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ABSTRACT

　　　　　　Ａmethod of　differential　very-long-baseline　interferoraetry

(DVLBI) for　ａ precise orbit　determinat ion　of　ａ　geosynchronous

satellite　is　analyzed　and proved by　experiments.　Taking

advantages　of　ａ　very-long-baseline　interferometry (VLBI)　as　ａ

passive　and precise　observation　system, we　successfully　applied

　　　　　　　　　　　　　　　　　。･　　　　　　　　　　●　　　　　　　　　　　　　　　　●　Ｌ●　　　　．

it　to　tracking　ａ　geosynchronous　satellite　aiming　at highly

accurate　orbit　determination.　The　effective　exclusion　of
　　　　　｝≒･　　　　　　　　　　　べ　　　　　　　　　　　　　　　　．　　　Ｔ　，　　　　　。．Ｉ

systeraat ic　observation　errors became　possible　by
，ａ　differential

method using quasars　as　reference‘radio　sources.

　　　　　　ＡDVLBI　experiment　with　inter-continental baselines 。

successfully　achieved　ａ　satellite position　accuracy　of- ａ　few

meters, which　is　higher than　that　obtained by　conver!tional

radio　tracking methods　by more　than　1-order.

　　　　　　Covariance　analyses　show that　ａ DVLBI　applied to　Ｓ atellite

signals with wide bandwidth　in　dual　frequencies　can　perform　ａ

position accuracy　of better　ｔ han　ｌ ｍ　for　ａ　geosynchronous

satellite.

　　　　　　The DVLBI　techniques　are　useful　not　only　for　tracking

spacecrafts　in　various　orbits, but　also　for　developing　　　　　＝

differential　observat ion　systems　for　navigation。geodesy　and

　　　　　●　　　　　　　　　　　●　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　●

radio mon itoring･
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CHAPTER　Ｉ　　INTRODUCTION

　　　　　Over　thousands　of　spacecrafts　are　orbiting　in　not　only

near　eart ｈ but　also　in　geosynchronous　orbit Ｓ　these ｄａｙＳ（１!（２）・

In　order　to　accomplish　each　spacecraft　mission, one　of　the　most

fundament al　requirements　is　to　determine　the　spacecraft　orbit

with　sufficient　accuracy us ing various　tracking （　or　orbital

measurement　）ｍｅｔｈｏｄｓ．　　The　requirement　on　the　accuracy　is

getting higher　and higher　as　human　activities　and mission　goals

in　space　become more　and more　complexed　and　sophisticated.

From ａ pract ical　viewpoint ， other　requirements　are　growing to

reduce　the　cost　and burden　of　tracking operat ions　at　earth

stations by, for　example, attaining　suf ficient　tracking data　in

short　observation　spans・　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　・

　　　　　Satellites　especially　in　the　geosynchronous　orbit　have

been　and will　be　also used　as　crucial　components　of　space

systems, for　example, for　navigat ion Ｓ　of　other　spacecrafts　or

mobile　stations　on　the　earth' s　surface　and　for　space　ｖＬＢＩ（

Very-Lon g-Baseline 工nterferometry　）（３）Ｗｈｅｒｅ　ａsatellite　itself
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　・

becomes　an　observation　plat form of　the VLB I ．　In　those　systems,

satellites　positions　are　required to　be　determined･ very

precisely.　　For　example, the Tracking　and Data Relay　Satellite

ＳｙＳｔｅｍ（７ＤＲＳＳ）（Ｌ４）（５）　ofthe　USA　uses　two geosynchronous

satellites,　approximately　１３０　degrees　apart　in　longitude, and

１



track　low orbit　satellites　around　the　earth　and to　relay

telecommunication　data between　such　satellites　and　ａ mission

control　station　on　the　earth. In　this　system　it　is　essentially

important　to　determine　the　TDRS ’ｓ　position　as　accurate　as

possible, as　if　it　is　an　earth　station　with　the　height　of　the

geosynchronous　orbi.t　to　support　some　kind of　earth　observat ion

sat ｅllites ．　For　example, the　satellite　for　ｔ he　Ocean

Topography Ｅｘｐｅｒｉ,ｍｅｎＪｔ（,ＴＯＰＥＸ）（６），　whichmay　be　tracked by　the

TDRS, should be　determined with　an　altitude　accuracy　of　less

than　１０　cm.　This　means　that　the　TDRS　orbital　position　should

be　determined with　an　accuracy　of　about°less　than　ａ　few meters

to　satisfy the　requirement.　Satellite　systems　which use

geosynchronous　satellites　for　navigations　of　airplanes, ships

and　small　mobile　stations　on　the　ground　also　require　the

accuracy　of　meter-order　in　the　position　of　the　satellites.

　　　　　One　of　the most　widely used　tracking　methods　for

geo synchronous　satellites　is　ａ ranging method which measures

the　distance　between　ａ　tracking　station　and　ａ　sat ellite　by　ａ

propagation　ｔ ime　of　ranging tones　or pseudo-noise PCM　codes

which modulat･ｅ　ａ　ｃａ工･rier　transmitted　from the　tracking　stat ion

and　retransmitted　from the　sat ellite ．　Usually more　than　two,

distantly　located　tracking　stations　are　required, in　which　each

station　should　have　up-link　capability (or　active-radio

capability　in　the　sense　that　signal　transmissions　from the

earth stat ions　are　necessary) and　calibration　facility.　　The

２



resolution　of　less　than　ａ meter　in　range measurements　has　been

attained, but　it　is　not　easy　to　obtain　absolute　range

observables　with　that　accuracy　because　of　various　errors　due　to

propagation media effects　and　equipment　delays　bot ｈ　at　the

earth　stations　and on　the　satellite.　Actually, the　raos ｔ　ｈｉ･ghly

attained　accuracy　of　the　position　of　ａ　geosynchronous　satellite

is　about　several　tens　of　meters　so ｆａｒ（７）．

　　　　　Furthermore, in　such　"active”methods, t he　operat ions　at

earth　stations　should be　coordinated　so　that　the　transmitt ing

signals　do　not　make　any　conflicts　on　the　satellite　nor　any

interferences　to　other　space　telecommunication　links.

　　　　　０ｎ　the　other　hand, from the　viewpoint　of　the　effective

usages　of　radio frequencies　and　satellite　orbits　in　space , it

is　internat ionally　ｒｅｑｕｅ台ｔｅｄ（’８）　to monitor　space　radio　stat ions

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●which uses　various　radio waves　under　ｔ he more　an-d more　crowded

radio　environment　in　space.　　In　the monitoring of　space　radio

stations, it　is　fundamentally　recommended　that　ａ monitoring

station　has　ａ　capability to　track　any　space　radio　station (that

is, spacecraft　) and　identify　it　by　"passive"　methods (or

receive-only methods).　Because, t he monitor ing should be

carried　out　independently　to　the　operations　of　spacecrafts　and

it　is　not　welcomed　to　transmit　other, especially　strong, radio

waves, such　as　radar　signals, for　the　purpose･

　　　　　We　can use　antennas which　have　narrow beams　to　detect　the

incident　angles of　the　radio waves　from ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓ（９），　but　we

３



cannot always　expect　high　accuracies　of　the　observations

because　of　the　limitat ions　of　antenna beam, insufficient　signal

strength　and propagat ion media　effects.　Somet imes　optical

observation methods　can　ｂｅｕｓｅｄ（１０），ｂｕｔ　they　are　easily

affected by weather　conditions　and　the　observation　are　limited

to　the period　when　the　reflected　light　is　detectable　against

the background optical brightness　of　the　ｓｋｙ｡

　　　　　We　study　on　and　develop　”passive”tracking methods　which

only　receive　signals　from spacecrafts　or, more　generally, radio

sources　and　attain　required　effective　observables with　respect

to　the　orbits　or　the positions　and　velocities　of　the　radio

sources.　We　especially　notice　ａ modern　interferometric method.

very-Ion g-baseline　interferometry［ＶＬＢ］:), whose　techniques　have

recently been　developed drastically and　its　high　capabil ities

have　been　proved　in　astrometry, ast ronoray　and　geodesy
(11)(12)

Some　of　those　VLBI　techniques　have　also been　applied　in　the

deep　space　navigation　fields　especially by　groups　in　JPL
(13)

　　　　　VLBI　has　many　ａｄ▽antages　if　it　is　successfully　used　for

tracking　geos ynchronous　satellites.　Because　the　VLB I　is　ａ

passive method which needs　no uplink capabilities　and　it　can

observe　any kind　ｏｆ　radio wave （：even　noise　emissions　from an

on-board transponder　) transmitted or　emitted　from ａ

spacecraft.　By using highly　stab le　atomic　frequency　standards

at　observat ion　stations, the　observed　signal　can　be　integrated

for　about　１０ minutes　ｔ０　lead to　ａ　high　signal-to-noise ratio,

４



which means　that　we　can　obtain　highly　precise　VLBI　observables,

for　example, a delay　observable with　an　accuracy　of　several

cen ｔi-meters　even　when　the　radio　wave　is　fairly weak.　０ｎ　the

other　hand, the　data reduction　processes　are　complexed　and

time-consuming　so　far.　In　addition　to　it, the　VLB I　observ芦bles

usually　contain　various　systematic　errors　because　of　syst em

noises, propagation media effects, system equipment　delays　and

clock　errors.

　　　　　Ａdifferential　ＶＬＢ工（ＤＶＬＢＩ）　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ（１４）　can　remove

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●

common　bias　errors　in　adjacent　VLB I　observations　between　ａ

spacecraft　and　ａ natural　radio　sources (　usually we　use

extra-galactic　radio　sources　with precisely　known　angular

position　）．　　It　means　that　VLB I　becomes　ａ　se lf-calibrated

tracking　system by　ａ ｄｉｆ･ferential　technique.　　Ｉ七　would　be　ideal

to　use　reference　radio　sources which　are　seen　very　nearly　to

the　objective　satellites　and　to　use　long orthogonal　baseline

vectors.　In　actual　situations, however, those　conditions　are

not　always　satisfied　nor　the　angular positions　of　such

reference　radio sources　are　error-free.　Therefore, it　is

impo:rt ant　to　optimize　tracking　geometry, quasar　selection, and

observatio血　schedule,　or　sometimes　to　combine　different　types

of　tracking methods　under　ａ　given　actual　condition･．

　　　　　The purposes　of　our　study　are　twofold:　one　is　to

theoretically　develop　ａ new　int erferometric　technique, DVLB工，

which　can　be　used to　track ａ　sat ellite　in　the　geosynchronous

５



orbit　to　determine　the　orbit　very　precisely　as　wel ｌ　as　ｔｏ

analyze　errors　and observabilities　for　various　tracking

strategies.　The　other　is　to　experimentally　prove　the　above

technique　and　discuss　app licat ions　of　ｔ hem to　orbit

determinat ion　of　satellites　in　other orbits　and　to　differentia工

measurement systems　for　geodesy　and　radio monitoring　systems

ｆrom both　the　earth And　space。

　　　　In　Chap.　２　we　review orbit　calculation　and　det erminat ion

systems, then　analyze　the　relation between　observations and

orbit　det ermination　accuracy ．　　Though this　is　one　of　０１ｄ

subjects　in　navigat ion　technology　it　is　useful ・to　review the

problem to　develop　the VLB I　techniques.　　Particularly, we

develop　ａ　concept　of ･information　contents　of　tracking data^
＼

It　is　effectively used to　evaluate　the usefulness　of　various

tracking methods　and to　optimize　them.　　　　　　　　　　ｊ

　　　　　In　Chap 。　３　we　analyze　ｔ he　VLB I　and DVLBI　met hods　applied

to　navigat ions　on　gieosynchronous　satellites　in　some　detail.

　㎜　　　Chap.　４　is　devoted　to　description　on　ｏｕｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ（１４）

where　ａ real-time VLB I　system was used to track　ａ Japan' s

Experimental　Commun icat ion　Satellite (CS) by　４ ＤＶＬＢ工　method.

The　obtained DVLBI　observables were　added to　conventional　range

　and　angle　data･ｔｏ･lead　an　orbit　determination　with　an　accuracy

　of　２００　ｍ　in　terms of　the　satellite　position。

　　　　In　Chap.　５　we　describe　in　detail　the　RRL-JPL joint

experimentし16)C17)･, where intercontinental　baselines　were　used

６



to　track　ａ　coramunicat ion　satellite (DSCS　II, USA) located　above

the　Pacific Ocean.　In　this　experiment, we　successfully　proved

the　advantages　of　the DVLBI　method by　attaining　an　accuracy　of

ａ　few met ers　in　satellite　position　determination。

　　　　　Chap,　６　is　for　applications　of　DVLBI　methods　not　only　to

navigation　of　satellites　in　other　orbits　than　the

geo synchronous　one, but also　to　passive　radio monitoring　in

ground　and　space　communication　systems.　Differential

observation methods with navigation　satellites　are　also

discussed　aiming　at　applications　to　navigat ion　and　geodesy｡

　　　　　Chap.　７　gives　conclusion.

７
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CHAPTER ２　　ACCURACY OF ORBIT DETERMINATION AND　INFORMATION

　　　　　　　　　　　CONTENTS　OF TRACKING DATA

２．１　　Orbit　Det ermination

2.1. １　Orbital Motion　of　Spacecraft　　　　　　　　　，

　　　　The　equation　of motion　of　ａ　spacecraft　may　generally　be

written with　an　inertial　coordinate　system　in　the　form

where

三゛！（三，£t，２ｓｃ） (2.1)

三　：　spacecraft　position　vector　from the　central

　　　body

　
－
一

・
ｒ
一 spacecraft　velocity　vect or

　　　　　　　　　￥　：　spacecraft　acceleration　vector
　　　　　　　　　四　　　　　　．　　　　　　　　　　●　　　　｀　　　　　●

　　　　　　　　　’ｔ　：　time　variable

　　　　　　　£ｓｃ　：　vector of　dynamic parameters

Ａ uniform time, such　as　the　solar　system barycentric　dynamical

time (TDB or ET, ephemeris　time), is usually used as　the　time

variable　in　ephemeris calculation not　only of satellites but

also ‘of the moon and planets.　In the case of ａ satellite orbiting

around the earth, the right-hand side of Eq.(2.1) is written as

　　　　！Ｃ三”j:’ t’２ｓｃ ）゜二!1g（-£’t’£ｇ）゛乱（Ξ’ｔ’私）

　　　　　　　　　　　　　　　　　ぎ瓦（Ξ･え･ｔ・亀）゛Ir C r, t. £ )

　　　　　　　　　　　　　　　　　゛ＩＴ（ｔ ・ £Ｔ）゛!Ｒ（ｔ，£Ｒ）　(2.2)

where　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●●
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４ ：　acceleration　by　the　earth' s　gravitation

　including the　nonspheric　effects

!ｂ　：　acceleration　by　bodies　including　the　sun

　　　　and　themoon

！ｄ ：　atmospheric　drag effect

：　solar　radiation　pressure　effect

　　　　　　　　　ｆ　　：　acceleration　by　thrust　of　the　spacecraft　　　　　　　　　－Ｔ

　　　　　　　　　ｆ　　：　randomacceleration　due　to　gas　leaks　from　　　　　　　　　－Ｒ

　　　　　　　　　　　　the　reaction　control　systems　of　the　spacecraft

　　　　　　　　　　　　or　toother　unraodeled　effects

£g. £b' £d' £r'　£t' £r

＠
一

　dynamic parameters　pertaining　to　the　above

accelerations

There　are　also　the　effect　of　tidal　variation　of　the　earth' s

gravitational　field, the　earth' s　albedo　effect,.and

gravitational　effects by　some　other　planets, on　ａ　satellite

motion.　But　they　are　very　small　and negligible　in　almost　ａ１１

earth orbiting satellites　including　geosynchronous　one which we

have　ａ major　concern.

h'゛‘sGrivit tibnal‘Acceleratio ｎ

　　　　　In　the　case　of　ａspacecraft　orbiting around　the　earth, the

first　term　in Eq.C2.2) has　the major　effect.　　It　is　usually

written　as

１１



４ ( r, t. Pg ）゜

ぐ
‘∂Ｕ

㎜

９三

Ｔ

(2.3)

where　ｕ　is　the　generalized potential　function　of　the　earth

and　is　written　as

where

Ｕ＝

　　　　　　　　　　μ　　：　gravitational　constant　of　the　earth

　　　　　　　ｒ，φ，λ　：　radius, latitude and longitude of spacecraft

　　　　　　　　　　　　　　　relative　to　the　earth

　　　　　　　　　ＲＥ　　　：　mean　equatorial radius　of　the　earth

　　　　Ｐｎ
ｍ（ｓｉｌｌφ）：　associated

Legendre　funct ion　of　the　first　kind

　　Ｃ　　and Ｓ　　　：　tesseral　harmonic　coefficients
　　　　nm　　　　　nm　　　　　　　　　　　　　　・

Usually the　zon al　harmonic　coe fficient -^n　Is　defined　as

　　　　　　　　　　　　　　　　　　Jn ’゛‾　^nO　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(2.5)

which　represents　the　potential　characteristics　that　depend only

on spacecraft latitude (φ）．　Since the harmonic coefficients

nm
and

nm
are　caused by the nonspherocity of　the　earth, they

become　much　smaller　at　the　higher　orders　than　the　second （　Ｊ２

or　Ｃ２０）’　In　the　case　of　ａ geosynchronous satellite, however,

high order tesseral　coefficients　have　significant　effect　due　to

１２



resonance　effect　of　the　satellite' ｓ　synchronous　mot ion　to　the

earth' ｓ　rotation 。

Point-Mass　Gravitationa:Ｌ　Accelerat ion　ｂ Bodies ･ in　ｔ he　Solar

System　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　．

　　　　　The　acceleration!ｂ which　is　caused　by　bodies　such　as

moon, sun　and　so　on ( which　are　treated　as　point　masses　）ｉｓ

written　as

乱(Ξ ち　£ｂ）＝ 九づ
||亀

一

一

-

where

　　　　　　　　　　　　　ｋ　：　number　of　bodies　considered

　　　　　　　　　　　　μ
ｋ　：　gravitational

constant　of　the body　ｋ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　　　　　　　　　　　ｒ　　：　vector　from the　central　body　to　the　k-th　body
　　　　　　　　　　　　－ｋ

The　second term　in　the right　hand side of Eq.(2.6) reflects　the

k-th body's　gravity　effect　on　the　central　body.　　In　the　case　of

ａ　satellite　around　the　earth, it　is usually　sufficient　to

include　the　effects　ｏ£　the　moon　and the　sun .

Atmo heric Dra

　　　　　The　contribution　ｏ£　atmospheric　dragto　the　acceleration

of　the　satellite　is　generally　given　by

１３
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where

s　：　aerodynamic drag　coefficient of　the　satellite

Ａ　　：　effective　cross-sectional　areaof　the

　　　　satellite

ｍ　　：　satellite　mass

ｊ）　：　density　of　the　atmosphere　at　the　sat ellite

position

V　＝1･－ａ）　ｘ　「
一Ｒ　　一　　一Ｅ　　－

：　relative　velocity　of　the　satellite　to　the

　atmosphere　rotating with the　earth

９：?Ｅ： angular velocity vector of the earth

The　effect　of　the　atmospheric　drag　is　significant　in　the　case

of　ａnear-earth　satellite.

Solar　Rad at ion Pressure

The　solar　radiation pressure　acceleration!ｒ　is　given　as

where

!ｒ（三･t・２ｒ）’｀1）Ｐｓ年旦ｓ
（２.８）

））　：　eclipse　factor;　　　゜１　in　sunlight ,　＝Ｏ　in　shadow

Ps　：　solar　radiation pressure　at　the　satellite

　　　　position

ｆ　：　reflectivity　coefficient

Ａ　　：　reference　area

：　unit　vector　in　the　direction　from the　sun　to　the

satellite

1４



The　solar　radiation　pressure　effect　becomes more　significant　in

the　case　of　ａ　satellite　of which　ｔ以ｅ　orbit　is　higher　and　has

larger　area reflecting　the　sunlight.　It　is, however, not

always　easy　to make　ａ precise　model　０ｆ　the　solar　radiation

pressure ．　　Because　not　on ly　the　attitude　of　ａ　satellite ｗｉ七ｈ

respect　to　the　sunlight　is　not　constant, but　also　the　solar

radiation　pressure　sometimes　has　components which　are　not

parallel　ｔｏ旦ｓ

Acceleration

due　to　ａ　complexed　structure　of　the　sate llite.

Ｓ craft　Thrust

　　　　　The　accelerationf^ by　thrust　of　ａspacecraft　should be

included ｂecause　ａ spacecraft　usually has　subsystems　to　control

its　orbit　and　attitude.　The　thrust　produced by　reaction

control　equipment ( gas-jet　thruster, ion　engine, and .so　on　）

in　occasions　of　orbit　and　attitude maneuvers　is　given　us ing　an

impulsive or　ａcontinuous　thrust model　with parameters £^・

Random Accele‘ration

　　　　The remaining acceleration ｊ!１Ｒrepresents　random

accelerations ( or process　noise　) which　are　difficult　to　ｔ?ｅ

described by deterministic models.　Accelerations　by　gas　leaks

from ａ　reaction　control　subsystem (which uses　gas-jet

thrusters!　sometimes becomes　significant　in　the　case　of　ａ

spacecraft　which　goes　through　deep　space　in　ａ very　long

ｖｏｙａｇｅ（１）．

When we　actually　calculate　the　spacecraft　motion we　should
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evaluate　each　terra　in　ａ　given　orbit al　condition　in　order　to

include　every　significant　terms　and to　neglect　meaningless

terms.　It　is　of　course　important　to make　accurat ｅ　dynamic

models　pertaining　to　each　terms　and to　evaluate　the　effects　of

the errors　in　those　dynamic para「neters。

　　　　　Eq.(2.1) can　be　numerically　integrated (special

ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ（ヌ）（３））　from　an　initial　orbital　condition　of

８．spac ｅcraft （　-0'
-0・*0

), or　it　can　also be　solved

　　　　　　　　　　　　　--■analytically with　ａ perturbat ive method (general　perturbation

ｍｅｔｈｏｄ（４）（５））．　　Generally　speaking, the　numerical　in.tegration

methods　can　easily　include　various　perturbative　accelerations

which　can　be modeled。but　they need　large　size　of　computer

programs　and much　computing time.　０ｎ　the　other　hand, the

general　perturbation methods　are　fast　in　calculation　time　and

effective　in　the　case　of　spacecraft　which　do　not　require　highly

accurat ｅ　orbital managements.

２。１．２　Spacecraft　Orbital　Measurements

　　　　　Theorbital motion　of　ａ　spacecraft　can　be　measured by

various methods　such　as　range measurements, range-rate °

measurements, viewing　angle me asurements ｊ
　
ｓ

optical measurements,

radar me asurements ， differential　range (　or VLBI　）

measurements　and　so　on.　Ａ１１　of　those measurements　supply

geometrical　information　of　ａ　spacecraft　position with　respect

to　ａ　specified　station　where　the　tracking　equipment　exists, or

１６



supply　information　of　the　satellite' s　▽elocity　vector.　The

observation　equat ions　are　generally written　in　the　form

where

Ξ( t ) = £ ( r･£･ｔ・恥ｂｓ）゛旦

Ξ（

(2.9)

ｔ　）：　　vector　consisting of　orbital

　　　　　measurement　data　or　orbital　observables

　　　　　at　time　ｔ

旦　　　：　　model　of　theobservables

私ｂｓ：　model parameters of the ｏりservation

　　　　system

　　　　　　　　　　　　　　!!　　：　　observation　noise　vector

It　is　generally　desirable　that　observables z (　七　) have　small

errors　and have　high　sensitivity　七〇　the　orbital　mot ion　ｒ　and 多
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　一　　　一

〇ｆ　a spacecraft, and　ｈａ∇ｅ　small　sensitivity　to　errors　of　model

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ私ｂＳ’　　　　　　　　　　　　　　　

●

Observables

　　　　　Fig.　２．１　shows　an　example　of　geometryof　tracking　ａ

spacecraft　from two　earth　stations.　Let　us　show　definitions of

some　typical　orbital　observables.

　　　　　Ａran ge observable　ｊ)ｉ　is　defined　as

where

町= 11fill =l|r - r^.ll (２.10)

三ｓｉ　：　position vector of　an　earth　station　ｉ

Ｊ)ｉ　･：　range　vector
－
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Ｘ

Earth

Fig.2.1　　Geomet：ry of spacecraft tracking from earth stations
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where

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●Ａ range rate　observable p.　is　defined　as

Pi
●
・

ｓ
ｒ
一

　
一

・
ｒ
一 (2.11)

　　　　　　　　　　isi　：　velocity　vectorof　the　earth stat ion ｉ

Ａ　differential　range observable Pd　is　defined　as

　　　　　　Pd　°Ｐ１－　ｐ２

Ａ　summed　range　observablePs　is defined　as

　　　　　　ｐｓ°　Ｐ１゛　ｐ２

Inertial　Coordinate　Ｓ tem

(2.12)

(2,13)

　　　　　］：ｎ　order　to　describe　themotion　of　ａ satellite　around　the

earth, it　is　common　to　use　an　inert ial　coordin ate　system of

which　the　origin　is　the　cent er　of　the　earth.　The　X-axis　is　in

the　earth's　equatorial　plane　and　　　in　the　direction　o'f　the

vernal equinox （．Ｔ）．　The z-axis is aligned to the earth' s spin

axis　and the　y-axis　is　selected　to　make　the　right　hand

coordinate　system.　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ヽ

　　　　　However, the　earth' s　equatorial　plane　and　the　spin　axis　is

not　fixed　in　the　inertial　space　due　to　the　precession　and　the

nutation　of　the　spin　axis.　Therefore, the mean　or　the　true

equatorial　plane　and　spin　axis　at　an　epoch　time　are. usually

referred.　The　conversions between　different　coordinate　systems

are　made　us ing coordinate　con ve rs ion matrices　based on　the

models　of　the precession and　the　nut ation　of　ｔｈｅｅａｒｔｈ（６）（７）．

19



Position　of Earth　Stat ion

　　　　　The　position　of　an　earth　station　is　usually　given　using　ａ

reference　ellipsoid of　the　earth.　Fig.　２．２　shows　ａ　concept　of

stat ion　position　description.　The　position　of　an　earth　stat ion

Ｓ is defined by, for example, (.λ，φ，Ｈ）　or　( u, V,λ），

where　　　　　　　　　　　　， ｆ･

　　　　　　　　　　　　　　　λ　：　?eodetic　longitude

　　　　　　　　　　　　　　　ゆ：　geodeticｌ atitude

　　　　　　　　　　　　　　　Ｈ　：　geodetic　height

　　　　　　　　　　　　　　　ｕ　：　spin　radius

　　　　　　　　　　　　　　　ｖ　：　height　fromthe　equatorial　plane

　　　　　In　Fiｇ° ２
‘
２　the　Ｚ’Ｅ‘axis　whi ch　is　the　principal　axis　of

the　given　reference　ellipsoid　does　not　always　CO incide　wit ｈ　the

actual　spin　axis　of　the　earth.　Because　the　ｌａｔ!er moves

irregu:Larly　around the　Z^-axis　due　to　hydrodynamic　effects　of

the　surface　and　internal　substance　of　the　earth.　This　is

called the　polar　motion.　The　polar　motion　is　usually　described

ｂｙ　two　angular･ ｐarameters （メｐ’ｙｐ）(as　shown　in Fig･　2.3) which

represent　the　deviation　of　the　instant　spin　axis　from the

averaged　axis- obtained for　the　period　from　1900　ｔ0　1906 (this

averaged　spin　axis　is　called Ｃ工○：　Conventional　International

Origin )。

　　　　　Ａｔ･an　arbitrary　time, the　position　of　an　earth　stat ion　Is

ｇiven　in　the　inertial　coordinate　system with　the　true

equat orial　plane　４ｔ　that　time by using the　geodetic　station

２０



(Greenwich)

ZＥ

Reference Ellipsoid

Fig.2.2　　Station location description

　　　　　　　　　(ＸＥ゛ＴＥ'ZE):Coordinatesystem fixed to tｈｅ・earth
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Spin Axis
ZＥ（CIO）

ＣＩＯ：　ConventionaInternational Origin

Fig.2.3　　Polar motion
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location　data by　considering　the　earth' ｓ　spin (rotation) and

the　polar motion.　However, since　the　an gular　velocity　of　the

earth' Ｓ　spin　is　not　constant　we must　use　the　universal　ｔ ime

system UTl　instead of　UTC which　is　ａ uniform　time　system　and　is

used　in　our　daily　life ．　UTl　represents　the　actual　rotation　of

the　earth.

　　　　　Consequently, in　order　to　describe　the　position　of　an

earth　station　in　the　inert ial　coordinate　system, we　convert　the

position vector　from the　earth-fixed （ＸＥ’ＹＥ’ＺＥ）･systｅ“１　１１Ｓing

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●ｐ０１ar　mot ion　data and UTl　to　the　inertial　system.　If　we　need

to　convert　ａ position　vector　from one　inert ial　system　to

another one, we use　coordinate　conversion matrices　based on　the

precession　and nutation　of　the　earth' s　spin　axis　between　these

epochs. The　precession　and nutation　of　the　earth's　spin　axis

　are　caused by　the　gravitational　torque　induced by　the sun, the

moon　and　the　planets.

2.1.3　Orbit　Determination

　　　　Suppose ｔｈ゛七model ｐ・rameters £sc in Eq.(2°1）３’11d秘ｂｓ in

Eq.(2.9) are　given.　　The　state　vectors　of　the　spacecraft £ and

;･at
an arbitrary time ｔ are determined by Eq. (2.1). from

－

init ial　ｓｔａｔｅｖｅｃｔｏｌ｀ｓ三Ｏ　and Pq　３’t　an　epoch　t ime　七〇（　Ｆｉｇ°２’４　）゜

Then　the observation vectorΞ(t) is　also　given　by Eq.(2.9) from

三Ｏ and
１０．　１ｔ

°ｅ゛ｓ that the 三ｏ and
ｊ：Ｏｃａｎ　be　obt

alned　from

２３



Ｘ

XYZ　；　工nertialcoordinate system

Fig.2.4　　Orbital motion of satellite
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Eq.(2.9) whenΞ(t) have　independent　components　of　which　the

dimension　exceeds　that　of　the　stat ｅ　vectors ．　The　orbit

determination　is　ａ process　in　which　spacecraft 's　state　vectors

ｒ　and　ｉ　at　ａ　specified　epoch　time　are　estimated　from observed
－　　　　－

data (　tracking　data　）ｏｆ　the　spacecraft's　motion ･　It　is

usually the　case　that　some　of　the model parameters　of £sc　and

£ｏｂｓ　are　also　simultaneously　estimated in　orbit　determinations.

It　is　at　least　theoretically　possible　to　estima､te　such

parameters、from observed　data which　depend on　them。

　　　　　Themost　popular　and　fundamental method of　orbit

determination　is　the weighted　least-square ｍｅｔｈｏｄ（４）（５）．　　The

state ｖｅｃｔｏｒΞＯat an epoch time *0 are estimated ａＳで２０that

minimizes ａ cost function Ｆ（恥）；

where

F（ΞＯ）゜

　
１
Ｎ
Σ
Ｍ Ξ(ti) ‾Ξｃ（ti’ΞO’tO）

yＴ
Ｗi

･｛Ξ（ti）－Ξｃ（ti･恥･tＯ）｝　　(2.14)

H　：　　obser▽ation　time (i=l,2,...,N)

ｚ　　：　　observation　vector　calculated　from the
－Ｃ

　　　　　initial state vector 恥ｏｆ the spacecraft at

（ )
Ｔ

　　ｔｏ

：　　matriχ　transpose

　　　　　　　　　　　　Ｗ　　：　・weighting matrix

The　weighting matrix　is　usually　given　by

　　　　　　　　　　　　　　Ｗｉ= (. Ex (n旦ｉＴ））‾１

２５

(2.15)



because　it　gives　the minimum covariance　est imates

　　　　　　　ＥＸ（　　）：　　expectation

(21)
, where

　　　　　　　　　旦ｉ　　：　　obseヱﾌvation　noise　vectorcorresponding　to　the

　　　　　　　　　　　　　　　observat ion　ve ctorΞ（ｔｉ）

When　each observation　noise　is independent, W.　is　given　as

Wi

Q‘ｊ

０

(2.16)

Ｗｈｅｒｅ（ｙｉｊ　isthe　standard　deviation　of　the　observation　noise

ＣＯ゛responding to　the j-th　component　ｏｆΞ(t,).

　　　　Eq.(2.14) is　generally nonlinear, so　it　is　usually

linearized to　solve.　That　is, the　calculated observation

vector　ｚ
　　　　　　－Ｃ

where

can　be　expressed　as

Ξｃ（ｔｉ’-0' ｔＯ）゛Ξｃ（ｔｉ’乱゛ａΞ･ｔＯ）

　　　　　　　゜瓦（ti’瓦’tO）゛Ai△五

　６／　2!0

乙亙

ｅ
・

initially　assumed　state　vector

(2.17)

：　　small　ｄｅ▽iation　of　the　state　▽ector

：　calculated observation vector based on ｌｏ
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Ａｉ
･

３亀

心

゛ａ亙0

勒゛Ξ０

ｔ°ｔｉ

observation　partial　matrix

Using Eq.(2.17), Eq.(2.14) becomes

　　　　　　　　　　　　　　　　　　Ｎ

where

F( Ax)
㎝
Σ

i・1

（△Ξi‾AiゐΞ）Ｔ Wi（乙Ξi‘ A Ax )

　　　　　　　　　　　(2.18)

乙Ξｉ°Ξ（ｔｉ）‾瓦（ti）:　observation　residual　vector

According　to　Eq.(2.18) we　obtain　an　equation　of

F( Ax) minimum　in
　　－

a｡

こ
い
Ｉ
帽

９
　
門
三
卜

matrix　form as

△Ｘ　＝
　－

勺
刊
Ｉ
刊

・
４
　
△
　
　
　
　
＜

皿
弓
．
．
皿

>
.

／

or　it　is rewr itten　as

　　　　　　　　　　　　　・ヽJw"A ^x　＝４７４Ξ

乙ｘ which makes

　－

(2.19)

where　り「ｉ is　the　square-root matrix of W, that　is,　Ｗ °Ｊ‘w">̂rw･

Eq.(2.19) is　sometimes　called normal　equation.　It　ｉ･ｓ　also

derived　from　ａ　linearized observation　equation

　　　　　　　　　　　　　　　　△Ξ゛，Ａ∠１２Ｓ十旦

２７



or　generally　this　is written　as

　　　　　　　　　　　　　　Ξ゜Ａ亙十旦．

Eq.(2.19) is　solved　as

　　　　　　　　　　　　　乙ｘ＝（ＡＴＷＡ）‾１ＡＴＷ４ｚ
　　　　　　　　　　　　　　－　　　　　　　　　　　－

(2.20)

(2.21)

ａ２!is　ａ　correction　to　an initially　assumed　state vector lo'　so

we　obtain　ｉ　十£ｘ　as　a more　accurate　guess　of　the　stat ｅ
　　　　　　　　　　－Ｏ　　　－･　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　・

vector　at　time　ｔ　．　The　above　process　is　repeated to　obtain　an
　　　　　　　　　　　　　　　０

estimate　of　the .stat ｅ　vector with　ａ　required　accuracy.　　This　is

called ａ　differential　correction　method of　orbit　determination.

It　is　ｏｎ‘ｅ　of　typical　batchprocessing methods　where　all of　the

tracking data　are　processed　at　one　time.

　　　　　０ｎ　the　other　hand,various　sequential　filtering methods

have　been　ｄｅｖｅ１０ｐｅｄ(８)　toest imate　the　state　vector　at　time　ｔ．

One　of　them　is Kalman　filtering method which　is　theoretically

equivalent　to　ａ　least　square method　applied　to　ａ dynamical

system.　Those　sequential　filtering methods　are　effective　in

deep　space　navigations　and　various numerically　stable

algorithms　have been　ｄｅＶｅ１０ｐｅｄ(９)(１０)(１１)．　　Inthe　case　of

Earth orbiting satellites, however, batch processing methods

are　satisfactorily used.

　　　　　　We　have　several　computer　programs　for orbit　determination

in　Radio　Research　Laboratory (RRL).　　The Definitive　Orbit

Determinat ion　ｏｐｅ‘rating System (ＤＯＤＳ)(１２)　was　first　introduced

from NASA　in　1974　in　ａ　satellite　control　experiment　using ATS-1

(Applications　Technology　Satellite　１)．　　After　that　RRL has

２８



developed　two　operational　orbit　determination　programs　for

Japan' ｓ　experimeatal　geosynchronous　satell ites　cs (Experimental

ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎＳＳａｔｅｌｌｉｔｅ（ユ３））　andBSE(Experimental　Bro adcast ing

Satellite (14) ）．　　Another　program was　also　developed　for　orbit

determination　studies.　　It　is　named　KODS (Kashima Orbit

Determination　Ｓｏｆｔｗａｒｅ（．１５）（１６））　with　ａ　small　program　size　and

ａ，sufficient　accuracy　for　ａ　geosynchronous　satellite.　The

author　has　developed DVODP (Delta-VLBI　Orbit　Det ermination

Program) by　improving KODS so　that　it　can　process VLB I

observables　in　addition　to　range, range　rate, angles　and

range-sum observables　and　it　has　functions　to　estimate　not　only

satellite　state　vector but　also　observation　biases　and　some　of

model　parameters　and　to　evaluate　effects　of　model　parameter

errors (Appendix　Ａ）．

２．２　Accuracy of　Orbit　Determination

2.2.1　Covariance　Analysis　and　Simulations

　　　　　We　shouldknow the　accuracy of　an　orbit　determination　in

order　to　correctly　grasp　the　uncertainty of　the　obtained

spacecraft　state　and to　evaluate　the　efficiency of ’ａ　tracking

method by which　the observation　data　are　obtained.　If　the　true

state　vector of　ａ　spacecraft　is　given　by　some　other method, it

is　easy to　evaluat ｅ　the　accuracy　of　an　orbit　determination.　It
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is, however, not　usually　given.　So　we　us ｅ　fo llowing　two

methods;　covariance　ａｎａｌｙＳｅｓ（１７）ａｎｄ｀ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　simulations.

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　　　　In　ａ　covariance　analysis, we　calculate　an　expected

covariance　of　an　estimated　state　vector　as

where

Ｃ　　＝　Ex
　χ

CＸ

全

一
番
　
　
１
・

{(全－！ｏ)(ll 一恥丹

covariance　matrix

estimated　state　vector

(2.22)

　　　　　　　　　　　　　χ　　：　　true　state　vector
　　　　　　　　　　　　　－０

In　the　case　of　ａ　least-square　method of　an　orbit　determination,

Ａ
Ｘ
一 ~
-0　　is　given　by

Ｅｑ‘(2.21) as

　　　　　　　　　全一匹ｏ°△亙゜（ＡＴｗＡ）TIATｗムΞ (2.23)

Then　Eq. (2.22 ) becomes

　　　　　　　　　　　Ｃχ゜ Ex( Axム２!Ｔ）

　　　　　　　　　　　　　゜（ＡＴＷＡ）‘1T Ex( AΞ４ΞＴ　）ＷＡ（’ＡＴＷＡ）‾１

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(2.24)

Suppose　that　the　observation　residual　vector　ムΞcontains　ｏｎ:ly

observation　noises, then

Ex( Az
T

　　・　－　－
) = Ex(!!!!ｒ）＝Ｗ“１ (2.25)

Consequently we　obtain　ａ　general　expression　of　the　cova･riance

matriχ

Ｃ
Ｘ

T -1

づ９）

３０

(2.26)



In many　cases　the　est imated　state　vector X behaves　as　ａ

Gaussian　random vector　of　which　the　probability　density

funct ion　P (X) is　｀″ritten　as

pｘ（Ξ）゜( (271ﾆ）Ｎ/2（ＣＸ）1/２　）‾1 exp(--
T

－　χ

1

Ｘ
　－

(2.27)

where　Ｎ　is　the　dimension　of　the　state　▽ector X゜　ＣＸ　represents

an　error　ｅ llipsoid. that　is, a quadratic　equation

　　　　　　　　　　　　　　　　亙
ＴＣ

χ“1亙よｃ・ｃ：　constant　　　　　　　　　　　　　　（２●２８）

makes　an　equi-probability　N-dimensional　ｅ llipsoid with　respect

to　ａ vector ２!．　　Fig.2.5　shows　an　example　of　two-dimensional

error ellipsoid ( ellipse ).　The diagonal components (T,

(yi2
j‥・j％2 of　ＣＸ

２

give　rough me asures　of　the　size　of　the

ellipsoid.

　　　　　To　evaluate　the　error　ellipsoid more　prec isely ， we　can　use

the eigen values <r.“″ＳＯ“ｊ ％ｏ2 of　C , which

correspond　to　the　principal　axes　of　the　ellipsoid.　The　eigen

values　are　obtained　as　the　diagonal　elements　of　ａ　diagonalized

covariance matrix.　Ａ　COvariance matrix　can　be　diagonalized by　ａ

linear　transformation　of　the　state　vector ｘ　as
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　－

where

X = K X

－　　　－

Ｘ

－
transformed　state　vector

(2.29)

　　　　　　　　　　　　　　　Ｋ　：　　orthogona]Ltransformation　matriχ

The　diagonalized covariance mat rix C which　corresponds　to ２!　is
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Fig. 2,5　　Two-dimensIonal error ellipsoid
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(2.31)

Cχ ゛（ＫＴＡ

0'1０
2

０

0

NO

(2.30)

　　　　　ByEq.(2.24) we　evaluat ｅ　the　error　covariance　of　the　state

vector　at　the　epoch time　ｔＯ° The　error　covariance C

propagated　to　an　arbitrary　time　ｔ　is　derived　as

^xt °Ex( Ax(t) Ax(t)

＝Ｅ

ｒ
Ｌ
１
　
Ｌ
ｍ
^

　
　
　
χ

‘a

∂亙

where

　Ξ０

^xO

φ
・
　
　
一
一

Ｘ

－

-

Ｃ
Ｘ

42!(tO)

亙一

句

Ｔ)

限　

△五(七〇)

)TI

ド十

i)五0

た
い
　
如″a

亙

恥

at　*0

a't　ｔo

Using ^xt we can　evaluate　the propagated　effe ct　of　the

estimation　error of　the　state　vector　at　the　epoch　time.

　　　　　As　is. described　abo ve, we　can　evaluate　the　accuracy　of　an

orbit　determination by　the　COvariance matrix　Ｃ　。　One　of　the
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　χ　　　●

usefulness　of　ｔｈｅ･ｃｏ▽ariance　analysis　is　that　　Ｃｘ　can　be

calculat ed using only　observation　partial matrix Ａ and

observation　noise　covar‘ｉ ance matrix W"""-,　orin　other words,　no
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actual observations　are　needed.　The matrix　Ａ　depends　on　ａ

tracking　strateｇｖ．　ｔhat　is, observation　types　and　schedule .　We

will　further　look　into　this　point　in　the　ｎｅχｔ　section。

　　　　　Numerical　simulation　is　another method　to　evaluate　the

accur‘acy．　　In　this　case　we　make　simulatedobs ervat ion　dat ａ

which　include　possible　observation　errors　of　b,ias　and　random

types .　　Though　this method　requires　ａ process　to　create

simulated　observation　data, it　gives　us　more　detailed

information　in　specific　orbit　determinat ion　cases。

　　　　　Itwould be　recommended　to　use　ａ　covariance　analysis

method　to　obtain　ａ･general　concept　of　the　accuracy　and to　carry

out　ａ　１０ｔ　of　simulations　to　get　detailed　information　in　ａ

specified　case.

2.2.2　Bias　Errors　and Model　Parameter　Errors

　　　　　Thecovariance　an ａ．１ysis　described　above　can　show the

effect　of　random　noises　in　observation　data.　Actually,

however, observation　data may　have　some　bias　errors.　According

to Eq(2.21) we　can　evaluate　the　effect　as

where

△ｘ　T
　－ｂ

WＡ） -1 T　’＆ｚ

　　　　　　　　－ｂ

ム亙ｂ
・
一 　errors　in　the　state　vector　due　to

observation　biases

(2.32)

　　　　　　　　　　　　　△ｚ　　：　　vector　of　observationbiases
　　　　　　　　　　　　　　　一ｂ

The　observation　biases　are　usually　estimated　as　well　as　the
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spacecraft　state　vector　in　an　orbit　determination。

　　　　　Other　important　factors　affecting　the　accuracy　of　an　orbit

determination　are　possible model　errors　in　the　orbit　dynamics

and observat ion　systems ．　In　the　least-square　orbit

determination method, the　state　vector　is　estimated　so　that　it

gives　the minimum difference　between　actual　observation　data

and　calculated values　which　are　obt ained using models　of ･the

orbit　dynamics　and the　observation　system (　see　Sec.　2.1.3)・

Consequently, model　errors　and　calculation　errors lead　to

erroneous　estimates。

　　　　　Observation　equations　which　include　errors　in　model

parameters　can　be　linearized　around nominal　values　and written

as

where

Ｚ

－

＝　Ａ Ｘ十Ｂ
－

Ｚ十
ｎ

－

ｚ　　：　linearized observation　vector (
－

　　　　Eq.C2.20) )

(2.33)

Ｚ　in
－

Ｚ　　：　　▽ector　of　errors　ofmodel　parameters

　　　　( errors　in　vectors £　in Eq. (2.2) and

　　　　私ｂｓin Eq.(2.9) )

Ａ　　：　　observation　partial　matrix with　respect　to

　　　the　state vector x　　　　　　　　　　、●　　　　　　　、

Ｂ・　：　　observation　partial mat r i X　with･ respect　to

　　　　Ｚ

旦　　：　　observation　noise　vector
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If　we　assume　that　ＥＸ（　Σ･）＝　０。then　the　vector

　　　　　　　　　　　　　　全゜Ｋ１Ξ’　Ｋ１ °（ＡＴＷＡ）‾１ＡＴＷ

６　・．X given by

　　　　　　(2.34)

is　an unbiased estimate vector.　X becomes　the　least　square

estimate　vector　in Eq.(2.21) when y = 0.　　The　covariance matrix

Ｃｃ　is　calculated　as　　　　　　　　　　　　　　　　　　Ｉ

Ｃｃ °ＥＸ（　（
９－χ）（Ｑ－χ）Ｔ）

－　　－　　　－　　－　　・

゜;　Ex { (　K,(Ax゛ＢΣ゛n)-x)(K, (Ax゛ＢΣ゛Ξ)-Ξ)Ｔ１

゛ＥＸ　{　K1(ＢΣ＋!!)(ＢΣ十m
rp 1

゜ＫＩ Ｅ゛（�r）ＫＩＴ ゛ K,B ＥＸ（ぷ

゜ＣＸ＋SCｙＳＴ

T T

where

Ｃ
Ｘ

(2.35)

T -1　(already　defined by　Eq.(2.26))

S = K^B = (A

s ’Ｅ゛（ZΣＴ）

Ｔ
WＡ） ‾1ＡＴＷＢ

Eq.(2.35) means that　the　covariance matrix which　includes model

parameter errors　has　an　additional　term　sc s^ to　the　original

ＣＸ゛　The　term ＳＣｙＳＴ　represents　the　effect　of model　parameter

errors.　　It　is　sometimes　called　”consider　covariance”, because

the　model　parameter　errors　are　not　estimated but　they　are　only

considered　in　evaluation　of　covariance of　the　state　vector.
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Eq.(2.35) can　be　slightly　generalized　and　written　as

Ｃｃ　゛（ＡＴＷＡ）
－１
ＡＴＷ（　ＥＸ（ｎｎＴ
　　　　　　　　-

）＋ＢＣyＢＴ　゛Ｃｎ　）ＷＡＴ（ＡＴＷＡ）‘1　(2,36)

where　Ｃｎ　represents ａ　covariance　due　to　errors　such　as

numerical　calculation　errors which　do　not　depend on　observation

!loises　nor model　parameter　errors.　　Therefore, by　ｃａ:Lculating

Ｃｃ　we can　include　ｅ ffects　of　not only　observat ion　noises　and

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ｌmodeling　errors　but　also　numerical　errors　in　the　evaluation　of

accuracies　of　various　orbit　determination Ｓｙｓｔｅｍｓ（１８）．　　From

the　viewpoin七　〇ｆ　the　information　content　of　the　observation

data, the　terms　BC ＢＴ
　　　　　・　　　　　　　　　　ｙ

･１１ｄＣｎ　in　Eq.(2.36) de grade the

information　contents.　This　con cept　is　furt her　discussed　and

studied　in　the　next　section.

2.2.3　Evaluation　of　Observat ion　Residuals

　　　In　the　least-square　method of　an　orbit　determination (see

Eq,(2.21)), we　expect that　the　observation　residual　乙Ξbecomes

random corresponding　to　the　observation　noises (see　Eq.(2.25))

after the　iterative　correction　△ｘ converges.　　In the
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　－

estimation　process, if　we　have　not　fully　used　the　information

contained　in　the　observation　dat ａ，the　observation　residuals

would　show .a　slightly　different　features.　We　can

quantitatively　evaluate　the　characteristics　of　the .observation

residuals by ａ chi-square （．χ２）ｔｅｓｔ．　It　is　well　known　that

ａ　set　of　random variables （．゛１’゛２’‥”ＸＮ）゛ｉｔｈ　variance

（゜’12 Q‘２

２

●●● （ｒＮ“)show　ａ　chi-square statistics.　That is,
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if　we ･define　ａ　μ　as

　　　　　　　　　　２　　　　χ１

２

　　　　　　　　　ｸ(-　゜-2

　　　　　　　　　　　　　　　　(J‘1

then･we　have

　　　　　　　　　　　　Ｅχ（λ２ ）＝ｋ

２

＋
XN
2

-
(rＮ2

where　ｋ　is　the　degree　of　freedom of　the　set　of　random

variables.

　　　　In our case ， Ｚ

defined as

　　　　　　　　　　　　　Ｎ

ス２＝
Σ

i＝1

２

of　the　observation　residuals　is

２

≒

ｖi

(2.37)

(2.38)

(2.39)

where　Ｎ　is　the　total　niomber　of　observation data,△ｚｉ　is　i-th

observation　residual　and V .　is variance　of　i-th observation

noise (or　the　i-th　diagonal　component　of　the matrix　given　by

Ｅｑ°(2.25),　where each　ム２ｉ is assumed　to be independent).　　Then

we　expect

　　　　　　　　　　　Ｅχ（　χ．２）＝Ｎ-Ｍ　　　　　　　　　　　　　　　　(2.40)

where　Ｍ　is　the　number of　the　estimated parameters, thetefore

N-M　is　the　degree　of　freedom of　the　observation　residuals.

Usually　we　define　ａ normalized　chi-square　ぐ　by

　　　　　　Ｎ

(ぐ＝：フ
≒　Σ

χ　　　Ｎ-Ｍ・

i＝1

　△Zi
2

¬

　Ｖi

３８

(2.41)



If　we　fully used　the　information　contained　in　the　observation

data by　using　ａ correct　weight ing matrix　and　appropriate

physical models, <X, reaches 1.0. But if we used, for

ｅｘａｍｐｌｅ，ｗｒｏｎｇｖｉ２゛ｔｈａｔis, wrong weighting matrix W~ ,　then

ら, exceeds １．００ｒ becomes smaller than 1.0. Therefore, we .can

check　吸　after　the　least-square iterat ive　estimation　has

converged　in　order　to　confirm whether　we used　ａ correct

weighting matrix　and whether we　used　appropriate　physical

models.　This　chi-square　test　of　the　observat ion residuals　is

useful　to　correct　our　erroneous　　ａ priori　knowledge of　the

observation　noise.　Because　it　is　usually　the　case　that our　ａ

priori　evaluation　is　an overestimate　or underesti mat e　of　the

observation　noise when　we　start　ａ　least-square　estimation　with

ａ weighting matrix based･･on　these　ａ priori　knowledge.

２．３　Sensitivit ｙ　and　Information　Contents　of　Obser▽ations

2.3.1　　Sensitivity　and Obser▽ability

　　　　　In　the　ｃｏ▽ariance　analysis　described　in　Sec.2.2.1　it　was

shown　that t゙he observation　part ial matriχ Ａ plays　an　essential

role.　This matriχ･represents　the　sensitivity　of　observations

with　respect　to　the　elements　of　ａ　state　vector.　Ｉ七　is　useful

to　define　the　colximn　vect ｏｒＳｌＰＩ旦2タ　゜‥ｊ　旦Ｎof the matrix Ａ°

Then　linearized observation　predictions　are　written　as

３９



Ｚ

－
゜（　！1旦2　‥.･j!Ｎ　）2!

゜Ξ1×1＋112×2　十Ｊ｀’十-N^N (2.42)

where　Ｎ　is　the　dimension　of　the　state　vector X and Xj_,　Ｘ２，

‘゛’゛ＸＮ　is　the　elements　of X.　　Eq.(2.42)
means　that　the

observation　vectorΞis　represented　as　ａ　linear　combination　of

the　column　vectors,.　Therefore, if・one　of　them。for　example,

旦,, is　independent　from the　others　and　has　ａ　lar ge　magnitude　in

ａ　cert ainly　normalized　sen se ， then　the　observat ion　vector　has　ａ

high　sensitivity　to　the　element　ｘｉ°

　　　　　For　example　let　us　consider　ａ　case where　an　angular

position　of　ａ deep　space　spacecraft　is　derived　from　ａ VLBI

observat ion
(19)

Fig.2.6 (a) shows　ａ　geometry　of　VLB I

observations ．　　By　ａVLB I　observat ion　the　sign al　delay （　or

excess　path　ｄ　）ｉｓ　derived.　　The　observation　equation　is

where

ｄ＝Ｂ・Ｓ十ｎ

　　一一

Ｂ

－
：　　baseline　vector

Ｓ　　：　　unit　vector
－

　　　　spacecraft

in　the　direction　to　the

(2.43)

　　　　　　　　　　　　ｎ　　：　　observation　noise(error)

Let　us　define　ａ　state　vector ２!which　represents　the　an gular

position　of　the　spacecraft　as

４０

(2.44)



Ｘ

(ｂ)

Fig.2. 6　Geometiry of ＶＬＢ工observationCa), and ｓensitivity
　　　　　of observation(b)
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where

　　　　　　　　　　４[χ．：　ｓｍａ]．１deviation from　ａ nominal right

　　　　　　　　　　　　　　　ascension　ＣＺ　of　the　spacecraft

　　　　　　　　　　４６　：　　small　deviation　fromａ nominal　declination
Ｓ

　　　　　　　　　　　　　　　of　the　spacecraft

then　ａ　ｌinearized　observation　equation　is

where

where　ｕ

　　　　　－

△ｄ＝Ａχ ４･ ｎ
　　　　－

乙ｄ　：　　deviation　from ａ nominal observation ｄ

Ａ＝

∂ｄ

㎜

‘dx
　　－

＝ＢＴ．趾　＝ＢＴ・（ｕ

　‾　‘a五　　‾　‾
ヱ）゛（．Ｂｕ ＼ ）

(2.45)

(2.46)

V are unit vectors　shown　in Fig.2°6(b), a・ｄＢｕ’Ｂ▽

are the　components　of　the baseline　vector 旦　in　the　u-vplane

which　is　perpendicular　to　the　line-of-sight　or ve ctor 旦．

Therefore, the　component　of　the baseline　vector　perpendicular

to　the　line-of-sight　represents　the　sensitivity　of　VLB I　delay

observation with　respect　to　the　angular　information　of　ａ　radio

source.

　　　　　Fromthe　viewpoint　of　estimation　of　the　state　vector,

another　important　concept　is　observability.　　The　obseir･vation

system (2.20) or (2.33) is　said to have　an　observability　if　the

state　vector　ｘ can be　definitely　determined　from the

observat ion　vector Ξ．　　As　is　clear　fromEq.(2.21) or Eq.(2.34)

the　system has　an observability when　the matrix　ＡＴＷＡ　is　normal　or
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ｄｅｔ（ＡＴＷＡ）ヂＯ．　　Because of the　numer ｉ cal instability　or

limitation　to　the　accuracy of　calculations, even　if ｄｅｔ（ＡＴＷＡ）ヂ

Ｏ　the　observability　is　not　actually　kept　when　one　or　some of

eigen　values of　ＡＴＷＡｒｅａｃｈｚｅｒｏｓ,･　or　ｄｅｔ（ＡＴＷＡ）ｂｅｃｏｍｅｓ　very

small.　It　corresponds　that　the　error ellipsoid becomes　very

large　in one　or　some　directions　in　the　N-dimensional　space.

　　　　　So　it　is　practical　to use　various　methods　to　evaluate

system observability：　One　of　them checks　the　eigen　values

of　the mat rix ＡＴＷＡ． If　some　of　them　are　less　than　a given

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ｌ

threshold value, which　is usually　selected near　zero, the

corresponding　elements　of　the　state　vector　are　quit　to be

est imated.

　　　　　One of　other　methods　evaluates　the　orthogonality of　column

vectors　of　weighted (no：rmalized) observation　partial　vectors ,

that　is, the colvmin vectors of　matrix・iTwA.　　Eq.(2.18J･is

rewritten　as

l’（ム亙）刈1痢Ａ人五一石ムΞ11 (2.47)

The estimates vector　△１１which makes F( Ax) miniraum is　given by

an　orthogonal　projection　of vector　４百△Ξ　on　to　theplane

which　１Ｓ　spannedby the　column　vectors ｏｆ翫

of　the matrix‘>/WA (Fig.2.7).　　The　i-th element　ｘ．
　　　　　　　　　　　．　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　１

of　the　state

　　vector X corresponds to　the　column　vector a ..　It means　that

　　the　independency･of　each column　vector　is　import an t　to　estimate

　　each　element　separately, or　if　some　of　the　column　vectors　are

，　not　Independent　from the　others　the　corresponding　state
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　Plane　spanned by
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Fig.2.7　　Parameter estimation by orthogonal projection
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elements　cannot　be　estimated.　In　an　actual　orbit　determination

program, the　independency　of　the　column　vectors　is　tested

through Schmidt's orthogonalization method^ ,　　If　the

orthogonal　component　of　ａ　column　vector　to　the　other　vectors　is

less　than　a given　threshold, the　corresponding　element　of　the

state　vector　is　rejected　from　the　estimation　process.

２。３．２　　Information　Contents　of　Observations

　　　　　Through　ａ　least-square　estimation　process ， uncert ainty of

ａ state　vector　is　reduced by　information　which　is　brought　by

observation　data.　In　other　words, observations　bring　some

information　of　the　state　vector.　We　can　evalua七ｅ　the　quantity

of　the　information by the mutual 'information　de fin ｅｄａｓ(２２)(２３)

where

i(x;Ξ) = 1/2 log ｄｅｔ（ＣＯＣ‾1） (2.48)

I(x;Ξ）　：　　mutual　information　which　is　brought　by

　　　　　　　　observations ^ with　respect　to　the　state

　　　　　　　　vector　χ
　　　　　　　　　　　　　　－

　　Ｃ　　：　　covariance of　ｘ before　the　observations
　　　Ｏ　　　　　　　　　　　　　　　　－

　　　Ｃ　　：　　covarianceof　ｘ　after　the　observations
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　－

In　the　right･ hand side of Ｅｑ°(2.48)･the ｔｅｌ｀ｒｌｌ（ｄｅｔ（ＣＯＣ‾１）’）１／２

represents　the　ratio　of　error　ellipsoids before　ａｎ(!after　the

observations.　For example, in　ａ　simplｅ　case where

４５

(2.49)
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shows i°fo゛呼It ion卵gradaiり･on by｡errors in the observりFi9いし

ｅｑ゛ation.　Using Cχ（｡恥゜（２=゜26) ) and〕C ( Eq.(2°36））・　ＤI

becomes Ｓｊ ・
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　　　　　°I = 1/2　log　det[ＣＸ{ＣＸ ゛ＣＸＡＴＷ(ＢＣyＢＴ ゛Ｃｎ)ＷＡＴＣＸ

Ｉ

‾1]

　　　　　　　　= 1/2　log det

E χ

X
゛ ＣＸＡＴＷ(ＢＣｙＢＴ゛Cn　)ＷＡＴふ‾11

　　　　　　　　°1/2　1°ｇ

[

det

{

lｘ ゛ＣＸＡＴＷ(ＢＣyＢＴ ゛Ｃｎ　)ＷＡＴＩ]‾1　　｡

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(2.53)

where　　lｘ　is unit　matrix.　Because　of　model parameter　error

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●covariance　Ｃ　　and　numerical　calculation　error　covariance　Ｃ　，

ｄｅt
{

lｘ ゛ ＣｘjrＷ(ＢＣｙＢＴ ゛ Ｃｎ )ＷＡＴ

ｌ

becomes 1゛ger than 1
'
咄こｈ

means　that　the　information　content °I is　negat ive, ０ｒ　in　other

words, the　information　is　degraded by　the model　errors.

　　　　　When　there　are errors　in　some　model para万”leters, we　should

reweight　the observations　in　order　to　optimally　utilize　the

information　content.　工１１　ａ system without　model　errors

（　Eq.(2.20)

W = |ex(!!旦Ｔ）

）ｉｔ　isoptimum　to　select　weighting matrix　’ａｓ

|‾１　in　the
sense　that　the　weight　gives　the minimum

covariance of　the estimates^ ＼　　For　ａ　system　which　has　mo del

parameter errors ( Eq.(2.33) ), it　is opt imum to use ａ

reweight ing matriχ as

where

WＲ ’･ＷＡ(ＪＸ＋SICｙSIT)‾1ＡＴＷ

一
・

％

Jx
㎝

reweighting matrix

Ｃ

　　　　　　　　　　　　　　　Ｓ１　°　Ａ

. The　estimates　vector

　－１

Ｘ

Ｔ
WB

Λ
Ξｉｓ　given by

４７

(2.54)



and

全゜K2Ξ；　K2 °（ＡＴｗＲＡ）TIATｗＲ

EＸ(全－Ξ)゜Ex{k2(Bx十旦)}

　　　　　　　　　　　　　　　　　゜K2BEx(x)十Ｋ２ Ｅ゛（!!）

Therefore, if Ex(y) = Ex(旦）＝　Ｏthen X becomes unbiased

estimate.　　The　cov'ariance　is　given　as (Appendix Ｂ）

Ex -s(3-x)(x->!)Ｔ}゜Ｋ２ Ｅ゛{(ＢΣ＋旦)(Ｂｚ゛旦)Ｔ}Ｋ２Ｔ

　　　　　　　　　　　　　°K2(ＢｃｙＢＴ十-1 T

゜ＣＸ　十　ＳＣｙＳ
Ｔ

゜ＣＣ

(2.55)

(2.56)

(2.57)

The　above　reweighting process　can　be　said opt iraum because　it

gives　the　same　covariance matrix　as　is　given　by　considering

information　degradation　by model　parameter　errors (　Eq.(2.35))。

　　　　　In　the　above　discussionwe　do　not　completely　utilize　the

information　content　of　the　observations.　If　we　successfully

estimate　all　the　model　paramete･rs　and the　state　ve ctor we　can

use　all　the　information.　However, it　is　practically　difficult

because　of　numerical　instabilities.　０ｎ　the　other　hand･ we　can

stably　estimate　parts　of　the parameters　alternatively.　　That

is, first, half　of　the　parameters　are　estimated with　the　other

parameters　fixed。then　using　the　est imated　paramet ers　as　known

the　other parameters　are　estimated, and　so　forth.　By　an

analysis using the　concept　of　information　content, we　can　show

that　the　ａにLternative　est imation　process　is　theoretically
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equivalent　to　the　simultaneous　estimation　if　the　former　process

converges (Appendix　Ｃ）．
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CHAPTER　３　　VLB Ｉ　METHODS　FOR TRACKING GEOSYNCHRONOUS　SATELLITES

３．１　　Int roduct ion　to　VLBI

3.1.1　General　Concept　and Brief　History　of　VLB I

　　　　　ＡVLBI　uses　two　receiving　stat ions which　are　usually

separated over　thousands　kilometers.　Each　stat ion　has

independent　frequency　standard (　for　example, a　hydrogen　maser

frequency　standard) which　is　used to make　local　frequency

signals　and　various　timing　references　in　order　to　sample　and

record　the　received sign ａ１．　Fig.　３．１　shows　ageneral　concept

of　VLBI.　The　re ceived　Ｓignal　ｆrdraａ radio　source　is

down-converted　into　ａ　baseband　signal　０ ｆ　ａbandwidth, for

example, of　２　MHz　and　sampled, formatted (　or　coded･by adding

receiving　time-tag, receiving　frequency　information, and　so

on), and　recorded　on　ａ magnetic　tape.　　The magnetic　tapes　of

the　recorded　signals　at　the　two　stations　are　sent　to　ａ　data

processing ｃenter ．　By　correlat ing　the　reproduced　signals ，

delay　and delay　rate　observables　are　derived.　Through　various

calibration　for　receiving　system delays, propagat ion　media･

effects, clock errors　and　so　on, geometric　delay　and　delay　rate

observables　are　obtained.　These　observables　contain

informat ion　of　radio　source　position　and　stat ion　locations (　or

baseline　vector　）．　Actually, observations　at　many　frequency
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　　Ａφ　　－ｃｒ

Delay, Delay Rate

Fig.3.1　　Conceptこof VLBI
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channels (　each　of　which　has　bandwidth　of ， for example, 2　MHz　）

are　simultaneously　conducted　and the　data　are　synthesized　to

lead　to　effectively wideband ｏｂＳｅｒｖａｔｉｏｎＳ（１）．　　The　propagation

delays　through　ionized media (　ionosphere, earth's

magnetospheric　plasma, and　interplanetary　plasma) are　corrected

by　observations　at　dual　frequencies (usually　２　GHz　and　８　GHz)。

　　　　　Ａ　VLBI　system was　first　developed　in　1967　in　the　east

coast　of　ｔ he　Ｕ．S.A. using　so-called　”Mark-I”digital　recording

system by　groups　in　NRAO(National　Radio　Astronomical

０ｂservatory ), MIT(Massachusetts　Institute　of　Technology) and

Cornell　Un iversity
(2)

After　that　ａ NRAO　group　improved the

Mark-I　recording　system to　ａ　"Mark-I Ｉ” system early　in

1970’Ｓ（３）．Ｉ　The most　recently　developed　system is　”Mark-III”

（４）（５）ｂｙｔｈｅ　east　coast　group,
which has　been　widely used

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ｉ

since　1980　especially　in　earth' s　crustal　dynamics　proj･ects・

　　　　　工ｎ　ｔhe west　coast　of ’the U.S.A･ ， groups　in　JPL( Jet

Propulsion　Laboratory)　and　CALTECH(California　Institute　of

Technology) have　also　developed VLBI　syst ems　named Ｂ１０ｃｋＯ（６）

and Block ｌ（７）．　　Their　ｎ ewest　Block　工ｌ　ｃｏｒｒｅｌａｔｅｒｓｙｓｔｅｍ（８）ｉｓ

now under　deve lopment ．　These　systems　have　been　used not　only

in　astrometry　and　geodesy but　also　in　clock　synchronization

between　Deep　Space Network　stat ions, in　measurements　of　polar

motion　and ＵＴ１（９?，　and　in　navigation　of　spacecrafts　especially

in　deep　space　orbits.

　　　　　０ｎ　the other hand, in　Japan　RRL developed　an　expe rimental
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VLBI　system　” Ｋ-Ｉ”in １９７６（１０）　and　ａ･real-time　VLBI　system

”K-II”（１１）in　1980.　RRL　also, developed　the　newest　system

¨Ｋ-ＩＨ¨（１２）、in　1983which　is　compatible with　Mark　Ill　system.

The Ｋ－Ill　system has　been　used　since early　1984　in　Japan-US

joint　experiments　under　the　Crustal　Dynamics　Project (CDP)、

NASA.　　　　　　　　　　ｆ　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　「

3.1.2　　Applications　of　VLB I　for Tracking　Spacecrafts

　　　　　ｖＬＢ工　systems　have　been　developed　originally　for　astroaoray ，

astroraetry, and　geodesy.　　However ， the　advantages　of　ａ VLBI

which　is　ａ passive　method　and　gives　highly　accurate　observables

of　geometrical　delay　and　delay　rate　have　also　been　not iced　in

the　field　of　spacecraft　navigat ion.　For　example, in　early

197O's, aｌgeos ynchronous　Ｓ at ellite　ATS-3 was　０１?served by　ａ VLBI

method using・baselines　in　the　U.S.A. in　addition　to　range　and

range-rate ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ（ユ３）．　　Usingthe obtained VLBI

observables, an　accuracy　ｏ ｆ　７０ｍ. 100m　in　the　satellite　position

was　attained.　In　RRL, using K-I　VLBI　system　ａ　geosynch ronous

satellite　ATS-1 was　tracked　in　1977　using　ａ baseline　１２５　km

long in　Japanﾑ14)　　Those　were, however, essentially　・

experiments　to　show the　possibility　of　VLB I　in　the　navigation

field。

　　　　　With practicaZ　purposes　to　obtain　highly　accurate　tracking

data of　spacecrafts, JPL has　developed various　VLB I　techniques

and demonstrated ･them　especially　in　deep　space　navigation
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field (15) In　the　deep　space　navigation, the　required　accuracy

of　spacecraft's　position　determination　has　been　growing　as

mission　goals　have　become more　and more　sophisticated.

However, the　convention al　radio　tracking methods　of　ranging　and

Doppler (range　rate) measurements　have become　insuf ｆｉ cient,

because　they　generally　cannot　supply　highly　accurate　angular

information (　or　position　information　in　the　plane

perpendicul ar　to　ｔ he ｌｉｎｅ－ｏｆ－Ｓｉｇｈｔ（１６）（１７））．　　Especially,

angular　information　of　spacecraft　declination, which　is　derived

from the　amplitude　of　diurnal　variation　of　Doppler measurements

due　to　the　earth' s　rotation, suffers　serious　errors　when　the

declination　becomes　nearly　zero (t his　is　usually　called　ａ　zero

declination　problem).　　In　addition　to　that, it　ｔ akes　from

several　weeks　to months　to　derive　effective　observables

(angular　position　accuruacy　of　２５０　to　５００　nano-radians) from

Doppler ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ（１５）（ユ８）．　　Fig.　３．２　shows　ａ　concent　of

position　determinat ion　accuracy　of　ａ　spacecraft　in　deep　spac ｅ

by　range　and Doppler measurements.　工ｎ　Fig.　３．２　an　error

ellipse　in　the　plane　perpendicular to　ｔhe　line-of-sight　is

shown ・， ｌ：ｔ　is　elongated　in　ｔ he　direction　of　declination （ｏｒ

north-south) and　has much　larger　size　than　the　posit ion　error

in　the　line-of-sight.　The　spacecraft　position　in　the　direct ion

of　the　line-of-sight　can　be　determined with　an　accuracy of　ｌ ess

than　hundreds meters　because　conventional　range measurements

can　supply the　accuracy・
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Fig.3.2　　Accuracy of orbit determination with convendonal
　　　　　　radioｔでacklng method （でange and range rate measurements)
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　　　　　Ａ　VLBI　can　supply　highly　accurate　angular　information　by

much　less　per iod of　observat ion （．ｆrom several　ｔ ens　of minut es

to　hours) than　that　of　Doppler measurements.　　Demonstrat ions　of

VLBI　tracking　of　Voyager　ｌ　and　工Ｉ･ spacecrafts　proved　an　angular

accuracy　of　about　５０ｎｌｒａｄ（１５）（１９）（２０）．　In　the　field　of

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●geosynchronous　satellite　tracking by VLB I　methods　with　ａ

purpose　of　precise　orbit　determination, we made　the　first二

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ（２１）ｏｎ　CS (Jat･an' s　Medium-Capacity Communication

Satellite　for Experimental　Purposes, launched　in 1977) by　ａ

DVLBI　method (see Chapter 4) with a baseline ４６ km long.　　Ａ JPL

group　made　ａｎ’ analysis　on　VLB I　ｔ racking met hod　for

geosynchronous　satellite by　assuming truly　long ｂａｓｅｌｉｎｅｓ（２２）．

In　the　case　of VLB I　observations of　spacecraft　signals,･it　is

required ｔｏ　develop methods　of　processing　narrowband　signals.

Because　the　spacecraft　signals　have　not　always　so wideband

characteristics　as　those　of　signals　from natural　radio　stars.

We　study　further on　this　point　in　the next　section.　After　the

cs　experiment　ＪＰ‘L and we　carried out　a joint　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ（２３）（２４）

of　tracking　ａ　geosynchronous　satellite by　ａ ＤＶＬＢ工　method with

inter-continental　baselines (：Chapter　５）．

３．２　　VLB I　Data Processing

3.2.1　　Signal　Analysis　of　VLB I

　　　　Here we　describe　basic　concept　of VLBI　signal　processing

and　signal-to-noise　ratio which　is　important　to　evaluate　the
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accuracies　of　VLB I　observables.　　Fig.　３．３　shows　ａ　concept　of

VLBI　signal　ｆ low.　Observed　ｓ工ｇｎａ:Ls　ａ｡ｔ　the　VLB I　stat ions　ｌ　and

２　are　written　in　the frequency (ω) domain ａｓ（２）

where

and

Xl(｡ω)゜＾ＦこL旦(ω)゛ぷこでﾚ!!1(ω)

X2(ω)゜4瓦こ旦'I(ω)jiこ!!2(C0)

Ｓ

－
（ω）

Ｓ

－

亙i

卜

- Ｓ（ω）ｅｘｐ

－

リ
２

-

ﾚ率,(ｔ→七)卜i旬

N1
12
°

I
N212 ° 1

（ω）：observed signal at VLB I stat ion ｉ

Tai

^Si

(3.1)

(3.2)

：　radio　source　signal　ｔｅ【nperature　at　stat ion　ｉ

：　system noise　temperature　at　station　ｉ

旦（ω），旦’（ω）：normalized radio source signal

　　　　亙ｉ（｡ω）：nor゜ｓ･lized system noise ８．ｔstation ｉ

　　　　　　　？］　：signal　delay time

　　　　　　　を　：　delay　rate

φＯ 。　：　fringe phase

Eq. (と3.2) me ans　that　the　signal　observed　at　VLB I　station　２　is

delayed by (とで十でｔ･)from the　ｓｉｇ!lal　observed　耳ｔ　the　other

station.　The fringe phase　ゆＯ is caused by the　difference　of

phase　shifts　due　to　receive:rs　at　the VLB I　stat ions.　The　delay
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　　　　Ｔａ２
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Fig.3.3　　Signal flow in ＶＬＢ工
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model・(-^ + ?rt), where ａ linear variation of ｔhe delay with

respect　to　t ime　is　assumed, is　usually　valid　for　ａ　short

observation　duration　or　for　a short　baseline.　If　necessary,

however, we　can　use more　accurate mode Is　of　the　delay ・

　　　　‘We　can　obtain　the　delay　and delay　rate　by　correlation

processing of　ｔhe ，observed　ｓ ignals　given　by Eq. (3.1).　First

we　count er-rotate　the phase of ｔhe signal ２１２（Ｃ４‘））ｂｙusing

　　　　　　　　　　　　　　　　　　●●predicted　delay　and delay　rate ．　That　is,

Ξ2’（ω）’2E2（ω) exp
j
iω（;i;゛11;）1

where

伺可い1(゛) expﾄiべ昨-i:) + ('c-r)t卜iφｏ]

　川可い!2(゜゜J ) exりiω(を+ 'Ct)j

ｙ阿;旦(μ) exp I -i°゜(４゛゛４ら)－ｉ戸ｏl

　゛K2 !!2’（｡ω）

゜･戸こ旦（｡ω) exp(-iφ1）゛‘斤こ!!２’（ω）

を
７
ｔ

：　predicted　delay

：predicted delay　rate

６２

(3.3)



and we define　４で，４ｔ，

４で＝‘とー

ムｔ＝　てー

!!2’（ω) andφ1 ゛ｓ

W
ｌ
＊
＾

!!2'(j)゜!!2 exp < i‘゜( t +'Ct )j

φ1゛ω（４゛ご４そt）゛φo

Then　the　cross-correlated　signal　vector (or　cross-spectral

function) between 2£i(ω) and X2'(ω) is ゛Ｉ’↓tten゙ｓ

旦(a)) =亙1(ω)212 '
本
（ω）

(3.4)

　゜がこ7iる旦(ω)旦木(ω) exp
Iiω{４r゛:

゛４そ1:j ゛iφo}

゛Ｆ二回い!1(.゛)？(“))ｅｉｌ){1°.}(４ｔ゛４をi;)゛iφo}

可不二可;旦(ω)!!2'冰(ａ))j可ﾏFこ!!1(ω)!!2'*(£0)　　(3.5)

where

　　　　　　　　　　　木　：　complex　conjugate

The　last　three terms　in the　last　right-hand　side　of　Eq.(3.5)

▽anlsh　in ，ａtime-averaging (or we　call　thi ｓ　signal　integrat ion ）

process　because　they　are　correlated vectors　between　essentially

independent (：non-coherent) noise　terms.　The　first　term

represents　the　cross-correlation　of　the　coherently　received
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signals , where　the　amplitude　is　the　coherent　signal　power　and

the　phase　is　the　correlated　phase (somet imes　it　is　called

fringe phase).　The correlated phase　φ' (Eq,(3.4)) gives the

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　‘　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　”corrections　乙でand　∠χｔ　to ｔ he predicted VLBI observables　？

　　　　　ｆ〃
and　を　through next　equations

△ｔ＝

△で
一
一

.回），

７７’

　ｆ　∂･ち

ｰ-ω　∂ｔ

ｔ＝･０ (3.6)

(3.7)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　へ　　　　　　　　　　●　　７　　●ｔhen we obt ain　ｔ°(= r十乙’と) and '2r(= r十乙゛と) from Eq.(3.4).

　　　　　Thecross-correlated vector旦（ω) given by Eq.(3.5) is

usually　integrated both within　ａ　frequency bandwidth　and　ａ　time

period　to　reduce　the　contribution　of　the　noises.　　The

signal-to-noise　rat io (SNR) of　the　integrated　cross-correlated

vector　is given　ａｓ（ヌ）

SNR =
Ｔｓ１Ｔａ２

Ｔａ１Ｔ
a.2

＋
^al Ts2 十Ｔｓ１Ｔｓ２

2BT (3.8)

where

　　　　　　　　　　　　Ｂ　：　observation　bandwidth

　　　　　　　　　　　　Ｔ　：　integration　time.

Since　2B is a　samp:Le　frequency, 2BT　is　the　data number　in　the

int egration　period.　The　variance　of　the　correlated phase
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estimate

　
　
―

Ａ
φ
１Ｓ　given　as

イ ZＺ

２

(3.9)

In　Eq.(3.8) it　is assumed　that　the　coherency　of　the　received

signals　are　completely　kept　through　the　VLB I　signal　processing･

Actually, however, the　received　signals　are　converted　into

video　signals　and　sampled and　digitized.　In　the　above

processes　some　of　the　coherency　is　lost　and　the　effect　can　be

described by　coherence　loss　coefficients Ｌ１　°ｎｄ‘４２ for　the

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●stations　１　ざｈｄ 2, respectively.　　Therefore, a more ｌpract ical

formulation　of　SNR　is

ＳＮＲＬ　°

Ｌ１Ｌ２　Ｔａ１Ｔａ２　2BT

^2^31^2　＋．Ｌ１Ｔａ１Ｔｓ２　十T T

(3.10)

Using Eq.(3. 10), we　obtain　ａ　SNR　formulation　for quasar

observations (where　Ｔｓ１’Ｔｓ２≫　ＴａＰ　Ｔａ２　）　・ｓ　’

SNRj.(quasar)゜

Ｔ

ｓ１Ｔｓ２

2BT

On　the　other　hand, in　the　case　of　spacecraft　signal

observat ions where　the relations　Ｔｓｌ

satisfied,･　we　obtain

SNR. (spacecr･aft)゜

^sl

V^i

１

(3.11)

T ４　al ' ＼2 are

　^

S2
-

Ｌ２Ｔａ２

2BT (3.12)

When　we　observe　ａ　tone　signal　transmitted　from　ａ　spacecraft　it
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is　effe‘ctive to　use　ａ　local　ｐｈａｓｅｍｏｄｅ１（６）ｔｏ　raise　SNR.　That
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　Ｉ　　●

is, the　observed tone　at　ａ VLB I　stat ion　is　correlated wit ｈ

predicted noise　free　tone model (local　phase　model) .　　By

di fferentiating　the　correlated phases　at　two　VLBI　stations　the

fringe　phase between　the　spacecraft　tones　received　at　the　two

stations　is　obtained.　In　the　process　of　the　correlation　using

ａ　local　phase model, SNR　is wri tten　as

（　）Jでこでこ

where

　Ｌ

Ｐ
Ｓ

ＰＮ

：･　coherence　loss　coefficient

：　spacecraft　tone　power

：　noise　powe r　in　the　pass-band

(3.13)

3.2.2　Derivation　of VLBI　Obseryables

　　　　　The　geometric　observables　ｔ　and　ｔ　in　VLBI　are　given　as

slopes　of　the　phase　of　ａ　cross-spectral　function　with　respect

to　angular　ｆｚ･equency　and time (　see　Eqs.(3.6) and (3.7) ).　　The

cross-spect ral　function　is　obtained　as　ａ Fourier　transform of　ａ

cross-correlat ion　function　in　time　domain.　In　ａ usual　VLB I

signal　processing,･the　received　signals　at　many　observation

frequencies　are　sampled　and　digitized, then　they　are

cross-correlated in　time　domain　with　short　integration time　for
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ａ　fewseconds.　工ｎ　the　cross-correlation　process,･phase

rotat ions by　predicted　delay　and　delay　rate　are　applied.　The

obtained　cross-correlation　function　is　Fourier　transformed　into

fre quency　domain　to　give　ａcross-spectral　sign al　vector

旦ｊｋ（ωｊ’ｔｋ）at　an　angular　frequency CO. and　time　ｔ．　This　is

defined　as

旦jk（ωj’ ｔｋ）’

　１

四

B'T'

U.+B' /2

?jｒＢ'/2

ljJTJjjﾖ

(ω)ｄωdt (3.14)

where B'　is a receiving bandwidth, and ＴＩ･is ａ few second of

integration time.　Eq.(3.14) is rewritten in ａ form

　　　　　　　　旦ｊｋ（ωｊ’ｔｋ）’Ｓｊｋ’ｅ゛ｐ（１φｊｋ）’

中jk ’
φo. 十　ω．

　　Ｊ （４で＋４tｋ）√fnjk　(3.15)

where　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　，●　一一

　　　　　　　φｏ：　fringe phase at （４）ｊ゛ｔｋ）’（Ｏ’Ｏ）

　　　　　　φ
njk　：　　phase

noise　due　to　receiving　system noise.

■

The delay and de lay rate observables　゛とand　そ　are derived by

using cross-spectral　vectors旦jk at many　ωｊ　and t　Two

typ ical met hods　have　been　developed　　：　one　is　ａ　coherent　phase

met ho ｄ　and the　other　is　ａ phase　tracking method.　　　　　　　　・

１ herent Ｐｈａ．ｓｅＭｅｔｈｏｄ(｡２)

In　Ｅｑ･(3.15)　it　is　expected　that　ｅ▽ｅｒｙ旦Jk at various　ωｊ

and　t
ｋ has the same phase　φQ except　ran dom noise ゆｎｊｋｗｈｅｎ
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－

the　predict ｅ‘ｄ　delay　and　delay　rate　coincide　with　the　true

values of　them, that　is,　　４ｔ＝　４と＝　Ｏ（ＳｅｅEq.(3.4)).　　This

means　that　ａ vector-sum ｏｆ旦jk becomes the　largest when ４ｔ＝47と

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　　　　　　　，
＝　０．　Ｉ｀ｎ・order　to　get　£’と＝４’と＝　0, we　can　equivalently

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　　　　　　　　　　　　　　　　　・　　　　　　　　　　　　･●ｅ:Liminate At and ４ｔ　in　Eq.(3.15) by　counter-･phase‘rotation

using　their　estimates 　Ａ　　　　今４ｔ and ４'と　as

旦jk ｅ＾pI -iCO ( At + A^t°ｋ）l = .SJk ｅ゛
［
iφ0

　　　　丿　∇　　　　　／　゛ｉ゛パ（゛－4i）†（4T£一謡）lj

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　゛ｉφｎｊｋ〕●

The coherent　phase method gives optimum estimates of　４ｔ　and

　　　　■　　　　■　　　㎜　　　　　　　　　　　　　　　　　■　　　　へ　、　　　　　　●　　　ぐ　．which eliminate the　　residual ( A'

This　is　done　by　searching At and ４を　which maximize　the　　‥

following summed　cross-spectral　vector　旦乙’

旦Σ
-

　ｍ　　　£
Σ　Σこ　旦･ｋ ｅ゛ｐ
J=l　ｋ＝１　　Ｊ

　　　　　　　　　　　　　　ｍ

°expCii )
Z

１

-xco .
　　　　Ｊ

　　Ａ　・　り
（４’と＋４゛と tｋ)

|

j§
=1sjい゛)

ﾄｔjﾄ叩こ41)

→･(研一淀)引 †iφnjk〕

　ぐ

４ｔ

(3.16)

Fig.　３．４　ｓりows the　vectors旦ｊ ｋ in （ωｊ’ｔｋ） plane.　　At　first,

旦jk do not　ｌｉｅ･･in　the　same　direction　because　the predicted

delay　and　de lay　rate　do　not　coincide　with　the　true　count erparts

of　ｔｈｅｍ（アig.3.4(a))..　　The　counter rotation　of　the　phase･ｂｙダthe

　　　　　　　べ　　　　φoptimum At and　４ｔ　　aligns　the　vector ‘ 旦４１．　in　the　direction　of

which、the average　phａｓｅ ｉｓ　中Q (there　ｓｔ･ｉ１１ remai:ns　仙e effe･（ｊ;　of
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　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　八　　　　　心
phase noise　φｎｊｋ’Ｆｉｇ’３゛４（ｂ））’ＦＩ゛ｏｒｌｌ　£とand　４ｔ　｀″ｅ obtain

the estimates of delay を　and delay rate　孚 as

/へ　　　〃　　　　八?:＝　？十ぶと

／む　　　７　　　　φｔ　＝　ｔ　＋４ｔ

｝

(3.17)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　Ａ　　　々
Let　us discuss　the accuracies of the estimates　４ｔ and ４'と

Define　ａ　vector 旦ム as　the　right-hand　side　of　Eq.(3.16)

excluding the terra exp(iφＯ)・

where

旦ム゜jF
k
Sjk e゛ｐ

＝
　
　
＝

χ
　
　
ｙ

　へ

４'と

　々ヽ

４ｔ

一

一

４'と

４ｔ

‾i町（゛゛ylk）゛iφnjki　　(3.18)

―

(3.19)

When　the ぶand At are effectively estimated.　both　ｘ　and　ｙ

approach　to　zeros　and we　can write

　　　　　　　　　11旦JI≒Zs . c°ｓ
j.co.い゛71k)゛φnjk l

(φ

jk

ﾄﾊﾞ・゛ｊＯｏ'７１ｋ)゛たjkい／２

(3.20)

　　　　　　　へ　　　　々Since　４’と　and　４１７　are　obtained　as　thosewhich maximize

Eq.(3.20), we　obtain　the　equivalent　relation　which　gives　ｘ　and

ｙ　as

石恥
（
‾゜｀）j（じ゛゛ytｋ）゛φnjk

l　２
→　minimum　　(3.21)

This　is　ａ weighted　least-square method　to　solve　ｘ　and　ｙ
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In　other words, X　and ｙ　are　solved　through　ａ　linear　fitting　to

the　data φｎｊｋ°．Ｅｑ’(3.21)　is　rewritten　in　ａ matrix　form

　　　　　　　　　（Ｈ２!－ Ξ）ＴＳ（Ｈ五－Ξ）　→　min imum　　　　　　　(3.21' )

where

Ｈ＝

Ｘ

－

Ｚ

－

･

･

Ｓ＝

ト

に

｜

０

Ｓ
Ｉ
・

　
．
Ｊ
Ｉ
ｓ
Ｉ

Ｑ

ｅ
１
１

tｋ

j

sjｋ

（２Ｘ（ｍｘｌ））

（

１×２）

（1X（ｍｘ£））

(3. 22)

(3.23)

(3.24)

０

( (mxi) X (mx i ) ) (3. 25)

The　covariance matrix　Ｃ of　the　estimates

C＝（ＨＴＳＨ）
－１

Ｈ'I'{ｃｏ゛(φ
ｎｊｋ)

｜

5cov(冲ｎｊｋ)}‾1°

じ

Ｘ

－

‾1Ｈ

is given

(ＨＴＳＨ)

(sＮＲｊｋ)2

０

－１

by

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　χ　　　　　　　　　　　｀　Ｊ

where　　l‘ｃｏ゛（φｎｊｋ）
l
“1 is　given by Eq.(3.9) and SNR

jk

(3.26)

corresponds　to　cross-spectral　signal　vector旦ｊｋ°

　　　　　InＥｑ°（３‘２１）Ｓｊｋ　isused　as　ａ weighting factor.　It　should

be, ho＼″ever, replaced ｂｙ（ＳＮＲｊｋ）２from　the　viewpoint　of　the

optiratun estimat ion　where　the　covariance matrix　is
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ｍｉｎｉｍｉ２ｅｄ（２５）．　Thatis, ぶ and　At should be　obtained by

j

ｋ

（ｓＮＲｊｋ）2 exp ‾iωj（゛十ｙtｋ） →minimum

　　　　　　　　へ

(3.27)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　へ　　　　　４
Then　the　covariance matrix　of　the　estimates　４と　and ４?ﾆ　is　given

by

≒
T

じ

SNR..
^

　　　jk
●・

ol 〕 －１

As　ａ　simple　application　of　Eq.(3.28)

(3.28)

let　us　cal culate　the

variance of At where onl ｙ ４ｒとis estimated with fixed　ａそ ．

In　this　case　we　can use　ａ　linear fitting function （　ωｊｘ十ＣＯ）

in Eq.(3. 21),where　ｃｏ is　ａ　constant.　Then　we　obtain

Ｈ＝

　
ｌ
　
　
　
　
　
ｍ

ω
　
・
・
・
　
Ｑ

―

　　　ﾛ

ﾄﾞ]

According to　Eq.(3.28)

ＨＴ

１　
１
　
・
―
・
　
１

ｊ
the　covariance　matrix becomes

０

゛、‘　　　　○

　●

　SNR.

^

　　　　　　　　１

　　　　　　　　　●

　　　　　　　　　ゝ

Ｈ

－１

j=l.・・・,m

(3.29)

(3. 30)

７２



１

jtj　sNRj2 y sNRj2‘（でf QjsNRj2）2

ｊ

Ｚ
ｊ
ω．ＳＮＲ．２
　Ｊ　　Ｊ

－Ｚ

　ｊ

ω.SNR 。２
　Ｊ　　Ｊ

Zω,SNR.^
j　J　　J

」

(3. 31)

When　SNR.　° SNR (j=l,2,..・,m), we　obtainこsimple　expression

for the variance of the ･delay estimate ４’とfrom the (1.1)

　　　　　　　（ｺﾞ゜‰2゛余戸‾？

j
2 －

j（町別/・）２

　％♂゜盲Ｆ７こ?一／

ａ）eff2 ゛ ラ（ωj’ｉ）2’ｉ°5匈j /”1

(3.32)

where　ａ)ｅｆｆ　is　effective　angular　frequency　distribution°

　　　　　Ａ　similar　expression　for　the　variance　of　the　delay　ｒａ七ｅ

estimate　is　derived　as

な

Ｔｅｆｆ
２

-Ｓ

１ １

ﾏ７阿Tフ

.1
Ｚ

ｋ

(.tｋ‾ﾓ)２

eff

　四　ｔ

　
　
ｊ

　
　
ｔ
　
。

£
乙
ｋ

(3.33)

Eqs.(3. 32) and (3.33) agree witｈ　those which were　obtained by

ot her　linear　fitting methods　to　the　cross-spectral　phase with
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respect　to　an gular　frequency　and　time
(２)(26)

　　　　　It　shouldbe　noted, howe▽er, that　the　expression　in

Eq.(3.28) is more　general　for　the　covariance　of　simultaneous

delay　and　delay　rate　estimates.

(ii)　Phase　Tracking Method

　　　　　The　phase　of　ａ　cross-spectral　vector 旦ｊｋ（Ｑｊ’ｔｋ）ｇｉ゛ｅｌｌ

in Eq.(3.15)　rotates　in　time　because of residual delay rate　４を．

In　ａ ｐｈ°ise　tracking method　the　phase　ｏｆ旦jk　at an　angular

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　り
frequency Ui-　is tracked　and　is　fit　by ’ａ　sinusoidal　function.　As　is

clear　from Eq.(3.15), the　angular　frequency　of　the　fitted

sinusoidal　function　is expected　to be　ωｊ４'と．　　Fig.3.5 shows

phase trackings at　two angular　frequencies　　ω１　and　　ω２’　　The

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●accuracy　of　the　estimated　４’と　is　equivalent　to　that　obtained　by

coherent　phase　method.

　・　　　Ａ　delay　estimate　is　obtained　in　the　phase　tracking method,

for　example, from　ａ　fit

as　　　　　　　　’

　　へ
な こ

pair of　phases　at ωｉ　and　ωｊ

φ（．Ｑｊ’ｔｋ）‾　φ（｡ωｉ’ｔｋ）

ω．一ω
　Ｊ

ｉ

７４

2r N
＋ (3.34)

　　　　　　　　　　W . - CO ．
　　　　　　　　　　　Ｊ　　　　１

（　Ｎ　：　integer　）

where　the　second term means　an　ambiguity.　　We　can　also　use

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　へ

many an gular frequency points　ω１゛ω２ｊ°･ ･ ･ Iωｍ　to estimate
４゛と



CＯＳφ(ωＺ,ｔ)

ω2

cｏｓφ(叫fｔ)
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ムフじ＝
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　　ω２　－　ω1
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-一一
‾　ω･　　（tt
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Fig.3.5　　Correlated phases tracked at two frequencies
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by ゛ ］：inearfitt ing to phases　φ（ωｊ’ｔｋ）　ｂｙ｀″eighting

according　to　ｔhe　accuracy　of　each　phase　data.　This　process　is

fundamentally　same　as　that　in the　coherent　phase　method.

　　　　The　phase　tracking method　is　essentially　useful　in　ａ DVLBI

data processing.　　Suppose　that　the　DVLBI　observations　are　made

at two angular frequencies　ω１　and　"2'　for example,　in the

case　of　ａ　spacecraft which　transmits　two　tones　at　these

frequencies.　Hereafter we　only　consider　４’と　estimation.　The

cross-spectral phases(or fringe phases) at Ｃ｀．〉１　and　ω２　are

written　for　ａ　satellite　obsevation　as

や
ｓ1（t）゜

やｓ２（t）゜

φsO

φｓｏ

十

十

φ

11

φ1２

＋

＋

ω１

ω
２

4％゛φｓ°1（１）|（3.35）

４‰十　やｓn2（t）

where

φｓｉ（ｔ）：cross-spectral phase at ωｉ

　　やｓＯ　：　cross‘spectralphase indepen dent to

　　　　　　frequency

φIi
：　phase　rot at ion by　the　rece ivin ｇ　instrument

　　　　　　　　　　　　　　　ａｔ’ωｉ’

　　　　　　　　　　　Ats　：　satellite　delay (residual　de lay　from ａ

　　　　　　　　　　　　　　　prediction)

　　　　　　　　　　'sni　： phase noise at　ωｉ

We　obtain similar　expressions　for　ａ　quasar observat ion　as

φｑ1(1

？ｑ２(1
）

-

－

φqO

φqO

゛φ11

゛φ1２

７６

＋

＋

Ｑ１

ω２
万言回剛・，



where　the　subscript　”ｑ”indicates　quasar.　　Ａ delay　estimate

　Ａ

ぶこi for　the　satellite observation　is　given　by　Eq.(3.34) as

△亀゜べ?rｓ＋

where

冲I＋４φsn

C｀)2‾　ω

゜φＩ°φ１２－　φ１１

△φｓｎ゙ φsn2　φsnl

Ａ quasar delay estimate　４ぞ
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　，ｑ

　　へ

４゛とｑ
･ ｊ?７　＋
　　ｑ

１

１

is　similarly　given,as

where

竺I＋４φqn

ω２‾ω

乙くかｑｎ°　φqn2 “　　φqnl

１

(3.37)

(3.38)

(3. 39)

(3.40)

and　４ち　is　assumed　to　be　the　same　as　that　in　the　satｅllite

observation.　Ａ DVLBI delay observable　4^Q, Which is defined

as　the　difference　between ４ちａｎｄ　４焉，ｉＳ

　　へ４ｔｏ
･

ご

４'と

Ｓ

乙‘と

Ｓ

-

-

べ
4？ｑ ＋

でもｎ‾　４φqn

ω２‾　ω １

(3.41)

The　last　term ｏｆ　Eq.(3.41) contains　only　random errors　due to

recei▽er　system noises　and　so　on, which　can　be　reduced by

attaining　ａ sufficient　SNR　and　ａ　lot　of　observations.

The effect ｏ１　φ工　　vanishes, or in other wo rds,　systematic

phase　rotations　in　receiving　equipment　do　not　affect　the

DVLBI　delay observable.
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　　　　　On　the　other　hand, we　obtain　ａ different　result　in　the

coherent　phase me thod ．　First, in　the　case　of　satellite

observation, the residual phases　４やsi　and ａやｓ２　are

defined using Eq.(3.35) as

峠。１＝
φｓ1（1）－　φsO 一　中11　－町丿亀

゜ω１（　４ｔＳ‾‘４ｔＳ）．＋　　φｓｎ１（ｔ）

△中Ｓ２ °　φｓ2（t）‾　やｓO‾　　中１１　‾　２ 　 　£

where

冲I

゜ａ）２（４’とｓ‾　４;i?ｓ）゛　中ｓn2（t）十ぺ

ご
φ
12－

φ

11

(3.42)

(3.43)

　　　　　　　　　　八　　　　　　　　４‘こｓ　：　satellitedelay estimate

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ぺIn the coherent phase method, ４ｔｓ　is estimated by minimizing

ａ weighted　square-sum, that　is,

SNR^,2　４φｓ１２十SNR^/　Ｊ７）ｓ２２　→　minimum　　(3.44)

Substitut ing Ｅｑ’(3.42) into Eq,(3.44) ＼″ｅsolve　ａ’とｓ ゛ｓ

where

4亀 =:

４ｔｓ ゛ ‘４゛とns ゛ ４?：Is

SNR
　　　ｓ１

２ω

１
φ
ｓｎ１十ＳＮＲｓ２

２ω

２

φ

３ｎ２

(3.45)

“1‘とns　°　　　　　-､？　２ｔ　ｆ? ．､､.．、　2.2 ‘’　゜““ (3.46)

SNR . ω1“十SNR^2

Rｓ22ω2　4φl

ここら

７８

２

(3.47)



　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●へ
The quasar delay estimate　４'とｑ

process　as

乙をｑ°乙RI

is　obtained by　ａ　simi ｌａ．『

十　４瓦ｑ ゛４ｔｌｑ (3.48)

jｔｎ(i°

SNRql' 11

2 .十q2ω2戸叩2　　(3.49)
　S%1　ω:L　十ＳＮＲｑ22ω22

ぶとIq°　叩RjF2jで宍7?ｺﾞ?22ω22　　（3 5o）

Using Eqs.(3.45) and (3.48), DVLBI　de lay　observable　is　writ ten

as

べ ゜４’とｓ‾　４?■q゛ns ‘゙１？ｎｑ゙ ４？ＩＳ ‾ぶとｌｑ　(3. 5ﾕ.）

The　term （４でns ‘為’こｎ’ｑ）　is　inherently　random, but　the　term

（４ｔ Is ゛ ぶとｌｑ）　has　usually　ａ　systematic component 。゜　The

latter　term only　vanishes when　SNR　is　independent　to　angular

frequencies　ａ）１゛ω２　for　bot ｈ　satellite　and quasar

observations。

　　　　　工ｎ　ａDVLBI　between -ａ　satellite　and　ａ quasar, it　is　usual ｌｙ

the　case　where　observed　signals　are　completely　different.

Because　satellite　signals　have　usually　narrowband

characteristics　and the　power　spectrum　is　not　flat.　It　means

that　the　ＳＮＲ‘depends　on　frequency　in　a passband　and　the　phase

tracking method would be more　effective　than　the　coherent　phase

method.
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３．３　Tracking　ａ　Geosynchronous　Satellite　by　DVLBI　Method

3.3.1　Principle　of　DVLBI　Method

　　　　　The　delay　observables　obtained by　ａ･VLB I　contain　both

systematic (　or bias　) errors　and　random errors.　Random

errors, for　example, due　to　receiver　noises　and　random

fluctuations　of　propagation　media, may be　reduced　by　longer

integration　times　and　by　smoothing　of　many　observations.　The

systematic　errors, however, must　be　corrected by　suit able

calibrations.　Ａ DVLBI　calibrates　systematic　errors　by

eliminating　them using　radio　sources　with　precisely known

positions.

　　　　　Figure　３．６　shows　ａ　geometry　of　DVLBI　observations　of　ａ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ぺquasar　and　ａ　satellite.　The　de lay　observable　　？７　　obt ained by
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　　ｑ

ａ　quasar observation　is　given　as

を＝ｔ･＋　ｎ

ｑ　　　　　ｑ　　　　ｑ

where　'^q is　the. geometrical、delay　and ＼

which　consists　of　systematic　and　randomerrors.

given　as

　　　　　　　　ｃ‘？ごｑ°旦’旦

where

　　　　　　　　ｃ　：　velocity　of　light

　　　　　　（３● ５２）

is　the　error

The ″とｑ　is

(3.53)

旦　：　unit　vector　in　the　line-of-sight　to　the　quasar

Ｂ　：　baseline　vector　formed by　two　stat ions　which
－

　　　receive　the　same　phase　of　the　ｒａ(!io　wave　emitted

８０



station l

　　　　χ1

χ２

station ２

Fig,3.6　　Geometry of DVLB工observation
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　　　　　　　　　　　　by　the　quasar

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　゛　　　／＼
The　delay observable　for　the　satellite ｔ'Ｓ　is given by

べ
?:Ｓ°？ごＳ十　"s

'Z's °　P2 - Pi

(3.54)

(3.55)

where　Pi　and　ｐ２　　correspond　to　the　propaga‘tion　times which

are　required　for　the　same　phase　of　the　radio　wave　transmit ted

by　the　satellite　to　arrive　at　the　stations　ｌ　and　２

respectively.　The　term　"s　means　errors　of　systematic　and

random　for　the　satellite　observation.
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　へ

　　　　　In the　DVLBI　method, we take　the　observable ?７０　which　is

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ぺ　　　　　　　八the dif ｆ‘erence between　″とｑ　and　‘とｓ　’　that　is,

八
ｔｏ°P2 - Pi -　ｔｑ十ｎｓ‾ｎｑ

（3. 56）

When　the　observations　of　the　quasar　and　the　satellite　are　made

under　nearly　same　conditions (with　small　separation　angle

between　radio　sources　and with　small　separation　time　between

observat io ｎｓ），the　systematic　errors　in ｎＳ　and　＼　are

　　　　　　　　　　　　　∧eliminated in　ｔｏ゛ Since 'tq　in the　right-hand　side　of

Eq.(3.56) is　precisely　known, we　can　obt ain　the　geometrical

delay　observable　　ｐ１’“　ｐ２for　the　satellite.　Ｔｈ白　remaining

random errors　are　decreased by　sufficient　integration time　and

are　smoothed out　through many　similar　observations.

3.3.2　　Sensitivity　of　DVLBI　Observable

　　　　　Let　us　study　on　the　sensitivity　of　ａ DVLBI　observable　to

geometrical　parameters.　In　Eq.(3‘５６）・the　term　ｐ２　‾･Pi　　is

８２



written　as

where

p2‘ p1 りl
「

－
- ^2 11　－ 11 「

－

-

亀U (3.57)

　　　　　　　亙　：　satellite　position　vector where　the　satellite

　　　　　　　　　transmitted　the　signal　which　is　observed　by　VLB Ｉ

　　　　　　２!ｉ　：　positionvector　of　stat ion　ｉ which　receives　the

　　　　　　　　　signal　transmitted by　the　satellite　at　£･

Using Eqs.(3.53) and ･(3.57), the　sen sitivity　equation　of　DVLBI

delay observable　-^o　is giｖｅｒ!as

　　　　　　　　Ｃ乙’とｏ°（２２Ｕ‾２１Ｕ　）゛△£゛（旦‾２２Ｕ）゜△Ξ2

where

　　　　　　八

　　　　　ぶとＯ

-

（旦‾２１ｕ）゛△侃一旦･△旦 (3. 58)

　　　　　　　　　　　　　　　へ：　variation of　ｔｏ　due ｔ０ variat ions （Ｏｒ errors) in

　　　　　　　　　　　geometrical　parameters　　　　　　　　　　　　　　　　　
．，．

　　　　　　　£iu　：　unit　vectorpointing　to　the　satellite

　　　　　　　　　　　at　station　ｉ

　　　　　　　４三　：　variationof　satellite position

　　　　　　　乙Ξｉ　：　errorin　station(i) location

　　　　　　　　△旦　：　error　in　quasarposition

　　　　　　The　first　term of　the　right-hand side　in　Eq.(3. 58) shows

　　that　ａDVLBI　delay　observable　is　sensit ive　to　the　satellite

　　position　deviation　in　the　direction　of　the　differenced　vector

（　22u - Elu　）゜　　Figure　３゛７shows　（．２２Ｕ‘ ２１Ｕ　）’　As　is　clear

　　from　Fig. 3.7　ａ DVLBI　delay　observable　has　information　on

　　posit ion　devi ation　in　the　plane　which　is　nearly (　completely　in
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-

Fig.3.7　　Sens itivity of delay observable with　respect： to

　　　　　　　　radiosource DOS ition
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the　case　of　infinite　radio　source　) perpendicular　to　the

line-of-sight.　In　other words, the　DVLBI　de lay　observable

gives　ａｎｇ:Le　information　as　described　in　Sec. 2.3.1.　１ｆ　we　need

complete　angle　information　on　the　radio　source, another

baseline　vector which　has　component　perpendicular　to　the　plane

spanned by　旦　and　£１ｕ（　or ２２ｕ　）　is　required 。

　　　　　The　terms　including　　Ａ２!ｉ　（ｉ°1.2)　show　the　sensitivity

of
Ａ
ｔ'ｏ　to　station　location　errors.　In　DVLBI observations,

since　separat ion　angle　between　ａ　quasar　and　the sat ell ite　is

selected　Ｓ°゛１１・the　vector (　旦一旦iu　）　in　Eq.(3. 58) is　nearly

perpendicular　to　the　line-of-sight　to　ｔｈｅ･ quasar　or　the

sat ellite　at　station　ｉ．　Consequently, the　components　of

station　location　errors　proj ected on　to　that　perpendicular

plane may　affect　the DVLBI　delay　observable.　Besides　geodetic

errors, we　also　treat　modelin g　errors in　UTl　ａ!Id ｐｏ:Lar　motion

as　factors which　cause　stat ion　locat ion　errors.　Because　those

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ｆ

errors　cause　systemat ic　errors　in　calculation　of　station

positions　in　an　inertial　coordinate system.　The　UTl　error

causes　stat ion　location　errors　along with　station　motions　by

　　　　　　　　・　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　べthe earth' s spin.　That　is, the sensitivity of　　-^o to　UTl

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ｓ

error　depends　on　orientation　of　ｉ baseline.　Figure　３．８　shows

two　cases of　satellite　observat ions, one　is　sensitive　to　UTl

error　and　the　other　is　not.　In　the　DVLBI　geometry　shown　as　the

case　（-ｂ）　in　Ｆｉｇ° ３°８゛’ contributions　by　　∠Ｓ２£１　・１１ｄ　　ＡΞ２

eliminate　each　other.
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(ａ)

(ｂ)

　旦　：　■perpendicular to the spin axis

DVLB工delay observable is affected by　△Ξｌ　and　△Ξ２

　　　　　　　　　　　　　Ｎ

　　　　　　　　　　Ｓ

　旦　ｓ　parallel to the spin axis

DVLB工observable is insensitive to △Ξｌ　and　△Ξ２

Fig.3.8　　Sensitivity of VLBI delay to UTl ｃｏｌ:rectionerror
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　　　　　The　remaining　term　旦・ム旦　shows　the　sensitivity　to　the

quasar　posit ion　error.　It　is　clear　that　the　position　error　in

the　direction　of　Bj.　which　is　the　perpendicular　component　of
　　　　　　　　　　　　　　　　　－

Ｂ　to　the　line-of-sight　affects　ａ DVLBI　delay observable.
－

　　　　　The　delay　observable　has　informat ion　on　the　parametgrs　to

which　the　observable　has　sensitivity.　　We　are　sometimes

interested　in　estimating both　satellite　position (orbit) and

station　locations, because　we　are　not　always　given　exact

station　location　data･．　　According　to　the　above sensitivity

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●

analysis, we　can　estimate　station　position　components　in　the

plane　perpendicular　to　the line-of-sight.　In　other words, we

hardly　expect　any　information　of　stat ion　position　components　in

the　line-of-sight　direction.

３。３．３　DVLBI　as　TrackingMethod　for　Geosynchronous　Satellite

　　　　　As　is　shown　in　Sec.3.3.2, a DVLBI　delay observable　has

information　on　satellite　position　components　in　the　plane

nearly　perpendicular　to　the　line-of-sight.　０ｎ　the　contrary,

range　or　summed　range observables　de fined　in　Sec. 2.1.2　have

complementary　sensitivity.　That　is, in　Fig. 3.7　ａ　range

observable　at　station　ｉ　has　sensitivity　to　the　satellite

position　component in　the　direction　of £ｉｕ　and　ａsummed range

obtained by observations　at　stations　ｌ　and ２　has　sensitivity　to

the　satellite position　component in　the　direct ion　of （２１ｕ　＋
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P2u　）’　In　the　case　ｏｷﾞ　ａ　geosynchronous　satellite, ａ　delay　rate

observable　of　ａ　DVLBI　is　not .so　useful　as　ａ　delay　observable,

because　the　delay　rate　is　very　small.　Due　to　the　same　reason,

the　range　rate　observable　is　not　used　for　ａ　geosynchronous

satellite。

　　　　　Ａ　combination　of　DVLBI　observations　and 'ran ge　or　summed

range　observations　gives　complete　information　on　ａ　sat ellite

three　dimensional　posit ion　vector.　Using　these　observables　at

different　observation　times　we　can　determine　the satellite

orbit.　However, from　the　viewpoint　of　highly　accurate　orbit

determinat ion, there　are　disadvantages　to　use　various　types　of

tracking dat ａ．　Because, each　type　of　tracking method　contains

errors　in　its　observation　model　parameters.・This　fact　leads　to

ａ　large　number　ｏ ｆ　model　parameters　which　have possible　errors

in　an　orbit　determination　process。

　　　　　TheDVLBI　delay　observables　obtained by　appropriate

baselines　can　supply　complete　observability with　respect　to　ａ

geosynchronous　satellite　orbit.　Let　us　discuss　ａ basic　concept

of　the　observability.　　With two　different　basel･ine　vectors,

ＤＶＬＢ工　delayobservables　supply　position　informat ion　of　ａ　”’

geosynchronous　satellite　in　the　plane　perpendicular　to　the

radial　vector･　　!3ecause.･　an　averaged　line-of-sight （!１ｇin

Fig.3.7) for　ａ baseline　on　the　earth ’ｉｓ　near:i-y　in　the　direction

of　the　satellite's　radial　vector.　Figure　３． ９　shows　small

position　deviation vectors　△ｗ　and　△ｖ　which are
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Ｚ

Ascending

　Node

Satellite orbit

^ projected on X-Y
　plcine

XYZ　s　工nertialcoordinate SY3tem
　ｒ　＝　Satellite'sradial vector

ｎ ｚ Right ascension of ascending node

　ｅ　:Satellite'3 longitude

　･t.: Orbital inclination
(AV,ムＷ)＝ Satellite Dosition deviation

Fig.3.9　Geosynchronous satellite orbit and small posicion
　　　　　　　　deviationsobserved by DVLB工
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perpendicular　to　the　radial　vector　and can　be　observed by

DVLBI.　△ｗ　and　ムｖ　are parallel　to the　earth' s　equatorial
　　　　　　　　　一　　　　　一

plane　and　to　the　spin　axis, respectively.　　Ａ！　and

　ムヱ　are　given　from ａ satellite's position　deviation　in　the

inertial frame ( 乙Ｘ，△Ｙ，ムＺ　）

transformation　as

ぐ　
　
＝

ハ
リ
ん
ヤ
い

-sin6

　　０

COS
ｅ

　０

through　ａ　linear

　
χ
　
Υ
　
Ｚ

　
４
　
△
　
４

ぐＩ　
０
　
１

(3.59)

where　　ｅ　　is　the　satellite's　longitude　in　the　inertial

coordinate　system。

　　　　　０ｎ　theother　hand, the　position　of　ａ　geosynchronous

satellite　in　the　inertial　frame　is　easily　described by

coordinate　transforraat ion　from　an　orbit　plane･ coordinate　system

as

　
χ
　
　
ｙ
　
ｏ

―　
　
　
　
Ｇ

　
　
　
　
一
一

ｊ　
χ
　
Υ
　
Ｚ

―

(3.60)

where　(X. y)　is　the　satellite　position　in　an　orbital　plane

coordinate　system (see　Fig.　３．10), and Ｇ　is　ａ　transformation

matrix　given　as

Ｇ　＝

Ｇ

三三ドヨ

９０

(3.61)
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Ｘ

Ascending

Node

ｚ　True　anomaly

ｚ　Center of　the　earth

ｚ　Argument of perigee

ａ　ｓ　Semi-major　axis

ｅ　ｓ　Eccentricity

Ｅ　ｓ　Eccentric　anomaly

Fig.3.10　　Description of satellite position in orbital
　　　　　　　　　planecoordinate system万
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where

　　　　　ω　：　argumentof peri gee

　　　　　公：right ascension of ascending node

　　　　　･ｉ　：　inclination（　assumed to be　small　in　the　case　of　ａ

　　　　　　　　geosynchronous　satellite　）

and they　are　three　of ･ｓｉｘ‘Keplerian　orbit al　elements　of　the

satellite.　　The　satellite　position (x, y) in　the　orbital　plane

are　given　by　the　remaining three　Kepler i an　elements　as

X = afcosE - ｅ）

y °ａＪ７丁e sinE

き

(3.62)

where

　　　　　　ａ　：　semi-major　axis

　　　　　　Ｅ　：　eccentric　anomaly　　　　　　　　　　　　　　　　　●

　　　　　　ｅ　：　eccentricity　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●･

In　the　case　of　ａ　geosynchronous　satellite, the　eccentricity　is

also　ｓｍａ:Ｌ１．　So　eis　approximately　written　as

ｅ≒　･ａ＋ω＋Ｍ (3.63)

where　Ｍ　is　the mean　anomaly which　has　following relation　with

ｅ　and　Ｅ，

Ｍ　＝　Ｅ　－　ｅ　sinE (3.64)

Using　Eqs.(3.61) and (3.62) in　Eq.(3.60), (X, y, Z) are　written

as　funct ions　of　Keplerian　elements.　By　partial

differentiations　of　the (X, Y, Z) we　obtain　expressions　for

（　£Ｘ，△Ｙ,．△Ｚ）･　in Eq.(.3.59).　Then we get finally
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(derivat ion　is　shown　in　Appendix Ｄ）
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(3.65)

where　戸　is defined as　　戸＝ω＋Ｍ，　ｅ･　and　ｉ　are assumed to

be　small (　it　is　usually　true　in　ａ　geosynchronous　satellite　）．

"o　　is mean　anomaly　at　the　epoch　time, and　　ｎ　　is　the　mean

motion.　　Eq,(3.65) shows　that　ａ pair　of　observables (ムw, Av)

has　different　sensitivities　to the six orbital　elements.　In

other words, a　complete　observability with　respect　to　ｔｈｅ‘

orbital　elements　is　assured by　sets　of　( AW,　４ｖ）．　observables

at　several (at　least　three) observation　times.
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３．４　Errors　in　DVLBI　Delay　Observable

３。４．１　VLBI　Hardware　System Errors

　　　　　ＡDVLBI　de lay　observable　has　errors　which　are　inherent　to

the　hardware　system.　　They　are　SNR error (or　errors　caused by

system　noises　including　sky　noise, antenna noise　and　thermal

noises　in　receiver　ｓｙＳ･tem), syst em delay　error ， and　clock

error.

SNR Error

　　　　　In　the　coherent　phase　method (Sec.　3.2.2) to　estimate　VLB I

delay　observab:Les, SNR error　of　ａ　delay　observable　is　given by

Eq.(3.32).　　SNR is　given　by Eq.(3.11) for　ａ quasar observation,

and by　Eq.(3.12) or Eq.(3. 13) for　ａ satellite observat ion.

Since　these　errors　are　independent, SNR error　for　ａ ＤＶＬＢ工　delay

observable　is　written.as

‰

E）

２
ZＺ 0‘ｊq2十りs2 (3.66)

where

　　　　　（ｒ屁Ｄ：　SNR　error　of　DVLBI delay　observable

　　　　　（ｒ４知：.SNR error of quasar delay observable

　　　　　（ｒａＳ：SNR error　of　satellite delay　observable

　　　　In　the　phase　tracking met hod (Sec.　3.2.2) to　estimate　ａ

VLB I　delay　observable, the　same　discussion　mentioned　above　is

possib:Le, except　that　in　Eq.(3.32) the　effective　angular

frequency　　Ｃ｀）ｅｆｆ　shouldbe　cal culated using　ωｉ　and　゛Ｃ｀）ｊ　in

９４



Eq.(3.34),　　In　the　case　of　DVLBI　tracking of　ａ　geosynchronous

satellite, CT^をＳ　is usual １ｙ °uch sra・Her ｔｈ・・（ｙ１粕･because

tlie　signal　power of　ａ　satellite　is much　stronger　than　those　of

quasars.

Ｓ　stem Dela　Error

　　　　　Signal　delays which　are　caused　in　equipment　at　VLB I

stations　are　not　the　same　nor　time-invar iant ．

In　ａDVLBI　ａ　constant　system delay　is　successfully　removed.

However, time-variable　system delay　remains　due　to　ａ　time

difference　between　observations　of　ａ satellite　and　ａ　quasar・

It　is written　as

β゛とST° b AT (3.67)

where

　　　　ｂ°'*^ST2　‾　゛とSTl　：　rate　of　the　system delay difference

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　between　VLBI　stations

　　　　　　　ざごＳＴ　：　DVLBI　delay error due to system delay rat ｅ

　　　　　　　を
ＳＴｉ：　　rate　of　system delay　at　station　ｉ

　　　　　　　　AT　：　　observation　time　difference between　satellite

　　　　　　　　　　　　　and　quasar

Since　　△Ｔ　is　about　　１０ to　１５ minutes　in　typical DVLBI

ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓ（２１）（２３），ｉｆ　ｂ　＝　０．１　psec/sec　（　１ psec　＝　１０‾１２

sec　) then　　４‘とST　is less　than　０．１　nsec （　３　cm of　equivalent

light　pass).
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Clock　Error

　　　　　Though　ａ　clock　offset　at　ａVLB I　station　directly　causes　ａ

delay　offset (　delay bias　), it　is　removed by　ａ DVLBI　method.

However, a　difference　of　clock　rate　between　the　VLB I　stations

remains　as

　　　　　　　　　　　　　　　，　　　ぬｆ

where

ぶと　　ー　〃　AT
　　ｆ　　　　　ｆ

(3.68)

　　　　　　　　　ぶＲｆ　：　DVLBI　delay　errordue　to　difference　of　station

　　　　　　　　　　　　　　ｃ:Lock　rates　difference

　　　　　　　ムf/f　：　difference of clock rates

The　ｃ:Lock　rate　（ムf/f)　has　the　same　effect　as　the　geometrical

delay　rate　in　ａ VLBI, so　it　is　usually　estimated　as　well　as　the

del ａｙ　observable.　　If　the　delay　rate　is　estimated with　an

accuracy of　１０‾１３

Ｃｍ）．

, then　　ム■･^f　　becomes　less　than　０．１ nsec (3

３。４．２　Propagation　MediaErrors

　　　　　Propagation　media　errors　which　are　caused by　calibration

errors　of　delays　due　to　ｔhe　troposphere ， the　ionosphere　and

other　ionized　media　such　as　the　earth's　magnetospheric　plasma

and　the　solar　wind plasma.　　In　order　to　satisfy　an　accuracy

requirement　of　several　centi-meters　in　delay　measurements　for

geosynchronous　satellite　tracking, the　effects　of　the　troposphere

and　the　ionosphere　are　significant.
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Tro heric　Del Calibration　Error

　　　　　The　delay　due　to　the　troposphere (especially　for　ａ　”dry"

component, which means　an　ideal　ｔ roposphere　without　water

vapor) can　be　calibrated　using　ａ　theoretical　model　０ｆ　radio

wave　propagat ｉｏｎ（２７）　through　the　troposphere.　The　excess　path

due　to water　vapor ("wet"　component　of　the　troposphere) is

sometimes me asured with　ａ water vapor　ｒａｄｉｏｍｅｔｅｒ（２８）（２９）．

Calibration errors　are　caused　in　systemat ｉｃ（　or　bias ) and

random manners.　The　sy.stematic error　caii　be　written ａｓ（２９）

／
じ
、

　
り I
I

　
　
暇

１

sin r
-
sin r

Ｑ°Ｔｚ１
２
゛

１

ｑ１ sin ^S2 sin

Ｌ

几

Ｔ
ユ

>
Ｑ

　(yＴｚ22

(3.69)

where　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●

　　　（ｒ
Ｔ
： systemat ic　calibration　error　in　DVLBI　delay

　　　　　　　　observab:Le　due　to　the　troposphere

　　　Tsi　：　satellite　elevation angle　at　station　i (i=l, 2)

　　　^qi ： quasar elevation °ngle at station ｉ （ｉ°１’２）

　　Ｃｒ;ｒｚｉ‘：　systematic calibrat ion　error　　　in　the　zenith

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　・　　　　　　　　atstation i Ci=l, 2)

Eq.(3.69) means　that　ａ difference　between　elevation　angles　of

satellite　and　ａ　quasar　causes　delay　error　in　DVLBI　observable,

and　the　error becomes　larger　as　the　elevation　angles　become

lower.　This　should･be　considered　in　making　an　observation

schedule　of DVLBI　measurements.
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　　　　　The　random　error　caused　by　irregular　structures　of　the

troposphere　is　written　as　　　　。

Q‘rj
づレ

ノ{|

ち1

２

イ

言・in T_

岫2 l

^ Trzl

(3.70)

where

　　(ｒＴｒ：　ｒan dom error　in DVLBI delay　observable　due　to　ｔ he

　　　　　　　troposhere

叫ｒｚｉ： random tropospheric delay in the zenith at

　　　　　　　　　station　i(.1=1,2)

The　effect　of　the　randomerrors　are　reduced by　an　averaging

effect　by using many　observation s.　Further　considerations　are

made　for　an　actual　observation　geometry　in　Chapter　５．

Ionos Calibrat ion　Error

　　　　　The　ionospheric　delay　calibration　error　can　simi larly　be

divided　into　two　types, systematic　and　random, errors.　The

systematic　calibration　error　can　be written　as

(rl2 °

　　　十

where

　　　　(ｙ
ｌ

２

ｒ
卜
｀
Ｃ
f（とｚ１）｛ｇ（｡Ｔ。1）－ｇ（7111）Ｄ２（yl。12

fcｚ2）｛ｇ（瓦2）－ｇ（ｒ42）｝〕2 ^
Iz2 (3.71)

：　systematic　calibration　error　in　DVLBI　delay

observable　due　to　the　ionosphere

ｆ　　：　solar-zenith　angle　factor
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％ｉ

　ｇ

Tsi

几i

Izi

：　solar-zenith　angle　at　station　i (i=l, 2)

：　elevation　angle　factor

：　satellite　elevat ion　angle　at　stat ion　i (i=l. 2)

：　quasar　elevation　angle　at　station　i (i=l, 2)

：　systematic　calibration　error　in　the　zenith

at　station　i (i=l, 2)

Eq.(3.71) is based on　ａ simple model　０ｆ　the　ionosphere where

the　total　electron　content　in　the　line-of-sight　to　ａ radio

source　depends　on　elevation angle　and　solar-zenith angle　at　the

station. The factor　ｆ　and　ｇ　are empirically given, for

ｅｘａｍｐｌｅ，ａｓ（２９）

f（‰）＝､０.2十〇.8（.ｃｏｓｚ）２／３

ぽ(T) =〔｛（Ｒｅ ゛h2　）２“ Ｒｅ２

　　　　　“｛（Ｒｅ十’ｈ１　）２‾　%'

COS
2吋１

cos 3
？

/2

(3.72)

1/2〕/（h2‾h1）

(3.73)

where　Ｒｅ　is the　eart ｈ’ｓ mean radius,　ｈｌ　and ｈ２　are　the　lower

and　upper　limits　of　ａ　const ant　charged-part ｉ cle　density model

of　七he　ionosphere ．　　The　numerat or　of　Eq. (3.73) approximates　the

ray path. length in the modeled ionosphere, therefore ｇ（ｆ）

gives　the　excess-path ratio　to　the　zenith path.

Ｃ‘１２　becomes‘larger　as　elevation　angle　becomes　lower　and　the

separation　angle　between　the　satellite　and　ａ quasar becomes

larger, which　should　also　be　considered　to　make　ａ DVLBI

observation　schedule。

　　　　The　random error　caused by　irregular　structures　of　the
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-

ionosphere　is　given　as

where

G’lｒ2 °f2（笑1）｛g2（゛ｒｓJ.）゛g2（ち1）|（ylｒｚ12

　　　＋f2（X2）｛g2（寫２）゛ｇ２（狐2）｝Crlｒ・22　　(3.74)

　　　　　0-ir：　random error　in　DVLBI delay　observable　due　to

　　　　　　　　　　　　the　ionosphere　　　　　　　　　　　　　　　　　，

　　　　　(:3-1
rzi　：　random　ionospheric (!ｅ１・ｙ　in　the　zenith

　　　　　　　　　　　　at　station　i(.1=1, 2)

　　　　　The　ionospheric　total　electron　content　in　the　zenith　at　ａ

station　ｉ　is　calculated using　an　ionospheric model　０ｒ　based on

measurements　such　as　Faraday　rotat ion　of　the　polarization　an gle

with ａ beacon　radio wave　from　ａ　geosynchron ous　satellite.

In　order　ｔｏ　directly　obt ain　the　ionospheric　delay　in　the

line-of-sight　to　ａ radio　source, it　is effective　to　make

observations　at　two　different　frequency bands, such　as　２　GHz

and　８　GHz.　The　ionospheric　delay　at　ａ　frequency　ｆｉ　　is　given

as

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　40.3

where

-^fi

-^fi
° 可り

：　ionospheric　delay (.sec)

ｃ　　：　velocity　of　light (m/sec)

Nt
：　total　electron　content (　ｍ

(3.75)

‾2）

Using　measured　data　of　the　ionospheric　delay, for　example, by

ＶＬＢ工　observations at　two　frequencies　ｆｌ　and　ｆ２タ　　N.　is

obtained　as

１００



ＮＴ°ｃ（ｔｎ‾でf2）/　40.3(

１

-

１

We　can　derive　next　relation　for　the accuracy　of　Nt

（ｒ
ＮＴ ’

）

(3.76)

余手宍≒

■1
ぷ゛らぷ）（3イ）

where ｑここfi i^　the　ｓｔ･andard　deviation　of ″こ'ｆｉ'　　This　means

(ｙＮＴ　becomes　larger　as　the　frequency difference　becomes

smaller.　So　we　cannot practically obtain　accurate　N. in　the

case　of　observations　at　frequencies　which　are　close　to　each

other.

Errors　Due　to　other　Ionized.Media

　　　　　　The magnetospfaeric　plasma, solar　wind plasma　and

interstellar plasma　cause　errors in　DVLBI　delay　observable,

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●especially　in　quasar　observations.　However, in　the　case　of

tracking　ａ　ge osynchron ous　satellite　those　errors　can　be

ｎｅｇｌｅｃｔｅｄ（２９）．

3.4, 3　　Geometric　Errors　　　　　　　　　　｀　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　。

　　　　　Here we　discuss　two　geometric　errors　in　DVLBI.　One　of

them　is　station　location　error　and　the　other　is　position　error

of　re ference　radio　sources (quasars).　　The　station　locat ion

error　described　as　人Ξｉ　in Sec. 3.3.2　contains geodetic

st at ion　location　error　and modeling errors　of　UTl　and　polar

motion.　:［ｔ　is written　as
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where

ムＵｉ゛

乙五i　°Ai△2!si

Ａｉ ｓ

△２!Ｓｉ’゜

- sin ci

COS
ｅｉ

ｊ　
０
　
０
　
１

(3.78)

(3. 79)

乙豆gi十　ａΞｕi　十’△2£pi　　　　（3.80）

　　　　　　△亙ｉ　：　station(i)　location　error　in　the　inertial

　　　　　　　　　　　coordinate　system

　　　　　　　　Ａｉ　：　coordinate　conversion　matrix

　　　　　　　　ｅ
ｉ　：　longitude

（　right　ascension　）ｏｆ　station　ｉ

　　　　　ふSsi　：　station(i) location　error　in　the　local

　　　　　　　　　　　coordinate　system (Fig.　3.11).

　４ｗｉ’４ｖｉ　：　components of　　△２!si　in the local (u･｀″・ｖ）

　　　　　　　　　　　coordinate　system

　　　　　　ム２!gi　：　geodeticstation(i)　locat ion　error

　　　　　　ａ五ｕｉ　：　station(i)locat ion　error due　to　inaccurate

　　　　　　　　　　　UTlmodel

　　　　　ム2pi　：　station(i)　location　error　due　to　inaccurate

　　　　　　　　　　　polarmotion･model

AXgi　represents errors　in　station　coordinates　described

using　a reference　ellipsoid of　the　earth.　It　has been　reduced

to　the　order of　ａmeter　or　ｌess　using various　satellite

tracking　data or VLBI　observations, especially　in　the case　of
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－

import‘ant　eartｈ　stations　in　the　worlｄ．　For　example, positions

of　DSN (Deep　Space　Network, NASA-JPL) stations　have　been

estimated using　tracking　data of　deep　space　spacecrafts　with

such　accuracies .

　　　　ム２£ｕｉ　iswritten　as

ムχ　．＝Ｔ　£ｔ
　－Ｕ１　・－Ｕ　　　Ｕ

う　
　
　
　
Ｕ

　
　
　
　
ω

(3.81)

(3. 82)

where

△*u

　ωｅ

　Ｕｉ

：　UTl　error　conversion　vector

：　UTl　error

：　rotat ion　rate　of　the　earth

：　distance　of　station　ｉ　　from the　earth' s　spin

　axis

The　UTl　error　is　effective　only　in w-component (Fig. 3.11) of

stat ion　location　error.

ＡΞｐｉ is　written　as

ａΞｐｉ　ｓ Ｐｉ‘ａ£

Ｐ．＝
　１

Å２　°

ぐ
‾ｖｉ

　ｖｉ

ＣＯＳλ

ｓｉｎλ

ｉ

ｉ

where

ｕｉ ｃｏｓλｉ

ｊ
゛
ｐ
り

＜
　
　
　
　
＜

ぐ

10４

　ｖｉ　ｃｏｓλｉ

　ｖｉ ｃｏｓ‘λ゛ｉ

‾ｕｉ sinX .

う

(3.83)

(3.84)

(3.85)



　Pi

ム２

：　Ｃｏｎ▽ersion　matrix　of　polarmotion　errors

：　polar　motion　modeling　error with　components

△ｘｐand Ay　(see　Fig.2.3　for　definition)

　　　　　　　　　　　▽ｉ　　：　height of　stat ion　ｉ　　from the　earth 's

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　　　　　　　　　　　　　　equatorial　plane

The magnitude of　△Ｒ　is less than tens of centimeters, but

they　directly　cause　station　location　errors.

　　　　　DVLBI　delay　error　due　to　ａ quasar position　error　is　given

in　Eq.(3. ５８）（　Sec.　３． 3.2)‘　and　is　writ ten　as

　　　　　　　　　　　べとqe °　旦’４旦

　　　　　　　　　　　　　　　゜　Ｉ!Ｌ△‘ｒ　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(3.86)

where

　　　　　　　　△ｔｉｌｅ： delay error due　to　quasar　position　error

　　　　　　　　　Bx ：　projection of baseline vector　Ｂ　on the
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　－

　　　　　　　　　　　　　plane　perpendicular　to　the　line-of-sight　to

　　　　　　　　　　　　　the　quasar

　　　　　　　　　,４Ｔ：　errorof　quasar　angular position (rad)

Eq.(3.86) can　be　rewritten　in more　general　form　as

where

(ｒｑｅ° Ｂふ(3i

(‰

(3.87)

：　delay　error　due　to　quasar　position　error

　　　　　　　　　　　　叫　．：　quasar　angular　position　error

For　a numer ｉ cal　ｅｘａｍｐｌｅ゛％ｅ ° ２０cm when Ｂ£゜８０００km and

　ｑｒ＝２５nrad ( 5.2 arcsec).
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CHAPTER ４ cs　TRACKING EXPERIMENT BY DVLBI

AND　RANGE　AND　ANGLE　MEASUREMENTS

４．１　　Introduction

　　　　　RRL was　involved　in　satellite　control　experiments　as　well　as

research　and　development　in　satellite　communicat ion　systems　and

studies。on　radio　propagation　by　using　Japan' s　first　experimental

commun ication satellite (CS,　Ｆｉｇ．４．１）（１）ｆｒom197 8　ｔ0　1985.　１ｎ

the　cs　program RRL developed　ａ　tracking　station (at　Kas hima　Sp ace

Research　Center) which measures　the　slant　range　and　viewing

angles　of　the Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ（２）。　工ｎ　contrast　to 叩　established way　of

tracking　ａ　geosynchronous　satellite　by　two　or　three earth

stations which　are　geometrically　apart　from each　other　and　are

equipped with'orbit　measurement　facilities, RRL' Ｓ　one-station

tracking　system was　much more　economical　and　easy　to　operate。

　　　　　０ｎ　the　other　hand ， various　differential　tracking methods

(including　differential　ranging　and differential　VLBI) had　been

tried by JPL　in　the　field ｏ’ｆdeep　Ｓｐａｃｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓ（３）．　　We

noticed　that　the　differential　VLBI (DVLBI) would　also　be

effective･to　tracking　of　ａ　geosynchronous　satellite.　In　1981

planning began　for　the　first　DVLBI　experiment　to　be　conducted　in

1982　to measure the　cs　orbit　more　accurately　than　conventional
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radio　tracking methods.　　The　experiment　had　three　goals：　　1) to

demonstrate　the　capability　of　DVLBI　method　applied　to　tracking　ａ

geosynchronou s　satellite,　２）ｔｏ　determine　the　orbit　with　higher

accuracy　than　that　obtained by　ran ging　and　angle　measurements ，

３）ｔｏ　study　on　VLB I　techniques　which would　be　useful　as　ａ passive

monitoring met hods of　geosynchronous　radio　stations　from　ａ

viewpoint　of　space monitoring　techniques　for　the　efficient　usages

of　the　orbital　resources　in　space　commun ication　services 。

　　　　　The　available　VLB I　system　then　was　the　real-time　VLB I　system

K-II (Sec.3.1.1) with　the　baseline　４６　km　long　between　Kashima and

Hiraiso　stations, RRL.　Though　the　baseline　was　not　long ， K-II

system had　ａ　capability　to　detect　the　time　delay with　the　highest

accuracy　of　０ 。１　nsec　and　it　could　receive　the　CS' transponder

noise　in　the ･４　GHz　band.　The　differential　VLB I　observations　of

cs　and　several　quasars　were ＣｏｎｄＵｃｔｅｄ（４）（５）ｆｏｒ　１７　hours,while

the　ranging　and　angle measurements were made　simultaneously。

　　　　　ｌｎ　this　chapter ， we　first　describe　the　system of　the

experiment, then　analyze　sensitivities　and　accuracies　of　the

tracking　data (しrange, angle　and ＤＶＬＢＩ）．　　After　that　themet hod of

derivation　of　geometrical　delay　observables　from　the DVLBI　data

is　shown　and　discussions　of　orbit　determination　based　on　the

obtained observation　data　are　given.
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４．２　System of　Experiment

4.2.1　Range　an ｄ An gle　Measurement　System

　　　　　Fig.4.2　shows　the　tracking (range　and　angle　me asurement ）

system　ｆ or　cs　at　Kashima　station .　The　slant　range　between　cs　and

the　C-band　antenna　is measured by　ａ　conventional　radio　ranging

method using ａ ranging tone of　１００kHz via ６／４　GHz　ＴＴ＆Ｃ

(Tracking, Telemetry　and Command) link.　　The　range　resolution　is

about　ｌ ｍ．　The　viewing angles　are　obtained by　the　use　of　ａ　３０／２０

GHz band　１３ｍdish　antenna which　can　receive　the　cs ･･K-band　beacon

(19.45　GHz) in　an　auto-tracking　antenna driving mode.　　Fig.4.3

shows　ｔｈｅ‘frequency　allocations　of　cs.　In　order　to　obtain　ａ

desired　accuracy　of　orbit　determination■(satellite　position

determination　accuracy　of　about・１ km) for　satellite control

experiments on　station　keeping, attitude　keeping　and　despun

antenna pointing, detailed calibrations　of　the　tracking　system

and　careful　treatment　of　the　observed data were　needed.　In

particular, there　were　many　problems　to　be　solved　con cern in ｇ the

angle　me asurements'- K　　Because,　the　１３ｍ dish　antenna was

installed on the top of　ａ tower-like bui lding (Fig.4.4) anc!the

angle　data were　easily　ａ:ffected by　thermal　distortions　not　only

of　the　antenna structure　but　als ｏ，of　the　building　as　well　as　by

the　refractions　due　to　the propagation　media。

　　　　　Through orbit　determination　studies　using　these　radio

tracking data, it　was　found　that　the　azimuth　angle　data of　cs
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　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　－３
　during　night　time　had　qual ity　with　an　accuracy　of　about　１． ０×１０

～０．５×１０‾
３　
ｄｅｇｒｅｅＳ

（７）
．　　That　is, the　angle　errors　became　the

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●

smallest　during　night　time, suffering　from　the　least　atmospheric

refractions　and　thermal　distortions　due　to　the　sunlight.

４。２．２　　K-II　VLBI　System　　　　　　　　一一

　　　　　The　K-II　real-time　VLB I ＳｙＳｔｅｍ（８）　was　originally　developed

to measure　the　tropospheric　phase　scintillations　of　radio　waves

in　the　frequency　bands　４　GHz　and　３２　GHz　by　the　use　of　Japan ' s

Experimental　Communication　Satellite （ＥＣＳ）（９）．　　Inour　experiment

we　used　the　system with　the　observat ion　frequency　４　GHz, because

cs　had　the　down ｌink　channels　in　that ．band (Fig.4.3).　　Fig.4,5

shows　the out line　of　the　K-II　system (4　GHz band) and Table　４．１

summarizes　its　main　features.　The　two　stations　at　Kashima　and

Hiraiso　are　connected via a microwave　ground　link, by which　the

digit ized　and　fo rmatted　observed　signal　at　Hirai so　are

ｔransmitted to　Kashima ．　At　Kashiraa　station　the　raw　data　of　the

two　stations　are　correlated　on　the　real-time　base　and　integrated

for　every　１０･ msec　by using　fringe　stopping　fuactions　calculated

based on　the　predicted　delay　rate.　The　obtained　complex

correlation　function　of　every　１０　msec　are　recorded　on　ａ　computer

tape　with　the　time　code,・predicted　delay　and delay　rate,

bit-shifts　number, and　the　other　necessary　information.　The　post

data　reductions　to　get　delay　and　delay　rate　are　conducted　later.
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Table 4.1　　K－I工VLBI system

Ｓｔ：atlons

　　　　　Longitude ( East, deg )

　　　　　Latitude ( North, deg )

　　　　　Geodecic height （ｍ）

　　　　　Reference ellipsoid

B aseline length （ｍ）

VLB I System

　　　　　　Receiving ant enna

　　　　　　Antenna gain

　　　　　　System noise

　　　　　　Receiving frequencies

　　　　　　　　　　　(MHz　）

　　　　　　Bandwidth

　　　　　　Ｓｊ１万mplingrate

　　　　　　Frequen cy standard

　　　　　　　(stability １０ sec )

　　　　　　Data transmission

Correlator

Clock synchronization

Ｃ１０ck calibration

　Kashima

lAO.662675

35.9542028

77.13A6

　Hiraiso

　140.621737

・36.3679429

　71.6750・

SA0-C7 ： Ｒｅ＝　6378.142㎞

　　　　　f = 1/298.255

　　　　　　　A6057.433

Kashlma

　　２６ ｍ

58.9 dB

１１１　Ｋ

Hiraiso

　10 m

48.9 dB

130　Ｋ

CH1:　4031　, CH2:　4041　, CH3:　4061,

CH4: 4091 ， CR5: 4131

　　　　　　　2 MHz/CH

　　　　　　　4 Mbits/sec

cesxum

(2.5×10“12)

　rubidium

（く1.6×10‘12）

Raw data of Hiraiso are ｔ：ransmitted to

　　Kashlma via ａ microwave ｄａｔ：ａlink

Real¬time correlator. Lag ３２bits,

Integration １０ms ec

using ｌ sec pulses exchanged via the

microwave link

using JJY with the accuracy±1 msec

１１８



The　observation　bandwidth　is　２　MHz　per　channel　and　the maximum

number　of　observation　channels　is　five.　Each　channel　is

sequentially　alternated　every　１００　msec.

４。２．３　Observat ion　st rategy

　　　　　The　experiment　was　scheduled on　July　１６　to　17, 1982.

Fig.4.6　shows　the　geometry　of　cs　tracking by　K-II　VLB I　and　the

conventional　ranging　and　angle　measurements.　At　Kashima we　used

three　antennas, that　is, the　２６ｍ　antenna　for Ｋ－Ｉ工　VLBI, the　１０ｍ

antenna　for　ranging　and　the　１３ｍ　antenna　for　angle　measurements.

cs　was　stat ioned　at　longitude　１３５　degree Ｓ　east　and　it　had　orbital

inclination　of　0.27　degrees　because　the　north-south　station

keeping maneuvers　had been　stopped to　save　fuels。

　　　　　The　DVLBI　observations　and　range　and　angle　measurements were

planned to be　conducted　for　at least　２４　hours .　Fig.4.7　shows　the

originally　planned DVLBI　observat ion　schedule　which　intended　to

carry out　１３　sets　of　observations　using 11　quasars.　　The　actual

observations were　successfully　made　for　１７　hours　using　７　quasars・

Fig.4.8　shows　the　viewing　angles　of　the　quasars　and　cs　at　the

center　of　6ach observation　period　at　Kashima.　Qu asars with　more

than　１ Ｊｙ（１　Ｊｙ　°ユＯ‾２６　W/m^Hz) of　correlation　flux　densit ｙ ｀″ere

selected.　Though°some　quasars　were　seen　angularly　apart　from cs

by more　than　１０　degrees, they　were　used because　of　their　strong

fluxes .
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Fig.4.6　　Geometry of cs　tracking by Ｋ-ｴｴVLB I
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①～○

7 , 10*

七２3

1Z/゛｀ｑ９: Ob served by DVLBI method

　7 , 10* :　only cs was observed

11,12,13: planned only

１

(QUASARS)　(Hour)

：　differential observation between cs and　ａ quasar
≒∽・・：cs orbit
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Ｗ

　　　　　　　　2 P0949十○()

Quasars　　3 P1055+･01

　　　　　　　{

４ 3C273

　　　　　　　　5 3C279

１８０
　Ｓ

　６　DW 1335-1 ２

　８　NRAO ５３０

9,10 3C454.3

Ｅ

Fig.4.8　　Viewing angles of cs and quasars at Kashima Station

　　　　　　　　　Thefigures correspond to 仁ｈｅobservation ｎｕ工nbersin Fig.4.7

１２２



　　　　　One　set　of　observations　consist ed　of　three　consecutive

ten-minutes　of　observations, that　is, first　ａ　quasar　was

observed, then　CS, and　again　the　quasar.　　It　means　that　the　cs

observation　was　sandwiched between　the　quasar　observations.　This

method was　effective　to　calibrate　the　cs　observation　by　using the

quasar　observations.　The　first　few minutes　in　each　ten　minutes

pass　were　kept　to　point　the　receiving　antenna　to　the

corresponding　radio　source.　The VLB I　observation　data were

recorded　for　４５　seconds　in.the　case　of　ａquasar　observation, and

for　２０　seconds　in　the　case　of　cs.　Ｔｈβ　Γecordinｇｓwere made

（!uring　the　last　part　of　ｔhe　ten-minutes　pass ， when　the　antennas

completely　tracked the　radio　source.　We　used two　observation

channels (CH2　and　CH3　in　Table　４．１) of .K-II。

　　　　　The　real-time　correlator　controlled　the　bit-shifts　of　one　of

the　signals　received　at　the　two　stations　and　correlated　them　to

produce　cross-correlation　function.　Then　it　stopped　the　fringe

phase　rotation (which　is　caused　by　ａ delay rate　due　to　the

baseline　vector　change with　the　earth's　rotation) using　ａ

quantized　fringe-stopping　function　based on　ａpredicted　delay

rate.　　The　result　is　ａ　complex　cross-correlat ion　function, which

is　then　integrated　for every　１０msec.　In　ｔ he　case　of　quasar

observat ions, the　fringe-stopping　function　of　10-levels　of

quant ization　was　used.　In　the　case　of　cs　observations, no　fringe

stopping was　applied　and　the　correlation　function　was directly

integrated　for　every　１０ msec, because　the　delay　rate　in　ａ cs
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observation was　▽ery　small (less　than ！ 5x10
‾ｎ） This　is　due　to

the　observation　geometry　in　ｗりich the　baseline　is　short　and　the

difference between　the　longitude　of　the　baseline　vector　and　that

of　each object　radio　source (CS　or　ａ　quasar) is　small.　　　Fig.4.9

shows　the　predicted　delay　and delay　rate　for　the　cs　observat ions。

　　　　　The　cesium clock　at　Kashima　station　was　calibrated by　using

Japanese broadcast　standard　ｔ ｉｍｅべＪＪＹ）ｔｏ　UTCwit hin　the　erro ｒ　of

十　１msec.　　The　clock　accuracy　of　十　１ msec was　suf ficient　for
－　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　－

time-tagging of　the　DVLBI　observables.　Because　ｔ he　delay

observable　suffers　no meaningful　change, in　ｌ　msec　ｓince　the　delay

ｒａでｅ　is　small　as　descrived　above。

　　　　　The　clock　synchronization　between　the　stations　Kashima　and

Hiraiso, which　is needed　for　correlation　processing, was

conducted within　the　error　of　０．１ micro-seconds　by　the　method ｏｆ

transmitting pulses　of　１ Hz　via the microwave　data　link.　This

was　sufficient　to　obtain　ａ meaningful　correlation　in　about　４

micro-seconds window of　the　real-time　correlator.

４．３　Sensitivity　and Accuracy　of　Observables

４。３．１　Sensitivity of　Range, Azimuth An gle　and DVLBI　Obser▽ables

　　　　　Inttie　cs　experiment ， we　obtained three　different　kinds　of

tracking　data, range, ang:Les (azimuth　and　elevation) and

differential　range (DVLBI).　Here　we　show that　these　observables

are　complementary　each　other.

１２４
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Fig.4.9　　PI:edicted delay and delay rate for cs observations
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Range　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　．

　　　　The　range　observab:Le　is　defined　in　Eq.(2.10) (Sec.2.1.2)・

The range variation　乙Ｐ　due to ａ small position deviation　４£

of　cs　is　easily derived　from Eq.(2.10) as

4P ゛ Pｕ‘゛ △三
　　　　－

(4.1)

where　　　几　ｉ・the　unit　vector　along the slant range vector p

　　　　　　　－　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　－

from Kashima　station　to　cs. According to　Ｅｑ‘(4.1)　　　Pu

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　”

directly　represents　the　sensitivity　of　the　range　observable　with

respect　to　the　cs　position　deviation.　　Fig.4.10　shows　the　radial

　and　cross-track components of　Pu-　where the along-track （　ｏ「

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　”　in-track」component　is　negligible ．　The　range　data　have　the　major

　sensitivity　to　ａ　radial　position　deviation　of　CS, as　is

　intuitively　expected.

Azimuth Ang!£

　　　　Fig.4.11(a) shows　the　definition　of　azimuth　angle (Az) in　ａ

topocentric　coordinate　system, where　亙，旦and Z stand　for　the

unit　ve ctors　in　the　directions　of　north, east　and　zenith,

respectively.' The　azimuth　angle　is　defined　as

where

Az　＝　ｔａｎ‾１

f）

F

Ｅ

Ｎ

･

－

j）・

－

P・

－

Ｅ
－

Ｎ
－

(

。

ム
鳥

）
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Fig.4.10　　Sensitivity of range observable
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According　to　Eq.(4.2) we　obtain

（　１十tan A２）△Ａ２ °（‘6FEpl･ “　pE ‘゜へ）/Jﾌ♂　　(4.3)

where　^Pe　and ^Pn are　written　as

where

^Pe ° 乙P°旦゛旦‘△三

乙Pn ° Ap- N゜!!・△三
　　　　　－

(4.4)

△ｒ　is ａ　small devi ation vector of the satellite

　－

position.　　Substituting Eq.(4.4) into　Eq, (4.3) we　obtain

　　　　　　　　ｆ△Az゛£ａｚ°乙£’

１
工。

－

ヱｊＬｈ

）
　。、　－　　　　Ｊバ!　　－

　　＝一一･___ ( ･>£ａｚ　　　１十　ｔａｎ２Ａｚ　　Pn
一几2

(4.5)

where the slant range　Ｆ　is used to convert　　△Ａｚ　into

position　deviation　of　the　satellite　in　ｔｈｅ･left-hand　side　of

Eq.(4.5).　　Fig.4.11(b) shows　the　components　of　the　sensitivity

vector　£ａｚ　　forCS　observed　at　Kashima　stat ion.　It　is　clear

that　the　azimuth　an ｇ:Le　observable　has the major　sensitivity　to　the

along-track position　deviation　of　cs.　Using　an　approximate　value

for the range　’ｊ）゜37200 km, an　azimuth angle variation　　ａＡｚ＝

０．５×１０‾３ degrees corresponds to the along-track ｄｅ▽iation　△ｒ＝

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　－

-２２０ｍ of cs

DVLBI　Observable　・

　　　　　Ａ　general　formulation　for　the　sensitivity　of　ａ DVLBI　delay

‘observable Cdifferential　range) is　already　given　in　Sec.3.3.2

１２９



(Eq.(3.58)).　　Fig.4.12　shows　the　normalized　sensitivity　vector

２ｕ °（２１Ｕ － ２２ｕ）／１ぽ１ｕ－ £2ull　for　ａ cs　observation by K-II　VLB I

system.　Since　K-II　VLB I　has　only　short　baseline, the　raagn itude

of　the　sensitivity　vector　is　small, that　ｉＳ’　１１２１ｕ　－£2ull °

9.36x10 ^.　　However, the VLB Ｉ　observable　has the major

sensitivity　to　the, remain ing　cross-track　position　deviation　of

cs Denote the accur･acy of the DVLBI delay observable as　ｑ;:

then　corresponding　satellite cross-tra｡ck position deviation　^rc

is　given　as(see Eq.(。3.58)and Fig,4.12)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　１
O'rc °9.36×10‾４×0.977　吸　≒　1100ｑ; (４.6)

Eq.(4.6) means　that　we　need an　accuracy of　about　１０　cm (0.3　nsec)

for　the　DVLBI　observable with　K-II　VLB I　system　in　order　to　obtain

ａ　resolution　to　ａ　cross-track　position　deviation　of　１００ ｍ　for　cs.

　　　　　Figs.4.10, 4,11　and 4.12　show the　complementary　feature　of

sensitivity　vectors　for the　range, azimuth　angle　and DVLBI

observables.　In　other words, these　observables　as　ａ whole　have

sensitivities　to　threeこ-dimensional　satellite　deviation　from ａ

nominal　posit ion　in　the　geosynchronous　orbit.　Therefore, we　can

determine　the　satellite　orbit　using　several　sets　of　these

observables.　The　elevation　angle　data　are　less　accurate　than　the

azimut ｈ　angle　data because　they are　easily　affected by

propagat ion media　for which we　have　no　highly　precise　calibration

method.

１３０
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Fig.4.12　　Sensltivit：ｙof DVLB工obs ervable with K-I工VLB I system
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4.3.2　　Accuracy　of　Range。Azimuth Angle　and DVLBI　Observables

　　　　　Concerningthe　range　and　azimuth　angle　observables, we　show

fundamental　performance　of　ｔ he　tracking　system　at　Kashima　stat ion

under the　nominal　operational　condition　for　cs.　As　for　ｔ he DVLBI

observable, we　dispuss　SNR　error　and　systematic　errors　in

differential　observations.　　　　　　．

Range

　　　　　Table４．２　shows　the　nominal　link parameters　for　ranging of

cs　in　the　C-band ＴＴ＆Ｃ　channel　at　Kashima stat ion.　The　estimat ed

range　accuracy　corresponding to　signal　to　noise　rat io　is　０．１７ｍ

for　the　１００　kHz　ranging tone.　The　practically　obtained　accuracy

of　the　range　data　is　about　０．５　ｔ０　１．０ｍ．　The　ranging　system　is

frequently　calibrated using　ａ　collimation　facility　３．６　km　apart

from the　station.　However, the　range　data have　errors　due　to　the

propagation media　effects　and the　delay　caused　in　the　satellite

transponder.　We　usually　remove　the　former　error　using　ａ physical

･models　of　the　ionosphere　and　the　troposphere.　Concerning the

latter　error･, we　use　the　data obtained on　the　ground　before　the

launch of　the　satellite.

Azimuth Angle
－

　　　The　１３ ｍ　dish　antenna system has　a pointing　angle　detection

mechanism of　which　the measured　performance　is ！ ０．００６８･degrees

１３２



Table ４．２　　Link parameters for cs ranging

Uplink
　　　Carrieでfでequency
　　　Earthstation transmitter power
　　　Feeder:Loss
　　　Antennagain
　　　Propagationloss
　　　Polarizationmlsmat：chingloss

ご:11謡ニｒ謡塁:－－

K:::tほここ？゜－

　6175

　　43

　2.0

　53.5

200.6

　0.5

MHz

　dBm

dB

dB

dB

dB

　　33　dB

　　15.2 dB

　-88.8 dBm

-167.8 dB/Hz

　　79.0 dBHz

Downlink

　　　Carrier frequency

　　　Satellite transmitter power

　　　Ｓatellite ant enna gain

　　　Propagation loss

　　　Polar ｉ zatlon mi ｓＴＴ･万atchingloss

　　　Earth stat：ion antenna gain

　　　Receiver input power

　　　Receiver noise

　　　C/Nq

Modulation loss
(Telemetry, Range tone. Noise)
Range tone demodulation bandwidth

Range tone S/N

Range ｔone phase error

Range accuracy （１００ kHz ｔ：one)

１３３

3950

　16,4

　29.7

196.6

　　0.3

　■51.1

　-99.7

-179.3

　79.6

｀
響
公

dB

dBm

dBm/Hz

dBHz･

-13.0　dB

-0.8　dBHz

65.8　4Ｂ

3×10‘4 rad

0.17　ｍ



and + 0.0065 degrees for azimuth and elevation angles,
　　　　－

respectively　　The　electrical tracking　performance　of　the

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●

auto-tracking　system　is　about　０.００１　deg(rms) for　bot ｈ　azimuth　and

elevation　angles　with　the　signal　input　power　higher　than　-110　dBra

at　the　receiver　ｉｎｐｕｔ（１０）．　　Since　the　nominal signal　level　of　the

19.45　GHz　cs　beacon　at　Kashima　is　about　－９０　dBm　to　－９５　dBm,　the

auto-tracking　system electrically　supplies　the　incident　angle

information　with　an　accuracy　of　０.００１　degrees(rras).　　The　actually

obtained　angles　are　not　necessarily　the　same　as　the　geomet r ically

defined　angles　due　to　refractions　through　the　propagat ion　media。

to　angle　offsets　of　the　driving　axis　and　to　deformations　of　the

antenna　beam　caused by　the　gravitational　and　thermal　effects.

DVLBI　Observabl ｅ

(i) SNR Error　in　cs　Observat ions

　　　　　In　ａVLB I　observation, estimated　delay　has　ａ　random　error

due　to　SNR (defined　in　Sec.3.2･.1).　　The　radio　source　signal

temperature (it　is　also　called　antenna temperature) T .　ｉ・

Eq.(3.8) is　given as

Ｔａｉ
一
一

λ

２

-

８ ?Ｚ： ｋ

SG.C
　　１

ｉ

where

　　λ　：　wavelength　of　the　receiving　signal

　　ｋ　：　Boltzmann'･ｓ　constant

　　Ｓ　：　flux　density of　ａ　radio　source

１３４

(4.7)



　Ｇｉ　：　receiving　ant enna　gain of　the　stat ion　ｉ (i=l,2)

　Ｃｉ　：　polarization matching　coefficient　at　the　station　ｉ

　　　　　　（０４Ｃｉ４ :Ｌ）

Eq.(4.7) is　applied　to　the　case　where　one　of　the　orthogonal

polarizations　is　received. Suppose　４　GHz　of　the　rece iving

frequency　and　assume　Ｃｉ°1, then　Ｔａｉ　is writ ten　in　dec ibel　form　as

　　　　　ＴａｉｄＢ（Ｋ）゜’６７°９゙ Ｇｉ dB ゛Ｓ ｄＢ（Ｊｙ）　　　　　　　　　　　(4.8)

　　　　　The　effective　radiation　power　of　the　4GIIZ　transponder　noise

(wit ｈ　no　communication　signals) of　cs　is　approximately　４６°７　ｄＢｍ°

It　gives　the　flux　density　of　31.0 dB(J )　at　the　earth　stations.

Therefore, let　S=31.0　in　Eq.(4,8) and　consider　that　the

receiving polarizations　ａｒｅ･ matched　to　that　of　the　cs　radio　wave

at　the　VLB I stations (plus　３　dB　in　Eq.(4.8)). we　obtain　the　antenna

temperature　Ｔｃ of　the　cs　observation　as

Ｔｃ dB(K) =‘33.9十Ｇ dB (4.9)

The　antenna　temperatures　of　Kashiraa　and Hiraiso　are　given　by

Eq.(4.9) using　the　antenna　gains　for　those　stations (Table　4.1),

That　ｉｓ’Ｔｃ（Ｋ１１ｓｈｉ“１・)=25,0　dB(K) and　T (Hiraiso) =15.0 dB(K)。

The　SNR　of　cs observations　is　given by Eq.(3.8) using　these

an tenna　temperatures ， the　system noise　temperatures　of　the　ｔｗｏ。

stations (Table　4.1), and　the　channel　bandwidth　Ｂ＝　２　MHz," as

SNR dB = 25.2　十

１

-

２
Ｔ dB(sec) (4.10)

where　we　assumed ６０Ｓ　loss　ｏｆ・SNR　due　to　K-II　hardware　system　from
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－

the　ｔheoretical　value　ｇ iven　by　Eq. (3.8)・

　　　　Suppose　１０　sec of　the　integrat ion Ｔ， then　SNR　is　30.2　dB

This　gives　the　delay　est imat ion　accuracy

〈
ｂ
＾ ＝　０.３０ nsec (9.0 Ｃｍ）

with　the　effective　bandwidth （ωｅｆｆ）ｏｆＯ’５MHz by Eq,(3.32).

Since　the　flux of　the　radio wave　from cs　is　strong, we obtain　the

desired　accuracy　Qf　delay　estimate (recall　the　description　just

after Eq.(4.6)) with the　integr at ion　for　１０　secwhen we only

consider　the　system noise　error 。

(ii) SNR Error　in　Quasar　Observat ions

　　　　　In　the　case　of　quasars, using the　antenna　gains　in　Table

４．１。 the　antenna temperatures　given　in　Eq.(4.8), and　the

bandwidth　Ｂ＝２　MHz, SNR ･is　calcul ated　as

SNR dB °
･-5.8十Ｓ

ｄＢ（．Ｊｙ）十

１

-

２

Ｔ ｄＢ（ｓｅｃ） (4.11)

Since　the　correlation　flux　density of　ａ　quasar　is　mostly　ａ　few

Janskies, we　need much　longer　integration　time　than　that　of　cs

observations　and much wider　observation　bandwidth　to　improve　the

SNR.　　　　　　●

　　　　　As　an　example,we　take　the　quasar　3C273　０ｆ　which　the

correlation　flux density　is　fairly　strong, that　is, in　Eq,(4.8) S

is　approxi!nately　１３ dB(J ) If ’ｗｅ　take　３０　sec　of　integration

time, SNR becomes　14. 6　dB, which　gives
Ａ
Ｑ‘　＝１１　nsec (3.3 ｍ）
　ｔ

with　the　effective　bandwidth　of　０．５　MHz.　In　order　to obtain　the
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higher　accuracy　of　the　delay　est imation ， we　should　integrate　the

correlation　funct･ion　for　ａ　longer　time　and　obtain　ａ wider

effective　ban dwidth 。

　　　　　Fig.4.13　shows　SNR　and　accuracies　of　delay　and　delay　rate

estimates.　Using　Fig.4.13　W9　obtain　SNR　from　the　correlation

flux　density　of　ａ　quasar　for　an　integration　time　Ｔ．　The　accurac ｙ

of　ａ　delay　est imate　is　evaluated　by　the　SNR　for　an　effect ive

bandwidth　ＣＱｅｆｆ’　The　accuracy　of　ａ　delay　rate　estimat e　is

eval uated by　the　SNR　for　an. effective　integrat ion　time　Ｔ
rms
．　For

example, an　observation　of　3C273　wit ｈ　an　effect ive　bandwidth　of

２０MHz　gives

〈
？
ｔ
゜０．３　nsec　with　the　integration　for　３０　sec.

(iii) Errors　due　to　System Delay ， Clock　and Propagation　Media

　　　　　As　described　in　Sec.3.4.1, errors　due　to　the　syst em　delay

variation　and　the　drift　in　clock　rate　between　observations　of　the

satellite　and　ａ　quasar　are　negligible　for　our　goal　to　obtain

delay　observable　with　an　accuracy　of　ａ　few　centimeters。

　　　　　In　differential　VLBI　observat ions　using　Ｋ-Ｉ工　VLBI, delay　due

to　propagation　media (ユonosphere　and troposphere) are　also

negligible, because　the baseline　is. so　short　that　those　effects

are　eliminated with an　accuracy　of　ａ　few centimeters.

(iv) Geometric　Errors･

　　　　Quasar　position　errors　are　negl igible　in　the　case　of　K-II

VLB I　system due　to　its　short　baseline.　As　for　the　stat ion

１３７
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Fig.4.13　　Accuracy of VLBI delay and delay rate ｅｓｔ：ｉ皿ates.　ReadSNR
　　　　　　　　　fromgiven flux density of ａ radio source, then obtain the
　　　　　　　　　accur･ａｃヽies.
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location　errors　described　in　Sec.3.4.3, the　contributions　of　UTl

errors　and polar motion　errors　are　again　negligible　due　to　the

shortness　of　the baseline.　The　remaining　station　locat ion　errors

is　due　to　uncertainty of　the　geodetic　station　location　data.

Denote　the　station　location　errors Ax, and △ｘ　　　for　the
　－２

　　stations　ｌ　and　2, respectively.　　The　angles　between　the

　　line-of-sight of cs and the　station location error vectors　△ｘ　，
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　－１

ム２!,２　are　defined　as
Si　and　　02.　respectively,　and

the

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ｊ　　separation　angles　between　cs　and　ａ quasar　at　the　two　station　are

乙e1 and 乙e2 respectively (Fig.4.14).　　Then　the　del ay

observat ion error　乙でｓ is　written　according　to　Eq,(3.58) as

cムｔ1 ’ i cos( 62 ゛ △e2）‾ｃｏｓ
e2 1
人り

－{ｃｏｓ(e1 ゛△e1)－ｃｏｓ
M
△勺．

≒△゛2 ｓill02'£ら一　△勺．ｓｉｌｌｅ１・心ｅ１ (4.12)

where the separation　angles　Ae,　and　△０２　are　assumed　to be

small　in　the　DVLBI　observat ion ｓ．　In　the most　conservat ive

evaluation of　　cA-C .　we treat　　ムｘｌ　and　△ｘ２　as random

errors　with standard deviations （ｒｇｌａｎｄ（ｙｇ２’respectively‘

Then　the　delay error　（４ｓ　due　to stat ion　location　errors　　　ムｘ１

and △Ｘ2 is written　as

１３９
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As

こ

ｃ２（ｒ
’ごｓ
2“1012 S12 ゛ 乙e22（ｒｇ22 (4.13)

ａ numerical　example, suppose　‘６ｅ１° 乙θ２°１０ degrees an ｄ 刄１

（ｙｇ２° 20 cm, then we　get　　ｃ ％Ｓ °４‘９ｃ°（呉ｓ°0.16　nsec)

４．４　DVLBI　Dat ａ Processing

４。４．１　Method　and　Results　ol　Delay　Estimation

　　　　　Typical　twomethods　to　derive　VLBI　observables　are　described

in　Sec.3.2.2.　工ｎ　the　K-ri　VLBｌ　experiment, we　adopted　the

coherent　phase　method, because　we　observed wideband　radio　signals

from both　cs　and　quasars　and　aimed　to　utilize　the　whole

information　in　the　observation bandwidth.

　　　　　The　complex　correlation　function　which　is　integrated by　the

real-t ime　correlator　of　K-II　system　for　every　１０　msec　and

recorded on　ａmagnetic　tape (Raw Data Tape) is　written　as.

Ｒｏｘｙ（ｔｉ’で）゜Ｃｉ

where

Ｒ
　oxy

jU{

ｃい(９ツ(t- 'r^)f〔〕 (4.14)

一
１

ｅ
ｌ

　
ｉ
Ｃ

　complex correlation　function　at　the　time H

　ａ　coefficient　multiplied　to　the　complex　correlation

function　when　it　is　recorded on　ａmagnetic　tape

1４1



１４２

　Ｃ２　　：　coherence　loss by infinite clipping (=2/7と）

ｘ（ｔ）：　received　signal　at　Kashima　st at ion

ｙ（ｔ）：　received　signal　at　Hiraiso　station

‘Z:‘

ｂ

ｆ（

ω

々
ｔ

：　delay by bit-shifts (1 bit　＝　２５０　nsec)

ｔ）：　fringe-stopping　function (≒　exp
－ｉω

RF

ｉ

令
ム

RF

：　observation　radio　frequency (4　GHz　band)

：　predicted　delay　rate　at　ｔｉ

l
i(t‾ti)|)

:　integrat ion　for　乙ｔ（　゜１０ msec) from ｔｉ

　　　　h

Denote　ｔｈｅ･ normalized complex correlation　ｆｕｎｃｔｉｏｎＲｘｙ（‘こ）’ｉｔ

described　as

　　　　　Ｒｘｙ（ｔ）゜Ｒｏｘｙ（ｔ）Ｃ３／（ムｔ ＣＩＣ２）　　　　　　　　　　　（４°１５）

wher‘ｅ　Ｃ３　　is the　correction　factor　for quantization　of　the

Denote　ｔｈｅ･normalized complex correlation　ｆｕｎｃｔｉｏｎＲｘｙ（‘z:),it is

described　as

fringe-stopping　function.　The　normalized　cross-spectral　f unct ion

is　obtained by　integration　of　the　Fourier-transformed　and

phase-rotated　cross、correlation、function　as

where

^xy 〔〕映ｋ･ ti) =

F[^xy

　１

-

ﾑＴ

む
Σ
ｔｉ

ｒ
ト
ト
ト
｀

　
Ｆ

Rｘｙ(t'ｔ)

J

e‾iω
ｋ(モーｔｂ)

(４. 16)

&）ｋ’゜２ＺBk/32 ：　video　frequency, B =　２　MHz, ｋ＝　0,1,..,31

　ｔ

ｉ

（Ｔごと）

：　start　time　of　the　integration

：　Fourier　ｔ ransform of Ｒｘｙ（゛と）

モ　：　predicted　delay



ｅ

－iω

△Ｔ

Σ:

ti

k（７‾でｂ）
一
＠

　phase　rotation　for　ａ　fractional　bitcorrection　which　is　necessary　to　correct　ａ
quantization　error　of　bit-shift ｔ'ｂ

：　integration　for　△Ｔ　from t. （乙Ｔ＝１ sec)

The　cross-spectral　data　are　obtained　and　recorded on　another

magnetic　tape　using　an　offline　software (program　”ＦＴＡＰＥ”in

Fig,4.15),　　　　　　　　　　　　　　　ご　　　　　　　　　　　　　　　　　　‘

　　Denote the　delay　residual　ざr, the　delay　rate　residual　at:　and

the delay acceleration residual　△t , then the estimates for them

are　given　as　those which make　the　following　coherence　function (

or　normalized　correlation　amplitude) X　maximum, that　is,

　　　　（友

χ　＝＝
　Ｃ

Ｔ
∇
乙

　
朧
"b

･t) expﾚif゛なt゛' ゛％(４ｈ゛÷ぷ

(4.18)

where (Ed.(4.18) corresponds　ｔｏ･Eq. (3.16))

　　　　　　　　Ｔ　；　integration　time

　　　　　　ωＢ　：　bandwidth

ω○ ：　observation　frequency (CH2：　4041　MHz, CH3：　4061　MHz)

ａ）：▽ideo frequency （Ｏ～２MHz)

Ｔ

Σ ：　integrat ion　over　the　time　span　Ｔ

143



　Raw Data Tape

(10msec complex
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　function)
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Raw Data Processing
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Delay Estimation Program

こ
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(a) Delay and delay rate estimation

cs Orbital Elements

# Kashima Orbit　　　　＼

　　Determination Software

(b) Predictions

Quasar Position Data

Calculation of Geometric
Delay for ａ Quasar
Observation

Fig.4.15　　Flow of data processing of DVLBI exper：ｉｴnentusing
　　　　　　　　K－Ｉ工.VLBI sys tern
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ωＢ

Σ

：　integration　with　respect　to　the　video　frequency

　bandwidth　Ｃ｀‘)Ｂ

　The　optimum delay　and　delay　rate　are　obtained　using　the　program

゛”ＴＧＥＴ”shown　in　Fig. ４。１５．　In　our　data　reductions, T　is　３０ s゙ec

　for　quasars　and ２０　sec　for　cs.　In　fact, the　effective

　integration　time　for　each　channel　is　the　half　of　T, because　the

　observations　were　alternated　every　１００　msec　between　Channels　２

　and　３．　　In　the　case　of　ＣＳ･observations, since　the　correlated

ｆlux　densit ｙ　is　strong　enough ， the　ａｂｏ▽ｅ　integration　time　is

suff icient ．　It　is　better　to　integrate　the　quasar　signals　for

longer　time ， but　there　exist ｓ　practically　ａ　limit　to　it　due　to

the　instabilities　of　the　frequency　standards　at　the　two　stations。

　　　　　We　processed　all　the　data by　the　above mentioned method　and

obtained the delay and the delay rate estimates°ｔ ＝　尽＋４’ｇ

and　　ｔ＝
７　　　ぐ
？　十ａｔ　　　　for　cs　and　quasars.　　Typical

cross-spectral　in　the　cs　and　quasar observations　are　shown　in

Figs.4.16　and 4.17.　The　delay　estimates　for　cs　and　quasars　in

terms　of. residuals　from the　corresponding predictions　are　shown

in　Fig.4.18,　　Table　４．３　summarizes　the　coherences （ｘｃ　in

　　　　　　　　　　　　●Eq.(4.18)) and the　accuracies　of　the　delay　estimates.　　As　is

expec ｔed by the　evaluation　in　Sec. 4.3.2, the　accuracy　of　the　cs

delay　estimates　is　０．３　nsec. . In　the　case　of　quasars, it　is　in

the　range　of　１０～１４０　nsec.
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Table 4.３　Ac curacy of delay escimat:es

Ob serva･ﾆIon　Objects

　number

2-10

２
　
３
　
４
　
５
　
６
　
Ｑ
り

9.10

cs

P0949-K 0

P1055-K　1

3C273

3C27 9

Position of object:ｓ

　　( 1950.0 )

right

ascension

09 49 24.800

10 55 55.330

dedinacion

Coherence (flux Jy) Delay

　　　　　　　　　　　　　　　　　　accuracy

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(nsec)

0.412 (1240)　0.3

0｡00078（2.3）

0.00092（2.8）

0.0093 (28 )

　0.0029　(8.7)

140

130

　11

　　38

0.00086 (2.6)　　130

0｡0017　(5.1)

0.0046　(14)

6
3
　
2
3

0 12 24.00

1 50 03.35

12 26 33.248　　2 19 A3.26

12 53 35.835　　-5 31 08.03

DW1335-12　13 35 00.200　－12 42 10.00

NRAO530　　17 30 13 ｡538　－13 02 45.93

3C454.3　　22 51 29.521　　15 52 54.30
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4.4.2　Estiraat ion　of　System Delay

　　　　　Fig,4.18　shows　the　differences　of　the　delay　estimates

between　Channels　２　and　３ ， which　are　caused　by　the　differen ce

between　the　hardware　performances　of　these　channels.　In　the　case

of　cs　observations, they　are　pretty　stable.　The　averages　of　them

in　the　four　time　periods　A, B, C　and Ｄ　in　Fig.4.18　are　152.46

nsec, 15 １．３２　nsec,・151.56　nsec　and　１４９．６８　nsec, respectively。

　　　　　We　assume　that　these　delay　differences　for　cs　can　be　also

applied　to　the　quasars.　　Using　these　channel　dif ferences　we　can

convert　Channel　３　delay　estimates　to　those　which　are　equivalent

to　Channel　２　delay　estimates.　They　are　shown　in　Fig.4.19.　We

consider　tnat　the　predicted　delays　for　quasar　observations　are

error　free, then　Fig. ４。１９　gives　the　ｅＳｔ工mates　for　the

differential　system delay　between　the　two　stations　in　Channel　２ ．

Excluding　the　time　period Ａ which　contains　few　data　points, the

differential system de lays　ｔＢ″ '^c and　　ち　for　the　time

periods　B, C　and D, respectively, are　obtained by　averaging the

data shown　in　Fig.4. １９．　The　results　are　summarized　in　Table　４．４。

　　　　　Correcting the　est imated　delay　using　the differential　system

delays　which were　obtained　above, we　finally　obtained　the　DVLBI

delay　observables　for　cs.　The　derived　delay　observables　may　have

some　bias　error.　Because　the　system delays　in　the　observat ions

of　cs　and quasars　were　not　actually　the　same　due　to　the

difference　between　the　power　spectra of　those　signals.　Suppose

that　the　differences.of　the　system　de lays　between　ａ　cs
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Fig.4.19　　System delay estimates for Channel ２

　　　　　　　　　Thedata which are converted using ｔ：hedifferential delay

　　　　　　　　　betweenthe two channels are added.　The broken line stand　fo ｒ

　　　　　　　　　ｔ：he　averagein each period. (･ )：　noc used in averaging・

Table 4.4　　Sｙｓ‘ｔｅ皿delayof Channel 2

Time period

吻Ａ
　
　
Ｂ
　
　
Ｃ
　
　
Ｄ

System delay　(nsec)

刄・瓦

石一一2913.51

輿・-2907.96

％・-2918.18

・？8 is used in the period A.

１５０

EMS (nsec)

-

2
9
　
2
3

25



observation　and　a quasar observat ion　are　denoted ｄ２　　and　　ｄ３

for Channels　２　and ３１　respectively°　The　error　　ｄｓof　the

differential　system delay　est iraate　of　Channel　２　is　given　by

dｓ °（d2 ゛d )/2 (4.19)

That　is, the　system delay　estimate　from the　data　shown　in　．

Fig.4.19 has　the　error ｄＳ°　This　problem would　be　solved using,

for　example, phase　tracking method　if　we　had obtained much　higher

SNR　of　the observations.　In our　experiment, however, SNR　was

limited due　to　mainly　instabilities　of　the　clocks･ at　botｈ

observation　stations.　Therefore, the　possible　bias　error　should

be　estimated　in　the　orbit　determination　by　the　aid of　other

tracking data.
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４．５　Orbit　Determination　and　Accuracy　Analysis

4.5.1　Orbit　De t erminat i on

　　　　　Orbit　determinations　were　carried　out　using　the　tracking

data obtained　in　the　cs　tracking　experiment ．　Fig.4.20　shows

the　finally　derived　data points.　The　ａｎｇ:Le　data　in　the　night

time　were　used Csee　Sec.4.2.1).　　In　the　orbit　determination,

the　observation　bias　of　the　DVLBI　observables　and　the　solar

radiation　reflection　coefficient　of　the　satellite (the

satellite　cross-section multiplied with　this　coefficient　is

effect ive　to　the　solar　radiation　pressure) were　also　estimated

simultaneously.　　The bias　of　the DVLB Ｉ　observables　was

introduced because　of　the　reason　raent ioned　in　Sec.4.4.2.　The

range　and　angle　measurements　had been　calibrated using　an

opt ical　observat ion ｍｅｔｈｏｄ（６）．　Weused　the　system parameters

which　have been　updated through　orbit　determinations　which were

operationally　performed　in　the　cs　project　since　then。

　　　　　Table４．５　summarizes　the　results of　orbit　determination

with　four　accuracy models　of　DVLBI　observables, Case　ｌ　to　Case

４．　The　same　weights　for　the　range　and　angles　observables　were

used　in　all　cas es ， which　agreed with　their　actual

char acteristics ．　Cases　２　and　３　showthat　the　estimated

satellite　position　approaches　to　that　of　Case　ｌ　as　the　assumed

DVLBI　delay　accuracy becomes　worse, while　the　estimates　of　the

delay　bias　and　the　solar　radiation　reflection　coefficient
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Fig.4.20　　Tracking da t a of cs

　　　　　The figures
（!）～Ｏ　corresponds to those in Fig.4.7.

　　　　　Ｑ)’　ａｎｄ⑩mean that these were obtained by ＶＬＢ工observations
　　　　　of cs only (not DVLB工）．
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Ｔａｌ⊃１ｅ４．５　Result of orbit determination

Orbit　Decerこlinacion

Case 1 Case 2

Observanion Weight:

　　Range

　　AzimuにｈAngle

　　Elevation ＡΣigle

　　DVLBI Delay

Reflection Coefficienc

Satellite Posit:ion
at Epoch TiｴΣ１ｅ

　　　Ｘ（ｋｍ）

　　Ｔ（㎞）

　　　Ｚ（㎞）

Case ３ Case 4

noc used

Esclisated Farametﾆers

　DVLBI Delay Bias (nsec)　-

　Solar Radiation
1.5084

０

０

0｡52皿

９８ Ｘ ﾕ.0’3

　　　　　　　－ワ85×10’

deg

des

16.7 nsec 3.33 nsec １．０nsec

(5.0 m)　(1.0 ｍ）　（０．３ｍ）

-83.79　　-83.32

1.5083　　　1.5071

-83.66

1.5060

Deviation from Case １

41918-.261　　-0.002 ‘　　-0.030

-4528.804　　　0,013

-194.197

１５４

-0.037

　0,188

-0.496

-0.055

　0.409

-0.992



change only　slightly.　　In　other words, the　DVLBI　observables

become　almost　ｍｅａ!lingless　if　their　accuracy　is　lower　than　about　’

３　nsec.　Fig.4.21　shows　the　observation　residuals　of　the　range

and　the DVLBI　delay　data for　Case　4, where　the　standard

deviation　of　DVLBI　delay　residuals　is　about　ｌ　ｎＳｅｃ（０．３　ｍ），

Therefore　it　appears　that　the　DVLBI　observables　obtained　in　our

experiment　might　be　effective　to　improve　the　orbit

determinat ion　accuracy.　　However, the　expect ed　accuracy　of　the

DVLBI　observables was　about　２５　nsec　as　is　shown　in　Fig.4.19.

So　it　would be　reasonable　to　consider　that　the　small　residuals

in　Fig.4.20　are　obtained because　of　the　small　amount　of　DVLBI

observables　and that　our DVLBI　data　are　not　useful　for　ａ

precise　orbit　determination.　Significant　causes　of　the

insufficiency　of　the　DVLBI　data　are;‘　1) low accuracy　of　the

delay　data due to　small　SNR in　the　quasar observat ions, and ２）

low sensitivity of　the DVLBI　delay　observable　to　the　satellite

orb it　due　to　shortness　of　the　baseline.　In　the　next　section,

covariance　analyses　show effects ･゛ｏｆ　some　improvement　in　these

two　points.

4.5.2　　Accuracy Analysis

　　　　　Table４．６　summarizes　the　results　of　the　covariance

analysis using six models.　The　DVLBI　data were　not　used　in

Case　a, DVLBI　data　with　different　models　of　accuracy were　used
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Table ４．６　Result of covaricince cinalysis

－ ･ ･ j や
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　in　ＣａｓとＳ　b,c, d, and　ａ model　with　ｓｍａ］Ller　uncertainties　in

　station　locat ions was　used　in　Case ｅ．　　Simulated DVLBI　data

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●
　obtained by　two basel ines　by　three　stations　shown　in　Fig. ４．２２

　(Kashima, Wakkanai　and Yamagawa;　they　are　all　in　Japan) were

　used ’ｉｎ　Case　ｆ．

　　　　　　Case　ｄmeans　that　if　we　truly obtain　the　DVLBI　data with

　an　accuracy　of　ｌ　nse Ｃ， we　can　expect　nearly　１００ ｍ accuracy　of

　the　orbit　determination　except　the　effect　of　the　uncertainties

　in　model　parameters .　In　that　case, we　can　expect　３００　ｍ

　accu‘racy, considering the　effect　of　uncertainties　in　the model

　parameters　including　５０　cm uncertainties　in　the　stat ion

　locat ions ， which　is　shown　in　Case ｅ．　In　Case　d, the　satellite

　posit ion　accuracy which　considers　the　effect　of　the　parameter

　uncertainties　is　not　improved　from Cases　a, b　and　c, in　spite

　that　the　better　accuracy　of　the　DVLBI　data　is　assumed.　This　is

　because　the　uncertainties　in　the　VLB I　stat ion　locations　affect

　more　in　Case　ｄ　than　in　the　other　cases ．　Case　ｆ　shows　ａ

　possibility of　precise　orbit　determination　with　an　accuracy　of

nearly　７０　ｍby　ａ combi･nation　of　the　conventional　radio　tracking

　and　DVLBI　with　two baselines　nearly　１０００　km long･

　　　　　　The　information　content ｌｃ　which　is　defined by (see

　Eq.(2.48))

　　　　　　　　　　　ｌｃ゛．１／2　1　1992(ごＩＩ)ｏｌ／　IPl　)

is　also　shown　in　Table　4.6, where　Ｐ　is　the　6-dimensional

covariance matrix　of　the　estimated position　and velocity　of　cs
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Fig,4.22　． Ｅχample of two, long bas elines assumed in Japan
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-ｄ「I denotes　the　determinant　of　ａ matrix. Pq　stands　for

the　covariance with　no　DVLBI　observables　in　the　orbit

determination.　　ｌｃ　is　ａ measure　of　the　information　content　of

the DVLBI　observables, because　it　represents　the　reduction　of

an　error　ellipsoid by　the　information　brought　by　them.　It　is

quantitatively　clear　that　the more　information' is　brought　by

DVLBI　as　its　observables　are　the more　accurate.　Case　ｆ　shows

that　DVLBI　delay　observables　with　longer baselines　contain　much

larger　amount　of　information　even　if　the　delay　accuracy　is

about　３．３　nsec　than　that　in　ａ　short　baseline　ｗｉ･ｔｈ　ａ　higher

delay　accuracy.

　　　　　We　used　the　ranｇ６　and the　angle　data obtained by　the

conventional　radio　tracking method　as　well　as　DVLBI　data.　In

such　ａ　case, many　types　of　tracking methods　involved　increas ｅ

the　number　of　parameters, such　as　calibration　factors　and

observation　system parameters, of which the　uncertainties　easily

degrade　the　orbit c!eterrainatioQ　accuracy・　．０ｎ　the　other hand,

the DVLBI　observables　have　an　advantage　that　they　are

essentially　free　from bias　errors　or　they　can　be　calibrated by

themselves.‘The　station　locations　are　also　obtained　by

appropriate　VLBI　observations　of　quasars.　　So　it　would be

better to use only DVLBI　observables　using　truly　long baselines

to　determine　the　orbit　of　ａ　geosynchronous　satellite with　ａ

high　accuracy.

　　　　In　our　experiment, the　insufficient　quality of　the DVLBI
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delay obser▽ables　is mainly　due　to　the　１０ｗ　accuracy　of　delay

estimates　in　the　observations　of　quasars.　　In　order　to　obtain

much　better　quality of　quasar　delays, some　improvement　which　is

effective　to　increase　SNR would be　required　in　the　VLB I　system.

For　example ，ａ　hydrogen　maser　frequency　standard would be ．

effective　to　achieve much　longer　integration　time.　It　would

also　be　important　to use　ａphase　calibration　system which make

possible　to　perform　ａ bandwidth　synthesis　with　observations　in

different　frequency　channels.

４．６　　Conelusion

　　　　　The　geosynchronous sat ellite　cs　was　tracked us ing　ａ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　･●differential　VLB I　method.　Since　the　baseline was　short　and　the

data　quality of　quasar　observations　were　not　sufficient, the

obtained DVLBI　delay　observables　were　not　actually　useful　to

improve　the　orbi ｔ　determination　accuracy.　　However, orbit

determinations　and　covariance　analysis　using　various　error

models　showed　the　possible　effectiveness　of　DVLBI　with　ａ delay

accuracy ｏ’ｆ better　than　ｌ　nsec, even　with　ａ　short　baseline　４６

km　long, in　accurate　orbit　determination　of　geosynchronous

sat ｅ llites ．　　Ａ　covariance　analysis　also　shows　ｔ hat　ａ DVLBI

with　long　and　independent　baselines　is　very　effective　for　an

accurate　orbit　determination.　　Therefore, the　goal　1) was　fully
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reached.　　Though　the　goal　2) was　not　completely　attained, we

obtained many　fundamental　points　for　an　effective　DVLBI.　The

goal　3) was　also　achieved by　showing　the　possible　effectiveness

of　ａDVLBI　method which　can　be　applied　to　noise　emissions　from

ａ　geosynchronous　satellite　and　suppllies　information　to

determine　the　orbit.　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　’
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CHAPTER 5 　RRL-JPL DVLBI　EXPERIMENT TO TRACK Ａ GEOSYNCHRONOUS

SATELLITE

５．１　　Int roduction

　　　　　The　effectiveness　of　ａ　DVLBI　method to　track　ａ

geosynchronous　satellite　was　shown　in　the　cs　experiment

(Chapter　４）．　However。in　that　experiment　there　were・some

problems which　ｈ ampered　the　ｔ horough　proo ｆ　of　the　advantages　of

the　DVLBI　method.　They were　the　shortness　of　the　baseline, the

poor quality of　the DVLBI　delay　observables, the　insufficiency

of　observability　of　DVLBI　due　to　the　single baseline, and

additional　model　errors (including observation　bias　errors ) due

to　ｔhe　inclusion　of　other　ｔ racking methods (tha"t　is, ranging

and　angle　measurements).　The　necessity　to　use　ｔｒＵ:Ly　long

baselines which　supply　sufficient　observability　and　data

quality was　seriously　recognized。

　　　　　０ｎ　．ｔhe　other　hand ，ａ　group　in　JPL had　also　applied　ａ DVLBI

ｍｅｔｈｏｄ七〇　tracking　ａ us　geosynchronous satellite (DSCS-II),

which　is　above　the　Pacific Ocean, with　three　baselines　spanned

by　earth　stations　at　Goldstone　in　California, Canberra　in

Australia　and　Guam　I s 1 an d
（１）（２）．　They　attained

nearly　３０ ｍ

position　accuracy of　the　satellite.　The　accuracy was

limited mainly by　the　high　system noise　temperature　and　the
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instability of　the　frequency　standard　at　Guam　station.

　　　　　Under　those　background, a planning　of　ａ　joint　experiment

between　RRL　and　JPL began　in　late　1982　while　the　author　had

stayed　at　JPL.　The　goal　０ｆ　ｔ he　experiment　was　mainly　to

demonstrate　ｔ he　capability　of　the　DVLB ｌ　method　ｔｏ　attain　an

accuracy　of　ａ　few meters　of　sate:Llite　position　determination .

The　technical　agreement　on　the　joint　experiment　was　negot iated

and　signed by　both　RRL　and　JPL　in　1984.

　　　　　In　this　chapter, the　syst em　of　the　experiment　is　described

first, then　the　sensitivity　of　the　DVLBI‘observables　and

observation　st rategy　are　discussed.　Following　the　description

on　the　data processing, we　discuss　in　detail　the　orbit

determination　and　its ａｃｃｕｒａｃｙ（３）（４）．

５．２　Syst em of　Experiment

5.2.1　Earth　stations　and VLB I　System

　　　　　The　observation　geometry　of　the　RRL-JPL　joint　experiment

to　track the　geosynchronous　satellite　DSCS-II　is　shown　in

Fig.5.1.　　The　VLB I　stations　are　at　Kashima (RRL, Japan),

Goldstone (DSN：Deep　Space　Network, USA), Canberra (DSN,

Aust ralia) and Owens　Va lley （,０ＶＲＯ：Owens　Valley　Radio

Observatory, California　Institute　of　Technology, USA).　　Among

the　baselines　spanned by　these　stations, three　baselines　with
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Fig.　5.１　Geometry of RKL-JPL exp erimenC on DVLBI tracking of
　　　　　　　DSCS一工I,June 1984
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Kashima, Canberra　and Goldstone (or　Owens　Valley) are　important

because　they　are　not　only　１０ｎｇ（．7000　to　１００００　km)but　also

different　each　other　in　directions.　This means　we　can　fully

take　advantages　of　the　DVLBI　to　measure　the　orbital　motion　of

ｔhe　satellite (see　also　Sec.　３． 3.2).　　The main　features　of　the

VLBI　stations　are shown　in　Table　５．１・　　　　　　　．

　　　　　The　Block-0　VLBI backend ｓｙｓｔｅｍ（５）　whichwas　deve loped by

JPL was　used　in　the　experiment.　The　observation　bandwidth　is　２

MHz　per　channel　and　two　channels with nearly　８ ＭＨ多　apart　in

frequency were　used　to　observe　the　satellite　and　quasar　signals

alternatively　in　ａ ２　GHz　frequency band.･　The　two　channels

were alternated　every　:Ｌ　second　and the　received　signals　were

sampled, digitized　and　formatted, and　recorded　on　ａ　video　tape

at　each　station.

　　　　　At　Kashima　station, RRL, we　used　２６　ｍ　antenna　and Ｋ－エII

VLB I　system, both　of　which were　controlled by　ａ　computer

HP-1000, for　signal　reception　and down-conversion　into　an

intermediate　frequency band.　Ａ　set　of　Block-0　backend　system

shipped　from JPL was　used　to　digit ize　and　record observation

signals.　　Ａｓ･ shown　in　Fig.5.2, we　also　used　ａ　frequen ｃ’ｙ　counter

to measure　ｔ he　carrier　frequency　of　ｔ he　sat ellite.

The　carrier　frequency　information　was　used to　construct　ａ phase

model　of　ｔ!le　satellite　tone　signal　in　the　correlation

processing　of　ｔ he　sat ellite　signal (see　Sec. 5.4.1).

１６８



Table 5.1　　VLBI receiving station specifications

Stﾆaion

Kashima
RRL,Japan

Location Ａｎｔﾆenna　Aperture　System

Spin Radius　East Long.　Z-Height　　�
㎞ deg km

5169.055　　　140.6627　　　3724.118　　26

Canberra　　　5205.251　　　1A8.9813

DSN,Australia

-367k.lk＾　　ら4

Golds tone　　5215.48A　　　243.2051　　　3660.957　　26

DSN.USA

Owens
Valley
OVRO.USA

5085.449　　　241.7173　　　3838.603　　40

ＤＳＮ：DeepSpace Network, NASA

Efficiency Temp･

　　　　　　　　　　　　Ｋ

0.57

　0.55

　0.55

0.55

125

35

35

120

OＶＲＯ:Owens Valley Radio Observat:ory , California Institute of Technology
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Qusar or Satellite

247.51MHz

－
Ｉ
Ｉ
・
・
・
～

Carrier Frequency

　Measurement

Fig.　5.２　VLB I sys tern at Kashlma station

　　　　　　　　TheCH2 local　sIgnal frequency was changed t0 249.56 MHz for

　　　　　　　　twoand half hours in the mid of 24-hour observat:１０ｎperiod

　　　　　　　　(seealso Fig.5.3) in order to make the frequency separat:ion

　　　　　　　　betweenthe two channels narrower.
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　　　　　We　also　obtained　the　ionospheric　total　electron　content

data　at　Tokyo　from ａ- section　at　RRL.　The　data were　derived

from the　Faraday　rotation　measurements　of　the　１３６　MHz　beacon

from ａ　geosynchronous　satellite　ETS-II (En gineering Test

Satellite　Type　II, Japan) .　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　
　　　●

5.2.2　Geosynchronous　Satellite　and　It Ｓ　Signal

　　　　　We　needed　ａgeosynchronous　sat ellite　which　could be　seen

at　ａ１１　stations　and　ｔransmitted　signals　in　the　２　GHz ･and/or　８

GHz　bands　to which　the　VLB I　system　could be　applied.　The

DSCS-II　is　the　only　satellite　which　sat isfies　the　condition.

It　transmits　２　GHz　signal　and　is　stationed　at　the　longitude　１８０

degrees　east　with　an　orbital　inclination　angle　of　about　３．５

degrees.　　Fig.5. ３　shows　the　signal　spectrum　in　the　２　GHz

frequency band　of　DSCS-II　and　the　receiving　channel　assignment・

In　order　to make　easy　to　resolve　an　amb iguity (the　ambiguity　is

decreased　as　the　frequency　separation　becomes　small　between　the

two　observation　channels;　see　Eq.C3.34) and　also　Sec.5.4.1) ,

Channel　２　was　assigned to　observe　the　－　2nd　harmonic　tone　for

about　two　and　a half　hours　during the　total　２４　hour　observation

span ．　　The　satellite　has　ａ subcarrier wit ｈ　the　frequency　１ ．０２４

MHz, which　is modulated by　telemetry　signal.　The　subcarrier

modulated the　phase　of　the main　carrier　of　the　frequency　2277.5

MHz.　The　satellite signal　srt) is written　ａｓ（１）

S（t）゜Ａ cos(:九（t）゛ｂ ゛t sinφｓ（t））
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(5.1)
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２１
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　　　峨Ｚ
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　　　　　　　Bandwidth

　ヅ犬
→

Fig.5.3　S-band spectrum of DSCS-II and VLB I observation channel

　　　　　　assignment
　　　　　　　(ＣＨｌ and CH ２；CH ２ used instead of CH ２ during ａ part

　　　　　　　　ofthe observation period for ambiguity resolution)

Table ５．２　Receiving power ｅｓｔ：imatlonof the

　　　　　　　　　atKashiｴna station

DSCS-II

　　　　　Transmitter Power

　　　　　　Antenna Gain

　　　　　　FeederLoss

　　　　　　Ｅ工RP

　　　　　　ModulationLoss

+ 4th Harmonic Power

＋４ｔｈ harmonic tones

－

31

　4

-5

30，

27 dBm

　　　　dB’

　　　　dB

27

-36.48

　-6.48

dＢ皿

dB

　dB

Atmospheric Attenuation

Kash:Ima Ｓヒation

　　　　　　Antenna Gain

　　　　　　Receiver工nputPower
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where

φｃ（t）゜ωｃ ｔ　＋　φＯ　　　：　carrier phase

ωＣ

φ

Ｓ（ｔ）゜４）ｓｔ

'"s

：　carrier　angular　frequency

：　subcarrier　phase

：　subcarrier　angular　frequency

　　　　　　　　　ｂ　　：　modulation　index(a　constant　０　４ ｂ４ £／２）

　　　　　　　　　゛ｔ　：　telemetry　signal　bit(+1　０ｒ　‾１）

The　rate　at　which　the　telemetry bit　transit ion　is　occurred　is

much　less　than　the　subcarrie‘ｒ　frequency.　　So　over a　ｔ･ime

interval　where　the　telemetry bit　is　fixed　at　some　value　a, the

signal　can　be　described　ａＳ・

　　　　　　　　Ｓ（ｔ）゜ＡＪＯ（ｂ゛）ｃｏｓφｃ（ｔ）．

　　　　　　　　　　　　　゛２Ａｃｏｓやn:even ＪＩＩ（ｂａ）ｃｏｓn ａＪｓｔ

- ２Ａ Ｓｉｎや(t)　Σ　　J (ba) sin ｎωｔ
　　　　　　ｃ　　　ｎ：odd　ｎ　　　　　　　　　● ｓ

(5.2)

The　function　Ｊｎ（ｎ：ｅ▽en) ass°les　only　positive values　over　ｔ he

range　of　argument　value　allowed　here.　０ｎ　the　other　hand, the

fun ct ion　Jn（１１：odd)is　an　odd　function. Therefore, even　when

　　　　　　　　　・there　ｅχist　telemetry transit ions. ｔhe　even　harmonics

experience.only　ａ change　in　amplitude.　So we　can　call　ｔ hem

tones　which　can　be　observed by VLB I　stat ions　and are　correlated

with phase models･ which　are　created　for　each　stations （ｗｅ　call

these　as　local　phase models).　　Table　５．２　shows　the　receiving

power　of　the　+ 4th　harmonic　tones　at　Kashima station。
　　　　　　　　　　　　　　－
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５。２．３　Quasars　andObservation　Window

　　　　　In　order　to　fully　take　advantage　of　ａDVLBI　method, we

should　use　quasars　which　are　viewed　angularly　close　to　ｔ he

satellite.　However, quasars which　have　enough　correlation　flux

density　and　can　be　used　as　reference　radio　sources　are　limited

in　numb ers　and　do　not　necessarily　distribute　uniformly　in　the

sky.　　Therefore, we must　use　several　quasars, even　though　their

separation　angles　from the　satellite were　not　small　enough, as

long　as　they　came　into　the　observation　window.　Fig.5.4　shows

the　observation　window with　respect　to　the maj or　three　VLB I

stations (Kashima, Canberra　and Goldstone) and　quasar

candidates　for　ｔｈｅ･reference　sources.　The　observation　window

moves with　the　period　of　２４　hours　alongthe　axis　of　ｒｉght

　ascension　in　Fig. 5.4.　Since　the　satellite　has　finite　distance

　from each VLB I　stat ion, it　is　viewed　at　each　station　in

　slightly　different　angular　position　in　the　observation　window.

　In　Table　５．３　are　summarizedthe,quasars which were　actually

used　in　the　experiment.　We　discuss　the　optimization　of　the

observation　schedule　in　Sec. 5.3.3.

５．３　　Observat ion　strategy

5.3.1　Sensitivity　of　Delay Observables

　　　　As　shown　inSec,3.3.2　the　sensitivity of　ａ　DVLBI　delay
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Table 5.3

Quas ar

Quasar position in the Ｊ２０００coordinate system (JPL catalo ｇ）

Right ascen ion 　　　Declination
Deg Arc min　Arc sec

P0106+01

CTA2 6

P0420-01

DW0742+10

P0823十〇33

OJ287

P1055十〇1

3C279

0R103

PI 741-038

P2145十〇6

3C454.3

01

03

04

07

08

08

10

１2

15

17

21

22

08

39

23

45

25

54

58

56

04

43

48

53

38.77103

　30.93767

15.80076

33.05976

50.33862

48.87516

29.60529

11.16656

24.97976

58.85607

05.45869

57.74794

１７６

一

一

-

-

01 35

01 46

01 20

10 11

03 09

20 06

01 33

05 ４７

10 29

03 50

06 57

16 08

　00.3199

　35.7970

　33.0648

　12.6891

　24.5159

30.6377

58.8205

21.527:L

39.1975

04.616 2

38.6060

　53.56 27



observable　with　respect　to　ａ　satellite　posit ion　is　evaluated

using　tUe sensitivity　vector (vector　difference between　un it

vectors　which　direct　to　the　satellite　at　ａ　pair　of　VLB I

stations).　Table　５．４　shows　ｔｈｅ･sensitivity　vectors　for　the

ｔhree　major baselines　in　our　experiment ．　These　vect ors　are

described　in　the　earth's body-fixed coordinate　ＳｙＳｔｅｍ（ｘｂ’Ｙｂ’

Z, ) , where　Ｚｂ　is in　the　earth' s spin　axis　and　ｘｂ　is　in　ｔ he

intersection　of　the　equatorial　plane　with　the　Greenwich

meridian　plane.　　Though　the　satellite　DSCS-II　has an　orbital

inclination　of　about　３．５　degrees, the　sensitivity　vectors　were

evaluated neglect ing　it (the　incl ination　has　not　large　effect

on　our　sensitivity　evaluation).　As　is　clear　in　Fig,5.5, the

sensitivity　in　the　ｘｂ‾ａｘｉＳ゛Ｙｂ｀ａｘｉＳ　and　Ｚｂ‾ａｘｉｓ　corresponds　to

ｔhe　sate ｌｌite　pos it ion　change　in　the　radial ， along-track　and

cross-track　directions, respectively.　　The　three　baselines　have

the major　sensitivities　in　the　along-track　and　the　cross-track

directions　with　the magnitude　of　about　0.2.　In　other words ，ａ

satellite motion　of　５ ｍ　in　one　of　those　directions　gives　ａ

DVLBI　ｄｅ:lay　observable　change　of　ｌ　ｍ　for　the　corresponding

baseline.　　As　is　discussed　in　the　next　section ， it　would be

possible　to　attain　an DVLBI　delay　accuracy　of　ｌ　m, so　we　caii

expect　to　determine　the　satellite　orbital　posit ion with　ａ

few meters　accuracy (we　already discussed　in　Sec.3.3.3　that　the

radial　component　of　the　satellite　position　can　also　be

determ ined　by VLB I　de lay observables ）．
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Fig.　5.5　Sensitivity of DVLBI observables

　　　withthree　inter- con tinental baselines

Radial

Table 5.4　Sensitivity vectors of DVLBI delay observable

the sensitivity ’

vector 、

Baselines ・

　　　　　GoldstoneKashlma

　　-Goldstone -Canberra

Kashlma

　-Canberra

ｋ
。
ｒ
。
％

0.003

0.201
四

〇.006

－0.004

－0.187
"

　　0.188
　四

　　0.001

- 0.014

- 0.19A

”
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５。３．２　Observation　Model　andErrors

　　　　　Ａ　general　description　on　errors　in　ａDVLBI　delay

observable　is　already　given　in　Sec.3.4.　Here　we　evaluate　some

significant　errors　in　the　RRL-JPL DVLBI　observation　system.　As

is　de scribed　in　Sec.5.3.1, each　baseline　spanned by　the　VLBI

stations　in　Japan, Australia　and USA　has　almost　the　same

sensitivity of　the　delay　observables　to　the　spacecraft　position

change.　For　example, about　２０　cmof　delay　change　corresponds　to

ｌ　ｍ　in　the　spacecraft　position　change.　　Therefore。it　is

required　to use　ａprecise　observation model　which　gives　the

delay　observable with the　total　accuracy of　less　than　ｌｍ　in

order　to　fit　the　spacecraft　orbit　within　ａ　few meters　error.

(i) SNR Error　　　　　　　　　。

　　　　　Concerning the　three　baselines　formed by　stations　Kashima,

Canberra　and Goldstone, we　can　evaluate　SNR　error　in　the　DVLBI

delay　observable　as　shown　in　Tabl ｅ　５。５．　The　error　in　the　DVLBI

delay　observable　is mainly　determined by　ａ reference　quasar

with　ａ　１０ｗcorrelation　flux　density･

Cii) System De lay　and Clock Errors　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　’

　　　　These　errors　are　removed　in　ａ DVLBI　delay　observable　and

negligible　in　our experiment ．
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Table ５．５　　SNRerror in DVLBI delay observable

Observat ion Condi tion

Bandwidth (1 channel)
Effective Bandwidth (ﾇchannels)
Integration Time
Coherence Loss Factor

DSCS-II Observation

Stﾆatlon

s/c Signal (dBm)

System Nois ｅ (dBm)

SNR

Delay Error(cm)

Kashlma

-1A5.8

-114.6

　956

　　0.86

(ｗi!二ｈrespect ｔ：ｏmodel tone)

Delay Error(cm)

　Kashlma

-Golds tﾆone

0.98

　Ｂ＝２ MHz

　　　５．８MHz

Ｔ＝６００　sec

L = 0.5

Goldstﾆone

-1A6.0

-120.0

　1770

　　0.47

Baseline

Goldstone

-Canberra

Quasar Observat：ion (Flux density　：　s J )

　　SNR　　　　　　　　　　　　　　４０.０Ｓ

　　Delay Error(cm)　　　21/S

　　( S=0.2 Ｊ ：　　　　　　　１０５
　　　　　　　ｙ

　　( S=5.0 Ｊ：　　　　　　　A.2
　　　　　　　ｙ

DVLBI Delay ＥＩ：ror(cm)

　　S=0. 2 J　：
　　　　　　　．ｙ

S=5.0 J

１Ｊ　＝１０
　　ｙ

一
・

y

一

一26

105

4.3

Ｗａｔｔｍ‾
２
Ｈｚ“１

0.51

182.0 S

4.5/S

22.5

　0.9

22.5

1.0

Canberra

-138.0

　-120.0

　　A360

　　0.19

Canb erra

-Kashima

　　0.88

98.3 S

8.4/S

　42　）

1.7　）

　42

1.9



　(iii) Propagation　Media Errors

　　　　　The　tropospheric delay　errors　can be　evaluated　usi ng

　Eqs.(3.69) and (3.70) if　an　observation　geometry　is　given・

　Here　we　use　ａ model　of　typical　quasars　set, which　is　shown　in

　Fig.5.6.　In　Fig.5.6, three　quasars　a, b　and　ｃ　have　di ffer^nt

　declinations.　Table　５．６　shows　the　calcul ated DVLBI　delay

　errors　ｄ!le　to　ｔhe　tropospheric　delay　corrections (where　the

　tropospheric　delay　correction　errors　in　the　zenith　are　assumed

　４　cm　for　ａ　systematic　delay and　２　cm　for　ａ　random delay).　　The

　ｅｒでors　for　the　baselines which　include　Goldstone　station　become

　large, because　of　the　１０ｗ elevation　angle　of　the　satellite　at

　Goldstone, wh‘ich　consequently　leads　to　the　large　separat ion

　angle　bet＼″een　ａ　quasar (cases　゛・nd ｂ　in Fig.5.6) and　the

　satellite.

　　　　　The　ionospheric　delay　errors　can　be　evaluated using

　Eqs.(3.71) and (3.74).　　Let　us　take　the　case　ａ　in　Fig.5.6 (or

　in　Table　5.6) with　the　Kashima-Goldstone baseline.　In　this

　case,　the　source　separat ion　angles　at　both　stations　are　large

　and　the　satellite ’ｓ　elevation　angle at　Go ldstone　is　low,　so　we

　can　evaluate　ａ　conservative　delay　ｅｌ：ror.　　If　we　use　the

　solar-zenith ゛りgles
ｘ１
’Ｚ２ ° ４０≒then we　obt ain　a DVLBI　゛

　ionospheric delay systematic error （１‘［＝３３cm (with ａ zen ith

　systematic delay correct ion error (y°50 era) and ゛ rando°

　error　Ｇ¬Ｒ° 93 cm (with a　zenith　random delay　correct ion　error

％ｚ ゛ ２０ cm).
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Table　5.６　DVLBI observations with ａ typical quasars sec
　　　　　　　　andtropospheric delay correction errors

DVLBI observation model

Sources

Elevation angle

Kashina

vation difference between quasar

　　　　　　andsatellite,　degree　　　）

Golds tone　　　　　　　　Canberra　゛

Quasars

　a (0R103)

・b (P1055+1)

　c (P1510-08)

Satellite

48 (17)

38 ( 7)

30 C 1)

Tropospheで１ｃdelay correction errors

23 (10)

21 ( 8)

12 ( 1)

匹

38 ( 1)

44 ( 7)

52 (15)

匹

Quasar
　　　　　　　ＩＪｅ』Layｃｏｒでect・onerror Ccm;

　　　　　　Systematic error ( Random error ）

KashliΣla-GoIds tone　Goldstone-Canberra　Canberra-KashiiΣla

ａ
　
ｂ
　
　
Ｃ

7｡9 (11.3)

6.7 (11.7)

1.5 (14.2)

7｡5 (11.3)

6.7 (11.4)

2.1 (13.8)

2.4

1.5

1.6

(6

(6

r7

6)‘

7)

O)
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(iv) Station　Location　Error, UTl Error　and Polar Motion　Error

　　　　　In　theTable Ｅ．１ (Appendix E), we　used two models　for

station　location　errors which are　ｌｍin model　ｌ　and　１０ｍ in

model　２．　In　our　experiment ，however, we　can　expe ct

small　・station　location　errors (about　１０～２０　cm)for　all　the

stations.　　　　　　　　’　Because　all　the　stations゛have　been　used

as base　stations　in　geodesic　and　astrometric　observations　using

VLBI　and their　coordinates　have　been　precisely　determined.

　　　　　Ａ　typicalmodel　of　errors　in　UTl　and polar ･motion　is　also

given　in Table E.I.　The　UTl　correction　error of　０．６　msec

corresponds　to　ａ　station　location　error　of　about　２３　cm assiiming

5200　km　for　the　spin　radius　of　the　station.　Polar　motion

correct ion　error　of　４７　nradcorresponds　to　ａ　station　location

error　of　about　３０　cm.　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　．

(v) Quasar Position　Error

　　　　　TheDVLBI　delay　error　due to　ａquasar･position　error　is

not　negligible when　the　baselines　are　long.　　As　is　described　in

Sec.3.4.3, the　error　is　about　２０　cmfor the　intercontinental

baselines　in　the　RRL-JPL　experiment.

5.3.3　Observation　Schedule

　　　　　Three　24-hourDVLBI　observations　of　DSCS-II　were　planned

in　late　June　1984　considering the　availability　of　the

sensit ivity、 stations.　We　carried out　two　rehe arsals　prior　to

１８４



the　actual　observations.　Fig.5.7　shows　ａ　summarized　schedule

of　the　expe riment.　　It　is　desirable　to　perform observations　of

the　satellite　and of　ａ reference　quasar　in　ａ　short　per iod.

However, it　takes　ａ　certain　time　to　slew antennas between radio

sources.　　In　our　experiment　the　satellite　and　quasars　　　　．

observat ions were　alt ernated　eve ry　１５　minutes ， where　nearly　１０

minutes　of　effective　observat ion　period　for　each　source　was

obtained.

　　　　　Since　the　number　of　quasars　which　can　be　used　as　reference

radio sources　is　limited　and　the　quasars　do　not　distribute

uniformly　in　the　sky, we　have　to make　an　opt imum observation･

schedule.　In　order　to　select　the　best　quasar　from　those　in　the

observation window　at　an　each observation　epoch, we　should　take

into　consideration　the　following　errors which　are　dependent on

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　．●ａ quasar　selection　ａｓ；　the　SNR error , the　propa.gat ion　media

error, the　station　location　error　and　the　quasar　position

error.　　Fig.5.8　shows　an　example　of　error　evaluations　for　ａ

candidate　set　of　quasars, where　the　SNR errors, the

tropospheric　delay　correction　errors　and　the　station　location

errors　are　shown by bar　graphs　at　the　beginning time　of　each　．

observation.　　　　　The　SNR　errors　were　calculated using　the　same

parameters which were　used　in　Table　５．５　except　that　the

coherent　loss　coefficient　L=0.7, the　integration　time　Ｔ＝３００　sec

and　the　３４　ｍ antenna　at　Canberra　station　were　assumed.　The

tropospheric　delay　correction　errors　were　calculated　using

１８５
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Fig.　5.７　Test:ｓand t:hree 24-hour DVLBI observations
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-

（ｒＴＺ１°（ｒＴＺ２°４ｃ° in Eq.(3.69) and the　station　location

errors　were　calculated using （ｒｇ１゙ <^g2 ゛ 10 cm　in Eq.(4.13).

Fig.5.9　shows　the　finally　selected　quasars　for　the　24-hour

observations.

５．４　　Data Processing

5.4.1　　Derivation　of　Delay　and Delay　Rate Observables

　　　　　The　recordedsignal　at　ａpair of　VLBI　stations　were

processed by　Block Ｏ　correlator　at　California　Institute　of

Technology (CALTECH).　　In　the　case　of　ａquas ar　observation ， the

recorded　signals　with ２　MHz bandwidth were　di rectly　correlated.

The　correlated phase　at　the　center of　the　passband　and　the

correlated　amplitude　were　obtained　every　ｌ　second　for　each

observat ioa　channel.　The　correlated phases were　tracked, ０ｒ

were　fit, to　give　　･smoothed phase　data　at　every　６０　seconds　for

each　channel (see　Fig.3.5　in　Sec.3.2.2 (ii) phase　tracking

method).　We　obtained the　delay　rate　obser▽able　from the　phase

rotation　rate　in　time, and we　obtained the　delay observable

from the　differenced phase　of　the　two　channels (see　Eq.(3. 34))。

　　　　　The　delay　rate　observable　has　no　ambiguity, but　the　delay

observable may have　cycle　ambiguities which　correspond to　the

spanned bandwidt ｈ of　the　two　channels (that　is, about　８　MHz　in

the　ordinary observation mo de, an d ２　MHz　in　the　special
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observat ion　mode;　see　Fig.　５． ３）．　　The　both　observab ｌｅｓ　have

some　systematic bias　caused by　instrumental　phase

delays ‘and　clock errors.　　They　were　correct ed　by　using　ａ　priori

knowledge　of　the　quasar　posit ion　and the　baseline　vector

(Sec.5.4.2 (V))。

　　　　　In　the　case　of　ａ DSCS　observation, the　spacecraft　signal

consists　of　tones.　Therefore, the　recorded　signal　at　each

station　and　ａ　numerically　constructed　tone　based on　the

predicted　frequency　for　each　station (local　phase model) w‘ere

correlated (see　Sec.3.2,1).　　The　local　phase model　for　each

station　was　constructed by　using　an　approximat ion　with　２　nd

order　polynomials　in　time based on　the measured　carrier

frequency　at　Kashima　station.　That　is, the　observed　tone

frequency was　approximated by

　　　　　　　　　　　　ｆ（ｔ）＝　ｆＯ　十　ｆｌｔ　十　ｆ２ｔ２　　　　　　　　　　　　　　　　　（５●３）

　where　f(t) is　the　frequency　at t ime　ｔ．　The　coeffi cients ｆＯ″ｆｌ

　and　ｆ２　were　derived from the measured　frequency　of　the

　sate:Llite　carrier　signal.　The Doppler　frequency-shift　were

ｌtaken　into　consideration　for　each　stat ion　by　using　an　initial

knowledge　ｆｏｌ‘　the　state　vector　of　DSCS.　Fig.　5.10　shows　the

measured　frequency　of　the　carrier　signal　rece ived　at　Kashima

station.　The　difference　between　the　observation　and　the

prediction was　caused by　the　instabilit ｙ　of　the　satellite ’ｓ

oscillator.　The　phase　of　ｔ he　received　spacecraft　tone　was

measured　ｅ very　１ secon ｄ with　respect　ｔ ｏ　ｔhe　local　phase' model

　through　the　correlation　processing.　　Then　the　difference　of　the
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measured phases　at　the　two　receiving　stations　gave　the

correlated　phase which　is　written　as

9ﾌ（ωｉ’ｔ）゜

　　　　　与

ｔ‾ｐ１

ｔ

(ｐ

ω.(s)ds -

0

2‾p1)゜ωi(t‾

に2

警

ω(s)ds ゛φi

い九

where

(5.４)

　　　　　　９）（６．）ｉ・ｔ）　：　difference　of　measured　tonephases

　　　　　　　　　　CO.　　：　tone　angular　frequency　of　the　observation

　　　　　　　　　　　　　　　channel　ｉ

　　　　　　　　　　　Pi　　：　propagation　time　of　ｌｌ’radio　signal　between

　　　　　　　　　　　　　　　the　satellite　andstation　i (see　Fig.3.6)

　　　　　　　　　　φｉ　：　differential phase due　to　instruments　at　ｔ he

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　　　　　　　　　　　　　　stations

The　satellite delay observable　゛Ｚｒｓ　is obtained　from

ヂ（ω１’ｔ）　and　ヂ（ω2.t) by the same proce ＳＳ ｇiven in

Eq.(3.34)　as

ｔＳ°

^(C02･t
-
ω(t*

)－9'(.４)1，t)

）‾ωl(t*)

゜（ｐ２“　ｐ１）゛

where

t冰　＝ｔ　－

ｐ１
＋

a;2(tネ）‾ω1（t゛）　Cλ‘)2(t*) -ω1（t゛）

ｐ２

(5.5)

(5.6)
　　　　　　　　　　　　　　　２

and ｍ　is　an　integer.　　The　ｆirst　term of Eq. (5.5) means　the

propagation　delay　of　the　satellite　signal, the　second　terra

１９２



instrumental　delay　which　is　the　same　as　that　in　quasar

observations, and the　third term ambiguity.　　The　delay　rat ｅ

observables were　derived　in　the　same　process　as Eq.(5.5)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●replacing　９ｸ（ωｉ・ｔ）　with　its　rate ９）（ωｉ・ｔ）゜The del ゛ｙand

delay　rate　observables were　obt ained　every　３０　seconds　for　each

baseline.

５。４．２　Pre-Processing of　Raw VLB I　Observables

　　　　　By　using the　Block　Ｏ　correlator　and　the　related phase

tracking　software, we　obtained　the　raw VLB I　observables.　They

consisted　of　delay　and　delay　rate　data　at　every　about　３０

seconds　for　the　satellit ｅ， and　at　every　about　６０　seconds　for　ａ

quasar.　　　Prior　to　the　usage　of　these　observation　data　in　an

orbit　determination　program, we　per formed　ｔ he　pre-processing

of　the　raw　data,　which　smoothed　and　compressed them　into much

smaller number of　data.　Then　we made　various　corrections (for

example, propagation media　delay　corrections), r esolved　ｔ he

ambiguity, and derived the　differential　observables (that　is,

calibrated the DSCS data by ｔhe quasar　data) .　The

pre-processing　and the　orbit　determination　were　carried　out

independently　at　RRL　and　JPL　by　using　the　different　softwarヽｅ

systems.　We　describe　the　pre-processing　at　RRL.　Fig.5.11

shows　the　outline of　the　pre-processing･

(i) Smoothing

　　　　Each１０minute-observation period has １０～２０points of raw

data Cevery　３０or ６０　seconds).　　These　data point ｓ were
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smoothed by　the　program　”DVEDT"　using　2nd　order　polynomial

fitting　function　and　compressed　into　one　observable　at　the

center　of　the　period.　Bad　data　points　which　had　large　deviation

from　the　fit　data were　rejected　in　the　smoothing　process.　　The

standard　deviations　of　the　raw　delay　data with　respect　to　the

fit　data were　about　ｌ　ｎsec　for　the　DSCS　de lays ， and　１～１０　nsec

for the　quasar　delays.　　As　is　described　in　Sec.5.3.2, the　SNR

error　depends　on　the　correlation　flux　density　of　the　observed

radio　source　and　the　per formance　of　the　VLBI　system.　So　the

raw data have　ａ wider　range　of　deviations　in　the　quasar

observations　than　those　in　ｔｈｅ･ satellite　observations.

(ii) Media　Correct ions

　　　　　ｌｆ we　can　observe　the　satellite　and quasars with　the　same

viewing　angles　at　every VLB I　stations, we　do　not　need　any

corrections　of　the　propagation　media (ionosphere　and

troposphere).　　Because　these　effects　are　cancelled by　taking

different ial　observables.　However, it　was　not　the　actual　case

１ｎ　our　experiment。

　　　　　We　corrected the　ionospheric　effect　by using　the　total　．

electron　content　data.　They were　obt ained　at　the　VLBI

stations, or　at　observation　sites　located　nearby　to　them, by

Faraday　rotation　measurements　of　the　beacon　signals　in　the　１３６

MHz　band　from three　geosynchronous　satellites (ETS-II　at　Tokyo

Japan, ATS-1　at　Canberra　and ATS-3　at　Goldstone).　　The　zenith
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･ －

total　electron　contents, which were　derived　from　the　Faraday

rot at ion　me asureme nts ， were mapped　into　the　act ual　vi ewing

directions　of　DSCS satellite　and　ｑｕａＳａｒｓ（６）．　Fig.5.12(a)～（ｄ）

show the　delays　caused　by　the　ionosphere　in　each　observation

pass　at　the　four VLB I　stations.　These　ionosphere　calibration

data were　provided by　JPL.

　　　　　The　tropospheric　de lay　consists　of　the　de lays　caused by

the　”ｄｒｙ”component　of　the　troposphere which　has　no　water　vapor

ａｎｄ・the”ｗｅｔ”component, that　is, water　vapor　in　the

troposphere.　For　Kashima　and Owens　Valley, the predicted

zenith delays　for both　the　components　based on　the

meteorological　data were　used.　For　ｔ he　other stations, the

empirically　obtained　seasonal　models were　used to　calculate　the

zenith delays.　　The　zenith　del ays were mapped t゙o　the

line-of-sight　directions　using　the　following　formula　developed

by　Ｃ．Ｃ．Ｃｈａｏ（７）．

Ｐ　＝

sin Ｅ交　十

　　　ＰＺ

〃

　　　　　　　0.00143

四
tan Ｅ見　+ 0.0445

(5.7)

where　Ｐ　is　thedelay　in　the　line-of-sight, P　is　the　zenith

delay, and　El　is the　elevation　angle　of　the　line-of-sight.

The　tropospheric　delays　are　also　shown　in　Fig.5.12 (a)～（ｄ）．

　　　　　In　the　actual　pre-processingby　the　program DVEDT, the

satellite ･observat ion　data　file　and　the　quasar　observat ion　data
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file　were　created　first　from　the　smoothed　and　sorted

observat ion　data　ｆ ile (Fig.5.11).　　These　observation　data　files

contain　not　only　observation　data, but　also　calculated (or

predicted) observation　values　and　other　informat ions　such as

elevation　angles　at　each　stations, standard deviations　of　ｔ he

raw data, and　so　ｏｎ。

　　　　　The　predicted observables　for　quasars　were　calculated　by

the　program KAPRI　in　the　K-III　VLB I ｓｙｓｔｅｍ（８）．　　The　station

coordin ates (Table　5.1)　and ‘ｔhe　quasar　catalog (Table　5.3),

were　use ｄ　in　KAPRI.

(iii) Station　Antenna　Axis Offset　Correction

　　　　　We　corrected the　ｖＬＢ工　delay　observat ion　data obtained　by

the　baselines which　include　Goldstone　station.　Because, the

two　driving　axes (｡elevation　and　azimuth　driving °axes) of　the　２６

ｍ　ant enna do　not　int ersect　as　shown　in　Fig. ５。１３．

(iv) Spacecraft　Antenna Offset　Correction

　　　　The phase　center of　the　S-band　antenna of　DSCS-II

satellite　is　1.74 ｍ　apart　from　ｔｈｅ、center　of　mass (Fig.5.14) .‘

Therefore、the　observed　delay　data were　corrected　in　order　to

d e r i ve　the　delay　data with　respect　to　the　center　ｏ£　mass.　That

IS,

'2'obs ° でｃｏｒｒｅｃｔｅｄ＋1’７４Ｃ

２０１

(5.8)
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where　"^obs is the observed delay,　ｔ
corrected

is　the

corrected　delay, and　Ｃ　is　the　correction　coe fficient　given　for

each baseline　as

　　　　　　Ｃ　＝　-0.64　nsec/m　for　Kashima/Canberra　baseline,

　　　　　　　　　＝　-0.64　nsec/m　　forOwens　Valley/Canbe rra　baseline ,

　　　　　　　　　＝　0.００　nsec/m　forKashima/Owens　Valley baseline,

　　　　　　　　　＝　-0.62　nsec/m　ヽfor　GoIdstone/Canberra baseline,

　　　　　　　　　＝　0.02　nsec/m　for　Goldstone/Owen s　Valley　baseline.

The　coefficient　Ｃ　can　be　considered　as　ａ　constant, because　the

observation　geometry　changes　little since the　satellit ｅ　antenna

offset　is　very　small　compared　with　the　distance　between　the

satellit ｅ　and　each VLB I　baseline　on　the　eart ｈ．

(v) Derivation　of　System　Delay　and　Formation　of　DVLBI.Delay

Observables

　　　　　The　systemdelay てsys'　which　is　caused by　clock　offset

and　instrumental　delays　at　VLB I　stations, was　derived　from　the

difference between　corrected observation delay　"^obs　and

predicted delay ゛ごｐｒｄ゛ｂｏｔｈfor a quasar observation.

However, the　observed delay may have　cycle　ambiguity.　　So　we

have

゛とsys
一一Ｚ

てｏｂｓ‾　ｔｐｒｄ十

　　ｎ

四　　Ｂ
(5.9)

where　ｎ　is　an　integer　for　the　ambiguity, B　is　the　frequency

２０３



separat ion　between　the　two　channels　at　which　the VLB I

observation were performed.　Figs.5.15 （ａ）～（ｅ）ｓｈｏｗraw

（ｔｏｂｓ‾　'^prd　) data. where '^obs '"^^"^　the　raw observation

delay　corrected with only　dry　part　of　the　tropospheric　delay・

The　observations　were　carried out　with narrower (about　２　MHz)

inter-channel　frequency　separat ion　from １２：３０　to　１４：３０　UTC, so

the　SNR　decreased to　result　in　larger　delay　data　fluctuations

in　that　period.　　Figs.5,16 (a)～（ｅ）Ｓｈｏｗthe　syst em　delays　for

the　five baselines, where　the　ambi guity　is　reso:Lved, the

antenna　axis　offset　of　Goldstone　stat ion　is　corrected, and　ａ１１

the propagation media delays　are　corrected。

　　　　The DVLBI　delay　observables　of　the　satellite were　formed

by　subtracting the　system delays　from the　satellite　delay

observables.　The　data points　of　the　quasars　and　the　satellit ｅ

did not　coin ｃide ， so　the　system delays　at　the　sat ellite　data

points　were　obtained by　ａ　linear　interpolation.　Fig.5.17　shows

all　the DVLBI　observable　points　obtained.

(vi) Ambiguity　Resolution

　　　　　In　the　case　of　thequasar　observations, it　is　easy to

resolve　cycle　ambiguities.　Because, the　quasar　delay was

roughly　est imated･without　ambiguity by　correlating　ａ　single

channel　observation　signal　which　spreads　over　the whole　２　MHz

bandwidth.

　　　　　０ｎ　the　other　hand,ambiguities　in　the　satellite　delay

２０４
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estimates　should be　resolved　carefully.　　Because, the　delay

estimates　derived　from the　satellite　tones (see　Eq.(5.5))

are　totally　ambiguous　and we　are　not　necessarily　given　an

accurate　predictions.　Therefore　ａ　few　consecutive　steps　were

taken　to　resolve　the　ambiguities.　Fig.5.18　shows　the　process・

First, we　estimated　the　satellite orbit　using unambiguous

delay-rate　observables, with　an　initially　given　satellite　state

vector　which was　predicted by　the　DSCS-II　control　center

based　on　an　orbital　elements　obtained by routinely　performed ･.vith

conventional　radio　tracking data。

　　　　　An　simulation　had　revealed　the　expected　accuracy　of　the

orbit　obtained　at　ｅａＣｈＳ’ｔｅｐ（１）．　ＩThey are　also　shown　in

Fig.5.18.・At　each　step, the DVLBI　delay　observables　of　which the

ambiguity　is　larger　than　the　accuracy　of　the　orbit　obtained　at

the　previous　step　are　added.　It　should be　noted　that the　DVLBI

data of　the　short　baseline　of　ＧＯ:Ldstone　and　Owens　Valley

stations　had　ａ　significant　role　not　only　to　resolve　the

ambiguity　of　the　long baseline　data, but　also　to　raise　the

orbit　accuracy　from ａ　few km to　nearly　１００　m,even　though　the

number　ｏｆ　the　observab:Les　was　small.　　　　‥　　　　　　　　．Ｉ

　　　　　The　datａ obtained with　narrower　separation　of　observation

frequencies (during　１２：３０　ｔ０　14:30　UTC)were　also　useful　to

make　sure　the　correct　resolution　of ‘ambiguities.　Because　those

data had　four-times　larger　ambiguity　for　every baseline　and

they　had　smaller　difficulties　in　ambiguity　resolution　at　each

２１１
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step.　　Fig.5,19　shows　ambiguous (0-C) and　ambiguity-resolved

（○-Ｃ）ｆｏｒ Kashima-Canber ra　baseline　with　respect　to　the

initially　given　orbit.

　　　　　We　tried　to　resolve　the　ambiguity　directly　from　the

initially　given　orbit　using　the　dat a during　１２：３０　ｔ０　１４：３０．　In

that　case, the　ambiguous　data　points　were　tried　to　be　connected

smoothly　to　the　points with　larger　ambiguity　　amb　°４４８　nsec

(see　Fig.5.19).　　The　connected data points may　have　ａ certain

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　φ　　　　　　　　　　　　●　　　　　ｊbias which is ■""^amb (where m is an inte!?e r). The　number　is　to

be　estimated　in　the　orbit　determination.･It　is, however, not

on ly　ａ tedious　process　but　also　full　０ｆ　ri sk　to　connect

incoxrectly　some of　data points.

５．５　　Orbit　Determination

5.5.1　Satellite Dynamic Model

　　　　　In　order　to　determine　ａ　geosynchronous　satellite　orbit

with　an accuracy　of　ａ　few meters, we　should use　ａ　dynamic model

precise　enough.　That　is, the　satellite　orb it　which　is

calculated based on　the model　must　have　an　accuracy　of　less

than　ｌ meter　at　least　within　;２４hour-period (one　orbital

revolution).　Table　５．７　shows　accelerations　acting on　ａ

geosynchronous　satellite　and　their　approximate　effects　on　the

satellite　position　during　an　orbital　revolution.　We　con sidered

２１３
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Table ５．７　Significant　accelerations on ａ geosynchronous ｓａｔ：ellit：ｅ

Force

１ Earth's point：mass gravitﾆａｔ：ion

　　Earth'snon-spherical gravitation

大　Harmonic components lower than or equal
　　　　　　tothe ８ｔﾆｈorder　　　　　／
　　　Harmoniccomponents higher than
　　　　　　8thorder

* Sun's gravitﾆatlon

* Moon' ｓ　gravitation

灸　Solarradiation pressure

+ Earth's　tidal effect

+ Large planet (Jupiter)

十Relativity effect

Acceleration　Approximate

　　　km/sec　　　effect

2×10‾4

10’8

10‾工3

3×10“9

6×10‾9

　　10‘10

　　10‘13

　　10｀1.4

　　10‾11

Nominal orbit.

30

20

km

cm

３ km

６ km

　１

２０

　２

　１

km

cm

cm

ｍ

１ Forces considered in both programs of DPODP (JPL) and DVODP (RRL)・
十Forces　considered only in DPODP .I

２１５



all　the perturbative　accelerations　which　result　in　at　least　ｌ　ｍ

position　deviation　of　the　satellite　during　２４　hours.　There　are

two　significant　factors　which　should　be　evaluated　carefully・

The　first, the　earth's　gravitational　constant　is　directly

effective　to　the　earth's　gravitational　acceleration.　The

effect　of　the　possible　uncertainty of　its　value　on　the　orbit

determinat ion　was　taken　into　consideration　in　ａ　covariance

analysis.　The other　is　the　solar　radiation　pressure

acceleration.　The　acceleration　can　be modeled　using　an

appropriate　solar　radiation　reflection model　whose　parameters

can　be　estimated　in　an　orbit　determination.

5.5.2　　Precise　Orbit　De t erminat ion　with DVLBI　Delay　Observables

(i) Data We ighting

　　　　　EachDVLBI　observable　has　an　error which　is　ａ　combination

of　SNR　errors　of　quasar　and　satellite　observations, propagat ion

correction　errors ，station　location　errors ，UTl　and polar

mot ion　errors ，and quas ar　position　errors.　In　order　to　obtain

ａ minimum　variance　estimates, we use　the　standard deviation　of

the　error　as　ａweighting　factor　in　an　orbit　determination.　We

can most　probably　evaluate　the　standard　deviation　of　the　delay

observables　by　ａ　following　formula,

（ｒi2　= O's/c i2 ＋（ｒ　。２
　　　ｑ　１

where Ｃ‘ îs the　standard　deviation　of　the　ｉ。th　delay

２１６
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observable, く了ｓ／ｃｉis noise　of　the　satellite　observation,

qi　is noise　of　the　quasar　observation. （ｒｓ／ｃｉ゙ｄ （ｒｑｉmay

be　calculated by　ａ　formula,

（r2 s/ci or qi ゛（rsＮＲ２ （゙ｙｐ2

for　the　satellite　or　ａ quasar　(5.9)

ｗｈｅｒｅ（ｙＳＮＲｉｓ　the　SNRerror　of　the de lay　observable (given　by

Eq.(3,32)), and Ｃrｐ2 represents　the　propagation ･media　ef fects

at　the　corresponding　stations。

　　　　　It　is　not　easy　tomake　ａ theoretical　formulation　of （ら２・

because　this must　reflect ｓ　the　systemat ic　and　random conditions

of　the　troposphere　and　the　ionosphere　for　ａ１１ 、the　stations

involved.　Therefore、ｗｅ‘used　practically　useful　two

formul at ions ｌ　one of which　considers ら２　as ａ constant which

is　adjusted to　the　actual　observation　data (RRL method), and

the　other　considers　the　low　elevat ion　effect (JPL method) using

ａ　elevation　seal ing　factor.　　The　JPL' ｓ　formulation, which

considers

as

(ら/ ci
and (凡i １ｎ　Eq.(5.10) as　ａ whole, is　written

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　18crぐ（几（.1勺二て盲こΣΓ） (5.11)

where ０７０１ｓ　ａ　constant　which　is　determined　basedon　the　actual

observation　fluctuations″and　Ｅ．又min　is the minimum　elevat ion

angle　given　in　degree　in　the　observation　scan .

２１７
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　　　　　These　two　formulations　are　not　practically　so　di fferent ，

because　the　elevation　factor　of　JPL's　formulation　shows　little

elevation　dependence　except　at　elevations　lower　than　１０　degrees

as　shown　in　Fig. 5.20.　As　is　described　later, we　found　tha ｔ（ｙｏ

°１．０ｍ　is　appropriat ｅ　for　the　DVLBI　delay　observables　obtained

m　our　experiment.

(ii)　Results　of　Orbit　Determination

　　　　　Orbit　determination　were　carried　out　with　the　DVLBI　data

by　using　independent　orbit　determination　programs　ＤＶＯＤＰ（ＲＲＬ）

and　ＯＤＰ（ＪＰＬ）．　Fig.5.21　shows　typical　observation　residuals　in

ａ　RRL'ｓ　orbit　determination.　The　delay　observation　residuals

are　almost　within　３　nsec (about　ｌ ｍ of -differential　pat ｈ

residuals).　　This　indicates　about　２　ｍ of　standard　deviation　of

estimated　satellite　position　by　ａ　covariance　analysis　where

effects　of　model　uncertainties　are　not　included。

　　　　　Orbit　determinations　with　different　con ditions　with

respect　to　solve-for parameters, UTl　and polar motion　data,

observation weights, and satellite　dynamic model　were　carried

out　to　evaluate　these　effects.　Table　５．８　summar izes　the

conditions　of　these　orbit　determinations　and　Fig. 5.22　shows

est imat ed satellite positions　at　the　epoch　time （０１：００ET July

27, 1984, the beginning　edge　of　the　observat ion　period ) for

these　orbit　determination　cases.

２１９
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Table ５．８ Orbit det erminations with ａ variety of conditions

　　　　　　Solve-for

Case　Parameters

Ａ

State vector

Ｇ
　「

　　Note

Orbit Determination Program：DVODP (RRL)

UTl S,Polar Motion　：　IRIS

Ｄａｔ：ａweight：：Observation Data SNR

No relativity　　　　　　　　　　　　　　　‘

Ｂ State vector

Ｇ
　「

Ｃ State Vector

UTl & Polar Motion　：　BIH rapid service
Data Weight：ｇＱ;（Ｇ‘Ｏ・１ｍ）
No relativity

ｏ

Orbit Determinac･ion Program：ODP（ＪＰＬ）
UTl & Polar Motion　： ＢItt smoothed
Data Weight：：　gO-Q

Ｄ

Ｓヒate vector

Ｇｒ゛ＧＸ゛Ｇｙ

Ｅ

State vector

Ｓﾋat Ion CoordlnatﾆｅＳ大

Same　as Case Ｃ

-
Same as Cas ｅ Ｃ

* Only z-heights (four stations) estimated

　Solar Radlat:ion Reflection Factors :

　nominal values (G =0°797, ＧＸ°G=0.0)

Ｆ

state vector

Ｇｒ゛Ｇχ゛Ｇｙ

Same as Case Ｃ

Observation Data：　data"set Ｆ

Ｇ Ｇｒ゛ ＧＸ゛ Ｇｙ
Observation Data：　data set Ｇ

２２１
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　　　　　DVODP weighted　the　observation　data　according　to　SNR

errors　and ODP weighted　them　based on　the　observat ion　accuracy

evaluation 0"= g QTq, where　ら＝１ ｍ and ｇ is ａ factor

shown　in　Fig. 5.20.

　　　　　Solve-for　parameters　were　satellite　state　vector　and　solar

radiat ion　pressure　factor (G　for　one　dimension parallel　to　the

sun-to-sat ellite ｖｅｃｔｏｒ″Ｇｘ and G　for　the　other　dimensions) in

almost　all　cases.　　station　coordinat es (heights　from　the

equatorial　plane) were　also- estimated　in　Case　Ｅ．　Cases　Ｆ　and Ｇ

are　orbit　determinations　with　independent　data　sets　which　were

obtained by dividing the　data points　as　shown　in　Fig.5.17.

　　　　　Fig.5.22　shows　that　the　scattered　estimat ed　satellite

pos itions　are　almost　within　several　meters ， which　indicates　the

satellite　position　accuracy　including　the model　errors　is

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　|■

ａ:Lmost　several meters　at　the　epoch　time.　　　　　　’

(‘ｉｉ)　Covariance　Analysis

　　　　　Ａ　more　general　evaluation　of　orbit　determination　accuracy

was　conducted by　ａ　covariance　analysis　which　consider modeling

errors　as well　as　observation　errors.　Table　５．９　shows　the

error　model　and　ef feet　of　each　component　on　the　determined

satellite　position.　Fig.5.23　shows　the　over-all　satellte

posit ion　uncertainties　over　the　observat ion　period.　The

position uncertainties　at　the　edge　of　the　observation　period　is

consistent　with　the　results　shown　in　Fig.5.22, whi ch　indicate
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Table 5.9　　Significant factors for an orbit determination with

　　　　　　　　　　meter-order accuracy of　ａ g eosynchronous satellite

Factors

Eartﾆh’SgravitatﾆIonal constant
　(nominal: 398600.4A8㎞/sec )

Solar radiation pressure model
　nominal　　Ｇ　z　0.9
　　　　　　　　　　(f:0.0
　　　　　　　　　　Gχ:　0.0
　　　　　　　　　　　y

station location
　+Errors un correlated in three
　　components for　the 4-stations
　+UT1 and polar mo tion errors
　　Included

Troposphere correct:１０ｎ
　(zenith)

Ionospheでｅ ＣｏｒてｅＣt:ion

　(zenith)

　Noise

or errors

s/c position error

at ｔﾆhe center of　the

observation arc

0.02㎞/sec

(5×10'8)

―
―
―

　
・
　
Ｉ
　
1

0
0
0

50 cm

　　　Dry:

　　Ｗｅt:

　　Ｄａy:

Night::

Observat Ion ｎ０Ise
　十Following components Included ：
　　　　SNRerror
　　　　Propagationmedia lnhomogeneltles
　　　　Quasarposition error

RSS

２２４
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－

that　ｗｅ･used　ａ　reasonable　error models　in　the　covariance

analysis.　　　　　　　　　　　　　　　　　●

　　　　　Considering　the　model　errors,t he　satellite　position　was

estimated with　an　accuracy　of　about　４　ｍ　at　the　center　of　the

observation　period.　It　should be　noted　that　the　position　is

absolutely　referred　to　the　extra-galactic　reference　frame。

　　　　　The　significanterror　sources　are modeling　error　of　the

solar　radiat ion　pressure　factor ，ionospheric　correction　error

and observation　error　including　the　quasar　position　errors.　In

order　to　attain　higher　accuracy, for　example　ｌ　ｍaccuracy　of

the　satellite position, we　have　to　improve　at　least　these　three

sources.　The　ionospheric　delay　would　be　corrected　precisely　if

we　can　observe　dual　frequency　signals　as　is　usually　conducted

in　geodesic　VLBI　observations.　The　observation　errors　would be

much　reduced by wideband observations, if　ａwideband　satellite

signal　is　available.　The　solar　radiation　pressure　model　would

be　improved by　using more　precise　observation　data　obtained by

dual-frequency　and wideband observations。

　　　　　The　effects　of　general　relativity　and　the　solid　earth　tide

are　ｔhe　order　of　about　or　less　than　ｌ　meter.　Therefore, we

cannot　neglect　these　effects　if　we　aim at　the　orbit

det erminat ion　accuracy　of　1 m or　higher.
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５．６　Con elusion

　　　　　An　orbit　determination with　an　accuracy　of　ａ　few meters　on

ａ　geosynchronous　satellite　was　successfully　performed　by　using

ａ DVLBI　me thod ．　We　took　an　advantage　of　the　high　observability

obt ained by　the　inter-continental, orthogonal　baselines

including　one　short　baseline　for　resolving　ambiguities　in　delay

observables.　We　also　used･the　accurate　knowledge　ｏｆ・station

coordinates which　have been　obtained　through　previous　VLBI

observations　and　spacecraft　trackings・

　　　　　Since　the　satellite was　not　designed　to be　tracked by

DVLBI, the　observations　were　conduct e d-with　single　frequency (2

GHz　band), which　caused　ionospheric　delay　calibration　error。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　Ｉ●

one of　the　major error　sources. The　effective　observation

bandwidth was　also　limited to　about　８　MHz, which　caused　the

insufficient　observation　accuracy, especially　in　quasar

observations.　By　improving these　factors, we　can　expect　ａ

satellite　position　determination　accuracy of　about　ｌ ｍ　or

better, assuming that　the　solar　radiation　pressure　model　is

improved　by using high　quality　observation　data.
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CHAPTER　６ APPLICATIONS

６．１　Tracking of　Satellites　in　Various　Orbits

　　　　　The　DVLBI　is　ａuseful　ｔ racking method　for　spacecraft ｓ　not

only　in　the　geosynchronous orbit　but　also　in　various　other

orbits.　We　already mentioned　advantages　of　DVLBI　in　deep　space

navigations　in　Sec.3.1.2, where　delay　observables.were　used　to

determine　the　angular　position　of　ａ　spacecraft.　Ａ wideband

spacecraft　signal　is　desirable　for　the　DVLBI　to　obtain　precise

delay　observables.　For　example, the　spacecraft　GALILEO, which

is　to　be　launched　in　1986　by　USA　to　explore　Jupiter　and　its

sat ellites ， will　transmit　coherent　tones　at　the　X-band with　the

maximum　frequency　separation　of　３８.25MHｚ（１）・　　９ｎ　the °ｏｔ‘her

hand, even　ａ narrowband　signal　can　give　useful　inf ormat ion　of

the　angular　velocit ｙ　of　ａ　spacecraft ．　That　is, the　delay　rate

observable　obtained by DVLBI　observing　ａ narrowband　signal

represents　the　spacecraft　velocity which　is　perpendicular　to

the　line二〇ｆ－ｓｉｇｈｔ（２）．　　Fig.6,1　shows　two　typica｡１　orbits　with。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　Ｎlarge　angular　velocities which　can　be　detected by　ａ narrowband

DVLBI.

　　　　　TheDVLBI　method　can　also　be　applied　to　highly　elliptical

earth　ｏｒｂｉｔｓ（３）．　In　this　case,satellites　reach　so high

２２９
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alt itude　that　differential　VLBI　observations　with　quasars　are

possible with　similar　conditions　as　the　case　of　ａ

geosynchronous　satellite.　Generally　speaking ， when　the

altitude ｏ ｆ　ａ　sat ellite　becomes　ｔ he　higher ， the　smaller becomes

the　relative　angular velocity　of　the　satellite with　respect　to

quasars.　　As　was　already　mentioned, the　differential

observations　give　ａ　full　advantage when　the　satellite　and　ａ．

quasar　are　observed under　the　same　conditions　of　VLB I　stations

and propagation　paths.　Therefore, the　DVLBI　with quasars　as

reference　radio　sources would be　the　optimum　for　deep　space

orbits　in　the　above mentioned　sense, if　there　exists　an

appropriate　quasar which　is　angularly　near　to　the　satellite.

　　　　　In　the　case　of　low-altitude　orbit s , for　example　altitude

of　１０００　ｋｍ～2000 km, a satellite　passes　through　the　sky　in

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　ｉ●
several　tens　of rainut es ．　Ａ VLB I　wit ｈ　rather　short　baselines

which　provide mutual　visibilities　can　be　applied　to　ａ　satellite

in　such orbits.　However, in　low-altitude orbits　the

conventional　range　and Doppler　measurements with　much　simpler

facilities　than　those　of　ａ VLBI　give　ａ sufficient　accuracy　in

the　orbit　determin at ion ．

　　　　　The VLB I　method would be　also　useful　to　calibrate　an

conventional　tracking　system.　For　ｅχample, in　an ordinary

tracking　system　for　ａ　geosynchronous　satellite, the　observation

biases　due　to　tracking　equipment　both　in　the　satellite　and　in
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the　earth　stations　can　be　est imated　using　precise　orbit

ephemerides　obtained by　ａDVLBI　method.　Ａ DVLBI　can　take

advantages　that　it　is　ａ　receive-only　method without　any

transmitting　facility　and　can　basically be　applied　to　various

satellites　as　long　as　they　radiate　signals　within　the　frequency

bands　which　can　ｂｅ･observed by　the　VLBI　syste�．

６。２　Differential　Tracking Methods　with Navigation　Satellite

　　　　System　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　一一

　　　　　In　ourDVLBI　experiments　to　track　geo s ynchronous

satellites, we　used　quasars　as　reference　radio　sources, because

their　angular　positions　are　precisely　known　and because　they

radiate　wideband noise which　can　be　observed by　VLB I.　The

radiat ion　power　of　ａ　quas ar ， however, is　very　weak (it　is

usually　ａ　few Jansky, 1　Jansky　Ｆ １０‘２６　watｔ/m^Hz ）ｊ　Therefore,

we　need　ａ　large　and　effective　antenna with　low-noise　receiver

system and　ａ highly　stable　frequency　standard　at　each VLB I

station　to　obtain　sufficient　signal-to-noise　ratio (see

Sec.3.2.1)。

　　　　　On　the　other　hand, if　there　are　spacecrafts　transmitting

radio　signals　from precisely　known　orbits we may　also　use　them

as　ref erence　radio　sources ．　In　this　case　ａ　small　antenna would

be　sufficient　to ･receive　sat ellite ’Ｓ　strong　signals　and we　do
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not　necessarily　need　ａ　hydrogen　maser　frequency　standard

because　ａ　short　integration　time　is　sufficient　to　give　ａ

necessary　signal-to-noise　ratio。

　　　　　The　Global Positioning ＳｙＳｔｅｍ（ＧＰＳ）（４）Ｃａｎ　be　used　for

such　purpose, because　１８１navigation　satellites　are　to　be　put　on

six different　orbits (Fig.6.2) and　several　ｎ avigation

satellites　can　be　seen　ａｔ。any　time　from　any　point　on　the　eart ｈ．

Since　the　GPS　satellites　transmit　navigation　signals, we　can

use　the　satellites　as　reference　radio　sources　in　ｉ　differential

tracking method　similar　to DVLB Ｉ．　Fig.6.3　shows　ａ　concept　of　ａ

differential　GPS method　applied to　tracking of　ａ high-altitude

eart ｈ　sat elli七ｅ
(5)

Using　ａ　pair　of　GPS　receivers, we　can

measure　ａ　differential　range　of　each　GPS　satellite　and of

high-altitude　satellite, where　the　latter　sat ellite　is　assumed

to　have　equipment　to　ｔ ransmit　the　same　signal　ａｓ゛ the　GPS

satellites.　If　the　orbits　of　the　GPS　satellites　are　precisely

known, we　can　calibrate　the　differential　range　measurements　by

them.　Therefore, we　can　determine　the　high-altitude　satellite

orbit　using the　calibrated　differential　ranges　with　an　accuracy

equivalent　ｔ ｏ　that　of　ｔhe　GPS　satellites。

　　　　　Various　types of　GPS　receivers　have　been　developed

especially　in　ＵＳＡ（Ｔ６）．　　Manyof　them　can　derive the different ial

range (or　differential･ phase) observables　ｔ hrough　ａ　signal

processing without　decoding　the modulated　navigation

information　ｏ ｆ　GPS ．　That　is, such　receive rs　can　derive
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Fig. 6.２　Navigation satellites of Global Positioning System (GPS)
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observables　independently　to　the　navigation　information　being

broadcasted　from ｔ he　GPS　satel･lites ．　Some　of　ｔ hem re produce

carrier　tones　and　clock phase　without　decoding　the　navigation

signals modulated by　ａ pseudo-noise　code (GPS　uses　ａ

spre ad-spectrum modulat ion　with　PN-code)・

　　　　　Fig.6.4　shows' a　concept　of　differential　t'racking　of　ａ

low-altitude　earth　satellite　by　the　use ･of　GPS.　In　this　case,

the　low-altitude　satellite　has　ａ GPS　rece iver　and　differential

ranges with　respect　to　ａ　fixed GPS　receiver　on　the　earth were

obtained.　Using　precisely known　GPS　satellites　orbits　and　the

receiver ･･position　on　the　ground, we　can　determine　the

low-alt itude　satellite　orbit　by　the　differential　range

observables.　:【ｎ　other　words, the　low-altitude　satellite　orbit

is　determined with　respect　to　GPS　rece ivers　on ．the　ground.

Though　the　receivers　exist　on　the　ground　and on　the　satellite,

the　tracking　geometry　of　Fig.6.4　is　the　same　as that　of　DVLBI.

The　GPS　satellites　correspond　ｔ,０　VLB I　stations, and　ａ GPS

receiver　on　the　ground　corresponds　to　ａ　reference　radio　source

(quasar)・

The　accuracy　of　the　GPS　satellite　orbit　determination　plays　an

important　role　in　this　tracking　concept.　For　example, if　we

would　like　to　determine　the　low-altitude　satellite　position

ｗｉ七ｈ　an　accuracy　of　１０　cm, we　need GPS　satellite　position　with

an　accuracy of better　than　about　ｌｍ(７)．

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●　　　　　When　４ pair ･of GPS　receivers　are　locat ed on　the　ground, we
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･ －

can　obtain　relat ive　pos itions　of　these　rece ivers　using

differential　measurements （Ｆｉｇ．６．５）（８）．　This　means　that　we　can

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　●
obtain　the　position　of　one　of　the　GPS　receivers　if　the　other

one' s　position　is　known.　This　differential　measurement　method

is　useful　for　geodesy, navigat ions　and　for　other　practical

purposes.　　We　can　obtain　ａ　precise　position　data (for　example,

an　accuracy　of　ａ　few　cen ｔimeters　in　the　case　of　less　than　１００

km distance　between　the　receivers) by using only　small　and

handy　GPS　receivers　with　ａ　short　observation　time.

　　　　　Ｔｈｅ。high　accuracy(about　ｌｍ～１０ｍ）ｏｆ　GPS　sat ellite

positions　are　also　necessary　in　this　system. In　order　to

attain　the　required　accuracy　of ･the　GPS　satellites, we　need

many　tracking　stations　ｇ:Lobally　distributed　ａ１１　over　the　earth

at　precisely　known １０ｃａｔｉｏｎｓ（７）．　　The　differential　observables

obtained by　GPS　receivers　can　also　be　used　to　determi ne　the

orbit　of　the　GPS　sate:L:lites.

６．３　Radio　Monitoring by　Interferoraetric　Methods

　　　　　We　can　use　an　interferometricmethod　such　as　ａ VLB I　to

monitor　radio　emissions　from　both　the　earth' s　surface　and　the

space, because　such method can　passively receive　various　types

of　radio　signals　and　gives　information　of　the　location　of　the

radio　sources.　The　radio monitoring techniques　are　necessary
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and useful　not　only　for locat ing harmful　interference　radio

sources　in　various　radio　communicat ion　systems, but　also　for

detecting　some　kind　of　distress　or　emergency　signals　from

mobile　radio　stations　including　airplanes, ships, cars, and　so

on.　　As　quasars　in　our　DVLBI　observations, some　reference　radio

sources　would be　also　useful　in　such monitoring　system　for

calibration　of　the　system or　for　ａ　differential　estimation

processing｡

　　　　　Fig.6.6　shows　ａ　concept　of　ａ　radio　monitoring　system　for

space　from the　ground by DVLBI　method.　In　ｏｉ･der　to　cover wide

range　of　orbits　and　frequency bands, the　monitoring　system

should have　too　much　capability　to　be　practically　implement ed.

Therefore, it　would be　necessary　to　select　some　important

orbits　and　frequency bands.　　Fig.6.7　shows　ａ　concept　of　an

int erferometric　radio monitoring　system with　satellites

including　space　stations　or　ge osynchron ous　space　platforms.　In

this　case, some　reference　radio.sources　on　the　ground　would

also　be　useful　to　locate　interference　or　emergency　signals　from

the　surface　of　the　earth　or　from　low-altitude　satellites.
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CHAPTER　７　　CONCLUSION

　　　　　Ａnew precise　tracking method　for　ａ　geosynchronous

satellite　was　analyzed　and　proved　through　experiments.　The

method　is　ａ　differential very-long-baseline　interferometry

（ＤＶＬＢＩ）･using　quasars　as　reference　radio　sources.　　The　analysis

showed not　only　the　observability　and　the　sensit ivity　of　the

DVLBI　observables　in　determination　of　ａ　geosynchronous

satellite　orbit　but　also　significant　errors　in　the　process　of

observations　and　in　ｔ･he　models　of　satellite　dynamics　and

observat ions.　Computer　programs　for　precise　orbit

determination　and　for　pre-processing　the　observation　data　were

newly　de veloped。

　　　　　In　the　first　DVLBI　experiment, a　Japan' ｓ　geosynchronous

satellite　cs　was　tracked.　Since　the　baseline　was　short　and　the

data　quality of　quasar　observations　were　not　sufficient, the

obtained DVLBI　delay　observables　were　not　actually　useful　to

improve　the　orbit　determination　accuracy　from that　attained by

conventional　range　and　angle　measurements.　However, orbit

determinations　and　covariance　analysis　using　various　error

models　showed　the　possible　effectiveness　of　ａ DVLBI　with　ａ

delay　accuracy　of better　than　ｌ　nsec, even　with　ａ　short

baseline　in　accurate　orbit　determination　of　geosynchronous

satellites.　Ａ simulation　shows　that　DVLBI　with　two　baselines
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　１０００　km　longwill　furnish ａ prospective　method　of　precise

　tracking　of　ａ　geosynchronous　sat ellite　for　an　orb it

　determination　with　an　accuracy　of　several　tens　of　meters。

　　　　　　The　next　DVLBI　experiment　with much　better　observation

　geometry, that　is, with　inter-continental　basel ines　was

　performed with　collaboration　of　RRL　and　JPL　aiming　to　determine

　ａ　geosynchronous　satellite　orbit　wit h　ａ　few　meters　position

　accuracy ．　　The　accuracy　of　the　derived　delay　dat ａ was　better

　than　ｌ　nsec　for　the　satellite, and was　１～１０　nsec　for　the

　quasars.　　The　dif ferential　VLB I　observables　were　derived by

　subtracting　systematic　observation　biases　from the　raw

　satellite　VLB I　observat ion　data, where　the　syst emat ic

　observation　errors were　obtained　from the　raw　quasar　VLB I　data

　and the　corresponding　calculated　values ．　In　ｏｒはer　to　correct

　remaining　systematic　errors , which were　caused by　the

　propagat ｉ on me dia ， we　used　the　ionosphere　total　electron

　content　data　and　ａ tropospheric　delay model　for　each　station。

　　　　　　Orbit　determinations with　the　DVLBI　observables　were

　performed by　independent　programs　of　RRL　and　JPL.　Ａ typical

　delay residuals　were almost　within ３ nsec (1 m) for all

　inter-continental　baselines　and　obtained　satellite　posit ions　at

　an　epoch　time　agreed within　ａ　few　meters.　Ａ　covari ance

　analysis　shows　that　ａ　formal　error　of　the　satellite　position　at

　the　center　of　the　24-hour　observat ion period　is　about　２．５　ｍ．　Ａ

more　realistic　evaluation　of　the　accuracy was　obtained by　ａ
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conｓider-covariance ， where　uncertainties　in　the　satellite

dynamic　model　ａｎｄ･the　observation　model　were　considered.　The

consider-error　of　the　satellite　position　is　about　１０　ｍ　and　４　ｍ

at　the　edges　and the　center　of　the　observation　period ,

respectively.　　It　should be　noted　that　the　satellite　posit-ion

was　determined with　respect　to　the　quasar　frame without　any

biases　by　the ＤＶＬＢＩ。

　　　　　The　attained　accuracy of　an　orbit　determination　of　ａ

geosynchron ous　satellite　is.much　better　than　that' of

conventional　methods.　Ａ position　estimation　accuracy with　an

error　of　less　than　ｌ　ｍ　for　ａ　geosynchronous　orbit　can　be

attained　if　an　optimization･, especially　in　satellite, signal

transmitting　system, is made.　That　is,, if　ａsatellite　has　ａ

transmitting　capability　of　signals　with wider　bandwidth　in　dual

frequency bands, we　can　obtain　much　more　precise observables

which　can　be　used　to　solve　satellite　dynamic　parameters　such　as

solar　radiation　pressure model　more　accurately, and

consequently we　can　determine　the satellite　orbit　with　ａ better

accuracy｡

　　　　　The　differential　VLBI　technique　is　important　not　only　for

direct　applications　to precise　tracking of　spacecrafts　in

various　orbits　and　to　precise　calibrations　of　conventional

tracking　systems, but　also　for　indirect　effect　for　development

of　various　differential　observation　systems, for　example,

differential　GPS　systems　for navigation　and　geodesy.　　The

passive　interferometry　is　also ，ａ　prospective　technique　for
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radio　mon itoring　systems to　detect　harmful　interference　radio

signals　or　dist ress (emergency) signals　which　are　transmitted

not　only　from the　earth ’ｓ　surface　but　also　from the　space.
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APPENDIX Ａ　　Development　of　Precise　Orbit　Determination

　　　　　　　　　　　Program　for　ＤＶＬＢＩ（ＤＶＯＤＰ）

A.I　Background

　　　　　RRLhad　already　developed　ａ　compact　and　precise　orbit ・

determination　program (KODS) mainly　for　ａ　geosynchronous

satellite.　It　has　an　enough　accuracy　for　orbital　calculat ions

for　station　and　attitude　keeping maneuvers　of　geosynchronous

satellites　and　for　antenna･point ing　controls　both　of　the

satellites　and　earth　stations　in　ordinary　space　communication

systems.　However, we　need　ａ　more　accurate　orbit　determination

program　in　an　expe riment (see　Chap.5) where　one　of　goals　is　to

attain　an　accuracy of　ａ　few meters　in　satellite　position

determination　by　using　ａ　differential　ＶＬＢＩ（ＤＶＬＢＩ）。

　　　　　Therefore　the　author　developed　ａ new, high'‘１ｙ　precise　orbit

determination　program　for　the　DVLBI　experiment (DVODP：

DVLBI　　Orbit　Determination　Program　）ｂｙ　revising KODS.

Ａ．２　Main　Features　of DVODP

　　　　　Fig.A.１　shows　the　computation　flow　in　DVODP　which　has　two

modes　of　calculat ions.　The　OD mode　is　for　orbit　determination

and　the EG mode　is　for　ephemeris　generat ion, that　is,

predict ions　of　sate :Llite　position, orb ital　elements ， viewing

angles, range　and　range　rate, and　so　on.　Table　Ａ．１　summarizes

main　features　of　DVODP. The　improvements were　made　mainly　in
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three　parts.　First, the　accuracy　of　orbit　generation　was

improved. This　is　essentially　done　by　using　double-precision

variables　for　calculation　of　perturbat ive　accelerat ions　which

are　treated with　single-prec ｉsion　variables　in　KODS.　Second,

the　funct ions　in　parameter　estimation　were　improved.　In　DVODP

we　can　estimate　ａｒ１?itrary　combination　of　solveてfor　parameters

up　to　２０．　Finally, the　function　of　covariance　analysis　were

improved　to　include　the　effect　of　errors　in　model　parameters

( consider-parameters).

Ａ．３　Validation　and　ut ilization　of　DVODP

　　　　　DVODPwas　validated by　comparison　with　results　calculated

by　JPL' ｓ　highl ｙ　accurate　orbit　determination ｐｒｏｇｒａｍ（２）．　DVODP

was　effectively　used　in　orbit　determinations　for　DVLBI

experiments　on　CS (see　Chap.4) and on　DSCS (see　Chap. ５）．
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Table A.I Main features of DVODP

Item DVCDP

Coordinate System
　　Coordinatesysten for orbit generation
　　Timesystem for orbit generation
　　Inputorbital elements
　　Conversioa between trueべDf-date and
　　ｂ(⊃dy-fixedsystems

Orbit Generation
　　Integration method

　　Perturbations

Accuracy of orbit generation

lλini-solarephemerides

Orbit Determination
　　Tracking station number
　　Numberof observation data
　　Tracking data types

Estimated (solve-for) parsuneters

Covariance Analysis
　Covariance of solve-for

　parameters
　Covariance includin ｇ the
　consider paxameters' err

Epoch-true sidereal system
ｍ

Keplerian elements or state vector

Withぴｎ and polar rrx⊃tion

Modified special perturbat ion ｓthod(1)

Earth's non-sphericity,
Sun and moon's gravity
Solaj:･radiation pressure
(calculated in double precision)

Less than lm in satellite position error
　　Doubleprecision

Less than 10
Less than 300
Range, Range ratｅ，Azimuth･and Elevation Angles,
Sumned range, Differential range and Differential
range rate (with arbitrary baseline)

Orbital elements, Solar radiation reflection

coefficient, Earth's gravitational constant ，
Observation biases (for range, Azimuth angle,
Sumned'range. Differential range), Station
locations (less than 3 stations)

Arbitrary combinations of these solve-for
parameters

Ｑ：)variance matrix

Cbvariance matrix姐心ding consider covariance

252



(Ｊ

Ｘ
゛ＳＩＣｙＳＩ

Ｔ）Ｊ

Ｘ

‾１

＝　Ｃ　十　sc　s'^
　　　χ　　　　ｙ

＋　sc s^

）ＷＲＡ（ＡＴＷＲＡ）
－１

CｙＳＩ
Ｔ)‾１　ＡＴＷＡ

Ｉ
‾1

(B.I)

CｙSIT)‾1　T゜ＡＴＷＡ（ＪＸ＋S1

253

゜J (J ゛ＳＩＣｙＳＩＴ）ＪＸ ＪＸ‾１ ＡＴＷ

T

(B.2)
＝　Ｃ

　　　　Ｃ

APPENDIX Ｂ Rewe ight in ｇ　the　Observables

　　　　　It　is　optimum　to　use　a reweighting matrix　ＷＲ　for　ａ　system

whi ch　has　errors　in　model　parameters ， because　ａ　reweighting

mat r i X　correctly　evaluate　the　inforraat ion　of　the　observables

degraded　by　the　parameter　errors°　Using ＷＲ　given　in　Eq.(2.54),

we　can　de rive　Eq ･(2.57) as　follows：

E
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Substituting (B.2), (B.3) and (B.4) into (B.I) we　obt ain　the

desired　result　as

EI(l‾Ξ)(IR‾Ξ)TI ° ＣＣＣｃ‾１　ＪＸ‾１　ＡＴＷ(ＢＣyＢＴ＋Ｗ‾i)
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APPENDIX Ｃ　Alternative　Estimation　of　Large　Dimensional

　　　　　　　　　　　Parameters

　　　　　There　is　an　idea　to　alternatively　estimate　one　of　divided

parts　of　ａ　large　dimensional　parameters　in　order　to　avoi､ｄ

numerical　instabilities.　Here　we　show　that　the　alternative

met hod　is　equivalent　to　the　other method where　the　whole

parameters　are　simultaneously　estimated　from　the　viewpoint　of

the　mutual　information.　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　．

　　　　　Let　us　start　from the　observation　equation (2.33)

(Sec.2.2.2),

ｚ°ＡＸ十B y + n

－　　　一　　　一　　－ (C. 1)

In　this　equation, we　treat　parameter vector ２Ｓand Ｚ as　two

parts　of　parameters which　are　to　be　estimated.　First, estimate

X with　Ｚ fixed.　　Then　we　obtain　covariance ma.trix　as (see

Eq.(2.35))

where

^cx

C
Ｘ

゜ＣＸ十ＳＸＣｙ
T

゛（ＡＴＷＡ）‾1’Ｊχ‾1

Ｓ　’＝　Ｊ‾１
　χ　　　χ

AＴＷＢ

Ｃｙ’：　covariance matrix　of　errors　in y

２５５

(Ｃ.2)



　　　．‘．　　Ｔand　using y instead of
ぶ-ｘ)Ｔ

　　　　一一
in　Eq.(2.35) we　obtain

E゛
|(全‾Ξ)ΣＴも゜ＥＸ ４

Ｋ１(ＢΣ十!!)ΣT
j

’ ＳＸＣｙ (C.3)

Second, estimate　ｙ with　ｘ　fixed.　The　covar iance　matrix　with
　　　　　　　　　　　　　　－　　　　－

respect　to y is,similarly　obt ained　as　　　　　・

where

Ｃ

cy
＝　Ｃ　　十　Ｓ　Ｃ
　　　ｙ　　　ｙ　χ

Ｓｙ
Ｔ

Ｃ．．　＝（Ｂ
ＴＷＢ）‾１　＝　Ｊ．．‾１

Ｓｙ
＝　Ｊ　‾１
　　　ｙ

b'^wa

^x'　：　covariance matrix of　errors　ｉｎ尽

and we　also　obt ain

Ｅ
Ｘ
(2-Σ)亙Ｔ

(C.4)

゜ＳｙＣＸ (C.5)

　　　　If　the　alternative　estimation　is　repeated　and　ｃｏｎ▽erges,

then　Eqs.(C.2) and (C.4) should come　to be

C

‘ｃχ

^cy

゜ＣＸ十Ｓ
　Ｃ　　Ｓ　Ｔ
ｘ　cy　ｘ

＝　Ｃ　十　Ｓ　Ｃ　　sT
　　　ｙ　　　ｙ　ｃχ　ｙ

(C.6)
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and Eqs.(C.3) and (C.5) should become

亀{(ＦΞ)ｊトｓｊ(lｔ)(l-ｚ)ﾘ゜s，ｃ。ｙ

孔ぺ(2-ｚ)ｊ卜ｓJ(2-ｚ)(Ｆｌ)'I'卜sｙc。

Eqs.(C.8) and (C.9) also　lead　the　relation

Ｓ　Ｃ　　＝　Ｃ　　Ｓ　Ｔ
　χ　cy　　　ｃχ　ｙ

(C.8)

(C.9)

(C.IO)

Using Eqs.(C.6)～(C.9) we　obtain　the　covariance　matrix Ｃ（ｘｙ）

of　ｘ　and　ｙ　after　the　convergence　of　the　alternative　estimation　　－　　　－

as

-

(Ｆ！)７(i-ｚ)７]

　
ｙ
　
Ｃ
Ｃ
　
　
　
　
　
ｙ

Ｓ
χ
　
　
　
　
Ｃ
ｃ

^cx

Ｃ　Ｓ　Ｔ
　cy ｘ

On　the　other　hand, if　we　simu:Ltaneously　estimate

we　obt ain　covariance matrix　^xy
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－１

(Ｃ. 12 )

Th is　is　easily　obtained by　replacing　Ａ　with　（　A B　) in, for

example, Eq. (2.26).'　　　　　　　　　　，

　　　　　From　the　viewpoint　of　information　content, the　determinant

of　ａ　covariance matrix　is important.　The　determinant　of Ｃ（ｘｙ）

is　calculated　as

IＣ(ｘｙ)1°

-

Ｃ
Ｃχ

Ｃ　Ｓ　Ｔ
　cy ｘ

に，

T

Ｃ

cy

=Z

lｎ　‾　sｙ
Ｔs

ｘ

Ｔ

.

I

where　ｌｎ

Ｃｃｘ“ＣｃｘＳｙ
ＴＳｊ

　　　　　　０

^cy

T

Ｃ
cy

(C.13)

means　the　unit　matrix with　the　same　dimension　as ^cx

We　obtain　the　determinant　in　another way　as

IＣ
(ｘｙ)

卜

ex
Ｃ

Ｃ　　Ｓ　Ｔ

　cy　ｘ

　　　０

^cy　‾　c s "^s "^
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where　ｌ
　　　　　　　ｍ

゜　ＩＣｃｘ卜K　‾　SXTSｙTI｀ＩＣｃｙl (Ｃ. 14)

means　the un it　mat rix with　the　same　dimension　as ^cv

We　can　define　ａ　constant　ｃ　according to　the　Eqs.(C.13) and

（Ｃ．１４）as

Ｃ　° I'n　T T Ｉ　゛ I lm
‾SXTSｙＴ

I

Using Eqs.(C.6) and (C. １０）ｗｅobtain

then

^cx

Ｃ
ex

゛ＣＸ　＋　T
T

＝Ｃ
　χ

（l
ｎ

- Ｓ
Ｔ

Similarly, using Eqs.(C. 7) and (C. 10) we　obtain

^cy °Ｃｙ （ｌｍ “ ＳχＴ
SｙＴ)'1

(C.15)

(C.16)

(Ｃ. 17)

Substituting Eqs.(C.16) and (C. １７､)into　Eq.(C.14) and using

Eq.(C.15)、Eq.(C.14) becomes

lｃ
（ｘｙ）|　゜lcｘHcyl°ｃ‾1　°（　ＩＪＸＨＪｙl° ｃ　）‾1

Next, the　determinant　of　Ｃ

２５９

xy
is　calculated　as

(C.18)
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(C.19)

゛I/here　the　relation　l　ln　‾　y
X I　°

| (ln　‾　sｘｓｙ)TI　°hn　‾　s s I

is　used.

　　　　　Eqs.(C.18) and (C.19) show that　the deter゜inants　of　Ｃ（ｘｙ）

and　^xy　are　the　same, that　ｉｓ″the　mutual　informat ion　is　the

same　in　both　methods　of　alternative　and　simultaneous　estimation

of　large　dimensional　parameters.

　　　　　It　should be　noticed, however, that　the　above　derivat ions

were　based　on　an　assumption　that　the　alternative　estimation

method　successfully　gives　converged　estimates.
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APPENDIX Ｄ　Sensitivity　of　DVLBI　Delay　Observable　to

　　　　　Keplerian　Orbital　Elements　of　ａ　Geosynchronous　Satellite

　　　　　Typical　DVLBI　delay　observables (w,v) shown　in　Fig,3.9　are

related with　the　satellite　position　coordinates (X,Y,Z) by.

Eq.(3.59), where　they　are　expressed　in　small　deviation　form・

The　satellite　position　in　the　orbital　plane　is　expressed　in　the

(x,y) coordinates (Eq.(3.62)) and　they　are　converted　into　the

inertial　coordinate　system by　the　conversion　matrix　Ｇ

(Eqs.(3.60) and (3.61)) which　contains　three　orbital　elements

to　dete･rmine　the　orientations　of　the　orbital　plane　and　the

apsides。

　　　　　By　differentiating　the　related　equation, though　the

process　is　tedious, we　obtain　the　expression (3.65) as　ｆ０１１０ｗＳ：

　　　　　Different iat ing Eq. (3.60), we　obtain　　　　・

Ｅ
１　
χ
　
　
ｙ
　
ｏ

十　Ｇ

１　
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ｙ
　
ｏ

　
〈
　
　
△

Ｌ

where　the　first　term　is　calculated using Eq.(3.61) as
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and (∠：１ｘ，ゐy)in　the　second　term are　calculated using

Eqs.(3.62)⌒・(3.64)　as

　　A X = Aa COS Ｅ －ａ sin　Ｅ・４Ｅ －ａ･４ｅ
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２ａ

and we used ａ condition　ｅ尽１　which generally holds for ａ

geosynchronous　sat ellite.　　In　Eq. (D.4), n　is　the　mean　motion

and　"o　is the　me an　anomaly　at the　epoch　time (t=0), that　ｉｓ。

　　　　Ｍ °１１ｔ 十ＭＯ　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（Ｄ°５）

Using Eqs.(D.3) and (D.4) we　obtain

:几二言∠:］
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Substituting Eqs.(D.2) and (D.6) into (D.I) we　obtain　the

desired　expression (3.65).
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APPENDIX Ｅ　Nondynamic　Analysis　of　the　Position　Estimation

　　　　　　　　　　　Accuracy　of　ａ　Geosynchronous　Satellite

　　　　　In　order　to　grasp　ａ　general　idea　on　the　accuracy　of

satellite's　position　estimation　by DVLBI　delay-observations, we

can　use　ａ　simple, nondynamic model　０ｆ　the　DVLBI　observation

geometry.　　That　is, in　the　observation　window, we　neglect　the

satellite's　position　deviations　from　the geo Ｓynchron ous

position　due　to　the　orbital　inclination, to　the　eccentricity

and　to　var ious　perturbat ions ， as　long　as　we　aim roughly　to

obtain　ａ　general　concept　of　the　determinat ion　accuracy　of　the

satellite　angul ar position ｀ｉｎ　the　observation　window (or　in　the

(v,w)-plane　in　Fig.5.5).　　In　actua:Ｌ　observations, quasar

observat ions were　carried out　every　３０ minutes　over　２３　and　ａ

half　hours, so　the　total　０ｆ　４７　points　of　quasar　observat ions

were　per formed (see 。5.3.3).　　However, we　take　ａ　simple　model　０ｆ

eight　quasars which　enter　into　the　observation　window.　Fig.E.I

shows　the　quasar　positions　in　the　observation　window　for　this

sampled observation model.　Using these　quasars　we　obtain DVLBI

delay　observables　with　three　baselines　spanned by Kashima,

Canberra and Goldstone　stations.　strictly　speaking.

simult aneously　obtained VLBI　observables by　these　three

baselines　are　redundant, but　we　assume　to　obt ain　indep endent

observables　by　processing　the　observation　signals　received　at
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　dif f enrent　time　for　each baselines.

　　　　　The　linearized observation　equation　is　given　by　Eq.(3.58)

　where　the　station　locat ion　error　is　given by　Eq. (3.78).　Based

　on　the　observation　equat ion we　can　evaluate　the　estimation

　error　including the　effect　of　model　parameter　errors　using

　Ｅｑ．（2.35）（１）．　The　results　are　shown　in Fig.E.2,　where　error

　ellipses　of　the　satellite　position　estimation　in　the

　(v,w)-plane, are　depicted　for　several　models　for　model

　parameter　errors.　Table　Ｅ．１　summarizes　the　models　of

　observation　errors　and model　parameter　errors.　We　used　ａ　very

　simple model　of　the observation‘ error （ｒＤＶＬＢｌ　consisting　of

　two　components;　one　corresponds　to　the　system noise　error (

弓ＮＲ： SNR error) and the　other　constant ｏ?ｅ（呪ｏｎｓｔ）

　corresponds　to　propagati･on media　errors, clock　errors, and　so

　on .　That　is,　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　．

　　　　　　　　^DVLBI °（ｒＳＮＲ２十『ｏｎｓｔ２　　　　　　　　(E.I)

　　　　　As　is　expected　from the　baseline　geometry　and　the

　observation　accuracy, the　error　ellipsoids　tend　to be　elongated

　in　the　direction perpendicular　to　the　Goldstone-Canberra

　baseline.　In　other words, the　satellite　position　can　be

　determined　the most　accurately　in　the　direction　of　that

　baseline.　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　，

　　　　　Fig.E.2　shows　results　of　accuracy　evaluat ion　for　station

　locat ion　estimation　for　Kashlma by　the　use　of　the　same
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　observations　given　in　Fig. Ｅ． １．　１ｎ　this　case　the　satellite

　position　uncertainty　is　considered　as　one　of　model　parameter

　errors (a model　０ｆ　satellite　position　uncertainty　is　included

　in　Table　E.I).　　According　to　the　observation　equation

　Eq.(3.58), the　sensitivity　vector of　the　DVLBI　delay　observable

　to　ａ position　change ^2£'　of the　VLB I　station i is　given　by

（旦-£ｉｕ）．　In　ａ usual DVLBI observation　geometry, however, this

　sensitivity vector　is　small　and nearly　perpendicular　to　the

　line-of-sight 。‘　　In　other words, the　DVLBI　delay　observables

　have　only ‘ａ．　little　informat ion　of　station　position　components

　in　the　plane　perpendicular　to　the. line-of-sight, and　have

　little　information　of　the　component　in　the　direction　of　the

　line-of-sight.　Therefore, it　is　not　necessarily　effective　to

　est imate　stat ion　locations　using DVLBI　delay　observations.　In

　Fig.E.2, case (d) shows　some　degradation　of　the　accuracy　due　to

　removal ０ｆ　quasars　which　have　ａ　little　larger　sinsitivity

　vectors　than　those　of　other　quasars・　． That　is, in　the　case (d)。quasars　５　and　８

　in　Fig.E.I　are　removed　and　two　quasars　which

　are　at　the　same　point　ａｓ･　１　are　included (without　change　in　the

　total　quasar　number).　　Therefore, the　error　ellipse (d) becomes

　a little　larger than (b)。

Reference

(1) Shiomi.T･, Analysis　on　∠^VLBI　navigation　on　ａ

geosynchronous　spacecraft ，JPL Engineering Memoran dum　314-314,

July　1983.
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Fig. Ｅ.2　Error ellipses of satelllt:ｅposition estimation
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Ｗ

ａ　without parameter uncertainties

ｂ model-l

Ｃ　model-2

ｄ　model-l, quasars　５　and　８　are
　　　　　　　　　replacedwith　two quasars
　　　　　　，　　atthe point ｌ in Fig.E.I

Fig. E.3　Erroでellipses of ｓtａt:ionlocat ion estimation for Kashima

２６９


	page1
	page2
	page3
	page4
	page5
	page6
	page7
	page8
	page9
	page10
	page11
	page12
	page13
	page14
	page15
	page16
	page17
	page18
	page19
	page20
	page21
	page22
	page23
	page24
	page25
	page26
	page27
	page28
	page29
	page30
	page31
	page32
	page33
	page34
	page35
	page36
	page37
	page38
	page39
	page40
	page41
	page42
	page43
	page44
	page45
	page46
	page47
	page48
	page49
	page50
	page51
	page52
	page53
	page54
	page55
	page56
	page57
	page58
	page59
	page60
	page61
	page62
	page63
	page64
	page65
	page66
	page67
	page68
	page69
	page70
	page71
	page72
	page73
	page74
	page75
	page76
	page77
	page78
	page79
	page80
	page81
	page82
	page83
	page84
	page85
	page86
	page87
	page88
	page89
	page90
	page91
	page92
	page93
	page94
	page95
	page96
	page97
	page98
	page99
	page100
	page101
	page102
	page103
	page104
	page105
	page106
	page107
	page108
	page109
	page110
	page111
	page112
	page113
	page114
	page115
	page116
	page117
	page118
	page119
	page120
	page121
	page122
	page123
	page124
	page125
	page126
	page127
	page128
	page129
	page130
	page131
	page132
	page133
	page134
	page135
	page136
	page137
	page138
	page139
	page140
	page141
	page142
	page143
	page144
	page145
	page146
	page147
	page148
	page149
	page150
	page151
	page152
	page153
	page154
	page155
	page156
	page157
	page158
	page159
	page160
	page161
	page162
	page163
	page164
	page165
	page166
	page167
	page168
	page169
	page170
	page171
	page172
	page173
	page174
	page175
	page176
	page177
	page178
	page179
	page180
	page181
	page182
	page183
	page184
	page185
	page186
	page187
	page188
	page189
	page190
	page191
	page192
	page193
	page194
	page195
	page196
	page197
	page198
	page199
	page200
	page201
	page202
	page203
	page204
	page205
	page206
	page207
	page208
	page209
	page210
	page211
	page212
	page213
	page214
	page215
	page216
	page217
	page218
	page219
	page220
	page221
	page222
	page223
	page224
	page225
	page226
	page227
	page228
	page229
	page230
	page231
	page232
	page233
	page234
	page235
	page236
	page237
	page238
	page239
	page240
	page241
	page242
	page243
	page244
	page245
	page246
	page247
	page248
	page249
	page250
	page251
	page252
	page253
	page254
	page255
	page256
	page257
	page258
	page259
	page260
	page261
	page262
	page263
	page264
	page265
	page266
	page267
	page268
	page269
	page270
	page271
	page272
	page273
	page274
	page275
	page276
	page277
	page278

