図 6に示す ηおよび
fLを計算し，V∞方向と着陸点方向のなす角 θを導くこと
を考える．

η = π − f∞ = cos−1 (1/e) (7)

fL = − cos−1 {(p/R⊕ − 1)/e} (8)

ここで，近点半径が R⊕ 以下のときのみ，cos−1(·)が定義
でき，fL が存在する．したがって，

θ = η − fL. (9)

すなわち，最大緯度 δ∞ + θ，最低緯度 δ∞ − θの範囲で着
陸可能である．Utah(φ ≃ 40◦)，Woomera(φ ≃ −30◦)等の
着陸点の緯度 φが [δ∞ − θ, δ∞ + θ]に収まれば，幾何学的
に着陸可能である．5

更に着陸可否を判定するためには，着地点分散が立入制
限区域内に収まる必要がある．着地点分散は通常，航法・
誘導誤差の広がりにより速度方向誤差が大きくなる．その
ため，図 7に示す方位角 Aziを適切に選び，着地点分散を
立入制限区域内に収めなければいけない．図 7の△PAB

に対して球面三角法の余弦定理を適用することで，北方向
から測定した方位角が計算される．

Azi = cos−1

(
sin δ∞ − cos θ sinφ

sin θ cosφ

)
(10)
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第 7図: 着陸方位角 Azi と着陸点赤緯 αL の幾何学的関係

ここで，θは式 (9)から計算され，φは着陸点緯度である．
Azi は慣性系における方位角であり，着地点分散解析にお
いては地球固定・回転座標系における方位角が重要である
ことに注意されたい．また，ある緯度 φに着陸可能な軌道
の方位角は２種類存在するが，地球固定・回転座標系にお
ける突入速度 vE を小さくするためには Azi は [0, π]の範
囲から選ぶべきである．
最後に，△PAB に対して球面三角法の正弦定理を適用
し，着陸点赤緯を求める．

αL = α∞ − sin−1

(
sin θ sinAzi

cos δ∞

)
(11)

したがって，着陸点経度 λが着陸点赤緯αLと一致する着陸
時刻を選ぶことで，地球突入軌道を一意に定めることがで
きる．最終的に，着陸点経度・緯度・高度 (λ, φ,H)に着陸す
るための突入軌道は，地球固定・回転座標系における方位角
Az・経路角 γE・突入速度 vEを用いて，(λ, φ,H,Az, γ, vE)

の６要素で表現できる．
火星出発時刻・地球到着時刻毎に Lambert 問題を解き，

MOEに必要な∆V を計算し，着陸可否・突入速度に関する
制約条件を考慮することで，図 8に示すようなMOE ∆V

に関するポークチョップ図を描くことができる．これによっ
て，各火星出発時刻に対して，∆V 最適な帰還軌道を求め
ることができる．

2.4 往還軌道設計例 以上の解析により設計された往
還軌道例を図 9～11に示す．これらの軌道を初期予想軌道
として，精密力学系を含む軌道最適化によってパッチで繋
ぎ合わせることで，ノミナル軌道を設計している．尚，往
路軌道については，約 5m/sの∆V 増減で全体をパッチで
繋ぎ合わせることが可能である．

3. トレードオフ解析

本章では，∆V 総量に最も大きな影響を与えうるロバス
ト軌道投入則と Deimos探査軌道設計に関するトレードオ
フ解析を示す．

第 8図: 帰還軌道に関するポークチョップ図 (2024年)

第 9図: 地球近傍軌道例 (2024年ケース)

3.1 ロバスト軌道投入則 金星探査機あかつきの軌道
投入失敗を受けて，軌道投入失敗リスクが問題視されてい
る．特に，MMXのような中型計画では，軌道投入失敗に
よるミッション継続不能は何としても避けなければいけな
い．そこで，もし火星軌道投入に失敗したとしても，１火
星年後に火星と再会合できるようなロバスト軌道投入則が
提案されている．6, 11ロバスト軌道投入則では，予め∆V 最
適ではない軌道投入則を用いてノミナルの∆V で損をする
代わりに，最悪ケースの∆V で得をする設計を目指してい
る．以下では，MOI-1で全く減速できなかったケースを想
定し，火星再会合できるような軌道投入則を探索する．ま
た，「中途半端な減速をしてしまったケース」や「軌道投入
失敗後に∆V を加えて火星再会合するケース」を含むロバ
スト軌道投入則は将来研究とする．

MOI-1に失敗した際に探査機が航行する軌道は，火星へ
の接近 V in

∞ と近火点 (あるいは B平面上の点)で一意に定
まる．１火星年後に再会合するためには，火星フライバイ
後の探査機の軌道周期が火星軌道周期に一致していれば良
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第 10図: 惑星間軌道例 (2024年ケース)

第 11図: 火星近傍軌道例 (2024年ケース)

い．軌道周期は軌道長半径の関数であり，軌道長半径は軌
道エネルギーの関数である．更に火星作用圏が十分に小さ
いとすると，火星フライバイ後の探査機の速度と火星公転
速度の大きさが一致していると，再会合可能である．
先行研究 6 では，MOI 軌道投入則 (A.1 参照) は維持し
たまま，火星到着時刻を変えることで火星接近 V in

∞ に自由
度を与え，ロバスト軌道投入を実現している．具体的には，
V in
∞ と A.1の軌道投入則から火星離脱 V out

∞ が計算される
ため，下記の制約条件が満たされる火星到着時刻を選べば
良い．

∥vMars + V out
∞ ∥ = ∥vMars∥ (12)

但し，vMars は MOI-1失敗時刻における火星公転速度ベ
クトル，(vMars + V out

∞ )は探査機速度ベクトルである．

第 12図: 接線方向∆V による一般化ロバスト軌道投入則

本研究では，A.1のMOI軌道投入則を一般の接線方向マ
ヌーバへ拡張し (図 12参照)，ロバスト軌道投入則を大域的
に探索した．本拡張により，特定の火星到着時刻でなくと
もロバスト軌道投入が可能となる．
まずスイングバイ軌道設計で用いられるポンプ角 αとク
ランク角 κを導入し，12 火星離脱 V out

∞ を下記のように表
現する．

V out
∞ = V∞ sinα cosκq̂1 + V∞ cosαq̂2 − V∞ sinα sinκq̂3

(13)

但し，q̂2は火星速度方向，q̂3は火星軌道面外方向，q̂1は右
手系をなすように定義される基底である．上記の定義と式
(12)によって，１火星年後に再会合するための条件として，

α = cos−1 (−V∞/(2vMars)) (14)

が得られる．ここで，V∞ = ∥V in
∞ ∥ = ∥V out

∞ ∥ および
vMars = ∥vMars∥である．すなわち，再会合可能な軌道は
κの１自由度しか持たないということである．
ある κが与えられた時，双曲線軌道は一意に定まるため，
双曲線の最接近距離 rpH が求められる．また，双曲線軌道
面と Phobos軌道面の交線が決まるため，図 12に示す∆ωp

を求めることができる．
楕円軌道の近点半径 rp(=最接近距離)は (Rm +500km)，
遠点半径 rA(=ノミナル最遠距離)は 40Rmと与えられると
き，双曲線軌道の真近点離角 νH で楕円軌道と双曲線軌道
が交わるためには，

rH =
rpH

(
2 +

rpHV 2
∞

GMM

)
1 +

(
1 +

rpHV 2
∞

GMM

)
cos νH

(15)

rE =
2rArp

(rA + rp) + (rA − rp) cos(νH −∆ωp)
(16)

が互いに等しければ良い (∴ rH = rE)．
更に接線方向マヌーバで双曲線軌道から楕円軌道に遷移
するためには，交点での半径方向速度
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第 13図: ロバスト軌道群 (打上日固定・火星到着日 30日分)

第 14図: ロバストMOIに必要な∆V (30日ウインドウ分)

vrH =

√√√√ GMM

rpH

(
2 +

rpHV 2
∞

GMM

) (
1 +

rpHV 2
∞

GMM

)
sin νH (17)

vrE =

√
GMM (rA + rp)

2rArp

(
rA − rp
rA + rp

)
sin(νH −∆ωp)

(18)

が互いに等しければ良い (∴ vrH = vrE)．
上式の rpH と ∆ωp は κ の関数であるため，独立変数

κ, νH に対して，これらの非線形方程式を解くことで，ロ
バスト軌道群を求めることができる．地球出発日を固定し，
火星到着日 30日分についてロバスト軌道を求めた結果を
図 13に示す．各火星到着日において，２種類のロバスト軌
道族 (νH 正・負)が存在することが確認された．また，多
くのケースにおいて，νH = 0が∆V 最小のロバスト軌道
投入則になっているようであり，その結果は先行研究に一
致している．6

ロバスト軌道投入則を利用した場合にMOIに必要な∆V

の大きさを図 14に示す．2024年ケースについては 32m/s，
2026年ケースについては 54m/sの∆V を追加することで，
MOI-1で全く減速できない可能性を想定したロバスト軌道
投入則を利用することが可能である．MOI-1の∆V の不確
定性モデルを確率的に考慮したロバスト性の評価は，尾崎
他の論文 13 を参考されたい．

3.2 Deimos 探査軌道設計 現在 MMX では火星衛星
Phobosをサンプルリターンの対象天体として選んでおり，
火星衛星Deimosに関してはシステムの制約を逸脱しない範

第 15図: Deimosランデブー軌道設計

囲で探査する計画を立てている．図 15に示すように，MOE
前に Deimos をランデブー探査する場合，Deimos を探査
しない場合と比較して，約 550m/sの∆V が追加で必要と
なる (MOE ∆V が削減される事も考慮した数値)．そこで，
Deimosをフライバイ探査するための軌道を設計し，それ
らのトレードオフを示す．
フライバイ探査する場合，Deimos を複数回フライバイ
できる方が理学的に望ましい．ある天体に対して複数回フ
ライバイするためには，公転周期が整数比となる同期軌道
が有効である．具体的には，n : m同期軌道は，Deimosが
n周・MMXがm周後に元の位置に帰ってくる軌道であり，
再会合 (再びフライバイ) が可能となる．しかし，Deimos
は (Phobosと同様に)自転と公転の周期が一致したフェー
ズ・ロック状態にあるため，同じ位置でフライバイする場
合，ほとんど同じ面しか観測できないことが理学的に問題
である．火星が太陽を公転している影響で，1日当たり約
0.5◦ ずつ日照方向が変化していくが，3ヶ月観測で 45◦ 日
照面が変わるだけであり，全球観測には及ばない．

第 16図: 非同期軌道遷移を利用した交点切替
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先行研究では，火星の扁平性 (J2)による近点摂動でフラ
イバイ位置を変えていくアイディアが提案されている．7こ
の場合，1日当たり最大 0.5◦ ずつ近点回転していくが，そ
れでも全球観測には及ばない．そこで，本論文では非同期
軌道を利用することで，同期軌道の交点を約 120◦ 切り替
える方法を提案する．
提案手法では，図 16に示すように，1:1同期軌道 (交点
は □)を出発し，近点で接線方向に加速∆V を与え，非同
期軌道に載ることでタイミングを調整し，再び近点で接線
方向に加速∆V を与えることで 2:1同期軌道 (交点は△)に
遷移する．本提案手法では，近点で接線方向に加速∆V を
与えているだけであり，MOE-1の ∆V を分割しているだ
けである．そのため，フライバイ位置を微小に操作するた
めの TCM ∆V を除けば，Deimos探査のために ∆V を追
加する必要はない．
提案手法における非同期軌道遷移は，図 16に示す遠点半
径 rAt を決めることで設計可能である．そこで，遠点半径
rAtを決定する方法を説明しよう．Deimosの軌道長半径を
ad としたとき，n : m同期軌道の軌道長半径 an:m は

an:m = ad · (n/m)2/3 (19)

と計算できる．また，近点半径 rp は Phobosの軌道長半径
と一致しているとすると，離心率 en:m は

en:m = 1− rp/an:m (20)

である．したがって，Deimos軌道との交わる位置での真近
点離角 fn:m は，軌道方程式から

fn:m = ± cos−1

{
1

e

(
an:m(1− e2n:m)

ad
− 1

)}
(21)

となる．離心近点離角En:mも同様に計算できるため，Ke-
pler方程式から n : m同期軌道上の交点から近点までの所
用時間∆Tn:m が計算できる．
図 16に示す 1:1同期軌道から 2:1同期軌道への軌道遷移
を考えよう．Deimosの平均運動を ndとすると，交点□か
ら交点△まで移動する所用時間 T は

T = (f1:1 + f2:1 + 2πN) /nd (22)

但し，N は整数であり，非同期軌道遷移中の Deimosの周
回数 (f1:1, f2:1文は除外)である．図 16ではN = 2として
計算している．故に非同期軌道の周期 Tnt が

Tnt = (T −∆T1:1 −∆T2:1) /M (23)

となるような軌道長半径 ant及びその遠点半径 rAtを選べば
良い．但し，M は整数であり，非同期軌道遷移中のMMX
の周回数である．図 16ではM = 1として計算している．
非同期軌道遷移を利用したフライバイ軌道設計結果を図

17に示す．太陽-火星固定回転座標系で 3ヶ月間 Deimosフ
ライバイ運用を続けた場合，日照方向を約 174◦ 回転させ
ることが可能であり，ほとんど全面観測が可能である．ま
た，MOE前にDeimosフライバイ探査をする場合の全体の
軌道図を図 18に示す．

第 17図: Deimosフライバイ・ツアー

第 18図: Deimosフライバイ軌道設計

4. 結 論

本論文では，MMXのプリプロジェクト段階における軌
道設計検討を包括的に示した．特にノミナル往還軌道設計
に関しては，往路・復路をそれぞれ１つのポークチョップ図
に描画することで，ミッション制約を満たす最適軌道を大域
的に探索した．また，軌道設計におけるトレードオフ事項
として，ロバスト軌道投入則および Deimos探査軌道設計
について議論した．ロバスト軌道投入則については，一般
の接線方向∆V による軌道投入則を提案し，火星到着日に
関して広範囲にロバスト軌道が存在することを示した．ま
た，Deimos探査軌道については，非同期軌道遷移を利用し
た交点切り替えにより，ほとんど全球観測が可能なフライ
バイ軌道を示した．
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A.1 軌道投入・離脱のためのΔ V評価

本章では，図 2に示すMOI/MOEシーケンスで必要とな
る ∆V の計算式を与える．∆V1(MOI-1/MOE-3)は近点半
径 rpの位置で V∞の双曲線軌道と遠点半径 rAの楕円軌道
を接続するように与えられる．∆V2(MOI-2/MOE-2) は遠
点半径 rA の位置で角度 iΩ 分の面変更と近点上げ/下げを
合わせて加えられる．∆V3(MOI-3/MOE-1)は遠点半径 rA
の楕円軌道と Phobos軌道 (半径 ap)を接続するように与え
られる．それぞれの値は下記の式で計算される．

∆V1 =

√
2GMM

rp
+ V 2

∞ −

√
GMM

rp

√
2rA

rp + rA
(A1)

∆V2 =

√
GMM

rA

√
α+ β − 2

√
α
√
β cos iΩ (A2)

∆V3 =

√
GMM

ap
−

√
GMM

ap

√
2rA

ap + rA
(A3)

但し，α =
2ap

ap+rA
および β =

2rp
rp+rA

である．また，軌道
傾斜角 iΩは，球面三角法の正弦定理から下記の式で計算さ
れる．

iΩ = sin−1

(
sin δ∞
sin f∞

)
(A4)

ここで，δ∞は無限遠速度ベクトル V∞の Phobos面に対す
る角度であり，f∞ は双曲線軌道の無限遠方向の真近点離
角であり，

f∞ = cos−1

{(
1 +

rpV
2
∞

GMM

)−1
}

(A5)

で与えられる．
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