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地球観測衛星 ADEOS-11の軌道決定シミュレーションf
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Abstract 

I九ーocessof precise orbit determination of Earth observing satellite, ADEOS II was simulated 

by use of orbit analysis software, GEODYN II. To improve orbit det日minationaccuracy of 

ADEOS-II composed of box-like main body and a large solar panel, non gravitational force model 

was developed. The shape of the satellite was assumed to be a combination of fourteen flat plates 

including two movable plates which corresponds to the rotating solar panel. Area and refelectivity 

of each plate were determined from the engineering specifications of ADEOS II. The non gravita-

tional forces acting on each plate, such as atmospheric drag, solar radiation pressure, and albedo 

from the Earth, were computed independently and summed vectorially to get acceleration on the 

center of mass of the satellite Tlus model improves the orbit accuracy compared to“cannonball 

modelぺaconventional non gravitational force model used for orbit determination. 

しはじめに

宇宙開発事業団（NASDA）が2000年に打ち上げ

を予定している環境観測技術衛星（ADEOSII), 

2002年に打ち上げを予定している陸域観測衛星

(ALOS）には，レーザー光反射器（CCR）が搭

載され，人工衛星レーザー測距（SLR）観測のデー

タからこれまでよりも高い精度で衛星の軌道を決

定することが計画されている。海上保安庁の下里

水路観測所は，郵政省通信総合研究所の小金井中

央局， NASDAが日本国内に新たに建設を予定し

ている SLR局（場所未定）と共河で，これらの衛

星の観測を行う予定である。 NASDAの計幽で

は， 3カ所の観測l局で同時に観測した単一パスの

数分間のテータを解析し，日本上空における衛星

の軌道を精密に決めるショー↑アーク法（例えば

Bonnefond et al., 1995）を係用することになって

いる。この手法では，グローパルな軌道決定は行

えないが，日本上空における衛星の軌道精度につ

いては，衛星に作用する重力以外の摂動力のモデ

ルの誤差の影響を受けにくいという利点がある。

SLRのデータから衛星の軌道を決定するシステ

ムに関しては，既存のソフトウェアを用いるので

はなく， NASDAが新たに開発を進めていく計岡

である。軌道決定の精度は，衛星の位置の誤差が

ADEOS IIで50cm,ALOSて。20cm以下となること

を日j票としている。

日本上空という限られた範！Illを精密に決める

ショートアーク法に対して，世界中に自己された観

測局で取得きれた数日間に渡る複数のパスのデー

タを使用し，衛星に作用する摂動）J（重力，大気

抵抗，太陽輯射圧等）のモデルを用いて伝掃させ
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ることで，精管軌道決定を行うのがロングアーク

法である。この方法は，地球全周にj度つてのグロー

パノレな軌道決定が行える反而，衛星の摂!19J力モデ

ノレの誤差の影響を受けやすい左いう欠点がある。

ADEOS II, ALOSは，共に余地球的な観iJll］を行

う人工衛星であるから，そのデータを有効に活用

する上で，ショートアーク法だけでなく，タロー

パルな精密軌道決定カ£行えるシステムを繋備して

おくことには大きな意味がある。そこで，本研究

／ではアメリカ航空宇宙局（NASA）のコダード宇

宙飛行センターが開発した軌道解析ソフトウェア

GEODYN II（藤田及び仙石，1997a，藤悶他，1998)

を活用して， ADEOSIIのグローパル軌道決定シ

ステムの構築を試みた。水路部では，GEODYNII 

にあじさいの非等方報射圧モデルを組み込み

(Sengoku et al., 1995），あじさいをはじめとす

る測地衛星のSLRデータを解析して，プレート

運動に伴う一次基準点慌の基線長の決定等に活用

している（藤田及ひ11111石， 1997b）。元々，GEODYN

IIは汎用の軌道解析ソフトウェアであり，あじさ

いのような球形の衛星の他に， TOPEX/ 

Poseidon, ERS-1といった箱状の本体と太陽電池

ノぐネノレという複雑な形状を持つ衛星の軌道決定に

も使えるよう，それぞれの衛星に特化された摂動

力計算のためのルーナンが組み込まれている

(Marshall et al., 1992，久保岡， 1998）。この衛

星に作用する摂動力を正確に計算することが，ロ

ングアーク法によるグローパノレな軌道決定では不

可欠である（例えば， Rieset al, 1993）。本研究

では， ADEOSIIの寂動力モデル，すなわち，大

気抵抗，太陽新射圧，地球からの照り返しの影響

といった衛星に作用する摂動力を計算するための

モテソレを作ってGEODYNII lこ組み込んだ。そし

て，今岡修正した GEODYN-IIを用いてADEOS

IIの軌道決定のシミュレーションを行い，俣動力

モデルの有効性を調べた。

2, ADEDS引軌道決定のためのGEODYN-11

の修正

GEODYN-IIを用いて複雑な構造をもっ大型
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衛星の軌道を決定する際は， BoxWing modelと

呼ばれるものを用いる（Marshallet al., 1992, 

Luthcke et al., 1997）。これは，衛星の形状を，

衛星本体については直方体，太陽電池パネルにつ

いては 1枚の平板という様に平板の組み合わせて、

近似し，それぞれに作用する俣動力（大気抵抗，

太陽光幅射圧，地球からの照り返しの影響）を独

立に計算し，ベクトル的に加え合わせることで，

衛星の重心に作用する加速度を得るというもので

ある。このモテノレを衛星の軌道計算で用いる場合

に必要となるのは，各ステップ毎に各面がどの方

向を向いているのかを計算するノレ チン（以下で

は「姿勢記述ルーチンjとl呼ぶ）である。具体的

に言えば， f姿勢記述ルーチンJは，衛星に凶定さ
れた座標系（衛星康帯、系）で表された各面の法線

ベクトノレの成分を，軌道計算に用いる慣性系に変

換するものである。さらに，「姿勢記述ルーチンJ
は摂動力の計算だけでなく，衛星のトラッキング

ポイン卜（SLRの場合はCCR）と衛星の重心の佼

置関係を補正するという点でも重要な役割を来た

している。つまり，このルーチンによって衛星の

重心とトラッキングポイントを結ぶベクトルの成

分を，慣性系（実際の軌道計算を行う座標系）で

表し，鋭iJll］伎に補正を加える。GEODYNIIには，

TOPEX/Poseidon, ERS 1, GPS, Tracking and 

Data Relay Satellite (TDRS）の各衛星専用の

「姿勢記述ルーチンjが用意きれている。各衛星

に周有のルーチンがあるのは，衛星ごとに姿勢制

御のアルゴリズムが異なるためである。つまり，

ADEOS IIの軌道決定を行う場合にも，同様の

「姿勢記述ルーチンJを用意してやればよいこと
になる。さらに GEODYNIIには， TOPEX/ 

Poseidonの放熱板からの放熱等の要凶による摂

動を計算するための各々の衛星凶有のルーチンも

含まれている。これらの事情から，実際に軌道決

定を行う場合は，解析条件を設定するファイノレの

巾で，どの衛星なのかを指定するようになってい

る。

GEODYN IIで軌道計算を行う際に用いられ

る慣性座標系は次の様に定義する（Pa、rliset al., 



Si11111latio11 of ADEOS II Orbit Deter111i11atio11 

1998)0 x輯I及びz軸は，それぞれReferenceとす

る時刻における春分点方向，地球の自転軸方向と

する。そしてy紬は，右手系をなすように取る。

軌道座標系の概念図を Fig.1に示す。軌道康標系

では，原点を衛星の重心とし， z。軸を直下点方i白J,

λ。軸を進行方向とし， Yo執は右手系をなすように

取る。次に，衛星座標系は，衛星に固定されたff

標系で，衛星の重心を原点， Zs剥iを地球中心方向に

l白J＜両1の法線方向， YB組lを太陽電池パネJレの回転

車ill方向とし， Xs車hはそれに直交して進行）j向を正

にとる。 ADEOSIIは，モーメンタムホイーノレを

用いて姿勢を制御する 3軸制御方式の人工衛星で

あり，衛星座標系と軌道座標系はほぼ一致するよ

うになっている。今回は，簡単のため軌道座標系

と衛星ff楳系は完全に一致することを仮定した。

つまり ADEOSII用の「姿勢記述ルーチンjは，

軌道座標系から慣性系への康様変換を行うルーチ

ンという事になる。もし，衛星座標系と軌道座標

系との間に微少なずれがある場合は，衛星座標系

から軌道座標系への座標変換の計算を「姿勢記述

ルーチンjに含めるだけでよい。回転する太陽電

池パネノレに関しては， OrbitAngleλ に応じて悶

O<bit Nomml 

Yn 

転させる。Fig.11こ示されている様に， λは太陽方

向のベクトlレの軌道面への射影s’と動筏ベクトノレ

rが直交する衛星の軌道上の2点の内，衛星が太

陽に近付く 1UIJの点（夜1ttlJから昼｛則に出るという事

から，“Orbit6AM”と呼ばれる）からiJliJる。そし

て太陽電池ノマネルは， s’に垂直になる様に，言い換

えれば太陽から見た太陽電池パネノレの断面積が最

大になる様に λだけ時計四りに凶転させる。こう

して，最も効率良〈太陽電池ノマオ、ルに太陽光が当

たるようにする。

今回は， TDRS用の「姿勢記述ルーチンjを元

にして，上記のアルゴリズムに従って姿勢及び太

陽電池パネルの方向を変イじきせる， ADEOS-II用

の「姿勢記述ルーチンjを作り， GEODYNJIに

組み込んだ。同時に， GEODYNIIに含まれてい

る，大気抵抗，報射圧，地球からの照り返しによ

る摂動の大きさを計算するサブルーチンに修正を

加えた。衛星座標系から，慣性系への座標変換は，

（つ (i:T)x川：i:)(;'.:)n'y = (x1), (y1)y (z1)y n, 

n', (x1l2 (y1l2 (z1l2 ぬ

(1) 

という式に従って行う。ここで， X1, Yn Z1iま，

s 
(Dir℃ction to th< S"n) 

Orbit Noon 

Ftg 1 Satelhte body fixed coordinate system adopted m thts paper Its 

origin is satellite center of mass. The z, axis ts taken to be nadit 

pomting, rn axis to be along t1 ack, and the>• axis to form right hand 

system The umt vector m the dnectwn to the Sun and its pt0Jectwn 

to the orbital are denoted by s and s’， respectively. Orbit angleλis 

measured from the point“Orbit 6AM＇’where the satellite goes mto 

“day”side from“night”side 
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ZT二 r/r (2) することで，熱モデルに関するルーチンは全てス

zT=zT×v／υ (3) キyプされる。なお，軌道解析の際には， Box

xT=yTXzT (4) 

式で定義されるベクトノレである。（2), (3）式におい

て， r及びvは慣性系で表した衛星の位置ベクト

ノレと速度ベクトノレを表している。

このBoxWing modelを用いて実際に衛星の

軌道計算する際には， GEODYN-IIの設定ファイ

ノレの中でいくつかのオプションを指定し必要な

パラメータを与える（例えば，藤田及び仙石， 1997

a, Pavlis et al., 1998）。最も重要なのが，衛星座

標系でのトラッキングポイントの座標を与える

OFFSETカードである。 BoxWingモデノレのパ

ラメータは， PANELカードで与える。ここで与

えることの出来るパラメータは，衛星座標系で表

したパネルの法線ベクトルの成分，パネルの面積，

鏡面反射率（specularreflectivity），拡散反射率

(diffuse reflectivity），熱モデノレに関する諸量

（平衡温度，平衡に達するまでの時間）である。

ただし，現行のGEODYNIIでは，熱モデルに関

しては， TOPEX/Poseidonのものしか実装され

ていないため， TOPEX/Poseidon以外の衛星の

軌道解析を行う場合は，熱モデルに関するパラ

メータは“0”を入力しておく必要がある。こう

Wing modelのパラメータを，衛星の初期座標，

太陽稲射圧定数といったパラメータと共に1m定す

るように指定することも可能である。

3. ADEOS-11のBoxWing model 

次に， ADEOSIIのBoxWing modelについ

て述べる。 ADEOSIIのタト鋭図を Fig.2に示す。

ADEOS IIは各穏のセンサーを搭載した本体，太

陽電池ノマネノレ，本体から突き出したマイクロ波放

射計（AMSR），軌道間通信系 (IOCS）という 2

穏類の可動式アンテナから構成きれている。今回

のモデルでは， ADEOSIIの形状を14枚の平板の

組み合わせで近似した（Fig.3 ）。各平板の面積，

鏡面反射率，拡散反射率を1、able1にまとめた。

これらの値は， ADEOSIIの設計データ（内村，

私信）を元に計算したものである。ただし，太陽

電池パネルやAMSRが衛星本体に落とす影と

いった，衛星の一部iが他の部分に作る影の効来は

無視している。 2種類の可動式アンテナについて

は以下の様に扱った。 AMSRIまz.軸に平行な車u
を中心に，取り付け基部ごと1.5秒胤期で回転し，

地表から放射されるマイクロ波を受信する。この

Fig 2 Shape of ADEOS II The spacecraft consists of a mam body with various 

sensors, a large solar array panel, and movable antennae (AMSR and 

IOCS). Corner cube reflector (CCR) is attached to the plate which supports 

AMSR. 
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Fig. 3 Three view drawing of the Box-Wmg model approximation of 

ADEOS II Fourteen flat plates are used to approximate the shape of 

the spacecraft. Prnperties of the plates （剖ea,reflect1v1ty) are sum-

1l1即日edin Table 1 

Table 1 Plate properties of ADEOS-II BOX 

Wmg model. These values we1e detennined 

from the engineering specifications of 

ADEOS-II (Uchnnm a, pnvate communica 

tion). 

Plate No. Area[m'] Specul~r Diffuse 
Reflectivity Reflectiv1ty 

1

2

3

4

5

6

7

8

9
ゆ

1

2

3

4

J

I

l

－
－
 

13.4 

13.4 

14 ,8 

14 .8 

19.3 

19,3 

l, 129 

l, 129 

1.129 

1.129 

3.133 

3.133 

50.0 

50.。

0.47 

0.50 

0.55 

0.61 

0.57 

0.53 

0.26 

0.26 

0.26 

0.26 

0.02 

0.50 

0.05 

0.17 

0.24 

0.18 

0.16 

0.14 

0.16 

0. 17 

0.47 

0.47 

0.47 

0.47 

0.75 

0.18 

0.22 

0.66 

凶転周期は，軌道計算のタイムステップ (IO～30

秒）に比べてはるかに短い。AMSRの回転に伴い，

衛星に作用する摂動力の内，太陽輯射庄の変化は

4%程度に収まるが，大気抵抗は太陽電池パネル

がZn方向を向き，進行方向に対する断治i積が最少

になる様な特別な状況下では，アンテナの1回転

の問に約12%も変化する。この点、を考慮して

AMSRに作用する大気抵抗を正確に計算できる

よう， AMSRを直方体で近似し，各而iのITii積lま

えB• )'s, Zn各方向から見た AMSRの断面積をアン

テナの凶転周期について平均した値を用いること

にした。AMSRは表と裏で表面の材質が異なるの

で， x"'Ys函の反射率については表，裳の平均値を

用いた。 f転星本イ本から突き出している roesは，

データ中継衛星を追尾するために三次元的に複雑

な動きをする。しかし roesの向きの変化が

ADEOS IIに作用する摂動力に与える影響は，大

気抵抗力，太陽輯射圧共に 2%程に過ぎない。こ

のため，常に十品方向（進行方向）にパラボラアン

テナを向けている状態であることを仮定した。そ

して， roesの各面の寄与を，衛星本体を構成する

平ホ反（No.1～6）に加えている。 illi穣については，

箱状の roes の各而の面積を衛星本体の λB• Yn• 

Zs面の謝積にそのまま加え合わせ，反射半につい

ては面積を重みとして平均を取った。

ここで説明した ADEOS←IIのBox-Wing

modelは，あくまで打ち上げ前の設計データを基

にして作ったものであり，実際の衛星とは表函特

性が異なる可能性がある。また，宇宙空間では経

年劣化によって表l加の反射率が変化することも考
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えられる。このため， TOPEX/Poseidon (Mar 

shall et al., 1992）やTDRS(Luthcke et al., 

1997）の BoxWing modelて寸Iわれているよう

に， trち1:-Jf後に実際のトラ＇／ ~ングデータを利

用して，観測データの残差を小さく出来るよう各

パネノレの商積や反射率左いったパラメータを調節

する作業が必要になる。また，アンテナや太陽電

池パネノレが衛星本体に落とす影の効果について

は，今後検討する必要がある。

4. ADEOS-11の軌道決定のシミュレーション

ADEOS IIのBoxWing modelと， ADEOS

II用に修正した GEODYNIIを用いて，軌道決

定のシミュレーションを行ってみた。まず，

GEODYN IIに備えられている機能（SIMDAT

と呼ばれるオプションを用いる）を利用して，衛

星の観測データを生成する。本来なら， SLRによ

る測距データを作るべきなのだが， GEODYN←II

のトラッキングデータ生成機能に含まれているノミ

グのためか，レーザーのデータをうまく生成する

事ができなかった。このため，月周閲衛星

SELENEの軌道解析などで、使った実績のある，

Dopplerによるレンジレート計測（Kubo-oka

and Sengoku, 1999）で代用することにした。実

際に ADEOSIIの｝ラッキングをfrう形式とは

異なるが， Luthckeet al. (1997）がレンジレート

計測のデータを解析して， TDRSの精繁軌道決定

における BoxWingモテソレの有効性を調べてい

ることから， ADEOSIIについても同様の検証が

行えるものと判断した。今回のシミュレーション

で用いた重力，大気の干言、度等のモデルを Table2 

に，元WJ(1999/8/01 0 : OOUT）における ADEOS

-IIの軌道要素を Table3に示す。このj［；期は，

ADEOS IIの軌道投入が予定されていた時刻に

対応している。アークの長さは 8ti，軌道計算の

タイムステッフ。は15秒、とした。

観測対としては，下里の他に，環境観測技術衛

星「みどり（ADEOS)Jの観測実績がある，豪

Orroral，英RoyalGreenwich Observatory，米

Monument Peal《を含めた 4局を用いた。観割lj局

それぞれの座標値は，測地衛星ラジオスの SLR

データの解析によって求められた CSR930101の

値を用い（Eanesand Watkins, 1993），観測局の

Im椋には誤差は無いものとしている。また，全て

の観測局で， ADEOSIIが観測可能である場合

は，昼夜を関わず，常にデータが取得できている

という理想的な条併を仮定した。 ADEOSIIの

Table 3 Initial orbital elements of ADEOS II 

at epoch August 1, 1999 (Uchimura, private 

communication). 

Semnnaior Axis 

Eccentnc1ty 

Inclination 

Argument of Pei igee 

Longitude of Ascending Node 

Mean Anomaly 

7178.82lkm 

0.0017 

98.69deg 

120.38deg 

286.67deg 

187 .07deg 

Table 2 Adopted force models and measurement models for the simulat10n of ADEOS II orbit 

determmation. 

Item Model and value Refe1ence 

Gravity field JGM.3(70×70) Tapley et al. (1994) 

Planeta1y ephemeris DE403 Standish et al. (1995) 

GM 398600. 4415 [knl/s'] Ries et al. (1992) 

Solar flux, <P 1372.5398[W／耐］ McCarthy (1992) 

Radiat10n pressme model "Box and Wmg”model ’rh1s paper 

Relativistic conections IERS Standards McCarthy (1992) 

Earth’s Albedo IERS Standards Knocke et al. (1988) 

Atmosphenc drag French Drag Model Earlier et al. (1978) 

Solid Earth Tide IERS Standards Wahr(1986) 

Ocean Tide IERS Standards McCarthy(l992) 

30 



Simulation of ADEOS II Orbit Determination 

る。 Cannonballmodelを用いた場合は，大気抵抗

係数．太陽報射i也定数を 1日に l同という頻度で

GLI （グローパ

ルイメージャ）, !LAS II （改良型大気周縁赤外分

取り付け位置の問題で，CCR は，

推定した。次に，観測局の数は， (I）ド里のみ，（2)光計）といったセンサーが邪魔になり， ゐ方向か

4局全て，

合は，各観iJliJ局のデータには河じ重みをつけて解

4局の場という 2つの場合を調べた。らはレーザー光がほとんど当たらない。このため，

SLRによる観柿lが可能となる時間に制限がつく。

析した。 ト里の観測データだけを用いた場合の方今岡はこの影響も無視した。以上のことから，今

軌道4局全てのデータを用いた場合よりも，

を拘束するためのデータが少ないため，摂動力モ

が，回のシミュレーションでは実際に期待されるデー

タ数よりも倍近く多い観測データを用いているこ

デノレの誤差がより顕著に現れるものと予想されこのようにして作ったシミュレーショとになる。

る。最後に，経験的加速度は，観測値の残差を減RMSが0.25mm/secのランダムノインデータに，

らす為に便宜的に入れるものである。今回はレンジこのランタゃムノイスγ刈直は，ズを力日えた。

along modelを用いた場合のみ，Cannonball レート計測てや最も高い精度と言われている Deep

口osstrack方向の軌道周期のフーリエtrack, Space Networkの観測精度と同レベノレである。

成分を 1日に 1回の頻度で推定し， t史観Jカモデル

の誤差を経験加速度の推定値にl吸収させること

軌道決定精度をどの税度向上させることが出

来るのかを調べた。なお，今回のシミュレーショ

ンでは，衛星の高度が20／支以下となるようなデー

で，

このシミュレーションデータを観測データとし

てGEODYNIIに入力し，再び解析を行って

ADEOS IIの軌道を決定した。今回は8つの場合

(Table 4）。各々 のCase

の違いは，適用した衛星の摂動力モデル，

について解析を行った

タは棄却した。

Table 4の一番右に示したのは，観測値の残差

シミュレーションデータ生成と

観測局

の数，経験的加速度の推定の有無から来ている。

まず，衛星の妓動力モデルは，（1）シミュレーショ

ンデータ生成に用いたものと同ーのBoxWing のRMSである。

A, (Case modelを用いた場合同じ BoxWing model, (2) Box-Wing modelの平板の函積lこ10%

RMS は加えたノイズのRMS0. 25mm/ secに）
 

口
uの誤差を加えたもの，（3)Cannonball modelの3

平板の面積に10%の近い値となっている。次に，つについて調べた。（2）の場合は平板の面積も解析

誤差の無い場誤差を加えた場合（CaseC, D）は，の際に推定するパラメータに含めた。（3）の

ま合に比べると30-60%RMSが増大している。Cannonball modelは，衛星の形状を一様な材質

経験的加速度を推定したCannonballmodelで，てや覆われた球で近似したもので， GEODYNIIで

RMS はノイズの

Table 4 Summary of the sunulatwn of ADEOS II orbit determmatwn Each case 1s spec1f1ed by 

adopted non conservative force model, number of observation sites, and estimation of 

empirical accelerations. In the right column, post・fit RMS of the observatwn residuals is 

shown. 

なかった場合（CaseE, G）は，はデフォルトの摂動力モデlレとしてイ吏われてい

Residual RMS 
[mm/s] 

Empirical 
Acceleration 

Number of 
stations Model 

A

B

C

D

E

F

G

H

 

0.255 

0.261 

0.331 

0.421 

1.028 

0.270 

0.988 

0.286 

estunated 

4

1

4

1

4

4

1

1

 

Box and wmg 

Box and wing 

Box and、.ving(w1therror) 
Box and wing(w1th error) 

Connonball 

Connonball 

Cannonball 

Cannonball 

Simulatwn 

estimated 
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4倍近い値になってしまっているのに対L，経験

的加速度を推定した場合（CaseF, H）はノイズ

レベルに近いところまでRMSを減らすことが出

来ている。銃at1Jj，品数については， CaseE I: Gを除

いては4カ所のデータを用いた／Jが， 1局のデー

タを用いた場合よりも RMSが小きくなってい

る。

Box-Wing modelを用いて計算した ADEOS

例的

(a) 20 "', ー「~·τ一一一十

IIに作用する大気抵抗，太陽光の報射圧，及び地

球からの照り返しに伴う加速度のalongtrack, 

cross track, radial各方向成分の約 1周期分の変

化を，Fig.4に示す。大気抵抗の alongtrack方向

の成分は複雑に変化している。これは，太陽電池

ノぐネノレがOrbitAngleλ に応じて回転するため

に，衛星の進行方向から見たi紙面積が変化するこ

とを反映している（松下，仙石， 1998）。また，太

。01o'~－ ー＂＂＇－－ =---,...,. ＝－て二子三一一

g ・2.0 ,,. 
4.0 10’ 

~010• 
0 

抑的

一一一－20 40 60 80 100 120 
time 酬の］

1510' 

2 0 101 1← サ曾ヨヤ←寸〒←→－ －→← y • 

(b) 

1010・’ 
5.0 10"" 

ま
l、 ／ 

0.010° 
t、 ／ 、 ， 

・5.0 106 ムー ー一一ーノーー、 I 

開1.010・1 ／ 

ー1.s10・1 、ノ
・2.0 10・1 。 20 40 60 80 100 120 

time 【阿世吋

lm>'I 
(c) 60 108r--・ ー←寸ー十一←→~→ー－.－－－－－－.－－－，－－→ V 咋

／、旬、
4.0 10－・f : ' 

I ＇、
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o
q
ω
A守
〈

伺

2.0 10・
--4.0 103 

-601ost ·－·－~~. -・ 
0 20 40 60 80 100 120 

time l川oj

Fig 4 Va11at1011 of non・・grav1tat10nal accelera 

tion acting on ADEOS II during one revolu 

tion (a) Atmospheric Drag, (h) Solar radia-

t10n acceleration, and (c) Albedo accelerat10n. 

Accele1 ation is computed by use of Box Wing 

model. Solar radiation accelerat1011 becomes 

zero when the sarelhte goes into the Earth’s 

只hadow. 
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陽報射圧による加速度が，ある時期急激にOにな

るのは，衛星が地球の影に入るためである。比較

のために， Cannonballモデルについて附織の計

算を行った結果を Fig.5に示す。 Fig.4と比較す

ると大気抵抗の変化の様子，特に alongtrack方

向の成分が大きく異なっていることがわかる。こ

れは， 1日1回大気抵抗係数を推定するだけでは，

断面積変化に伴う大知附加変化を再現しきれて

いない事を意味している。

次に，シミュレーションで決定した軌道の全体

としての精度を礁かめるため，決定した軌道と真

の軌道とのx,y, z各方向，及び衛星の高度の差

＇＂＂＇内(a) 2.0 10• 

をとり，その RMSを計算した。基準となる軌道と

しては，最初に GEODYN-IIによって観測データ

を生成した際に用いた軌道を用いた。結果を

Table 51こ示す。まず，観測データを生成したl時

とl司じ BoxWing modelを用いた場合は， RMS

は1cm以下てあり，衛星の軌道が全周に渡って精

度良〈決まっていることが分かる。しかし，これ

は摂動力のモデルに誤差がない理想的な場合であ

ることに注意する必要がある。次に， BoxWing 

modelで平和｛の面積に10%の誤差を加えた場合

(Case C, D）は，モデルに誤差がない場合に比べ

ると衛星の位置誤差の RMSは増大し， 4局の

001a°」ご二ニユ~~~cc二三五一二

4 0 10-t 

s.o 10・。 20 40 60 80 100 ’20 
lime I凶＂＇

I川内

(b) 
2.0 ，.，「『一戸可

1.5 10-1 

1.0 10-1 

a 且・6 001'l' ' I 

・5.0附 ムノ、ノ、－／－＇←｜
・LO 10' 

・15107 

2.01σ’ 。 20 40 60 80 ，。。 120 
lime 【耐＂J

【同

(c) 0.0 10' 

~， ， 
＼ 

I 、， 、
2.0 げ~－-－一、、ノ 、

20 10~ 

・4.0 10' 

~＂＇＇i 20 40 60 80 100 ’20 
lime i凶吋

Fig. 5 Same as Fig. 4, but for 11011 grav1tatio11al 

acceleratw11 computed by use of Canno11ball 

model. 
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経験的加速度推定）

Table 4に示した観測値の残差の RMSは

Case H （観m1J局を 1局，

では，

た，Table 5 RMS of en or in posit10n and height of 

ADEOS II determined by the simulations 

with respect the reference orbrt. 
軌道そのものの誤差が大4、きくなっているのに，

これは，衛星が水平線以下に沈きくなっている。

んで観測データが得られていない期間は，

軌道を求められていないためと考えられる。以上

正しい

t.11 

今回作った ADEOSIIのBoxWing 

modelは，特に衛星のトラッキングデータが多〈

の事から，

得られていないような状況では，軌道決定の精度

0.295 

0.682 

0.688 

1.585 

12.78 

1.231 

52.95 

27.92 

0.435 

0.783 

3.5<10 

6.087 

16.56 

1. 709 

276.8 

69.20 

RMS[cm] 
i'.y i'.z 

0.404 

0.811 

4.417 

7.258 

34.33 

2.262 

424.5 

69.60 

i'.x 

0.568 

0.618 

6.061 

6.364 

32.10 

4.405 

1168 

34.81 

S1mulat1on 

A

B

C

D

E

F

G

H

 

向上に有効であると考えられる。

まとめ

地球観測衛星ADEOSIIの高精度の軌道決定

が行える様に，軌道解析ソフトウェア GEODYN

IIを修正した。具体的には， ADEOSIIに作用す

5. 

I局のみのデー

Box 

データを用いた場合最大で6cm, 

タを用いた場合最大7.3cmになっている。

Wing modelの場合は，銃t印i局の数が減ることに

る重力以外の摂動力を正確に計算するため，に，衛

星の形状を箱状の本体と太陽電池パネルという平

板の組み合わせてー近似し，軌道計算の各ステァプ

で衛星を構成する各而がどの方向を向いているか

よって軌道誤差が大幅に増大することはない。

の様に，観測局数よりも BoxWing modelの誤

差の影響の方が大きい事から，打ち上げ前に Box

Wing modelの精度をさらに高めると共に，干Jち

下

」

を計算するサブルーチンをf乍り， GEODYNIIに上げ後のトラッ寺ングデータから，各平板のパラ

組み込んだ。次に， ADEOSIIの設計データから，

衛星の形状を近似するための14枚の平板の珂積，

反射率といったパラメータを求め，本研究で修正

ADEOS IIの

その軌道決定のシミュレーションを行ってみた。

結果，特に衛星の全地球的なトラッキングデータ

が得られていない織な状況下では，今回作った

摂動力モデルとして Cannonballmodelを採用

した場合は， 4局のデータを用い経験的加速度を

推定した CaseFを除いて，

比る E軌道誤差が非常に大きくなっている。 Case

Fて。軌道誤差が小きくなっているのは，衛星の観

測データが多く摂動力モデルを用いて軌道を推定

する部分が少なくて済むため，絞験的加速度を推

メータを調節することが必要と考えられる。

を加えた GEODYN-IIを用いて，Box羽Tingmodel に

Box Wing modelを使った方が，GEODYN-IIで

デフォJレ｝の摂動力モデルとして用意されている

Cannonball modelを用いた場合に比べて，軌道

誤差を大幅に減らすことができる事が分かった。

定することで筏動力モデJレの誤差を吸収できてい

るためと考えられる。ただし，実際には CCRの取

り付け位置の影響で｝ラッキングカf行える時間に

また，今回の手法は， ADEOSIIに引き続いて打

ち上げられる陵域観測衛星ALOSの精密軌道決

定にも逃用することが可能である。

最後に今後の課題について簡単に述べる。まず，

より現実に近い状況での軌道決定のシミュレー

は制限がつくこと，天候等の影響で常時観測する

ことはできないことを考慮すれば，極めて理想的

な場合であり，実際の軌道決定で，

度を実現することは難しいものと思われる。

Cannonball modelで観測局を 1liijのみ（CaseG, 

4局の場合（CaseE, F）に比

ここまでの精

ションを行う必要がある。具体的には， SLRの観

測データを生成し， CCRの取り付け位置の影響で

とした場合は，

べると誤差が1桁以上大きくなっている。

日）

この観

トラッキングデータの量が制限されることを考慮

したシミュレーンヨンが考えられる。次に，

3,j 

Box Wing 

まmodelの場合と比べると顕著に現れている。

測局数がi成ったことによる影響は，
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ADEOS-IIのすjち上げ後に，実際に取得された

SLRのデータを用いて， BoxWing modelのパ

ラメータを調節する作業が必要である。また，太

陽電池ノマネルや各種のアンテナカサ荷星本体に落と

す影の影響については，今後より詳細な解析が必

要と思われる。最後に，衛星の摂動力モデルの誤

差を減らすだけでなく，世界中のSLR局で

ADEOS-IIの観測を実行し，出来るだけ多くの測

Ii!二テータを得られるように働きかけることが，衛

星の軌道決定精度を向上する為にも重要だと考え

られる。

謝辞

本研究を進めるにあたり，海上保安庁水路部企

画課、海洋研究室ならびに航法制地課の方々に貴重

な意見を頂きました。宇宙開発事業団の内村孝志

氏には， ADEOSIIの各部の断而積，反射率の

データ，軌道要素等の情報を提供して頂きました。

また，NASAゴダード宇宙飛行センターのDavid

Rowlands氏ならびに国立天文台水沢地球観測セ

ンターの松本晃二氏には， GEODYN-IIを用いて

観測データを生成する方法についてご教示いただ

きました。ここに感謝いたします。

References 

Earlier, F., C. Berger, ]. Falin, G. Kockarts, 

and G. Thuillier Atomospheric model 

based on satellite drag data, A附 1.Geo・

ρlり•s., 34, 9 24, (1978). 

Bonnefond, P., P. Exertier, P. Schaeffer, S. 

Bruinsma, adn F. Earlier Satellite 

altimetry from a short・ arc orbit tech-

nique : application to the Mediter-

ranean, ]. Geoρhys. Res., 100 (C12), 

25365-15382, (1995). 

Eanes, R. J. and M. M. Watkins The CSR93 

LOl solution, IERS Annual Report for 

1992, Int. Earth Rotation Srev., Obs de 

Paris, (1993). 

藤出雅之，仙石新 NASAの衛星データ解析ソフ

35 

トウェア「GEODYNIIJの導入，水路部技

報， 15, 5 10, (1997a). 

j隣国雅之， i1l1石新 「あじさいJSLRデータ解析に

よる一次基準点・ド里問の基線ベクトノレ推

定，水路部研究報告， 33, (1997b). 

藤町雅之，久保岡俊宏，池同信広 GEODYNII/ 

SOLVE対話型解析システム（GDIS）によ

るSLRデータ解析，水路部技報， 16,

(1998). 

Knocke, P. J., J. C. Ries, and B. D. Tapley 

Earth radiation pressure effects on satel-

lites, in Proceedings of the AIAA/ AAS 

Astrodynamics Conference, 577 587, 

Am. Inst. Aeron. Astronaut., Washin-

gton D. C., (1988). 

久保岡俊宏 TOPEX/Poseidonの軌道決定に対

する F里水路鋭測所の観測データの効果，

水路部研究報告， 34, 1 -11, (1998). 

Kubo oka, T. and A. Sengoku : Radiation 

pressure model for the relay satellite of 

SELENE, Eαγth, Pl.αnets, and S企αce,51, 

979 986, (1999). 

Luthcke, S. B., ]. A. Marshall, S. C. Rowton, K. 

E. Rachlin, C. M. Cox，剖idR. G. William 

son Enhanced Radiative Force Model-

ing of the Tracking and Data Relay 

Satellites, ]. Astron. Sci., 45, 349 370, 

(1997). 

Marshall, J. A., S. B. Luthcke, P. G. Antreasian, 

and G. W. Rosborough Modeling Radi-

ation Forces Acting on TOPEX/ 

Poseidon for Precision Orbit Detenrnna-

tion, NASA Technical Memorandum 

104564, (1992). 

松下優，仙石新：人工衛星の断而積変化が軌道に

及ぼす影響，第29同天体力学研究会収録，

128 133, (1997). 

McCarthy, D. D. ed. IERS Standards 1992, 

IERS Tech. Note 13, Obs. de Paris, 

November (1992). 



Toshihiro KUBO・・OKA 

Pavlis, D. E., S. Luo, P. Dahiroc, J. J. McCarthy, (1995). 

and S. B. Luthcke GEODYN II, Opera- Standish, E. M., X. X. Newhall, J. G. Williams, 

tions Manual, (1998). and W. F. Folkner . JPL Planetary and 

Ries, J. C., R. J_ Eanes, C. K. Shum, and M. M. Lunar Ephemerides, DE403/LE403, ]PL 

Watkins: Progress in the determination !OM, 314, 10 127, (1995). 

of gravitational coefficient of the Earth, Tapley, B. D., M. M. Watkins, J.C. Ries, G. W. 

Geophys. Res. Lett., 19, 529-531, (1992). Davis, R. J. Eai児島S.R. Poole, I-:!. J. Rim, 

Ries, J. C., C. K. Shum, and B. D. Tapley B. E. Schutz, C. K. Shum, R. S. Nerem, F. 

Surface Force Modeling for Precision J. Lerch, J. A. Marshall, S. M. Klosko, N. 

Orbit Determination, Environmental K. Pavlis, and R. G. Williamson : The 

Effects on Spacecraft Positioning and Joint Gravity Model 3,]. Geophys. Resリ

Trajectories, Geophysical Monograph, 73, 101, 28029 28049, (1996). 

IUGG, 13, lll 124, (1993). Wahr, J. M. : Body tides on elliptical, rotating, 

Sengoku, A., M. K. Cheng, and B. E. Schutz : elastic, and oceanless Earth, Geo戸hys.]. 

Anisotropic Reflection Effect on Sate!- R. Astron. Soc., 64, 677-703, (1981) 

lite, Ajisai, ]our. Geod., 70, 140-145, 

-36 


