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時間経過を考慮したGPSコンティニュイティの計算法
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あらまし 航空機の航法システムとして GPS（全地球的測位システム）に代表される衛星航法システムを利用
するための検討が，ICAO（国際民間航空機関）により進められている．航空機に使用される航法システムにつ
いては，高い精度の航法情報を提供するだけでなく十分な信頼性を確保する必要があり，この点にも配慮して慎
重に仕様が検討されている．航法システムの信頼性を示す指標の一つはコンティニュイティ（連続性）と呼ばれ，
システムが規定の時間にわたって連続して動作する確率である．GPSのコンティニュイティについては，航空機
の進入着陸フェーズに適用可能な計算方法を既に明らかにしたところであるが，進入着陸フェーズと比べて長い
時間に関するコンティニュイティが要求される航空路上のような飛行フェーズにおいては，GPS衛星及び航空機
の移動を考慮する必要があることから，同じ方法でコンティニュイティを算出することはできない．このため，
こうした飛行フェーズの航空機にも適用可能とするため，時間の経過を考慮したコンティニュイティの計算方法
を提示し，試算を行った結果を報告する．
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1. ま えが き

民間航空機の航法システムについて国際標準を定

める役割を担う ICAO（International Civil Aviation

Organization；国際民間航空機関）では，航空機の運

航に必要な性能を有する衛星航法システムを GNSS

（Global Navigation Satellite System；全世界的航法

衛星システム）と呼び，その標準仕様の制定作業が現

在最終段階を迎えている．GNSSは人工衛星のほかに

機上受信機や地上モニタ施設などをも含めて定義され

ており，具体的な姿としては，米国の衛星測位システ

ムである GPS（Global Positioning System；全地球

的測位システム）をベースとして，これに所要の性能

を達成するための補強システムを追加する構成が考え

られている．

GNSSの利点の一つは，全地球的な覆域を有し，地

上施設のない空域に対しても均一なサービスを提供で

きることである．現在のところ，地上に航行援助施設

を設置できない洋上空域においては慣性航法装置が唯
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一の航法手段となっているが，GNSSはこのような空

域にある航空機に対しても精度の良い位置情報を与え

ることができる．GNSSのいま一つの特長は，航空機

の離陸後，航空路上からターミナル空域，更に進入着

陸までのすべての飛行フェーズで同一の航法システム

を利用できることである．現状では航法システムごと

に使用可能な飛行フェーズが決まっており，適切な航

法システムを選択しながら飛行することとされている．

つまり，GNSSは，覆域内にあるすべての航空機に対

して，大部分（将来的にはすべて）の飛行フェーズに

ついて適用可能な航法手段を提供するシステムである．

さて，航空機が使用する航法システムには第一に所

要の航法精度を保証することが求められるが，このほ

かに十分な信頼性を確保することも重要である [1]．こ

の点について GNSSも例外ではなく，従来の航法シス

テムにならって，ICAOにより慎重に検討が行われて

いるところである．特に，上述したように GNSSは覆

域及びサービス範囲がともに広く，同時に多数の航空

機に対して航法サービスを提供することになるため，

信頼性について厳重なチェックが必要である．

こうした背景から，筆者らは特に進入着陸フェーズ

にある航空機のための GNSS（GPS）の信頼性の計

算方法について検討を行い，報告してきた [2], [3]．具
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体的には，航法システムの信頼性を示す指標として用

いられるアベイラビリティ（availability；有効性）及

びコンティニュイティ（continuity；連続性）の計算

方法を述べた．このうち，アベイラビリティについて

はそのまま他の飛行フェーズにも適用可能であるが，

コンティニュイティの計算方法は進入着陸フェーズで

あることが前提とされていた．航空路上など他の飛行

フェーズでは進入着陸フェーズに比べて長い時間に関

するコンティニュイティが要求されることから，進入

着陸フェーズと同じ方法で計算することはできない．

このため，すべての飛行フェーズに対応できるよう

に，コンティニュイティの計算方法を拡張することが

必要であった．本論文では，このための検討結果を述

べるとともに，提示した計算方法に基づいてコンティ

ニュイティの試算を行った結果を報告する．以下，2.

では，進入着陸フェーズを含むすべての飛行フェーズ

に適用可能なコンティニュイティの計算法を与える．

この計算にあたり必要となる航空機の移動モデルにつ

いて 3.に述べ，4.に計算例を示す．最後に，5.で結

論を述べる．

2. コンティニュイティの計算

GNSSによる航法システムの性能要件については，

ICAOに設置された GNSSP（GNSS Panel）会議に

おいて検討が進められている．ここでの性能要件案に

述べられている信頼性に関する指標について説明し，

これらのうちコンティニュイティの計算方法を述べる．

2. 1 航法システムの信頼性

GNSSPに提出されている要件案では，GNSSによ

る航法システムの性能要件を次に示す 4つの指標で規

定しており，このうち精度を除く 3つの指標が信頼性

に直接関係する [4], [5]．

（ 1） 精度（accuracy）

操縦誤差を除外した，航法装置の出力する位置情報

の絶対精度．95％信頼区間で表現される．

表 1 GNSSの性能要件案 [6]

Table 1 Draft requirements for GNSS performance.

飛行フェーズ
測位精度 [m]

インテグリティ コンティニュイティ アベイラビリティ水平方向 垂直方向
エンルート 3.7 k — 1 − 10−7/h 1 − 10−4/h ∼ 1 − 10−8/h 0.99 ∼ 0.99999

ターミナル 740 — 1 − 10−7/h 1 − 10−4/h ∼ 1 − 10−8/h 0.999 ∼ 0.99999

非精密進入，出発 220 — 1 − 10−7/h 1 − 10−4/h ∼ 1 − 10−8/h 0.99 ∼ 0.99999

垂直誘導付き非精密進入-I 220 20 1 − 2 × 10−7/approach 1 − 8 × 10−6 in any 15 s 0.99 ∼ 0.99999

垂直誘導付き非精密進入-II 16.0 8.0 1 − 2 × 10−7/approach 1 − 8 × 10−6 in any 15 s 0.99 ∼ 0.99999

精密進入 16.0 6.0 ∼ 4.0 1 − 2 × 10−7/approach 1 − 8 × 10−6 in any 15 s 0.99 ∼ 0.99999

（ 2） インテグリティ（ integrity；完全性）

システムから利用者に対して提供される情報に誤り

のないことを保証する能力あるいはその確率．システ

ムが利用できない場合に利用者に迅速かつ正確な警報

を与える能力も含まれる．

（ 3） コンティニュイティ

所要の航法サービスが規定の時間にわたって継続し

て受けられる確率．

（ 4） アベイラビリティ

ある時点で航法システムが使用可能である確率，あ

るいはその時間的割合．

1999年に開催された前回のGNSSPにおける性能要

件案を，表 1 に示す．表には，必要とされる性能が航

空機の飛行フェーズ別に規定されている．出発からエ

ンルート（enroute；航空路），ターミナル空域，非精

密進入に至るまでの飛行フェーズにおいては垂直方向

に関する規定はなく，GNSSは水平方向のみの航法情

報を提供する．垂直誘導付きの非精密進入フェーズ及

び精密進入フェーズについては垂直方向の航法精度が

規定されており，最終的には DH（Decision Height；

決心高度）60mまで航空機を誘導することが可能であ

る．すなわち，エンルートから ILSカテゴリー I精密進

入に至るまでの飛行フェーズについては GNSSを航法

システムとして利用できることになるが，これは米国

のWAAS（Wide Area Augmentation System）や我

が国のMSAS（MTSAT Satellite-Based Augmenta-

tion System；MTSAT：Multi-Functional Transport

Satellite；運輸多目的衛星）といった SBAS（Satellite-

Based Augmentation System；静止衛星型衛星航法

補強システム）を使用して GPSを補強することによ

り実現可能とされている．

60 mより低い DHあるいは滑走路面（カテゴリー

II/IIIに対応）まで航空機を誘導するには，地上ベー

スの局地的な補強システムが必要と考えられている．

GBAS（Ground-Based Augmentation System；地上
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型衛星航法補強システム）はこのために構築される補

強システムであり，GBASの詳細な仕様が固まり次

第，対応する性能要件が表 1 に追加される予定となっ

ている．

さて，コンティニュイティの定義は上に述べたとお

りであるが，これが安全性に直結する指標であるこ

とには注意が必要である．すなわち，コンティニュイ

ティリスク（continuity risk；コンティニュイティが満

たされないことによる危険性）とは，利用者が既に使

用中のシステムが事故や故障により突然に使用できな

くなる可能性を意味し（このとき，使用不可能となっ

た事実はインテグリティ機能により利用者に伝達され

る），コンティニュイティはこのリスクの小ささといえ

る．このコンティニュイティは移動体の航法システム

では一般に考慮されるべき指標であるが，特に航空分

野においては進入着陸フェーズなど航法情報の中断が

許されない局面があることから，重要視される．

コンティニュイティについてはシステムあるいはサ

ブシステムのMTBF（Mean Time Between Failure；

平均障害間隔）が支配的要因であるが，アベイラビリ

ティの場合は必ずしもそうではなく，MTTR（Mean

Time To Repair；平均修復時間）にも左右される．し

たがって，MTBFが短くコンティニュイティの低い

システムであっても，アベイラビリティが要求値を満

たす可能性がある．こうしたことから，アベイラビリ

ティのみにより安全性を確保することはできず，コン

ティニュイティによる規定が必要とされている．

2. 2 進入着陸フェーズにおけるコンティニュイティ

GNSSのコンティニュイティについては表 1 に要

求値が規定されているところであり，定量的な評価を

する必要がある．特に進入着陸フェーズにおけるコン

ティニュイティは，GNSSあるいは GPSの場合，次

式により計算できる [2], [3]．

CS(x, t|R, T ) =
∑

f∈F(x,t)

Cf (x, t|R, T ;f) p(f)

A(x, t|R)

(1)

ここで，t 及び x = [x y z]T は，コンティニュイティ

を計算する時刻と地点を示す．Rは測位精度の規定値

を表し，水平及び垂直方向の規定精度 HAR, V AR

により R = [HAR V AR]T と与えられる（表 1 の測

位精度に対応する）．

コンティニュイティは規定の時間間隔にわたって継

続して航法サービスを受けられる確率であるため，こ

の時間間隔 T が与えられている．ただし，式 (1)で考

えているのは航空機の進入着陸フェーズであることか

ら T は 15あるいは 30秒程度と短く（注 1），GPS衛星

や航空機の移動による影響を考える必要はない．

N 次元ベクトル f ∈ F(x, t) = {0, 1}N は，要素

fi が 1であれば対応する衛星 i が故障していること

を表し，F(x, t) は f のとりうるすべての組合せの集

合（計 2N 通り）を意味する．N は可視衛星（測距信

号を受信できる衛星）の数である．可視でない衛星が

故障しても測位精度に影響はないから，このような衛

星は式 (1)では考慮されない．p(f) は状況 f の生起

確率を表す．

Cf (x, t|R, T ;f) は，ある故障状況 f が与えられた

もとでの条件付きコンティニュイティを表す．故障状

況 f ∈ F(x, t) が与えられたとき，それより時間 T

の経過後に状況が g になっているものとする．f から

生じうるすべての g について，そのような g に変化

する確率 q(g|f) を用いれば，この条件付きコンティ

ニュイティ Cf (x, t|R, T ;f) は

Cf (x, t|R, T ;f) =
∑

g∈F(x,t)

Af (x, t|R; g) q(g|T ; f)

(2)

と計算できる．ここで現れた Af (x, t|R;f) は，ある

故障状況 f が与えられた場合の条件付きアベイラビ

リティ，すなわち測位精度が規定値を満足する確率を

表す（注 2）．特定の時刻 t 及び地点 xが与えられている

から測位精度を見積もることができ，この値は 0また

は 1のどちらかとなる．

q(g|T ;f) は状況 f が時間 T のうちに状況 g に変

化する確率を表しており，時間間隔 T の間に衛星が

復旧することはないものと仮定すれば，

q(g|T ;f) =

N∏
i=1




bT
i , gi = 0, fi = 0

1 − bT
i , gi = 1, fi = 0

1, gi = 1, fi = 1

0, gi = 0, fi = 1

(3)

と書ける．bT
i は各衛星が時間 T の間に故障を起こさ

ない確率を表しており，衛星の MTBFが支配的パラ

（注 1）：それぞれ，現行の ILS（計器着陸装置）カテゴリー I/II，ある
いはカテゴリー IIIにおける規定．
（注 2）：このため，式 (1)により計算されるのは，測位精度に関するコ
ンティニュイティである．インテグリティ要件についてもコンティニュ
イティの計算に含める考え方もあり，その場合は Af (·|·) の定義を修正
する必要がある．
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メータとなる．ある程度事前に知ることができる運用

衛星数の増減よりも突発的な衛星の故障による影響が

大きいことを考慮して指数分布を用いれば [7]，

bT
i = e−T/MTBFi (4)

となる．

ところで，式 (1)の右辺分母に現れている A(x, t|R)

は，時刻 t，地点 x におけるアベイラビリティを意味

しており，

A(x, t|R) =
∑

f∈F(x,t)

Af (x, t|R; f) p(f) (5)

より得られる．この項で除する理由は，コンティニュ

イティはあくまでも規定の航法精度が引き続き維持さ

れる確率であることから時間間隔 T の最初の時点では

測位精度は規定値を満たしているとの前提があり，こ

の時点で規定値を満たさないような f については計算

に含めないこととするためである．また，この前提に

より T = 0が与えられた場合はコンティニュイティは

1とならなければならないが，これは bT
i |T=0 = 1 よ

り式 (2)が Cf (x, t|R, T ; f) = Af (x, t|R; f) となり，

CS(x, t|R, T ) = 1 が導かれることから了解される．

2. 3 航空路上におけるコンティニュイティ

注意を要するのは，式 (1)では T が十分に短いも

のとみなされており，GPS衛星及び航空機の移動は

ないものと仮定して取り扱われている点である．これ

は，実際に T が短く規定される進入着陸フェーズで

は有効な仮定であるが，長時間にわたるコンティニュ

イティを計算するには不都合がある．航空路上やター

ミナル空域にある航空機については表 1 のとおり T

が 1時間とされており，このように長い時間にわたる

コンティニュイティを算出するには，その時間内にお

ける GPS衛星及び航空機自身の移動によりこれらの

相対的位置関係が変化することを考慮に入れる必要が

生じる．すなわち，式 (1)をそのまま適用することは

できない．

T が長い場合にも適用可能なコンティニュイティは，

次式により定義できる．

CL(x(τ ), t|R, T )

= lim
∆T→0

T/∆T−1∏
k=0

CS(x(t + k ∆T ), t + k ∆T |R, ∆T )

(6)

この式では，コンティニュイティを定義する時間間隔

T を短い時間 ∆T を単位として区切り，それぞれに

ついて求めたコンティニュイティを乗じることで T 全

体にわたるコンティニュイティを算出する．

式 (6)では，時々刻 の々航空機の位置が関数 x(τ ), t <=
τ <= t+T により与えられている．したがって，時刻 t

におけるコンティニュイティを得るためには x(τ ) を

定める必要があり，逆にいえば，コンティニュイティ

の最小値は式 (6)を関数 x(τ ) について最小化するこ

とにより得られる．すなわち，

Cmin(t|R, T ) = min
x(τ)

CL(x(τ ), t|R, T ) (7)

と書ける．この最小化における制約条件は，（ i）x(τ )

が連続かつ常にサービスエリア X 内にあること，（ ii）

移動速度は常にある最大速度 vmax 以下（すなわち

|d x(τ )/dτ | <= vmax）であること（注 3），となる．

ただし，式 (7)のような非線形の複雑な汎関数の最

小化を実行することは困難を伴い，現実的ではない．

また，式 (6)の正確な値は ∆T → 0 の極限で与えら

れるが，実際に計算を行う場合にはこれを離散化する

必要がある．これらのため，コンティニュイティの計

算にあたっては，次のような近似を採用するのが現実

的である．

（ 1） 計算に適した航空機の移動モデルを設定する．

設定にあたっては，コンティニュイティの計算条件や

計算結果が適用される用途に照らして適切な関数を選

択する．

（ 2） ∆T を有限の値として取り扱う．具体的な値

については，衛星や航空機の移動を考慮しなくてもよ

い程度に短く，式 (1)が適用できる範囲内で選択する．

（ 3） 必要があれば，計算対象の地点 xについても

離散化して取り扱う．

これらの近似により，式 (6)は次のように修正さ

れる．

CL(x(τ ), t|R, T )

≈
T/∆T−1∏

k=0

CS(x(t + k ∆T ), t + k ∆T |R,∆T )

(8)

（注 3）：正確には，移動速度を垂直方向及び水平方向に分けて考慮する
必要がある．
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3. 航空機の移動モデル

さて，式 (8)の計算にあたっては，航空機の移動モ

デルを関数 x(τ ) として設定する必要がある．この設

定に際しては，コンティニュイティの計算条件や計算

結果が適用される用途に照らして適切な関数を選択す

る必要があることを先に述べたが，現実に適用可能な

移動モデルについて考える．

以下，移動モデル P による航空機位置を

x(P )(τ )，これにより計算されるコンティニュイティ

を C
(P )
L (x(τ ), t|R, T ) と表記することにする．また，

τ = t における初期位置 x0 = x(P )(t) を用いて，簡

単に C
(P )
L (x0, t|R, T ) と書く場合もある．

3. 1 既知の飛行コースを利用する場合

サービスエリア内にある航空機 h の飛行コースを

xh(τ )と表すことにする．ある航空機 h1 にとっては，

少なくとも自身の飛行する飛行コース xh1(τ ) につい

てのみコンティニュイティが満足されればよい．もち

ろん，管制上の都合や天候不良等のために飛行コース

が修正されたり目的地が変更される可能性があるが，

こうした場合にも予想される修正コースについてコン

ティニュイティを計算しておくか，コースが修正され

る時点でコンティニュイティを再計算するといったこ

とは可能である．このような特定のフライトに依存し

たコンティニュイティを求めるには，次の飛行モデル

が考えられる．

�（モデル 1） 航空機は初期位置 x0(h) = xh(t)にと

どまるものとする．すなわち，

x(1)(τ |h) = x0(h) (9)

とする．この場合でも GPS衛星の移動は考慮される

から，一般に

C
(1)
L (x0, t|R, T ) |= CS(x0, t|R, T ) (10)

である．空港面のように動きの少ない飛行フェーズや，

船舶及び陸上等の移動速度が大きくないアプリケー

ションで有効なモデルである．

�（モデル 2） 航空機が一定の速度をもって移動する

ものと仮定する（注 4）．移動モデルは，

x(2)(τ |h) = x0(h) + (τ − t)v (11)

と表される．ここで，v は航空機の速度ベクトルを表

し，その大きさは最大速度以下 (|v| <= vmax) でなけ

ればならない．例えば，時刻 t における速度ベクトル

より

v =
d xh(τ )

dτ

∣∣∣∣
τ=t

(12)

とできる．航空路上を直線的に移動している場合など

に有効なモデルである．

�（モデル 3） 航空機は，フライトごとにあらかじめ

定められた飛行コースに沿って移動するものとする．

x(3)(τ |h) = xh(τ ) (13)

前もって飛行コースが明確にわかっている場合には有

効であるが，コースの変更等に対しては配慮が必要で

ある．

航空機 hにとっては，これらのモデルにより計算さ

れたコンティニュイティが要求値 CREQ を満たせば

十分である．すなわち，

C
(P )
L (x(P )(τ |h), t|R, T ) >= CREQ (14)

であればよい．FMS（Flight Management System；

飛行管理システム）等により飛行予定のコースがわ

かっている場合には，飛行モデル 3による計算が可能

である．そうでない場合は，飛行モデル 1または 2に

より計算するか，あるいは次に述べる特定のフライト

に依存しない計算方法を利用することとなる．

3. 2 一般の場合

飛行コースが与えられない一般の場合には，様々な

飛行コースを何らかの意味で代表する移動モデルを使

用してコンティニュイティを計算することになる．コ

ンティニュイティについては一般にその最小値に興味

があることから，例えば以下のようなモデルが有効で

ある．

�（モデル 4） 移動モデル 2で，コンティニュイティ

の最小値を与えるように速度ベクトル v を定める．

v = arg min
v

CL(x0 + (τ − t) v, t|R, T ) (15)

この移動モデルによるコンティニュイティの計算結果

は特定のフライトに依存することはないが，依然とし

て初期位置 x0 の関数となる．

（注 4）：航空機が一定の方向に移動しているつもりであっても，地球の
丸みにより，慣性空間内で一定の方向に進むわけではない．ここではこ
うした影響は除いて考えるが，本質的な差異はない．
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当然ながら，同一の x0 に関しては，常に

C
(4)
L (x0, t|R, T ) <=

{
C

(1)
L (x0, t|R, T )

C
(2)
L (x0, t|R, T )

(16)

の関係がある．

�（モデル 5） 時刻 τ における航空機の位置を，そ

の時刻までの最大到達距離の範囲内においてコンティ

ニュイティの最小値を与えるように定める．

x(5)(τ ) = arg min
x,|x−x0|<=L(τ)

CS(x, τ |R,∆T ) (17)

ここで，L(τ ) = (τ − t) vmax は時刻 τ における最大

到達距離を意味する．

この式では，本来は航空機の移動速度は最大速度

vmax を超えることはないという制約条件が完全には

満たされない．また，直線飛行以外の飛行コースも計

算に含まれることから，常に

C
(5)
L (x0, t|R, T ) <=

{
C

(3)
L (x0, t|R, T )

C
(4)
L (x0, t|R, T )

(18)

となる．また式 (7)との関係は，離散化による影響を

除けば

min
x0

C
(5)
L (x0, t|R, T ) <= Cmin(t|R, T ) (19)

となる．

�（モデル 6） 時刻 τ における航空機の位置を，サー

ビスエリア内においてコンティニュイティの最小値を

与えるように定める．

x(6)(τ ) = arg min
x∈X

CS(x, τ |R, ∆T ) (20)

これにより求められる C
(6)
L (t|R, T )は X のすべての

地点で等しいから，もはや x0 の関数とはならない．

常に

C
(6)
L (t|R, T ) <= min

x0
C

(5)
L (x0, t|R, T ) (21)

であって，ここに列挙した移動モデルのうちで最小の

コンティニュイティを与える．

モデル 5 及びモデル 6では，航空機の移動速度が

vmax 以下であるとの制約条件が必ずしも満たされな

いため，現実の航空機が得るコンティニュイティより

も小さな値が算出される可能性がある．しかし，離散

化による影響を除けば，いかなる飛行コースをとった

としてもこれらのモデルによる計算結果よりコンティ

ニュイティが低くなることはないから，コンティニュ

イティの下限を与える移動モデルとして重要である．

3. 3 コンティニュイティの保証

航法サービスを提供する側にとっては，少なくと

も，サービスエリア内を飛行するすべての航空機

h = 1, · · · , NH について，それぞれのとる飛行コース

xh(τ ) 上のコンティニュイティが要求値 CREQ を満

たす必要がある．すなわち，すべての h について

C
(3)
L (xh(τ ), t|R, T ) >= CREQ,∀h (22)

であることを保証できればよい．しかし，このような

計算を行うことは現実的ではないので，モデル 4 ∼ 6

のいずれかを用いた計算結果によりコンティニュイ

ティを保証することとなる．すなわち，

min
x0

C
(4)
L (x0, t|R, T ) >= CREQ (23)

min
x0

C
(5)
L (x0, t|R, T ) >= CREQ (24)

のいずれかか，あるいは

C
(6)
L (t|R, T ) >= CREQ (25)

であることを保証すればよい．

式 (23)の前提条件は，航空機が一定の速度で直線

飛行をすることである．この条件が満たされる限りモ

デル 4による計算で十分であるが，そうでない場合は

モデル 5あるいはモデル 6を利用できる．式 (19)か

らわかるように，いかなる飛行コースについても，コ

ンティニュイティがモデル 5による計算結果よりも小

さくなることはない．モデル 6はモデル 5に比べて計

算量が少ない利点があるが，後の試算結果からわかる

ように，コンティニュイティを過小に算出する傾向が

ある．

4. 計 算 例

以上に述べた計算方法を確認し，長時間にわたるコ

ンティニュイティの性質を知ることを目的として，式

(8)によるコンティニュイティの試算を行った．特定

の飛行コースを設定せずに計算することとして，前章

の移動モデル 1及び 4 ∼ 6 を使用した．

試算にあたって仮定した条件は，表 2 のとおりで

ある．衛星配置や補強システム，衛星の信頼性など

については，以前の計算例 [2], [3]にならって設定し

た（注 5）．MSASとは先に述べたとおり我が国が構築す

（注 5）：ただし，本試算では高いコンティニュイティを取り扱うため，5

基までの衛星の故障を考慮することとした．
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表 2 計 算 条 件
Table 2 Assumptions for continuity computation.

衛星配置 24基の GPS標準配置 [8]

補強システム MSAS

MTSAT 2基を東経 140，145度に配置
仰角マスク 5.0度
対象領域 日本周辺

（北緯 25 ∼ 50度，東経 125 ∼ 150度）
故障衛星数 全可視衛星のうち 0 ∼ 5基まで
衛星の信頼性 MTBF 2728 : 32 : 13

MTTR 15 : 03 : 41

測位精度要件 HAR 220.0m

V AR ∞
規定時間 T 1 h

計算ステップ ∆T 60 s

∆LAT 0.5 deg

∆LON 0.5 deg

最大移動速度 vmax 900 km/h

る SBASであり，利用者に対して，（ i）GPS同様の

測距信号，（ ii）ディファレンシャル補正情報，（ iii）イ

ンテグリティ情報，を提供する機能をもつ．このうち

前二者については今回の計算にあたり考慮されている

が，インテグリティ情報については除外した．なお，

SBASからは GPSと同様の形式の信号が送信される

ことをふまえ，静止衛星の信頼性については GPSと

同一と仮定した．

精度要件としては，表 1 においてコンティニュイ

ティが 1時間で規定されている飛行フェーズのうち，

最も厳しい HAR = 220m とした（垂直方向につい

ては規定しない）．また，式 (8)における ∆T は 60

秒，緯度及び経度は 0.5度単位で計算することとした．

航空機の移動については水平方向のみを考慮し，高度

は 30,000 ftで一定とした．最大速度 vmax について

は，サービス対象である民間航空機のうち比較的高速

な B747-400型機の最大巡航速度を用いた [9]．なお，

モデル 4における最小化にあたっては，移動速度につ

いては 0 ∼ vmax の 5段階で，移動方向は 5度を単位

として，それぞれ変化させた．

日本付近における計算結果の例を，図 1 ∼ 図 4 に

示す．それぞれ，初期位置 x0 を変化させたときのコ

ンティニュイティの計算結果を等高線により表示して

ある（モデル 6については初期位置 x0 を変化させて

も意味がないため，図による表示はしていない．表 3

を参照）．こうしたコンティニュイティの空間依存性

は，可視衛星数や DOPといった測位精度に影響を及

ぼす指標が空間的に変化する様子とも一致している．

図 1 は時間の経過を考慮しない式 (1)による計算結

図 1 時間経過を考慮しない場合の計算例
Fig. 1 Continuity distribution without consideration

of progress of time.

図 2 モデル 1によるコンティニュイティの計算例
Fig. 2 Continuity distribution with respect to

location x0 (model 1).
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図 3 モデル 4によるコンティニュイティの計算例
Fig. 3 Continuity distribution with respect to

location x0 (model 4).

図 4 モデル 5によるコンティニュイティの計算例
Fig. 4 Continuity distribution with respect to

location x0 (model 5).

表 3 コンティニュイティの計算結果
Table 3 Summary of continuity results.

モデル 最小値 平均値
model 1 1 − 1.68 × 10−10 1 − 2.58 × 10−11

model 4 1 − 1.80 × 10−10 1 − 4.42 × 10−11

model 5 1 − 3.56 × 10−10 1 − 1.24 × 10−10

model 6 1 − 7.10 × 10−10 1 − 7.10 × 10−10

果であって，比較のために表示した．計算対象とした

領域内ではほぼ平たんなコンティニュイティが得られ

ているが，九州南方と図の右下部分にコンティニュイ

ティの低い部分が現れている．

図 2 ∼ 図 4 は，それぞれ移動モデル 1，4，5によ

る計算結果である．コンティニュイティは日本列島の

南西部では平たんであるが，北東部では北海道北端付

近を中心として低くなる様子がわかる．いずれのモデ

ルによっても図 1 とは異なる計算結果が得られてお

り，長時間にわたるコンティニュイティを計算する際

には航空機及び GPS衛星の移動を考慮する必要があ

ることがわかる．なお，図 1 は図 2 ∼ 図 4 のいず

れかを単純に量子化したものではないことから，時間

の経過に伴いコンティニュイティは非単調な変化をす

る（注 6）ことが裏付けられる．

モデル間で比較をすると，モデルを 1，4，5と変え

るに従いコンティニュイティが小さくなる．これは，

式 (16)及び式 (18)の大小関係を反映している．各モ

デルにより得られたコンティニュイティの計算結果を，

表 3 にまとめた．最小値・平均値ともにモデル 6によ

る結果が最も小さく，各モデルによるコンティニュイ

ティの大小関係は妥当である．また，表 3 はあくまで

も日本付近における計算結果の例であるが，モデル 4

とモデル 5には明らかな差異がある．モデル 4は直線

飛行以外の飛行方式に対応できないことから，サービ

スエリア内のコンティニュイティを保証するためには

モデル 5のほうが適切である．また，モデル 5とモデ

ル 6についても計算結果の差が大きく，モデル 6はコ

ンティニュイティを過小に評価する傾向がある．航空

機の飛行状態を網羅するうえではモデル 5で十分であ

ることから，コンティニュイティの計算にはモデル 5

が最も適当と考える．

5. む す び

衛星航法システムの信頼性を示す指標の一つにコン

（注 6）：既に示したとおりである [2], [3]．
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ティニュイティがあり，システムがある一定の時間に

わたって連続して動作する確率を意味する．本論文で

は，この時間が短い場合について適用可能であった計

算方法を拡張し，航空機の航空路上における規定など

長い時間に関する計算が必要な場合にも適用できる方

法を提示した．この際に考慮する必要がある航空機の

移動についてはいくつかのモデルを示し，それぞれに

ついて試算結果を述べた．コンティニュイティを保証

する立場においては，モデル 5による計算が適当で

ある．

今後の課題としては，計算量の削減や計算パラメー

タの最適化などがあげられる．なお，今回は測位精度

に関するコンティニュイティを取り扱ったが，航空機

の航法システムとしてはインテグリティ要件を含めて

考慮する場合もあることに注意が必要である．
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