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Wstep

Dnia 17 marca 2009 roku rozpoczeta sie misja GOCE (Gravity Field and
Steady-State Ocean Circulation Explorer). Po raz pierwszy na prawie kotowej
orbicie o nachyleniu 96,5° i $redniej wysokosci okoto 280 km umieszczono
satelite z gradiometrem na poktadzie. W ciggu pierwszych 9 miesiecy
wysokos¢ ta zmniejszyta sie do okoto 254,9 km (Rummel i in.,2009). Orbita
o tej wysokosci zostata nazwana operacyjng, ze wzgledu na rutynowo
prowadzone pomiary. Satelite zaopatrzono w dwa kluczowe instrumenty:
trojosiowy gradiometr i odbiornik GPS. Pierwszy z nich stanowit Zzrodto
pomiarow gradientdow grawitacyjnych — drugich pochodnych przestrzennych
geopotencjatu, drugi dokonywat obserwacji kodowych i fazowych do satelitow
GPS. Istotnym podzespotem satelity byt system kompensacji oporu atmosfery
oraz kontroli orientacji przestrzennej, ktéry stabilizowat srednig wysokosc¢
orbity operacyjnej (ESA, 1999). Wykonywane pomiary byly przesytane
telemetrycznie do segmentu naziemnego misji praktycznie az do poczagtku
listopada 2013 roku, tj. az do wejscia satelity w geste warstwy atmosfery
Ziemi. Gromadzone stopniowo dane pomiarowe postuzyty do estymaciji
kolejnych generacji modeli pola grawitacyjnego Ziemi. Ostania pigta generacja
tych modeli wykorzystuje zbior obserwaciji z catej misji (Mayer-Garr i in., 2015).
Ze wzgledu na otrzymane dokfadnosci w dziedzinie spektralnej obserwacje
GPS postuzyty do wyznaczenia dtugofalowej czesci pola grawitacyjnego,
natomiast pomiary gradientow grawitacyjnych lepiej odwzorowywaty czesc¢
Srednio- i krétkofalowg (Ditmar i Klees, 2002).

Uzyskane modele pola grawitacyjnego obejmujg zestawy znormalizo-

wanych wspétczynnikow Cnm, Snm rozwiniecia geopotencjatu w szereg

harmonik sferycznych. Rozwinigcie to przybiera posta¢ (Heiskanen i Moritz,
1967):

Ninax n n , _
V(r,0,1) :¥ (%) Z(Cnm cosMA + S, Sin mi) P_(cos0), (1)
n=0

m=0



gdzie:
V(r,0,1) - geopotencjat w punkcie o danych wspétrzednych,

r,0,4 — odpowiednio: odlegto$¢ punktu od srodka Ziemi, dopetnienie
szerokosci geocentrycznej do 90°, dlugo$é geocentryczna,

GM - iloczyn statej grawitacji i masy Ziemi,

a — promien rownikowy elipsoidy ziemskiej,

P.,(cos@) — znormalizowana stowarzyszona funkcja Legendre'a stopnia n
i rzedu m.

Obserwowany gradient grawitacyjny V;; (i, = 1,2, 3) wyrazi sie przez

oA
Vi = OX. OX. )
YN

przy czym X,X, to wspotrzedne kartezjanskie w przyjetym uktadzie od-

niesienia. W szczegolnosci: X, =X, X, =Y, X; =Z.

Biorgc pod uwage wzory (1) i (2) mozna stwierdzi¢, ze mierzone gradienty
grawitacyjne zawierajg zasadniczo dwa rodzaje informacji. Rodzaj pierwszy
o charakterze fizycznym dotyczy wspodtczynnikdw pola grawitacyjnego
(wspotczynniki Cnm, Snm). Drugi rodzaj to informacja o potozeniu punktu
pomiaru. Ze wzgledu na pierwszy rodzaj informacji gradienty grawitacyjne sg
wykorzystywane w procesie estymacji wspotczynnikow pola grawitacyjnego,
natomiast kwestia pozyskania drugiego rodzaju informacji do celéw orbitalnych
byta badana przeze mnie w pierwszym etapie w Srodowisku symulacji
w okresie poprzedzajgcym misje GOCE. Zostalo to szerzej omowione
w hastepnym rozdziale.

Nadejscie misji GOCE i zwigzany z tym dostep do danych
pomiarowych, umozliwit zakonczenie wspomnianego pierwszego etapu
badan i zapoczatkowanie kolejnego etapu, w ktérym badania nad wykorzy-
staniem gradientow grawitacyjnych w aspekcie orbitalnym, przeniesione
zostaty na poziom testdw numerycznych z zastosowaniem prawdziwych
pomiarow i bardziej realistycznych symulacji. Dodatkowo pojawita sie
mozliwos¢ dotgczenia do opracowania obserwacji GPS wyprowadzonych
z misji GOCE.



W zwigzku z powyzszym, zasadniczy cel naukowy tej pracy moze
byé sformutowany jako zbadanie mozliwosci, efektywnosci i warunkow
wyznaczenia orbity satelity GOCE z tgcznym i oddzielnym wykorzystaniem
obserwacji sktadowych tensora grawitacyjnego (gradientow grawitacyjnych)
oraz pomiarow GPS.

Omawiana monografia ,Misja GOCE - gradiometria satelitarna
w aspekcie orbitalnym powstata w ramach realizacji grantu N N526 529-0310-
0904 finansowanego przez Narodowe Centrum Nauki.

Ponizej podany zostanie zarys stosowanej metodologii oraz charaktery-
styka osiggniec pracy.

1. Wprowadzenie do procesu wyznaczania orbity satelity GOCE

Wielowariantowe badania orbitalne, stanowigce gtbwng czesc
omawianej monografii wymagaty utworzenia niezbednej bazy, na ktorg
sktadajg sie dane numeryczne, ocena doktadnosci pomiarow tensora
grawitacyjnego, model przyspieszen empirycznych oraz oprogramowanie
narzedziowe. Ponizej podano syntetyczny opis etapéw budowania
wspomnianej bazy.

1.1. Przygotowanie danych z misji GOCE

Waznym i czasochtonnym krokiem na drodze do zbudowania
wymaganego Srodowiska badan bylo pozyskanie za posrednictwem
Europejskiej Agencji Kosmiczne] zestawu danych z misji GOCE. Stanowity
one szeregi czasowe: pomiarow gradientow grawitacyjnych w zmiennym
I w statycznym polu grawitacyjnym, elementow orientacji wzajemnej uktadu
ITRF2005 i ukfadu inercjalnego epoki standardowej J2000.0 (IRF od inertial
reference frame) oraz uktadu gradiometru (GRF od gradiometer reference
frame) i uktadu IRF, wspoétrzednych i predkosci satelitow GPS, wspotrzednych
i predkoéci satelity GOCE (orbita precyzyjna o zredukowanej dynamice),
wspotrzednych satelity GOCE (precyzyjna orbita kinematyczna). Dane te
obejmowaty okres od 1 listopada 2009 roku do 12 lutego 2010 roku.
Pierwotnie pozyskane w formacie XML zostaty przekonwertowane do formatu
ASCII (zbidr plikow tekstowych) przy pomocy specjalne napisanych do tego
celu procedur. W kolejnym kroku tak przeformatowane dane zostaty poddane
transformacji do uktadu inercjalnego IRF w ktorym realizowany byt nastepnie
zasadniczy proces wyznaczania orbity satelity GOCE. Do tej transformacji
wykorzystano wspomniane juz elementy orientacji wzajemnej ukfadéw

odniesienia, ktore stanowity szeregi czasowe kwaternionéw (], wyrazonych
przez symetryczne parametry Eulera q,,0d,,0,,d, jako:



q:q4+i0u+jq2+kq3' (3)

Przyktadowo chwilowa macierz obrotu R od uktadu ITRF2005 do uktadu IRF
jest okreslona wzorem

q12 - Q22 - Q32 + qi 2(q1q2 + q3q4) 2(q1q3 - q2q4)
R=| 2(00,-90,) -@+q-a+q  2@0+a99) [ @
2(00; +0,)  2(0,0,-%d,) -G -0 +0r +0;

Stosujgc macierze obrotu od uktadow ITRF2005 i GRF do ukfadu IRF
przetransformowano pomiary gradientow grawitacyjnych, wspoétrzedne
i predkosci satelitow GPS oraz precyzyjng orbite satelity GOCE.

Szczegodlne znaczenie miata transformacja precyzyjnej orbity GOCE
o zredukowanej dynamice z ukfadu ITRF2005 do uktadu IRF. Poczgtkowe
wektory stanu satelity pdzniej wykorzystywane w procesie estymaciji orbity,
byty przyjete w uktadzie IRF jako wspotrzedne i predkosci z precyzyjnej orbity
o zredukowanej dynamice. Aby rozpoczgC proces wyznaczania orbity,
wczesniej orbite ,a priori” (przyblizong), obliczong z uzyciem poczgtkowego
wektora stanu przyjetego z orbity precyzyjnej o zredukowanej dynamice,
porbwnywano z przetransformowang do uktadu IRF wifasnie tg orbitg
precyzyjng. Poczatkowo uzyskiwano wartosci dopasowania RMS ($rednia
odlegtos¢ punkdéw obu orbit) na poziomie 50 km (!), stosujgc przy transformacii
wektora predkosci GOCE dominujgca sktadowg w; wektora predkosci katowej
rotacji Ziemi. Byto to zgodne z zaleceniem jednego z raportéw technicznych
ESA, dotyczgcego bezposrednio misji GOCE. Dopiero jednak wprowadzenie
do transformacji petnego wektora predkosci katowej rotacji Ziemi, tj.
uwzglednienie oprécz sktadowej w; takze sktadowych wx i wy, pozwolito na
otrzymanie RMS na poziomie kilkudziesieciu metrow. Tak duza réznica RMS
w obu wariantach obliczen moze by¢ spowodowana wiekszym wptywem
wektora predkosci katowej rotacji Ziemi na przetransformowany do ukfadu
inercjalnego wektor predkosci satelity, przy wzglednie duzych wartosciach
tego wektora. W przypadku niskiego satelity jakim byt satelita GOCE predkosc¢
wynosita okoto 7,7 km/s.

Orbita precyzyjna satelity GOCE w dwoch wersjach — kinematycznej
I 0 zredukowanej dynamice (Bock i in., 2011) w postaci 1-dobowych tukéw
orbitalnych, zostata w uktadzie IRF przyjeta jako orbita referencyjna do oceny
jakoéci uzyskiwanych rozwigzan. Doktadnos$¢ orbity precyzyjnej na podstawie
pomiaréw laserowych szacuje sie na okoto 2 cm (Bock i in., 2011). Estymacja
tej orbity wykorzystujgca metode najmniejszych kwadratéw, pierwotnie
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w uktadzie ITRF2005, jest oparta o pomiary kodowo-fazowe do satelitow GPS
uzyskane na poktadzie satelity GOCE. Orbita precyzyjna w wersji
kinematycznej (lub krotko orbita kinematyczna) jest wyznaczana wytgcznie
w oparciu o dane geometryczne (obserwacje GPS), zadne dane dynamiczne
opisujgce stan dynamiczny satelity nie sg uwzgledniane. W efekcie wyznacza
sie tutaj przede wszystkim wspotrzedne satelity w kolejnych epokach
pomiarowych (Bock i in., 2007). Inaczej jest w przypadku orbity
o zredukowanej dynamice, przy estymacji ktérej wykorzystuje sie nie tylko
pomiary GPS ale takze informacje ,a priori” o charakterze dynamicznym
obejmujgcg model geopotencjatu i pozostate modele opisujgce grawitacyjne
I niegrawitacyjne perturbacje. W procesie estymaciji tej orbity oprécz szesciu
poprawek do sktadowych poczagtkowego wektora stanu satelity wyznaczane sg
takze dodatkowo przyspieszenia empiryczne o charakterze pseudo-
stochastycznym. Przy$pieszenia te w przypadku satelity GOCE estymowane
sg wzdtuz wyznaczanego tuku orbitalnego co 6 minut (Bock i in., 2011). Ich
rola polega na czesciowej kompensaciji btedéw uzytych modeli dynamicznych.
Stagd pochodzi okreslenie orbita o zredukowanej dynamice, gdyz jest ona
zdeterminowana nie tylko przez aspekt dynamiczny, ale takze przez
dodatkowo wyznaczane przyspieszenia empiryczne. Jak pokazaty dalsze
badania w tej pracy, taka wzbogacona parametryzacja orbity odgrywa
szczegoOlnie wazng role dla dtuzszych tukoéw, dla ktorych mogg takze
kumulowac sie btedy systematyczne.

Poniewaz proces wyznaczania orbity GOCE ma w tej pracy
W przewazajgcej czesci charakter scisle dynamiczny, gdyz wyznaczane sg
poprawki do sktadowych poczgtkowego wektora stanu satelity, istotnym
elementem byt wybor optymalnego modelu geopotencjatu do obliczen. Jako
kryterium zastosowano osiggniecie jak najmniejszych wartosci RMS przy
porownaniu orbity ,a priori’, uzyskanej przy uzyciu szeregu modeli testowych a
odpowiadajgcg orbitg referencyjng. Biorgc pod uwage to kryterium do dalszych
obliczen wybrany zostat model pola grawitacyjnego ITG-GRACE2010S
(Mayer-Gurriin., 2010).

Jako kolejny aspekt przygotowania danych do badan orbitalnych nalezy
jeszcze wymieni¢ wygenerowanie w uktadzie IRF szeregdw czasowych
symulowanych obserwacji gradientdéw grawitacyjnych z mozliwoscig ich
modyfikacji przy uzyciu bteddéw przypadkowych o rozktadzie normalnym.
Zestawy gradientéw grawitacyjnych byty obliczane wzdtuz odpowiednich tukow
orbity precyzyjnej satelity GOCE zarowno kinematycznej jak i o zredukowanej
dynamice, co decyduje o ich wysokim realizmie. W podobny sposob
przygotowano zbiory syntetycznych obserwacji pseudoodlegtosci od satelitow
GPS do satelity GOCE. Obliczenia wykorzystywaty wspoétrzedne satelity
GOCE na orbicie precyzyjnej i wspotrzedne satelitbw GPS. Dodatkowo
uwzgledniono czas przebiegu sygnatu od satelitbw GPS do satelity GOCE.
Tak uzyskane obserwacje GPS stanowity uzupetnienie pomiaréw



gradiometrycznych i umozliwity wzbogacenie procesu wyznaczenia orbity
o kolejne warianty rozwigzan.

1.2. Ocena doktadnosci prawdziwych pomiaréw tensora grawitacyjnego

Szeregi czasowe obserwacji gradientow grawitacyjnych z misji GOCE,
zawierajgce 2 584 174 epoki pomiarowe, zbadano w dziedzinie czasu
i czestotliwosci pod katem ich przydatnosci do procesu wyznaczania orbity.
Analiza réznic pomiedzy sagsiednimi pomiarami sktadowych tensora
grawitacyjnego w przebiegach czasowych oraz sum skfadowych diagonalnych
wykazata ich stosunkowo niewielkg doktadnos¢. Wskazuje na nig zwlaszcza

suma sktadowych diagonalnych pozostajgca na poziomie 10°s™2
w porownaniu z wartoscig sumy tych sktadowych w przypadku symulacji, ktéra
wynosi ok. 10852 (wartos¢ teoretyczna powinna by¢ rowna zeru). Widoczny
jest podziat na sktadowe bardziej doktadne V,, \V,, ,V,,,V,, i mniej doktadne

XX 1 tyyr Yzz o Vxz

V,y,V,,. Po przejsciu do dziedziny spektralnej mozna zauwazy¢ w widmie
szeregu czasowego sumy sktadowych diagonalnych wyrazne pasmo
czestotliwosci, gdzie btedy pomiaru osiggajg optymalny poziom (rys.l).
Pasmo to obejmuje przedziat czestotliwosci od 5-10°Hz do 0.1Hz.
W Srodkowej czesSci tego pasma, okreslanego takze jako pomiarowe, btgd
pomiaru rozpatrywanych diagonalnych gradientéw grawitacyjnych ksztattuje
sie na poziomie 2 - 10" s2/HzY?, co jest wartoscig znacznie lepszg od

wartosci rzedu 107°s dla dziedziny czasu.

Viw + Vyy + T

Amplituda PSD [(1/57) / sqrt(Hz)]

10" il sl sl PRI B T RS
107 107 10 10™ 10 10™ 10

Czestotliwosc [HZ]
Rys.1. Widmo amplitudowe sktadowych diagonalnych
obserwowanego tensora grawitacyjnego z misji GOCE




Wyznaczanie orbity satelity GOCE wymaga w tej pracy wykorzystania
pomiarow gradientow grawitacyjnych w dziedzinie czasu (bez mozliwosci
filtracji). Stad mozna wskaza¢ na podstawie powyzszych wynikow na
niewystarczajgcg doktadnos¢ prawdziwych obserwacji gradientow grawita-
cyjnych z misji GOCE w aspekcie orbitalnym.

1.3. Wyprowadzenie modelu przyspieszen empirycznych

W celu dalszego zblizenia orbity a priori do orbity referencyjnej, model
ruchu satelity rozszerzono o nieliniowy model pozwalajgcy na obliczenie dla
kazdej epoki wyznaczanego tuku dodatkowego wektora przyspieszenia
empirycznego, ktéry jest sumg odmiu oddzielnie wyznaczanych wektoréw
przyspieszen empirycznych. Zatem wektor przy$pieszenia satelity w danej
epoce wyrazi sie przez:

8
Asar = Ag.ng T Apmp = v T Zai' ()
i=1

We wzorze tym:
A, —  Wektor przysSpieszenia satelity w danej epoce,

As.ng — Wektor przyspieszenia satelity generowany przez sity o charakterze
grawitacyjnym i resztkowe sity niegrawitacyjne,

dgyp — Wypadkowy wektor przyspieszenia empirycznego,

a. — dany wektor przyspieszenia empirycznego (i = 1, 2, 3,.., 8) wyznaczany
w modelu przyspieszen empirycznych.

Modelowane wektory @, (i = 1, 2, 3,.., 8) zawierajg skltadowe okresowe,

wyrazone przez funkcje sinus i cosinus o réznych okresach, amplitudach
i fazach. Ponadto wystepujg takze wielomiany 9-stopnia jako funkcje czasu
oraz funkcje typu ,X*” w ktérych funkcje czasu znajdujg sie zaréwno
w podstawach jak i w wyktadnikach poteg.

Wyznaczenie modelu przyspieszen empirycznych, obejmujgcego
wektory @;, dla danego wariantu obliczen orbitalnych polega na estymacji do
180 parametrow tego modelu przy uzyciu specjalnej procedury o charakterze
iteracyjnym.

Dotgczenie modelu przyspieszen empirycznych do obliczenia orbity
metodg catkowania numerycznego Cowella 8-go rzedu, pozwolito na
poprawienie dopasowania orbity ,a priori” do orbity referencyjnej przez spadek
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wartosci RMS z poziomu metrow do poziomu decymetréw. Umozliwito to
z kolei zbadanie efektywnosci poprawienia orbity GOCE (wzgledem orbity
»,a priori’) startujgc wtadnie z poziomu decymetrow.

Przedstawione w powyzszych rozdziatach elementy przygotowania do
procesu wyznaczania orbity satelity GOCE, wymagaty napisania i wdrozenia
odpowiednich algorytméw i procedur obliczeniowych, ktore staty sie czescig
rozwijanego w trakcie realizacji niniejszej pracy pakietu oprogramowania
przeznaczonego do badan orbitalnych, okreslanego dalej jako system obliczen
orbitalnych (SOO). Wspomniane w rozdziale 1.1 szeregi czasowe
kwaterniondw, stuzgce do wyznaczenia macierzy transformacji zgodnie ze
wzorem (4), =zostaty uwzglednione takze w gtbwnym segmencie
wspomnianego oprogramowania SOO, realizujgcego takze obliczanie orbity
»a priori” i jej poprawianie. Przyjecie takiego rozwigzania, a nie np. oddzielne
modelowanie macierzy transformacji, pozwolito na lepsze dopasowanie
uzyskanych wariantéw orbity satelity GOCE do orbity referencyjnej.

2. Wyznaczanie orbity satelity GOCE — koncepcja

Jak juz wczes$niej wspomniano, realizacja badan orbitalnych z ktorych
najistotniejszym elementem jest estymacja orbity, opiera sie na rozwinietym
przeze mnie pakiecie oprogramowania SOO. Powstat on na bazie systemu
TOP (Toruh Orbit Processor) (Drozyner, 1995). Obliczenie orbity przebiega
w procesie catkowania numerycznego rownan ruchu satelity (takze rownan
wariacyjnych) wymieniong juz metodg Cowella 8-go rzedu, opierajgc sie na
szesciu sktadowych poczgtkowego wektora stanu satelity. Wektor ten zawiera
sktadowe poczgtkowego wektora pozycji i poczatkowego wektora predkosci
satelity. W trakcie wykonywania obliczen powstaje na kazdg epoke
wyznaczanego tuku orbitalnego model matematyczny pola sit dziatajgcych na
satelite. Model ten w przypadku satelity GOCE obejmuje przede wszystkim
statyczne pole grawitacyjne Ziemi oraz inne sity o charakterze grawitacyjnym
takie jak ptywy skorupy ziemskiej i ptywy oceanu, wptyw Stonca, Ksiezyca
I planet oraz efekty relatywistyczne. Opcjonalnie dotgczony moze byc takze
model przy$pieszen empirycznych. Na podstawie wspomnianego modelu pola
sit obliczany jest nastepnie wypadkowy wektor przyspieszenia satelity w danej
epoce, ktéory moze by¢ dalej poddany catkowaniu numerycznemu. Obliczona
orbita satelity  jest szeregiem czasowym wektoréw pozycji
i predkosci lub elementéow keplerowskich we wspomnianym wyzej uktadzie
IRF — kartezjanskim inercjalnym uktadzie wspoétrzednych epoki standardowej
J2000.0.

Zarysowany sposob obliczen dotyczy orbity przyblizonej okreslanej jako
orbita ,a priori". Aby poprawiC orbite ,a priori” lub inaczej méwigc wyznaczyc
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orbite satelity GOCE nalezy do opisanego procesu obliczeniowego dotgczy¢
zbiory obserwacji, w tym przypadku bedg to obserwacje gradiometryczne
I pomiary GPS. Jak juz nadmieniono we wczesniejszych rozdziatach na
obserwacje gradiometryczne skfadajg sie prawdziwe pomiary gradientéw
grawitacyjnych z misji GOCE oraz symulowane gradienty grawitacyjne
0 wysokim stopniu realizmu. Pomiary GPS stanowig natomiast obliczone
pseudoodlegtosci pomiedzy satelita GOCE a satelitami GPS, biorgc pod
uwage dane pozycje satelity GOCE na orbicie referencyjnej i dane
wspotrzedne satelitow GPS.

Dotfgczenie do obliczen zbioru obserwacyjnego oznacza przejscie do
procesu wyznaczania orbity opartego o metode najmniejszych kwadratow.
Roéwnanie obserwacyjne danego gradientu grawitacyjnego moze byé
przedstawione w formie:

oV, A
Vijok + Vi = Vifk + r or { ’.’O] (6)
or a(l’o,f’o) A'/'o

gdzie:
Vijcf( ,Vijck — odpowiednio obserwowany i obliczony gradient grawitacyjny,
w epoce K, (I, ] =X, Y, 2),

Vik — poprawka do wielkosci obserwowanej Viji :

oV

r

< pochodna czgstkowa obliczonego gradientu grawitacyjnego Vijf(

wzgledem wektora pozyciji satelity r =[X,Y,z]" w epoce Kk,

or
———— — pochodna czgstkowa wektora pozycji wzgledem poczgtkowego

T :
wektora stanu p, = [I‘o, I‘o] , Iy, I,— odpowiednio poczgtkowe
wektory pozyciji i predkosci,

Ar,,Ar, — wektory poprawek odpowiednio do poczatkowego wektora
pozycji i poczgtkowego wektora predkosci:
Ar,=[Ax, Ay, Az,]', Ai, = [Ax,, Ay, Az,]"

Podobng postaé bedzie miato rownanie obserwacyjne danej pseudoodlegtosci:
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oD A
DS +Vv, =D + ik Or o (7)
. ! . or 8(r0, ) AT,

w ktorym:

D?k, DJ-Ck — odpowiednio obserwowana i obliczona pseudoodlegtos¢ w epoce
k pomiedzy j-tym satelitg GPS a satelitg GOCE,

Vi — poprawka do wielkosci obserwowane; DJk,

oD%,

or

- pochodna czgstkowa obliczonej pseudoodlegtosci Dj‘l’( wzgledem

wektora pozycji satelity w epoce Kk,

Po rozwigzaniu ukfadu réwnan normalnych, wektor X poprawek do
poczatkowego wektora stanu moze by¢ wyrazony za pomocg dobrze znanego
rownania w nastepujgcej postaci:

x=[Ar,AR]"=(AA]' AT, (8)

gdzie A zawiera pochodne czgstkowe obserwacji wzgledem poczgtkowego

wektora stanu, | jest wektorem wyrazéw wolnych — réznic pomiedzy
wielkosciami obserwowanymi a wielkosciami przyblizonymi gradientow
grawitacyjnych lub pseudoodlegtosci. Wagi obserwacji sg rowne 1.

Omawiany proces wyznaczania orbity ma charakter iteracyjny.
Poczatkowy wektor stanu p,;_; z danej iteracji 1-1 (poprzedniej) jest w iteracji

| (aktualnej) poprawiany przy pomocy wyznaczonego w tej iteracji wektora
poprawek X;:

Doi = poi—1+ Xi . (9)
Dla kazdej iteracji, oprocz btedow formalnych, wyznaczany jest takze

wspomniany juz parametr RMS dopasowania wyznaczonej orbity do orbity
referencyjnej wedtug wzoru:

RMS = /23: RMS,) (10)

Wystepujgce we wzorze (10) wielkosci RMS, (i = 1, 2, 3) stanowig miary
dopasowania dla poszczegolnych wspétrzednych. Wielkosci te sg obliczane
przy pomocy nastepujgcego wyrazenia:
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RMS, - J_Z:;[(Xi)j _(Xi)j REF] | (11)

w ktorym (X)) —(X).ze= jest réznicg odpowiednich wspdtrzednych (X, =X,
X, =Y, X;=Z) wyznaczanego tuku orbitalnego i tuku orbity referencyjnej dla

danej epoki |, n jest catkowitg liczbg epok, takg sama dla obu tukéw. Wyzna-
czanie orbity w procesie iteracyjnym trwa az do spetnienia zatozonego
kryterium zbiezno$ci.

3. Uzyskane wyniki

Rozwiniety system oprogramowania umozliwit przeprowadzenie
wielowariantowego wyznaczania orbity satelity GOCE. Zasadniczy przedmiot
obliczen stanowity trzy wybrane 1-dobowe tuki orbitalne, dla ktoérych
poprawiane byty poczgtkowe wektory stanu przy réznych zestawach danych.

Otrzymane warianty rozwigzan procesu poprawiania orbity uwzgledniaty:

- oddzielne i fgczne zastosowanie obserwacji gradientéw grawitacyjnych
i pomiaréw GPS,

- wykorzystanie prawdziwych obserwacji gradiometrycznych,
- wigczenie nieliniowego modelu przys$pieszen empirycznych,

- modyfikacje pomiaréw za pomocg btedow przypadkowych o rozktadzie
normalnym,

- optymalizacje modelu geopotencjatu przez obciecie przy stopniu i rzedzie
z najlepszym dopasowaniem wyznaczonej orbity do orbity referencyjnej
(najmniejsza warto$¢ RMS),

- rézne dtugosci wyznaczanych tukow orbitalnych, rézne zakresy spektralne

zestawoOw obserwacji gradiometrycznych.

Analiza i opracowanie uzyskanego zbioru rozwigzan umozliwity
sformutowanie nastepujgcych wnioskow szczegdtowych, ktéore mozna
traktowac jako syntetyczne wyniki omawianej pracy:
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(a) Prawdziwe obserwacje gradientow grawitacyjnych — sktadowych tensora
grawitacyjnego (w skrocie takze pomiary GGT od Gravity Gradient Tensor)
z misji GOCE nie nadajg sie do wykorzystania w procesie poprawiania orbity
z powodu niewystarczajgcej doktadnosci w uktadzie inercjalnym IRF.
Doktadno$¢ ta wynosi ponizej 10° E (1E = 10° s?) dla sktadowych V,, ,V,,V,, ,

V,, oraz ponizej 10* E dla sktadowych V,,, V,,. Warto$ci RMS dopasowania

Xy !
1-dobowego fuku wyznaczonej orbity do orbity odniesienia wahajg sie
w zaleznosci od uzytych sktadowych tensora grawitacyjnego od okoto 129 km

(sktadowa V,, ) do kilkunastu tysiecy i wiecej km (wykorzystanie sktadowej V,,
lub petnego tensora grawitacyjnego).

(b) Wykorzystanie realistycznych symulacji pomiarow GGT i GPS z misji
GOCE, prowadzi do efektywnego wyznaczenia orbity satelity w sensie
wiekszej doktadnosci wyznaczonej orbity od doktadnosci poczatkowej orbity
,a priori”. W przypadku obserwacji GGT, symulacje zdecydowanie dominujg
pod wzgledem doktadnosci nad prawdziwymi pomiarami.

(c) Efektywno$¢ poprawienia orbity przy oddzielnym wykorzystaniu symulacji
pomiarow GGT i GPS pozostaje na tym samym poziomie z doktadnoscig do
centymetrow. Na przyktad dla 1-dobowego tuku orbitalnego w interwale 2009-
11-06 23h 59m 45.00s UTC — 2009-11-07 23h 59m 45.00s UTC wartos¢ RMS
po zastosowaniu pomiarow GGT i GPS wynosi 1.72 m. Optymalne
rozwigzanie (minimalna warto§¢ RMS) osiggane jest wczesniej dla obserwaciji
GPS (czesto po pierwszej iteracji), niz dla pomiarow GGT, gdzie potrzeba
szesciu i wiecej iteracji. Jest to spowodowane szybszg zmiang obserwaciji
GPS przy zmianie orbity, niz w przypadku pomiarow GGT. Innymi stowy orbita
jest bardziej ,czuta” na obserwacje GPS.

(d) taczne wykorzystanie symulacji obserwacji GGT i GPS nie prowadzi do
wzrostu doktadnosci poprawionej orbity — jest ona taka sama jak przy
oddzielnym zastosowaniu wymienionych rodzajow pomiaréw. Spowodowane
jest to duzg dysproporcjg pomiedzy wartosciami numerycznymi wktadow do
procesu poprawiania orbity, pochodzgcych od obu rodzajow obserwaciji.
Wktady te, mierzone $rednimi warto$ciami bezwzglednymi elementéw wektora
wyrazéw wolnych (wielko$¢ obserwowana minus wielko$¢ obliczona), roznig
sie o kilkanascie rzedow wielkosci na korzys¢ obserwacji GPS.

(e) Wzglednie niewielka poprawa o okoto 2.4%, dopasowania orbity
wyznaczonej do orbity referencyjnej, pojawia sie po wykorzystaniu
sekwencyjnym symulowanych obserwacji GPS i GGT, gdzie poczatkowy
wektor stanu, poprawiony w pierwszym etapie przy uzyciu obserwacji GPS,
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staje sie wektorem poprawianym w etapie drugim, tym razem przy pomocy
pomiarow GGT.

(f) Dopasowanie poprawionej orbity, uzyskanej przy uzyciu symulowanych
pomiarow GGT i GPS, polepsza sie systematycznie (malejgca wartos¢ RMS)
przy zmniejszajgcej sie dtugosci rozpatrywanego tuku orbity. Dla pierwszych
trzech rozpatrywanych tukéw orbitalnych wartosci RMS wynoszg 3.77 mm (tuk
5.667 minuty), 5.97 mm (tuk 11.167 min.), 1.17 cm (tuk 22.500 minuty).
Wielkos¢ RMS dla tych tukdéw utrzymuje sie ponizej progu doktadnosci orbity
referencyjnej o zredukowanej dynamice, rownej okoto 2 cm. Stad poprawienie
wspomnianych tukow jest rownoznaczne z uzyskaniem orbity precyzyjne;.
Ostatnim z rozwazanych tukow, ktérego poprawienie skutkuje osiggnieciem
poziomu dokfadnosci orbity precyzyjnej, jest tuk o dtugosci 22.500 minuty,
rownej w przyblizeniu jednej czwartej okresu obiegu satelity. Luk o tej dtugosci
jest tez ostatnim z rozpatrywanych tukow, przy ktérym wystarcza wyznaczanie
szesciu parametrow — poprawek do poczatkowego wektora stanu satelity, bez
koniecznosci estymacji dodatkowych pseudo-stochastycznych parametrow;
np. statych przyspieszeh w okreslonych interwatach lub zmian wektora
chwilowej predkosci (pulsow predkosci) w wybranych epokach. Dla
pozostatych tukdéw orbitalnych, proces poprawienia przynosi wartosci RMS od
6.84 cm (luk 45.000 minut) do 1.72 m (jednodobowy tuk orbity). Tak
poprawione orbity mogg byc¢ traktowane jako orbity przyblizone, wchodzgce do
nastepnego procesu poprawiania 0 rozszerzonej parametryzacji, tzn.
obejmujgcego oprécz estymacji poprawek do poczgtkowego wektora stanu,
takze wyznaczanie dodatkowych parametrow, takich jak np. wspomniane juz
przySpieszenia w Kkolejnych statych interwatach. Interwaty te wynikajg
Z podziatu rozwazanego tuku orbity.

(g) Wigczenie nieliniowego modelu przySpieszen empirycznych przy
poprawianiu orbity z wykorzystaniem symulowanych pomiarow GGT dla
réznych dtugosci tuku, powoduje polepszenie dopasowania wyznaczonej
orbity do orbity odniesienia o czynnik od 1.1 (najkrétszy tuk o dtugosci 5.667
minuty) do 2.2 (najdtuzszy 1-dobowy tuk orbity). Czynnik ten jest ilorazem
wiekszej wartosci RMS, uzyskanej przed wigczeniem modelu przys$pieszen
empirycznych, przez mniejszg wartos¢ RMS otrzymang po wigczeniu tego
modelu.

(h) W strukturze matematycznej wyprowadzonego nieliniowego modelu
przyspieszen empirycznych mozna wyodrebni¢ kilka charakterystycznych
typow funkcji czasu, ktore efektywnie przyblizajg orbite obliczong do orbity
referencyjnej. Nalezg do nich: funkcje sinus i cosinus o réznych okresach,
amplitudach i fazach, funkcje typu , x*”. W funkcjach tych argument czasu
pojawia sie zarowno w podstawach jak i w wyktadnikach poteg. Poprawa
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dziatania modelu daje sie zauwazy¢ takze przy wykorzystaniu wielomianéw 9-
tego stopnia.

(i) Aby przekroczy¢ prog efektywnego poprawienia orbity (RMS orbity
poprawionej mniejsze od RMS orbity ,, a priori ”), dokladno$¢ pomiaréw GGT
powinna by¢ rzedu 10 E (102 mE) dla krétszego tuku orbitalnego o dtugosci
11.167 minuty (z orbitg referencyjng o zredukowanej dynamice), a takze rzedu
10 E (10*mE) dla dtuzszego 1-dobowego tuku (z kinematyczng orbitg
referencyjng). Wieksze wymaganie doktadnosciowe dla kréotszego tuku
orbitalnego wynika z potrzeby wystarczajgcego uwarunkowania procesu
wyréwnania metodg najmniejszych kwadratow, przy znacznie mniejszej liczbie
wykorzystywanych obserwacji (408), niz w przypadku dtuzszego tuku, gdzie
wymagania doktadnosciowe sg mniejsze z uwagi na znacznie wiekszg liczbe
stosowanych pomiaréw (518 298). Wymienione wymagania doktadnosciowe
uzyskano przez natozenie na symulowane pomiary GGT, bfeddéw
przypadkowych o rozktadzie normalnym z réznymi wartosciami odchylenia
standardowego, przy wykorzystaniu w procesie poprawiania danego tuku
orbitalnego.

(1)) Pomiary GGT, obejmujgce sktadowe tensora grawitacyjnego, powinny by¢
wykonane wzgledem uktadu odniesienia, w ktorym zachodzi proces
poprawiania orbity; tzn. w tym przypadku wzgledem uktadu inercjalnego IRF.
W przeciwnym razie propagacja btedoéw obserwacji z uktadu pomiarowego do
uktadu docelowego podczas transformacji tensora grawitacyjnego, moze
spowodowacC nieefektywnos¢ poprawienia orbity. Wowczas dopasowanie
orbity wyznaczonej do orbity referencyjnej jest gorsze od dopasowania orbity
»a priori ”.

(k) Zaznacza sie wytgczny wptyw dtugofalowych cech w polu grawitacyjnym
Ziemi na wyniki poprawienia orbity przy uzyciu pomiarow GGT. Pokazujg to
przeprowadzone testy numeryczne dla 1-dobowego ftuku orbitalnego,
wykorzystujgce zestawy symulowanych sktadowych petnego tensora
grawitacyjnego, obliczone przy réznych stopniach i rzedach obciecia modelu
geopotencjatu. Poczgwszy od rozwigzania uzyskanego dla zestawu pomiaréw

GGT otrzymanego w oparciu o gtéwny wyraz newtonowski i wspotczynnik Cao
modelu geopotencjatu, wartosci RMS dopasowania orbity poprawionej do
orbity odniesienia dla kolejnych wariantdéw sg takie same z doktadnoscig do
milimetréw. Réznice pojawiajgce sie na dalszych miejscach po przecinku
mogg wynika¢ takze z btedow obliczeniowych. Mozna zatem wskazac
w obserwacjach GGT, uzyteczng ich czes¢ z punktu widzenia efektywnosci
poprawienia orbity, generowang przez dtugofalowe cechy w polu
grawitacyjnym. W badanym przypadku, uzyteczna czes¢ pomiaréw GGT
powstaje juz po uwzglednieniu tych cech w polu grawitacyjnym, ktore

odpowiadajg gtdbwnemu wyrazowi newtonowskiemu i wspotczynnikowi Co.
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~Wrazliwos¢” procesu poprawiania orbity na czes¢ obserwacji GGT, okreslong
przez dtugofalowe cechy w polu grawitacyjnym, wigze sie w oczywisty sposob
z dominujgcym wptywem tych cech na samg orbite satelity.

() Wartoéci RMS, szczegdlnie dla tukéw 1-dobowych, bedace miarg
dopasowania poprawionej orbity do orbity referencyjnej, rdznig sie
w zaleznos$ci od doboru tej ostatniej. Orbity referencyjne traktowane jak orbity
.prawdziwe”, pozyskano za posrednictwem Europejskiej Agencji Kosmicznej
jako orbity precyzyjne satelity GOCE o doktadnoéci na poziomie 2 cm. Orbity
te wystepujg w dwoch wersjach; pierwsza to orbita o zredukowanej dynamice,
druga to orbita kinematyczna. Na przyktad wartosci RMS, dla trzech
wybranych tukéw 1-dobowych, przy zastosowaniu pomiaréw GGT oraz orbity
o zredukowanej dynamice jako orbity referencyjnej, sg réwne 1,72m, 2,76 m
I 2,96 m. Natomiast uzycie orbity kinematycznej jako orbity referencyjnej,
wigze sie z wartosciami RMS réwnymi 6,70 m, 7,50 m i 248,07 m.
Przedstawione warto$ci RMS odzwierciedlajg réznice dokfadnosci pomiedzy
réznymi 1-dobowymi tukami orbity GOCE o zredukowanej dynamice. To samo
mozna powiedzie¢ odnosnie roznic dokfadnosci pomiedzy wybranymi 1-
dobowymi tukami orbity kinematycznej satelity GOCE. Wreszcie z porownania
podanych zestawow wartosci RMS, wynika lepsze dopasowanie poprawionej
orbity do orbity o zredukowanej dynamice, niz do orbity kinematyczne;.
Sugeruje to wiekszg doktadnos¢ orbity o zredukowanej dynamice
w porownaniu z orbitg kinematyczng, ktora jest prawie wylacznie oparta na
pomiarach GPS i stgd bardziej podatna na zmiany ich jako$ci.

(m) Model geopotencjatu, wykorzystywany zaroéwno przy obliczeniu orbity
przyblizonej, jak i do jej poprawiania, moze by¢ zoptymalizowany przez
wyznaczenie odpowiedniego stopnia i rzedu jego obciecia, pod warunkiem
uzyskania minimalnej wartosci RMS dopasowania orbity obliczonej lub
poprawionej do orbity referencyjnej. Podobnie jak dla obserwacji GGT, tak i
w przypadku modelu geopotencjatu mozna mowi¢ o jego uzytecznej czesci.
Jej wielkos¢ zalezy miedzy innymi od doktadnosci samego modelu w aspekcie
zastosowania do obliczania i poprawiania orbity. Wida¢ to w przypadku
obliczania orbity przyblizonej, gdzie uzyteczna czesé dla starszych modeli
geopotencjatu obejmuje mniejszy zakres wspotczynnikow niz dla modeli
nowszych. Efektywnosé zastosowania optymalizacji modelu geopotencjatu
w procesie poprawiania orbity wynosi dla trzech wybranych 1-dobowych
tukéw: 10.5 %, 9.4 %, 7.8 %. Wartosci te uzyskano za pomocg wyrazenia:
[(RMS — RMS,) / RMS] - 100 %, gdzie: pierwszy wyraz w liczniku (RMS) to
dopasowanie orbity poprawionej bez optymalizacji modelu geopotencjatu,
wyraz drugi (RMSo) — dopasowanie orbity poprawionej po optymalizacji tego
modelu. Uzyty model to ITG-GRACEZ2010S.
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4. Wykorzystanie otrzymanych wynikéw

Whnioski (c) i (d) z poprzedniego rozdzialu wskazujg na mozliwos¢
zastgpienia pomiaréw GPS przez obserwacje GGT przy wyznaczaniu orbity
GOCE. Jak pokazujg wyniki (f) chodzitoby o krotsze tuki orbitalne
o dtugosciach do kilkudziesieciu minut. Biorgc pod uwage takze wyniki
i wnioski (b), (i), (j) oraz (k), mozna powiedzie¢ o potencjalnej mozliwosci
wykorzystania obserwacji gradientow grawitacyjnych do sprawdzenia jakosci
wyznaczenia orbity przy pomocy pomiaréw GPS lub do bezposredniego
uzycia tych obserwacji w procesie wyznaczania orbity w przypadku braku
pomiarow GPS w pewnych interwatach czasowych. Woystarczajgcym
powodem uzycia obserwacji GGT mogtaby by¢ takze obnizona jakosé
pomiarow GPS w danym interwale czasowym. Jednakze to wspomniane
potencjalne zastgpienie pomiarow GPS przez obserwacje GGT, mogtoby mieé
miejsce pod warunkiem skonstruowania hipotetycznego gradimetru
orbitalnego, spetniajgcego niezbedne wymagania techniczne. Przede
wszystkim powinien charakteryzowa¢ sie on doktadnoscig nie gorszg niz
102 mE, szczegdlnie w pasmie pomiarowym zwigzanym z wplywem
dtugofalowej czesci pola grawitacyjnego, opisanej przez gtbwny wyraz
newtonowski i wspoétczynnik Cz rozwiniecia geopotencjatu. Wspotczynnik ten
wyraza wptyw sptaszczenia Ziemi. Ponadto obserwacje GGT w postaci
szeregow czasowych petnego tensora grawitacyjnego, bytyby prowadzone
bezposrednio w uktadzie inercjalnym IRF w ktorym jest poprawiana orbita. Jak
juz zauwazono w poprzednim rozdziale, zabezpieczatoby to obserwacje przed
stratg doktadnosci, ktora wyniktaby przy ich transformacji do innego uktadu
wspotrzednych. Postulowany gradiometr orbitalny mogtby pojawic sie jako
wynik wejscia na kolejny stopien technologiczny przy konstrukcji satelitow do
przysztych misji badania pola grawitacyjnego.

5. Gtéwne osiagniecia pracy i perspektywy badawcze

Misja GOCE dobiegta konca 11 listopada 2013 roku. Dostarczyta ona
unikalnych danych pomiarowych obejmujgcych gtéwnie obserwacje tensora
grawitacyjnego, ktore nadal sg przedmiotem opracowania. Do chwili obecnej
(listopad 2015) ukazato sie pie¢ generacji globalnego modelu pola
grawitacyjnego. Rozdzielczos¢ przestrzenna jednego z modeli pigtej generacji
osigga poziom 70 km (Hirt i in., 2015). Do estymacji tego modelu
wykorzystano dane zebrane w ciggu trwania niemal catej misji GOCE, tzn.
poczgwszy od listopada 2009 do pazdziernika 2013 roku. Inaczej niz
w przypadku estymacji modeli geopotencjatu, w pracy niniejszej wykorzystano
gtéwnie te czesc¢ informacji zawartg w danych pomiarowych z misji GOCE,
ktora dotyczy potozenia satelity i zwigzanego z tym aspektu orbitalnego. Dobra

19



jako$¢ znacznej czesci wykorzystanych danych z misji GOCE przyczynita sie
do otrzymania zadowalajgcych wynikdw, co umozliwito realizacje celu
naukowego pracy wymienionego we Wstepie do niniejszego opracowania.

Zwigzane z tym gtébwne osiggniecia pracy mozna przedstawic
w nastepujgcych punktach:

1. Rozw¢j algorytméw i utworzenie pakietu oprogramowania SOO,
ztozonego z procedur stuzgcych do przygotowania i opracowania
danych pomiarowych oraz przeprowadzenia wielowariantowego procesu
wyznaczania orbity. Pakiet ten, napisany w jezyku FORTRAN, bedzie
wykorzystany takze do przysztych badan orbitalnych.

2. Dokonanie catosciowego opisu misji GOCE ze szczegolnym uwzgled-
nieniem modelu matematycznego wyznaczania skfadowych tensora
grawitacyjnego w statycznym polu grawitacyjnym Ziemi,

3. Potwierdzenie  mozliwosci  wyznaczenia  orbity satelity przy
wykorzystaniu symulowanych obserwacji gradientow grawitacyjnych
0 wysokim stopniu realizmu na przyktadzie orbity satelity GOCE.
Stwierdzenie nieprzydatnosci prawdziwych pomiaréw gradientéw
grawitacyjnych z misji GOCE w procesie wyznaczania orbity z powodu
ich zbyt matej doktadnosci w dziedzinie czasu.

4. Okreslenie warunkow efektywnego wyznaczenia orbity satelity GOCE
przy zastosowaniu obserwacji gradientow grawitacyjnych.

5. Opis efektywnosci wyznaczania orbity satelity GOCE przy oddzielnym
I tgcznym zastosowaniu obserwacji gradientéw grawitacyjnych oraz
pomiarow GPS. W tym szczegolnie wysoka dokfadnos$¢ wyznaczenia
krétkich tukéw orbitalnych o dlugosciach do kilkudziesieciu minut.

6. Pokazanie zaleznosci doktadnosci wyznaczenia orbity od stopnia i rzedu
obciecia modelu geopotencjatu — wskazanie na mozliwos¢ optymalizacji
modelu pod tym katem przez wyznaczenie stopnia i rzedu obciecia dla
najlepszej doktadnosci.

7. Estymacja nieliniowego modelu przyspieszen empirycznych satelity
GOCE oraz weryfikacja jego dziatania — po jego witgczeniu wzrost
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doktadnosci orbity ,a priori” (z poziomu metrow na poziom decymetrow)
oraz orbity po wyréwnaniu (wzrost doktadnosci o czynnik 2).

Tworzenie przedstawianej pracy i otrzymane wyniki miaty kluczowy
wptyw na pojawienie sie trzech tematow dalszych badan, ktére sg juz
czesciowo realizowane w oparciu o istniejgce dane i wspomniany pakiet
oprogramowania SOO.

Pierwszy z nich dotyczy testowania dziatania dtugofalowej czesci
wybranych modeli pola grawitacyjnego, w tym modeli wyznaczonych na
podstawie danych z misji GOCE. Test stanowi dopasowanie wyznaczonej
orbity satelity GOCE przy wykorzystaniu danego modelu geopotencjatu oraz
symulowanych pomiarow GPS do orbity referencyjnej (orbita precyzyjna
o zredukowanej dynamice). Pomiary GPS to pseudo-odlegtosci pomiedzy
satelitami GPS a satelitg GOCE. Praca ,Quick Look Comparison of Selected
Geopotential Models in Terms of the GOCE Orbit Determination Using
Simulated GPS Observations” zostata wystana do czasopisma Acta
Geophysica i jest aktualnie w trakcie korekty po pierwszej recenzji.

Kolejny temat jest rozwinieciem poprzedniego i bedzie polegat na
zbadaniu i poréwnaniu efektywnosci poprawienia orbity GOCE dla wybranych
modeli pola grawitacyjnego przy modyfikacji wspétczynnika Cz. Jako$c
wyznaczenia tego wspoétczynnika oraz ze wzgledu na jego dtugookresowg
zmiennos$¢, takze przedziat czasowy danych uzytych do estymacji modelu
geopotencjatu, majg znaczny wptyw na obliczong orbite (Cheng i Ries, 2015).
Tworzone bedg dla poszczegéinych modeli rozktady wartosci RMS
dopasowania wyznaczonej orbity do orbity referencyjnej w zaleznosci od

zmodyfikowanego wspotczynnika Cux.

Temat trzeci wigze sie z obiecujgcymi wynikami wyznaczenia
w omawianej pracy, krétkich, maksymalnie kilkudziesieciominutowych tukow
orbitalnych. Byly one wyznaczane przez poprawienie poczgtkowego wektora
stanu, tzn. estymacje szesciu parametrow — poprawek do sktadowych pozyciji
i predkosci. W temacie tym doktadnosci wspomnianych tukow bedag
porownane z doktadnosciami tukdw otrzymanych przy pomocy sekwenciji
wyrownan. Tak otrzymany tuk orbitalny bedzie skfadat sie z poprawionych
wektorow stanu w kolejnych epokach. W pewnym sensie taka orbita bedzie
orbitg o rozszerzonej parametryzaciji, gdyz w kazdej epoce bedg estymowane
poprawki do wektora stanu. Wspomniana sekwencja wyréwnan polega na
kolejnym poprawianiu wektorow stanu satelity w oparciu o pomiary zawarte
w statym ale ,ruchomym” interwale czasowym. Moze to prowadzi¢ do
czasochtonnych obliczen, dlatego istotng kwestig bedzie wyznaczenie
optymalnej dtugosci interwatu czasowego obserwaciji.
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W ostatnim czasie (styczen 2016) pojawita sie takze perspektywa
wspolnego tematu badawczego w ramach nawigzanej wspotpracy z prof.
Mehdi Eshagh (University West, Department of Engineering Science,
Trollhattan, Sweden). Temat ten ma dotyczy¢ oceny doktadnosci modeli pola
grawitacyjnego z misji GOCE w aspekcie wyznaczenia orbit wybranych
satelitow. Rozwazane jest tutaj takze przeprowadzenie dla tych model

procesu kalibracji btedéw. Rysuje sie tez mozliwos¢ wspolnych publikacii.
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5. Omowienie pozostatych osiggnie¢ naukowo-badawczych

Gtéwny nurt moich badan, poczgwszy od rozprawy doktorskiej, fgczy sie
z tematykg gradiometrii satelitarnej. ldea umieszczenia gradimetru na
poktadzie satelity, celem pomiaru drugich pochodnych przestrzennych
geopotencjatu (gradientow grawitacyjnych lub inaczej sktadowych tensora
grawitacyjnego), pojawita sie juz w latach piecdziesigtych ubiegtego wieku. Od
tamtej pory ukazato sie wiele prac w ktorych rozpatrywane sg réznorakie
aspekty gradiometrii satelitarnej. | tak na przyktad Drozyner, Reigber i Bode
(1989) okreslajg doktadnosci wyznaczenia orbity satelity gradiometrycznego
przy roznych przyjetych doktadnosciach pomiarow. Prezentujg takze
symulacje przebiegdw czasowych wybranych gradientow grawitacyjnych,
okreslanych rowniez jako sktadowe tensora grawitacyjnego. Z kolei Colombo
| Kleusberg (1983) a takze Colombo i Rummel (1985) opisujg wykorzystanie
obserwacji gradiometrycznych do poprawiania orbity satelity oraz wyznaczania
wspotczynnikdw harmonik sferycznych rozwiniecia geopotencjatu. Rummel
(1988) przedstawia podstawy teoretyczne gradiometrii, rozne typy
gradiometréw i zrodta bteddéw, natomiast Bernard i Touboul (1989) omawiajg
gradiometr przeznaczony dla niezrealizowane] misji kosmicznej Arystoteles.
Praktyczna realizacja gradiometrii satelitarnej stata sie faktem na poczatku XXI
wieku — 17 marca 2009 roku umieszczono na orbicie okotoziemskiej
pierwszego satelite gradiometrycznego, co zapoczgtkowato misje Gravity Field
and Steady-State Ocean Circulation Explorer (GOCE).

W latach 1999-2009 powstajg liczne prace w ramach przygotowan do
misji GOCE. Wspomnie¢ tu mozna zwtaszcza obszerny raport Europejskiej
Agencji Kosmicznej (ESA, 1999), ktéry prezentuje szczegdtowe kwestie
techniczne dotyczgce satelity, konstrukcji gradiometru, planowanej orbity,
przedmiotu pomiarow oraz harmonogram misji. Inne prace zwigzane sg
Zz wyznaczaniem modelu pola grawitacyjnego w oparciu o pomiary gradientéw
grawitacyjnych i obserwacje GPS z misji GOCE np. (Ditmar i Klees, 2002),
(Ditmar i in., 2003), (Visser i in., 2001), (Wermuth i in., 2006). Istothym
poruszanym tematem jest takze problematyka estymacji orbity GOCE np.
(Visser i van den ljssel, 2001), (Visser i in.,2006), (Bock i in., 2007).

W powyzszy, wzmiankowany jedynie, nurt w perspektywie nadcho-

dzgcej misji GOCE wpisujg sie takze moje prace badawcze w dwodch
pierwszych etapach. Koncentrowaty sie one w pierwszym z nich na réznych

23



aspektach mozliwosci wykorzystania obserwacji gradiometrycznych (skfado-
wych tensora grawitacyjnego) w procesie poprawiania orbity satelity, takze
z uwzglednieniem symulacji i opisu wtasnosci tensorow generowanych przez
sity o charakterze grawitacyjnym i niegrawitacyjnym. Etap nastepny to
przejscie do tematyki orbitalnej, gdzie projektowana orbita satelity GOCE byta
charakteryzowana pod kgtem modelowania i poréwnania réznych determinu-
jacych jg sit. Zostato to przedstawione takze przez zmiany chwilowych
elementow orbitalnych zarowno w dziedzinie czasu jak i czestotliwosci.
Osobny aspekt stanowit opis perturbacji w elementach keplerowskich
spowodowanych dziataniem sit grawitacyjnych. Pierwsze dwa etapy
badan z koniecznosci przebiegaty w srodowisku symulacji. W etapie trzecim,
pokrywajgcym sie z misjg GOCE i tuz po niej, powrdcit temat wyznaczania
orbity. Dodatkowo, w miare przybywania kolejnych modeli pola grawitacyjnego
zwigzanych z misjg GOCE pojawita sie mozliwo$¢ testowania ich dziatania
w aspekcie orbitalnym. Badania etapu trzeciego opierajg sie w znacznej
mierze o dane pozyskane z misji GOCE.

Naszkicowana ponizej tematyka moich publikacji w naturalny sposéb
odzwierciedla wspomniane trzy etapy prac badawczych. Publikacje te
w dalszym ciggu przedstawiane bedg w postaci [n], gdzie n jest kolejng liczbg
naturalng. Ich wykaz znajduje sie w drugiej czesci spisu Literatury
zamieszczonego na koncu tego rozdziatu.

Praca [1] akcentuje znaczenie tensorow grawitacyjnych drugiego
i trzeciego rzedu (lub inaczej pochodnych przestrzennych geopotencjatu
drugiego i trzeciego rzedu) jako niezbednych elementéw tworzgcych rownania
obserwacyjne przy wyznaczaniu orbity. WartoSci numeryczne tych
pochodnych wyznaczone zostaty wzdtuz przyktadowej orbity niskiego satelity
przy uzyciu modelu pola grawitacyjnego EGM96. Zilustrowano takze wzgledny
wktad wybranych zakresdw wspotczynnikow harmonik sferycznych tego
modelu do wartosci otrzymanych sktadowych tensorow grawitacyjnych.

Z kolei artykut [2] przedstawia wyniki wyznaczenia kilku przyktadowych
orbit niskiego satelity oraz ich doktadnos¢ jako odchylenia standardowe
poprawek do sktadowych poczatkowego wektora stanu (doktadnosc
wewnetrzna procesu poprawiania orbity). Zaobserwowano wzrost doktadnosci
poprawienia poczgtkowego wektora stanu satelity dla rosngcej wysokoSci
orbity od 160 km poprzez 200 km az do 240 km.

W publikacji [3] podkreslono miedzy innymi znaczenie odpowiedniego
interwatu pomiedzy kolejnymi epokami pomiarowymi tensora grawitacyjnego.
Zmniejszanie tego interwatu skutkuje wzrostem doktadnosci uzyskiwanych
wynikow.

Artykut [4] konczy grupe publikacji zwigzang z poprawianiem orbity przy
uzyciu symulowanych gradientow grawitacyjnych dla réznych konfiguraciji
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warunkow poczgtkowych. W pracy tej doktadnosci uzyskanych rozwigzan
przedstawiono takze za pomocg parametru RMS dopasowania wyznaczonej
orbity do orbity odniesienia dla ktorej otrzymano symulacje obserwacji.
Oszacowana doktadno$é wewnetrzna procesu poprawienia orbity o diugosci
1 doby pozostaje w najlepszym przypadku na poziomie decymetréw, co jest
niewystarczajgce biorgc pod uwage wymagania na poziomie centymetrowym.
Sugerowatoby to mozliwos¢ potgczenia pomiaréw GPS i pomiaréw tensora
grawitacyjnego w jednym procesie wyréwnawczym z odpowiednim
wagowaniem obu rodzajow obserwacji. W pracy pojawia sie takze
przypuszczenie na temat trudnosci w efektywnym wykorzystaniu w aspekcie
orbitalnym pomiaréw gradiometrycznych z misji GOCE, ze wzgledu na
ograniczenia doktadnosciowe w pasmie pomiarowym projektowanego
gradiometru.

Kolejna grupa publikacji zawiera wyniki badan dotyczgcych przedmiotu
pomiaru nadchodzgcej misji GOCE oraz planowanej orbity satelity. W pracy [5]
pokazano wyniki obliczen sktadowych tensoréw analogicznych do tensora
grawitacyjnego (generowanego przez geopotencjat). Obliczenia wykonano dla
wybranych punktow orbity niskiego satelity na wysokosci okoto 300 km.
Otrzymano tensory generowane przez geopotencjat, opor atmosfery, ptywy
oceaniczne, ptywy skorupy ziemskiej, Stonce, Ksiezyc, planety, cisnienie
promieniowania stonecznego, cisnienie promieniowania odbitego, efekty
relatywistyczne. Prawie wszystkie tensory obliczono na drodze numerycznej,
tak aby zblizy¢ sie do realnych warunkéw pomiaru na poktadzie satelity
GOCE. Znalazlo to wyraz takze w przyjeciu interwatu przestrzennego okoto
0.5 m, rébwnego w przyblizeniu odlegto$ci pomiedzy parami akcelerometrow
w projektowanym gradiometrze satelity GOCE. Tensory generowane przez
inne czynniki niz geopotencjat takze byty rejestrowane przez gradiometr
GOCE, co wymagato odpowiedniej redukcji pomiarow w celu uzyskania
gradientow grawitacyjnych w statycznym polu grawitacyjnym Ziemi. Badania
wykazaty  przyttaczajgcg dominacje tensora generowanego przez
geopotencjat. Na kolejnych pozycjach znalazty sie tensor oporu atmosfery
I tensor generowany przez przycigganie grawitacyjne Ksiezyca. Analiza
wartosci sktadowych poszczegolnych tensoréw pozwolita na okreslenie ich
witasnosci pod wzgledem symetrii oraz spetnienia rownania Laplace’a.
Przyktadowo tensor pochodzgcy od cisnienia promieniowania stonecznego
charakteryzuje sie zarowno symetrig jak i spetnieniem réwnania Laplace’a.

Publikacja [6] stanowi studium wptywu sit perturbujgcych (z wytgczeniem
perturbacji pochodzacych od pola grawitacyjnego Ziemi) na planowang orbite
GOCE. Wptyw ten zostat pokazany zarowno przez porownanie wartosci
poszczegolnych sit perturbujgcych jak i przez wartosci dtugosci tukow
orbitalnych, otrzymanych poprzez modyfikacje modelu ruchu dla orbity
referencyjnej GOCE uwzgledniajagcg dany rodzaj perturbacji. Orbita
zmodyfikowana systematyczne oddalata sie od orbity referencyjnej osiggajgc
w ostatniej epoce odlegtos¢ na poziomie spodziewanego btedu wyznaczenia
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orbity GOCE. Wieksza dtugos¢ tuku orbity zmodyfikowanej odpowiadata
mniejszemu wptywowi danej sity perturbujgcej na orbite GOCE. Wedtug tego
kryterium najwiekszy wpltyw na orbite GOCE posiada opér atmosfery,
nastepnie kolejno: Ksiezyc, ptywy skorupy ziemskiej, Stonce, cisnienie
promieniowania stonecznego, efekty relatywistyczne i ptywy oceaniczne.

W artykule [7] przedstawiono wybrane przyspieszenia i elementy
keplerowskie satelity GOCE dla 30-dniowego tuku orbitalnego. Szeregi
czasowe wybranych przy$pieszen i oskulacyjnych elementow keplerowskich
zostaty przetransformowane do dziedziny czestotliwosci za pomocg dyskretnej
transformaty Fouriera. Uzyskane widma pozwolity na wyodrebnienie najwaz-
niejszych sktadowych okresowych ze wzgledu na wartosci amplitud. Nalezg
do nich przede wszystkim sktadowe o okresie okoto 89.5 minuty, zblizonym do
okresu orbitalnego satelity, a takze o okresach bedacych jego podwielo-
krotnosciami; okoto 44.8 minuty i okoto 22 minuty. Zaznaczyly sie takze
okresy  15-dniowy i 30-dniowy, zwigzane z oddziatywaniem Ksiezyca.
Pewnym zaskoczeniem byto widmo rektascensji wezta wstepujgcego, gdzie
spodziewana ptaska opadajgca krzywa zostata ,zaburzona” przez jeden
wyrazny ,pik® sugerujgcy wystepowanie sktadowej o okresie okoto 44.8
minuty. Zatem w tym przypadku wiekowe zmiany tego elementu,
spowodowane sptaszczeniem Ziemi, sg modulowane dodatkowo przez
nieznaczng sktadowg okresowa.

Publikacja [8] przynosi przedstawienie i opis wybranych przyspieszen
i elementéw keplerowskich orbity GOCE w dziedzinie czasu. Zaznacza sie
wystepowanie podobnych okresow jak w przypadku poprzednie] publikacii,
z tg roznicg ze najbardziej wyrazistym wydaje sie okres 45-minutowy.
Potwierdza sie takze wystepowanie tego okresu w czasowych zmianach
rektascensji wezta wstepujgcego. Zmiany te dla 30-dniowego tuku orbity
wydajg sie mie¢ charakter niemal liniowego wzrostu. Dopiero w pewnym
powiekszeniu ukazuje sie takze ich okresowosc.

Z kolei w pracy [9] projektowana orbita GOCE opisana zostata
w aspekcie wybranych perturbacji o charakterze grawitacyjnym, co wigzato sie
z przewidywang kompensacjg oporu atmosfery i po wiekszej czesci
pozostatych sit niegrawitacyjnych przez specjalny system satelity. Perturbacje
w oskulacyjnych elementach keplerowskich wyznaczono wzdtuz 30-dniowego
luku orbity. Byly one generowane przez oddziatywanie Ksiezyca, Stonca,
planet, ptywow skorupy ziemskiej i ptywdw oceanicznych oraz efektéw
relatywistycznych. Perturbacje w potosi wielkiej, mimosrodzie, argumencie
perygeum i anomalii sSredniej wykazywaty charakter krotkookresowych
oscylacji wokot wartosci bliskiej zera, natomiast perturbacje w nachyleniu
I rektascensji wezta wstepujgcego pokazywaty wyrazny wiekowy trend
potgczony ze srednio- i dlugookresowymi zmianami. Co ciekawe, perturbacje
w tych elementach spowodowane oddziatywaniem ptywow skorupy ziemskiej
i ptywow oceanicznych majg dominujgce rosngce trendy wartosci odpowiednio
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z dodatnim i uiemnym znakiem. Stad widaé przeciwny kierunek dziatania obu
rodzajéow ptywow w aspekcie wymienionych perturbacji. Nie powoduje to
jednak wzajemnej ich kompensacji, gdyz wartos¢ bezwzgledna perturbacji
spowodowanych przez ptywy skorupy ziemskiej jest dla rozpatrywanych
elementow jeden do dwdch rzedow wielkosci wieksza od wartosci
bezwzglednej perturbacji pochodzacych od ptywdéw oceanicznych.

Prace [10] i [11] powstaty po zakonczeniu misji GOCE. Wyniki opierajg
sie w znacznej mierze na danych z tej misji pozyskanych za posrednictwem
Europejskiej Agencji Kosmicznej. Dane te obejmujg szeregi czasowe
obserwacji tensora grawitacyjnego, ,centymetrowg” orbite precyzyjng -
przyjeta jako orbita referencyjna, wspoétrzedne satelitow GPS oraz elementy
orientacji wzajemnej uktadu ITRF2005 i ukladu inercjalnego epoki
standardowej J2000.0. Pierwsza ze wspomnianych publikacji zawiera
efektywne rozwigzania procesu poprawienia orbity satelity GOCE dla trzech
roznych tukow orbitalnych przy wykorzystaniu realistycznych symulaciji
obserwacji petnego tensora grawitacyjnego. Jednakze wskazuje takze na zbyt
matg doktadnos¢ prawdziwych pomiaréw gradientow grawitacyjnych z mis;ji
GOCE do wyznaczania orbity.

Praca [11] stanowi studium poréwnawcze dziatania dtugofalowej czesci
dwudziestu wybranych modeli geopotencjatu w aspekcie wyznaczania orbity
satelity GOCE z wykorzystaniem symulowanych pomiaréw pseudoodlegtosci
pomiedzy satelitami GPS a satelitg GOCE. Pseudoodlegtosci wyznaczono
wzdluz orbity referencyjnej satelity GOCE, biorgc pod uwage dane
wspotrzedne satelitow GPS. Estymowano 90-minutowe i 1-dobowe tuki
orbitalne. W obu wypadkach najlepsze wyniki uzyskano dla  modelu
JYY_GOCEO02S (Yi i in., 2013), opartego wytgcznie o pomiary z misji GOCE,
ktdrych interwat czasowy obejmowat wspomniane tuki orbitalne. Model ten
nalezy do grupy nowszych modeli, obejmujgcej takze modele oparte o dane
z misji GRACE. Modele te wykazywaty znacznie wiekszg doktadnosé
w aspekcie orbitalnym od uzytych w pracy modeli geopotencjatu
pochodzgcych z lat osiemdziesigtych i dziewiecdziesigtych ubiegtego wieku.
Nieznaczne polepszenie doktadnosci uzyskanych rozwigzan dato sie
zauwazyc¢ po obcieciu modeli do okreslonego stopnia i rzedu wspotczynnikow
harmonik sferycznych. Wskazywatoby to na pewng utrate ,sygnatu”
grawitacyjnego przez testowane modele powyzej pewnego granicznego
stopnia i rzedu wspétczynnikdw harmonik sferycznych. Wspomniana utrata
odnositaby sie do aspektu orbitalnego.

Zgromadzone szeregi czasowe danych z misji GOCE oraz rozwiniety
przeze mnie pakiet oprogramowania SOO, pozwolg na prowadzenie dalszych
badan. Biorgc pod uwage dotychczas osiggniete wyniki, obiecujgco
przedstawia sie zwlaszcza kwestia sprawdzenia efektywnosci wyznaczenia
krotkich tukow orbitalnych. Wyznaczenie to odbywatoby sie przez sekwencje
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procesOw poprawiania orbity, obejmujgcg oddzielne wyréwnanie wektora
stanu satelity w kazdej epoce.
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