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บทคัดย่อ 

บทความนี้นําเสนอผลการศึกษาการคํานวณหาตําแหน่งและ
ความเร็วของดาวเทียมวงโคจรตํ่า จากข้อมูลการวัดระยะเสมือน
ระหว่างดาวเทียมวงโคจรต่ําและดาวเทียมจีพีเอส การประมาณค่า
โดยวิธีกําลังสองน้อยท่ีสุดร่วมกับการแก้ไขแบบดิฟเฟอเรนเชียลถูก
นํามาประยุกต์ใช้งานเพื่อให้ตัวประมาณค่าสามารถประมาณค่า
ภายใต้ผลกระทบที่เกิดจากพลวัตดาวเทียมและการรบกวนวง
โคจรได้ โดยบทความนี้ได้พิจารณาพลวัตดาวเทียมร่วมกับศักย์
โน้มถ่วงโลกท่ีถูกอธิบายในรูปแบบฮาร์มอนิกทรงกลม ท้ังนี้
ผลลัพธ์จากการศึกษาพบว่าค่าท่ีประมาณได้มีใกล้เคียงกับคําตอบ
อ้างอิง 
 

คําสําคัญ: การหาตําแหน่งวงโคจรของยานอวกาศ, วิธีกําลังสองน้อยที่สุด
ร่วมกับการแก้ไขแบบดิฟเฟอเรนเชีนล และจีพีเอสเพอร์ไซดูเรนท์ 
 
ABSTRACT 

This paper presents a study of the orbit 
determination of low-Earth orbit (LEO) spacecraft using 
GPS observable. The statistical approach based on least 
squares estimation associated with differential 
correction has been implemented to estimate the 
position and velocity of the spacecraft. The spacecraft 
dynamics and orbit perturbation from Earth oblateness, 
particularly 2J  effect, were taken into account. The 

estimates were evaluated by the conventional orbit 
propagator. 

Keywords: spacecraft orbit determination, least squares 
estimation with differential correction, GPS 
pseudoranges 
 
1. บทนํา  

ปัจจุบันสัญญาวิทยุท่ีแพร่โดยกลุ่มดาวเทียมนําร่อง (อาทิ กลุ่ม
ดาวเทียมจีพีเอส) ได้ถูกนํามาประยุกต์ใช้ในอวกาศอย่างแพร่หลาย
เพ่ือระบุตําแหน่งและความเร็วของวัตถุอวกาศท่ีโคจรใกล้โลก อาทิ 
ดาวเทียม วงโคจรต่ําหรือสถานีอวกาศนานาชาติ ท้ังน้ี วัตถุอวกาศ
ดังกล่าวจําเป็น ท่ีจะต้องมีเครื่องรับสัญญาณดาวเทียมนําร่อง อาทิ 
เครื่องรับจีพีเอส ติดตั้งอยู่ในวัตถุอวกาศนั้นๆ เพื่อทําการรับสัญญาณ
ดาวเทียมนําร่อง มีวิธีการคํานวณทางคณิตศาสตร์บรรจุอยู่ในส่วน
ประมวลผลของวัตถุอวกาศ เพ่ือคํานวณหาตําแหน่งและความเร็ว
ของตัววัตถุอวกาศเอง [1] 

ในบทความน้ี ได้พิจารณาให้ดาวเทียมวงโคจรต่ําใกล้โลกเป็น
ผู้รับข้อความนําร่องจากกลุ่มดาวเทียมจีพีเอส โดยดาวเทียมวงโคจร
ต่ํา มีเครื่องรับจีพีเอส ซ่ึงทําหน้าท่ีรับข้อความนําร่องท่ีระบุตําแหน่ง
ของดาวเทียมจีพีเอสท้ังกลุ่ม รวมไปถึงคํานวณระยะเสมือนระหว่าง
ดาวเทียม จีพีเอส จากข้อมูลรหัสท่ีบรรจุอยู่ในข้อความนําร่อง (ท่ี
เครื่องรับจีพีเอส สามารถติดตามสัญญาณได้) [2] ข้อมูลตําแหน่ง
ดาวเทียมจีพีเอส จากข้อความนําร่องและระยะเสมือนท่ีเครื่องรับจีพี
เอสคํานวณได้ จะเป็นข้อมูลดิบท่ีถูกนําไปประมวลผลด้วยวิธีการทาง
คณิตศาสตร์ เพื่อให้ได้ค่าพิกัดตําแหน่งและความเร็วของเครื่องรับจีพี
เอส ซ่ึงถูกบรรจุอยู่บนดาวเทียม วงโคจรต่ํา ดังน้ัน ค่าพิกัดตําแหน่ง
และความเร็วของเครื่องรับจีพีเอสท่ีถูกคํานวณน้ัน ก็สามารถอนุมาน
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ได้ว่าเป็นค่าพิกัดตําแหน่งและความเร็วของดาวเทียมวงโคจรต่ํา [1] 
จากผลบทความท่ีผ่านมา การประมวลผลด้วยวิธีการทาง

คณิตศาสตร์ เพื่อให้ได้ค่าพิกัดตําแหน่งและความเร็วของเครื่องรับ จี
พีเอสน้ันมีหลายวิธี อาทิ ตัวกรองประมาณค่า (filtering estimator) 
วิธีกําลังสองน้อยท่ีสุดแบบธรรมดา (conventional least squares 
methods) เป็นต้น ตัวกรองประมาณค่าท่ีนิยมใช้งานกันอย่าง
แพร่หลาย ได้แก่ ตัวกรองคาลแมน (Kalman filter) [3] ซ่ึง
โดยท่ัวไป ตัวกรองประมาณค่ามีท้ังข้อดีและข้อด้อย โดยข้อดีน้ัน
แบบจําลองระบบสามารถรวมผลกระทบท่ีเกิดจากพลวัตการ
เคลื่อนท่ีของดาวเทียม และการรบกวนวงโคจรได้ รวมไปถึงการ
คํานวณหาค่าพิกัดตําแหน่งและความเร็วได้จากข้อมูลการวัดระยะ
เสมือนเพียงอย่างเดียวไม่จําเป็นจะต้องใช้ข้อมูลการวัดการเคลื่อนด
อปเพลอร์  (Doppler Shift) อี ก ท้ั ง ในบาง ช่ว ง เวลาของการ
ประมวลผลที่ ข้อมูลการวัดมีจํานวนน้อยหรือไม่มีเลย ตัวกรอง
ประมาณค่ายังคงสามารถใ ช้แบบจําลองระบบทําการแพร่
ค่าประมาณตําแหน่งและความเร็วได้ อย่างไรก็ตามในทางปฏิบัติควร
ดําเนินการดังกล่าวเป็นช่วงระยะเวลาสั้นๆ เพื่อป้องกันมิให้เกิดการลู่
ออกในการประมาณค่าของตัวกรอง    

สําหรับตัวกรองคาลแมนแบบธรรมดา ต้องสร้างแบบจําลอง
ระบบท่ีมีลักษณะเฉพาะสําหรับแพลทฟอร์มใดแพลทฟอร์มหน่ึง 
อย่างไร ก็ตามในปัจจุบันได้มีการพัฒนาตัวกรองประมาณค่าท่ีเป็น
อิสระจาก แพลทฟอร์ม รวมไปถึงการพัฒนาตัวกรองให้มีศักยภาพ
และ ขีดความสามารถในระดับท่ีสูงมาก อาทิ particle filter [4]  ซ่ึง
เป็นตัวกรองแบบไม่เป็นเชิงเส้นและพิจารณาการกระจายตัวของ
สัญญาณรบกวนท่ีไม่เป็นแบบปกติมาตรฐานส่วน unscented 
Kalman filter [5] เป็น ตัวกรองประมาณค่าท่ีใช้หลักการทางสถิติ
และความน่าจะเป็นเพ่ือหา การกระจายตัวรอบค่าเฉลี่ยซ่ึงมีความ
แม่นยําและคงทนต่อการเปลี่ยนแปลง แบบฉับพลัน อย่างไรก็ตาม
ความซับซ้อนของตัวกรองเหล่าน้ีเป็นประเด็นท่ีจําเป็นต้องนํามา
พิจารณาสําหรับการประยุกต์ใช้งานในอวกาศ เน่ืองจากเป็นท่ีทราบ
ดีว่าทรัพยากรด้านเทคโนโลยีบนดาวเทียมหรือยานอวกาศ มี
ข้อจํากัดท่ีแตกต่างจากกรณีบนพ้ืนโลก 

โดยปกติแล้ว วิธีการกําลังสองน้อยท่ีสุดแบบธรรมดาจะคํานวณ
ค่าพิกัดตําแหน่งได้จากข้อมูลการวัดระยะเสมือน แต่ถ้าต้องการท่ีจะ
คํานวณหาค่าความเร็วด้วยน้ันจําเป็นท่ีต้องใช้ข้อมูลการวัดการ
เคลื่อน ดอปเพลอร์ เน่ืองจากข้อมูลการวัดระยะเสมือนไม่สามารถให้
ข้อมูลด้านความเร็ว ส่วนในกรณีของตัวกรองประมาณค่าเน่ืองจาก
แบบจําลองระบบได้พิจารณาพลวัตการเคลื่อนท่ีของดาวเทียมร่วม
ด้วยทําให้สามารถคํานวณค่าตําแหน่งและความเร็วได้จากข้อมูลการ
วัดระยะเสมือนเพียงอย่างเดียว ซ่ึงแตกต่างไปจากการประมาณค่าท่ี
ใช้วิธีกําลังสองน้อยท่ีสุดท่ีไม่มีแบบจําลองระบบมีแต่แบบจําลอง
ข้อมูลการวัดเท่าน้ัน   

ในบทความวิจัยน้ี นําเสนอการประยุกต์ใช้วิธีการประมาณค่า 
กําลังน้อยท่ีสุดร่วมกับการแก้ไขแบบดิฟเฟอเรนเชียล เพื่อคํานวณค่า
พิกัดตําแหน่งและความเร็วของดาวเทียมวงโคจรต่ําจากข้อมูลการวัด
ระยะเสมือนเพียงอย่างเดียว โดยตัวประมาณค่าท่ีพัฒนาข้ึนได้นํา
พลวัตการเคลื่อนท่ีของดาวเทียมและศักย์โน้มถ่วงโลกมาร่วมในการ
พิจารณาเพ่ือให้การประมาณค่ารวมผลกระทบท่ีเกิดจากการรบกวน
วงโคจร   
 
2. พลวัตดาวเทียมและข้อมูลการวัด 

2.1 สมการการเคลื่อนท่ี (Equations of Motion) [6] 

การเคลื่อนท่ีของดาวเทียมรอบโลก สามารถอธิบายได้ตามกฎ
แรงดึงดูดระหว่างมวลของนิวตัน (Newton’s universal law of 
gravitation) โดยกําหนดสมมุติฐานเพ่ือรองรับสมการคณิตศาสตร์ท่ี
จะนําเสนอ ดังน้ี  

1.  วัตถุท้ังสอง (โลกและดาวเทียม) มีลักษณะเป็นทรงกลมท่ี
สมมาตร 

2.  ไม่มีแรงอื่น กระทําต่อระบบนอกจากแรงดึงดูดระหว่างมวล  
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รูปท่ี 1 กายภาพของแรงดึงดดูระหวา่งมวลของวัตถุสองช้ิน 
 

จากรูปท่ี 1 แรงท่ีเกิดจากสนามโน้มถ่วงโลก GravF  ท่ีกระทําต่อ
ตัวดาวเทียม สามารถแสดงได้ 

 

2
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r
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โดยท่ี G  เป็นค่าคงท่ีของความโน้มถ่วง   

M   เป็นมวลของโลก 

satm เป็นมวลของดาวเทียม 
r    เป็นเวคเตอร์ระยะระหว่างโลกและดาวเทียม  

  r    เป็นระยะขจัดของเวคเตอร์ r  
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ในการสร้างสมการการเคลื่อนท่ีของดาวเทียม เริ่มต้นด้วยการ
พิจารณาเวคเตอร์ตําแหน่งของโลก r และเวคเตอร์ตําแหน่งของ
ดาวเทียม satr เมื่อเทียบกับระบบพิกัดอ้างอิง ดังแสดงในรูปท่ี 1 
ดังน้ัน เวคเตอร์ของระยะระหว่างโลกและดาวเทียม r สามารถแสดง
ได้เป็น sat  r r r  

จากการท่ีกําหนดให้ระบบพิกัดอ้างอิงเป็นระบบพิกัดท่ีไม่
เคลื่อนท่ี ทําให้การอนุพันธ์สมการข้างต้นสามารถทําได้โดยไม่
จําเป็นต้องพิจารณาการอนุพันธ์ในแต่ละแกน ดังน้ันอนุพันธ์อันดับท่ี
สองของเวคเตอร์ r   ท่ีแสดงถึงความเร่งของดาวเทียมเมื่อเทียบกับ
จุดศูนย์กลางของโลก  

 
sat  r r r      (2) 

 
จากกฎการเคลื่อนท่ีข้อท่ี 2 ของนิวตัน ซ่ึงกล่าวถึงความเร่ง a

ของวัตถุมวล m  ใดๆจะมีค่าเป็นสัดส่วนโดยตรงกับแรงท่ีกระทําต่อ
วั ต ถุ น้ั น  หรื อมี ค่ า เ ป็ นสั ด ส่ ว นผกผั นกั บมวลขอ ง วั ต ถุ น้ั น 

ma m F r  ซ่ึงแรงท่ีเกิดจากศักย์โน้มถ่วงโลก GravF และ F  
สามารถแสดงได้ดังน้ี 
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แทนค่า สมการความเร่ง satr และ r จากข้างต้น ลงในสมการ 

(2) 
 

2 2

( )satG M m
r r r r

    r r
r               (4) 

โดยท่ี )( satG M m    เป็นพารามิเตอร์ของความโน้มถ่วง  
 

เมื่อพิจารณาตามความเป็นจริงพบว่ามวลของดาวเทียมมีขนาด
เล็กมาก ๆ เมื่อเทียบกับมวลของโลกจึงคิดเฉพาะมวลของโลกเพียง
อย่างเดียว ทําให้พารามิเตอร์ของศักย์โน้มถ่วงของโลก มีค่าเท่ากับ 

14 3 2) 3.986005 10 m /s( satG M m GM         (WGS84) 
ดังน้ันสมการการเคลื่อนท่ี (4) สามารถเขียนใหม่ได้เป็น 

2 prr r
  r

r a      (5) 

โดยท่ี pra  เป็นผลรวมของความเร่งท่ีรบกวนวงโคจรของดาวเทียม  
 
 

2.2 ศักย์โน้มถ่วงโลก  

ศักย์โน้มถ่วงโลกU  ในรูปแบบของอนุกรมพหุนามเลอฌ็องดร์ 
(Legendre) อ้างอิงกับระบบพิกัด , )( , sat satr     แสดงได้ตามสมการ 
[7] 
 

, ,

2

,
2 1

( , 1 (sin )

sin cos ( )

, )

( )

sat sat sat

n m n m

n

n n
n

nn

n m sat
n m

R
U r J P

r r

R
P m

r
J


  

  

 









 



      
 

   
  





  

      (6) 
 
โดยท่ี ( , )sat sat  เป็นพิกัดละติจูดและลองจิจูดของตําแหน่ง
ดาวเทียม 

R       เป็นรัศมีของโลก 
n         เป็นระดับข้ันพหุนาม และ m  เปน็อันดับพหุนาม 

,n mP     เป็นฟังก์ชันเลอฌ็องดร์สมทบ  
           (associated Legendre function) 

,n mJ     เป็นสัมประสิทธิ์ฮาร์มอนิก  (zonal harmonics) 
  ,n m    เป็นลองจิจูดสมดุลสําหรับประสิทธิ์ฮาร์มอนิก ,n mJ  

  
เมื่อพิจารณาผลการรบกวนท่ีเกิดจากโซนอลฮาร์มอนิก 

โดยเฉพาะลําดับท่ีสอง (second spherical harmonic, 2J ) 
ฟังก์ชันศักย์โน้มถ่วงโลก สามารถลดรูปสมการได้เป็นตามสมการ(7) 

 
2

2 22
(sin )J sat

R
U J P

r r
 

 
  
 

      (7) 

 
จากเทอมพหุนามเลอฌ็องดร์  2

2

1
( ) 3 1

2
P     ดังน้ัน 

ฟังก์ชันศักย์โน้มถ่วงกรณีสําหรับ 2J   
 

2
22

2
(3sin 1)

2J sat

J R
U

r r
  


 
 
 

     (8) 

 
ค่าความเร่งท่ีรบกวนวงโคจรของดาวเทียมสามารถบอกได้จาก

เกรเดียนต์ของศักย์โน้มถ่วงโลก ซ่ึงแสดงได้ตามสมการ 

pr

T

x y z

U U U
U

x y z

a a a

a i j k
¶ ¶ ¶= = + +
¶ ¶ ¶

é ùº ê úë û

  (9) 
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โดยท่ี              เป็นสัญลักษณ์เกรเดียนต์  
( , , )i j k    เป็นเวกเตอร์หน่ึงหน่วยในแกน x, y, z 

ตามลําดับ 
 , ,x y za a a เป็นความเร่งท่ีรบกวนวงโคจรของดาวเทียมใน

แกน   x, y, z ตามลําดับ 
  
 ดังน้ัน ความเร่งท่ีรบกวนวงโคจรของดาวเทียม เมื่อ
พิจารณาเฉพาะโซนอลฮาร์มอนิกท่ี 2 (J2) แสดงได้ตามสมการ 
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              (10) 

โดยท่ี 2J เป็นสัมประสิทธิ์ฮาร์โมนิกท่ีสองมีค่า 0.001082616 
(WGS84) 

  
2.3 การแพร่วงโคจร (Orbit Propagation) 

เมื่อตําแหน่งวงโคจรดาวเทียมหรือวัตถุอวกาศได้ถูกคํานวณหา
เป็นท่ีเรียบร้อยแล้ว เราสามารถนําเทคนิคการแพร่วงโคจรมา
ประยุกต์ใช้เพื่อทํานายตําแหน่งของดาวเทียมหรือวัตถุอวกาศใน
อนาคตได้ อย่างไร ก็ตามแรงรบกวนวงโคจรจะต้องถูกนํามาร่วม
พิจารณาด้วย ซ่ึงเทคนิคการทํานายวงโคจรโดยรวมผลแรงรบกวน
ดังกล่าวซ่ึงมีการเปลี่ยนแปลงตามเวลาน้ันมีสองเทคนิค คือแบบ
พิเศษ (Special Perturbation) และแบบท่ัวไป (General 
Perturbation) 

การรบกวนแบบพิเศษจะใช้หลักการปริพันธ์ เ ชิงตัว เลข 
(Numerical integrations) โดยตรงกับสมการการเคลื่อนท่ี  วิธีท่ีใช้
งานกัน อาทิ วิธีโคเวล (Cowell's method) ซ่ึงเป็นหน่ึงวิธีท่ีมีการใช้
งาน อย่างแพร่หลาย ท้ังน้ี ในการทําปริพันธ์สมการการเคลื่อนท่ีน้ัน
จะได้ผลลัพธ์เป็นความเร็ว และเมื่อทําปริพันธ์ซํ้าอีกครั้ง ก็จะได้
ผลลัพธ์เป็นค่าตําแหน่งของวัตถุท่ีถูกพิจารณา อย่างไรก็ตาม ความ
ถูกต้องของเทคนิคน้ีจะข้ึนอยู่กับขีดความสามารถของตัวปริพันธ์ท่ี
นํามาใช้งาน และเราไม่สามารถเห็นการเปลี่ยนแปลงทางกายภาพ
และการวิเคราะห์พฤติกรรมของวงโคจรในระหว่างช่วงเวลาท่ีสนใจ
น้ันเป็นไปได้ลําบาก เน่ืองจากผลท่ีได้เป็นผลลัพธ์สุดท้ายจํานวน 

อันดับของตัวปริพันธ์ท่ีเลือกใช้อาจจะส่งผลต่อทรัพยากรของ 
หน่วยประมวลผล 

สําหรับเทคนิคการรบกวนแบบท่ัวไปน้ัน จะใช้การแก้สมการ 
การเคล่ือนท่ีในลักษณะเชิงวิเคราะห์ โดยจะวิเคราะห์เพียงบางส่วน
ของการเคลื่อนท่ีท่ีเราสนใจซ่ึงได้รับผลกระทบจากการรบกวน ข้อดี
ของเทคนิคน้ีคือทําให้เห็นภาพรวมของพฤติกรรมวงโคจรของวัตถุช้ิน
น้ัน อย่างไรก็ตาม เทคนิคน้ียังมีข้อด้อยในเรื่องประเด็นความแม่นยํา 
รวมไปถึงความซับซ้อนของสมการท่ีต้องพิจารณา ซ่ึงข้ึนอยู่กับแหล่ง
รบกวนใดบ้างท่ีจะถูกนํามาพิจารณา และจํานวนพารามิเตอร์ท่ีนํามา
วิเคราะห์ร่วมด้วย อาทิ อันดับอนุกรมพหุนามเลอฌ็องดร์ 

 
2.4 ข้อมูลการวัดระยะเสมือน 

ระยะเสมือนเป็นข้อมูลการวัดพื้นฐานสําหรับการคํานวณหา
ตําแหน่งวงโคจรดาวเทียมจากสัญญาณนําร่องท่ีแพร่โดยกลุ่ม
ดาวเทียมนําร่อง เมื่อพิจารณา ณ เวลา kt เครื่องรับจีพีเอสบน
ดาวเทียมวงโคจรต่ําใกล้โลก รับสัญญาณนําร่องจากดาวเทียมจีพีเอส 
ดวงท่ี j  ค่าระยะเสมือนระหว่างดาวเทียมท้ังสอง แสดงได้ตาม
สมการ 

 

( ) ( ) ( )2 2 2

j j u j u j u u
tk

x x y y z z ctr = - + - + - +          (11) 

 
โดยท่ี ( , , )j j jx y z  เป็นตําแหน่งดาวเทียมจีพีเอสดวงท่ี j   

( , , )u u ux y z เป็นตําแหน่งดาวเทียม 

ut เป็นค่าความแตกต่างของฐานเวลาของระบบกับเครื่องรับ
จีพีเอส 

c  เป็นความเร็วแสง  
 

จากสมการ (11) – (15) โดยการให้ค่าประมาณเริ่มต้นของ
ตํ าแห น่ งดาว เ ทียมวง โคจรต่ํ า ใ กล้ โ ลก ˆ ˆ ˆ( , , )u u ux y z  และ  ût  
ค่าประมาณของระยะเสมือนสําหรับดาวเทียมจีพีเอสดวงท่ี j  
สามารถคํานวณกลับได้จาก 

( ) ( ) ( )2 2 2 ˆˆ ˆˆ ˆj j u j u j u ux x y y z z ctr = - + - + - +           (12) 

 
ค่ารีซิจดวล dr  (residual) หรือค่าความแตกต่างระหว่างระยะ

เสมือนท่ีเครื่องรับจีพีเอสวัดได้ jr และค่าประมาณระยะเสมือนจาก
การคํานวณ ˆ jr  แสดงได้เป็น 

ˆj j jdr r r-=                  (13) 
  

ณ เวลา kt  สมมุติว่าเครื่องรบัจีพีเอสบนดาวเทียมวงโคจรต่ําใกล้
โลกสามารถรับสัญญาณนําร่องได้จํานวน N ดวง ดังน้ันกลุ่มหรือเซท
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ของ jdr สามารถถูกจัดอยู่ในรูปแบบของเวคเตอร์ค่าความผิดพลาด
ของการวัด Δ  ท่ีเรียกว่าเวคเตอร์ค่าความผิดพลาดของการวัด 

1 1 1

2 2 2
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t tk k
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dr r r

dr r r
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-
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 
 
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 
 

               (14) 

 
3.  การประมาณค่าแบบกําลังสองน้อยท่ีสุดร่วมกับการแก้ไข

แบบดิฟเฟอเรนเชียล 

3.1 เวคเตอร์สเตท                      

เวคเตอร์สเตท x  ถูกกําหนดตามสมการ  

[ ]Tutx r v=                 (15) 

 
โดยท่ี [ ]Tu u ux y zr = เป็นเวคเตอร์ตําแหน่งของดาวเทียม 

        T

x y zv v vv é ù= ê úë û เป็นเวคเตอร์ความเร็วของดาวเทียม 

        ut เป็นค่าความแตกต่างของฐานเวลาของระบบกับเครื่องรับจี
พีเอส  
 
3.2 แบบจําลองแรงกระทําต่อดาวเทียม 

แบบจําลองระบบเชิงวเิคราะห์ในบทความน้ี พิจารณาแรงกระทํา
ต่อดาวเทียมวงโคจรโคจรตํ่าใกล้โลก เฉพาะเทอมที่สองของโซนอล
ฮาร์มอนิก ( 2J ) ตามสมการ (5) และ (10) ซ่ึงแสดงได้ตามสมการ 

;r v v a= =                   (16) 

โดยท่ี ( )3 2pr Jr
a r a

mÅ=- +  

 
3.3 การประมาณค่าแบบกําลังสองน้อยท่ีสุด 

จากสมการ (11) ข้อมูลการวัด yO (observable) สามารถเขียน
ในรูปแบบฟังก์ชันได้ตามสมการ 

 
( , , , )u u u uOy f x y z t=                (17) 

 
ดัง น้ันค่าประมาณของข้อมูลการวัดจากการคํานวณ Cy  

(computable) และค่ารีซิจดวล สามารถเขียนได้ตามสมการ 
 

ˆˆ ˆ ˆ( , , , )u u u uCy f x y z t=                (18) 
 

O Cy ydr -=                 (19) 
 

เน่ืองจากสมการข้อมูลการวัดตามสมการ (11) เป็นสมการแบบ
ไม่เป็นเชิงเส้น ซ่ึงสามารถทําการประมาณให้เป็นแบบเชิงเส้น โดยใช้
อนุกรมเทย์เลอร์ (Taylor series) อย่างไรก็ตาม เพื่อลดความ
ซับซ้อน ในบทความวิจัยน้ี จะพิจารณาเพียงอนุกรมอันดับท่ีหน่ึง
เท่าน้ัน  
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               (20) 

 
โดยท่ี ny เป็นฟังก์ชันของ ( , , , )u u u ux y z t ณ เวลาท่ีทําการวัด และ 
 

ˆˆ ˆ; ; u u ut t t       r r r v v v  
 

ดังน้ันค่ารีซิจดวล สามารถเขียนได้ใหม่ตามสมการ 
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ณ เวลาหน่ึง ๆ จํานวนข้อมูลการวัดมีจํานวน N ข้อมูล สมการ

ข้างต้นเขียนให้อยู่ในรูปแบบเมทริกซ์ได้ตามสมการ 
 

1 1 1

1 1

2 2 2
2 2

n n n

u
O n

n n n
O n

u

u
O nN N

n n nN N N

u

y y y

t
y

y y y
y

t

t
y

y y y

t

y

y

y

r v

r

vr v

r v

b A x

Δ
d

é ù¶ ¶ ¶ê ú
ê ú¶ ¶ ¶ê úé ù- ê úê ú é ù¶ ¶ ¶ Dê úê ú ê ú- ê úê ú ê ú+ ⋅ D¶ ¶ ¶ê úê ú ê úê úê ú ê úê úê ú ê úë ûê úê ú-ê úë û ê ú¶ ¶ ¶ê ú
ê ú¶ ¶ ¶ê úê úë û

+ D

=

=


  

          (22) 

 

โดยท่ี 
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1 1 1
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  
              (25) 

 
พิจารณาผลรวมของค่ารีซิจดวลกําลังสอง จํานวน N ข้อมูล ณ 

เวลาการวัดหน่ึง ๆ แสดงได้ตามสมการ 
    

2

1

2
N

i
i

T
iJ w 


  WΔρ Δρ                 (26) 

 
โดยท่ี i   เป็นจํานวนข้อมูลการวัดเวลาหน่ึงๆ มีค่าตั้งแต่ 1 ถึง N 
      w   เป็นค่าถ่วงนํ้าหนักสําหรับการประมวลผล  

W  เป็นเมทริกซ์ถ่วงนํ้าหนัก (Weighting Matrix)   
ท้ังน้ี ค่าถ่วงนํ้าหนัก และ เมทรกิซ์ถ่วงนํ้าหนัก แสดงไดต้าม

สมการ 
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โดยท่ี  เป็นค่าเบี่ยงเบนมาตรฐาน 
 

จากสมการ (22) และ (26) เพื่อให้ได้ผลลัพธ์ท่ีมีความถูกต้อง 
มากท่ีสุดตามการประมาณค่าแบบกําลังน้อยท่ีสุด หรืออีกนัยหน่ึงคือ
การ ทําให้ค่ารีซิจดวล มีค่าน้อยท่ีสุด ซ่ึงสามารถพิจารณาได้จากทํา
ให้ฟังก์ชัน J มีค่าน้อยท่ีสุด โดยการอนุพันธ์ฟังก์ชัน J เทียบกับสเตท 
x ตามสมการ 

 

2 2 0T TJ
    


b WA xA WA

x
             (29) 

 
จากสมการข้างต้น ค่าความผิดพลาดของสเตท สามารถคํานวณ

ได้ตามสมการ[8]   
 

  1T T
 x A WA A Wb                (30) 

  
3.4  เมทริกซ์ความแปรปรวนร่วม  

เมทริกซ์ความแปรปรวนร่วม (covariance matrix, P ) เป็น 
เมทริกซ์ท่ีระบุถึงความน่าเช่ือถือในเชิงสถิติของคําตอบท่ีคํานวณได้ 
โดยท่ี ค่าของสมาชิกท่ีอยู่นอกเส้นทแยงมุมของเมทริกซ์ จะมี
ลักษณะเป็นสมมาตร และสําหรับทุก ๆ 

i jP  มีค่าน้อยมาก ๆ (เข้า
ใกล้ 0) แสดงว่าสมาชิกแต่ละค่า มีอิสระต่อกัน (Independent) 
และไม่เกิดปัญหาสัมพันธ์กัน (Coupling) ส่วนค่าสมาชิกตามแนว
เส้นทแยงมุม สําหรับทุก ๆ ท่ี i jP  มีค่าคงท่ีเท่ากับความแปรปรวน 

2 จากสมการ (30) เมทริกซ์ความแปรปรวนร่วม P แสดงได้ตาม
สมการ (31) 
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3.5  เมตริกซ์อนุพันธ์ย่อย  

เมทริกซ์อนุพันธ์ย่อย (matrix of partial-derivative, A ) เป็น
อนุพันธ์ของเมทริกซ์ข้อมูลการวัดท่ีเป็นระยะเสมือน ณ เวลา kt  เมื่อ
เทียบกับสเตท ณ เวลาเริ่มต้น ( 0x )และใช้การกระจายอนุพันธ์ 
ได้ผลตามสมการ 
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                  (32) 

 
โดยท่ี H เป็นเมทริกซ์การวัด 
  Φ  เป็นเมตริกซ์เปลี่ยนสถานะ 

  
3.6 เมทริกซ์การวัด   

เมทริกซ์การวัด (Matrix of Observation Partial, H ) เป็น 
เมทริกซ์อนุพันธ์ย่อยของข้อมูลการวัด เทียบกับสเตท ณ เวลา kt  



88                                                                                          ENGINEERING TRANSACTIONS, VOL. 17, NO.1 (36) JAN-JUN 2014. 
 

 

สําหรับบทความน้ีใช้ข้อมูลการวัดจากดาวเทียมจีพีเอสจํานวน 4 ดวง 
[9]   
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3.7 เมทริกซ์เปลี่ยนสถานะ  

เมทริกซ์เปลี่ยนสถานะ(  State Transition Matrix, Φ) เป็น
เมทริกซ์ท่ีแสดงความสัมพันธ์ระหว่าง สเตท ณ เวลา kt  เทียบกับส
เตท ณ เวลาเริ่มต้น 0t  ซ่ึงบทความน้ีได้พิจารณาพลวัตการรบกวนวง
โคจรท่ีเกิดจากวัตถุสองช้ิน และเทอมท่ีสองของโซนอลฮาร์มอนิก  
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จากสมการ (34) การหาอนุพันธ์แสดงความสัมพันธ์ระหว่างค่า

ของ สเตทความเร็วท่ีเวลา kt  เทียบกับค่าของสเตทตําแหน่ง  ท่ี
เ ว ล า 0t  ( อี พ อ ค เ ริ่ ม ต้ น )  ซ่ึ ง ผ ล ก า ร อ นุ พั น ธ์ เ ท อ ม  
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กับค่าคงท่ีซ่ึงได้ผลลัพธ์เป็นศูนย์ อย่างไรก็ตาม ในส่วนของการหา
อนุพันธ์แสดงความสัมพันธ์ระหว่างค่าของสเตทความเร็ว  ท่ีเวลา kt  
เทียบกับค่าของสเตทความเร็วท่ีท่ีเวลา 0t  (อีพอคเริ่มต้น) ซ่ึง ผลการ
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อนุพันธ์เทียบกับค่าคงท่ี ซ่ึงได้ผลลัพธ์เป็นศูนย์  
 

3.8 สมการแก้ไขแบบดิฟเฟอเรนเชียล (Differential 
Correction) 

จากความสัมพันธ์ระหว่างชุดข้อมูลท่ีวัดมาได้กับสเตทมีความไม่
เป็นเชิงเส้น ซ่ึงประมาณให้เป็นเชิงเส้น โดยทําการกระจายเทอมด้วย
อนุกรมเทย์เลอร์รอบๆ สเตทนอมินอล ( nx ) ท่ีเวลาอีพอคเริ่มต้น ซ่ึง
เป็นค่าประมาณ อ้างอิงในช่วงแคบ ๆ และคํานวณเฉพาะเทอม
อันดับหน่ึง มีลักษณะเป็นเชิงเส้น โดยแสดงได้เป็นการประมาณค่า 
ซ่ึงเป็นสมการการแก้ไขแบบดิฟเฟอเรนเชียลร่วมกับการประมาณค่า
แบบกําลังสองน้อยท่ีสุด 

เวคเตอร์แก้ไข  xD  ซ่ึงคํานวณได้จากสมการ (30) จะถูกนํามา
ปรับปรุงโดยการเพิ่มเข้าในเวคเตอร์สเตท x  ณ เวลา 0t ท่ีอีพอค
เริ่มต้น ค่าเดิม จะได้เวคเตอร์สเตท x  ณ เวลา 0t ท่ีอีพอคเริ่มต้นค่า
ใหม่ 
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_new _old 00 0t tx x x+= D                  (36) 

 
ในการคํานวณตามวิธีทําซํ้า (iteration method)  จะนําค่า

เวคเตอร์สเตท x  ณ เวลา 0t ท่ีอีพอคเริ่มต้นค่าใหม่ แล้วนํามาทํา
การแพร่วงโคจรในอนาคต โดยรวมผลของความเร่งท่ีการรบกวนซ่ึง
เกิดจากวัตถุสองช้ินและเทอมท่ีสองของโซนอลฮาร์มอนิก จะได้
ตําแหน่ง และความเร็ว ของดาวเทียมวงโคจรต่ําใกล้โลกโดยการแพ
ร่วงโคจรถึงเวลาอีพอคชุดสุดท้ายของข้อมูลแล้วทําการคํานวณใหม่
อีกรอบ ท่ีทําให้ได้ ค่าผลรวมของผลต่างของ  ชุดข้อมูลท่ีวัดได้ กับ
ข้อมูลนอมินอลท่ีได้การคํานวณท่ีน่าจะเป็นกําลังสอง ซ่ึงเป็นค่ารีซิ
จดวล ท่ีน้อยท่ีสุด ให้ผลลัพธ์ท่ีดีท่ีสุด ท่ีผิดพลาดน้อยท่ีสุด ทําซํ้าจนลู่
เข้า (converge) สู่ คําตอบค่าท่ีมีคอสฟังก์ชันน้อยท่ีสุดสามารถ
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คํานวณได้ค่าสเตทที่ดีท่ีสุดวิธีการน้ี เรียกว่า สมการการแก้ไขแบบ           
ดิฟเฟอเรนเชียล  
 
4.  ผลการทดสอบ 

ในการทดสอบการประมาณหาค่าตําแหน่งและความเร็วของ
ดาวเทียมวงโคจรต่ําใกล้โลกจากข้อมูลจีพีเอสน้ี ได้มีการจําลองวง
โคจรของดาวเทียมไทพัฒซ่ึงมีระดับความสูง 835 กิโลเมตรจากพื้น
โลกมุมเอียง 98 องศา โดยใช้ตัวแพร่วงโคจร SGP4 (Simplified 
General Perturbations  4) [10] ซ่ึงรวมผลของศักย์โน้มถ่วงโลก
และแรงต้านจากอากาศ (Atmospheric Drag) ท้ังน้ี ตัวแพร่วงโคจร 
SGP4 มีความเหมาะสมกับวงโคจรที่มีคาบเวลาน้อยกว่า 225 นาที 
สําหรับตัวแพร่วงโคจร SDP4 (Simplified Deep Perturbations 
4) ถูกใช้ในการจําลองวงโคจรกลุ่มดาวเทียมจีพีเอส เน่ืองจากตัวแพ
ร่วงโคจร SGP4 มีความเหมาะสมกับวงโคจรท่ีมีคาบเวลามากกว่า 
225 นาที อีกท้ังได้รวมผลกระทบท่ีเกิดจากดวงจันทร์และดวง
อาทิตย์ ท้ังน้ีพารามิเตอร์สําหรับการจําลองดาวเทียม วงโคจรใกล้
โลก ข้อมูลแสดงในตารางท่ี 1 สําหรับงบประมาณค่าความผิดพลาด
ของระยะเสมือนได้อ้างอิงตาม [11]  

 
ตารางที่ 1 พารามิเตอร์สําหรับการจําลองดาวเทียมวงโคจรใกล้โลก 

 พารามิเตอร์ ค่า หน่วย 
วงโคจร 

  
ความยาวก่ึงแกนเอก 7213 km 
ความรีของวงโคจร 0.0003 - 

มุมเอียงระนาบวงโคจร 98.0 deg 
 

ในบทความน้ี ค่าความผิดพลาดของข้อมูลการวดัถูกสมมตุิว่าเปน็
สัญญาณรบกวนแบบเกาส์ท่ีมีค่าอาร์เอ็มเอส 10 เมตร [11] ข้อมูล 
สองบรรทัด (Two-Line Element,TLE) ตามรูปแบบ NORAD ของ
ดาวเทียมไทพัฒและกลุ่มดาวเทียมจีพีเอส ถูกใช้เป็นค่าเริ่มต้น
สําหรับ ตัวแพร่วงโคจร ข้อมูลการวัดระยะเสมือนและตําแหน่งของ
ดาวเทียมจีพีเอส ทุก 10 วินาที ถูกใช้เป็นข้อมูลดิบสําหรับส่วน
อินพุท ซ่ึงเป็นการกําหนด ค่าเริ่มต้นของตัวประมาณค่าตําแหน่งและ
ความเร็วของดาวเทียมไทพัฒ จะถูกคํานวณ และเปรียบเทียบกับค่า
อ้างอิงท่ีได้จากตัวแพร่วงโคจร SGP4 

จากการประมาณค่าโดยวิธีกําลังสองน้อยท่ีสุดร่วมกับการแก้ไข
แบบดิฟเฟอเรนเชียล ค่าความผิดพลาดข้อมูลการวัด (ดาวเทียมจีพี
เอส 4 ดวง) แสดงในรูปท่ี 2 
 

 
 

รูปท่ี 2 ค่าความผดิพลาดข้อมลูการวัดδ  (ดาวเทียมจพีีเอส 4 ดวง) 
  

ท้ังน้ี ในการประมาณค่าหลังจากการทําซํ้ารอบท่ีสองของวิธี
กําลังสองน้อยท่ีสุดร่วมกับการแก้ไขแบบดิฟเฟอเรนเชียล ค่าเฉลี่ย
ความผิดพลาดข้อมูลการวัด (ดาวเทียมจีพีเอส 4 ดวง) มีค่าลดต่ําลง
จากประมาณ 700 เมตร สู่ค่าต่ําสุดประมาณ 135 เมตร ดังแสดงใน
รูปท่ี 3 

 

 
 

รูปท่ี 3 จํานวนรอบทําซํ้าของวิธีกําลังสองน้อยท่ีสุด และค่าเฉลี่ย
ความผิดพลาดข้อมูลการวัด (ดาวเทียมจีพีเอส 4 ดวง) 
 

จากท่ีแสดงในสมการ (16) ut  เป็นพารามิเตอร์ตวัหน่ึง ท่ีมีผลต่อ
การคํานวณหาค่าตําแหน่งและความเร็วของวงโคจรใกลโ้ลก ดังน้ันใน
การประมาณค่าจําเป็นท่ีจะต้องคํานวณหาค่า utd  ซ่ึงเป็นตัวแปร
สุดท้ายของ xD โดยท่ีผลการประมาณค่า utd มีค่าลดลง ดังแสดง
ในรูปท่ี 4 และ ค่าปรับปรุงของ ut  ตามสมการ (31) พร้อมค่าเฉลี่ย
ความผิดพลาดข้อมูลการวัดแสดง ในตารางท่ี 2 
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รูปท่ี 4 ค่าประมาณของ utd  

 
ตารางท่ี 2 ค่าปรบัปรุงของ ut และค่าเฉลี่ยδ  

จํานวนรอบ
การทําซ้ํา 

ut  
(วินาที) 

ค่าเฉลี่ยδ  
(เมตร) 

1 1.00e-07 692.4149039 
2 2.94e-08 138.6906129 
3 1.20e-09 134.8648765 
4 3.10e-10 134.8203546 

จากการประมาณค่าโดยวิธีกําลังสองน้อยท่ีสุดร่วมกับการแก้ไข
แบบดิฟเฟอเรนเชียล ค่าความผิดพลาดในตําแหน่งของดาวเทียมวง
โคจร ใกล้โลกท่ีคํานวณได้จากการเปรียบเทียบกับค่าตําแหน่งอ้างอิง 
แสดงใน รูปท่ี 5 

 

 
 

รูปท่ี 5 ค่าความผดิพลาดในตําแหน่งของดาวเทียมวงโคจรใกล้โลก 
 

หลังจากการประมาณค่าตําแหน่งโดยวิธีกําลังสองน้อยท่ีสุด
สามารถคํานวณตําแหน่งของดาวเทียมวงโคจรใกล้โลกเป็นเวลา 600 
วินาที หรือ 60 อีพอค (เส้นสีแดงหนา) และได้ทําการแพร่วงโคจร
เป็นเวลา 1 คาบวงโคจร (เส้นสีม่วง) ดังแสดงในรูปท่ี 6   
 

 
 

รูปท่ี 6 การแพร่วงโคจรเป็นเวลา 1 คาบวงโคจร (เส้นสีม่วง) 
ภายหลังจากการประมาณค่าตําแหน่งโดยวิธีกําลังสองน้อยท่ีสุดเป็น
เวลา 600 วินาที (เส้นสีแดงหนา) 
 
ตารางท่ี 3 ค่าเฉลี่ยและค่าเบี่ยงเบนมาตรฐาน ของค่าความแตกต่าง
ในตําแหน่งและความเร็วของดาวเทียมวงโคจรใกล้โลก 
ค่าความแตกต่าง ค่าเฉลี่ย ค่าเบี่ยงเบนมาตรฐาน 

uxd -1.66 เมตร 7.91E-04 เมตร 
uyd -0.90 เมตร 1.53 E-05 เมตร 
uzd 2.17 เมตร 1.57 E-02 เมตร 

xvd -2.47E-04 เมตร/
วินาที 

3.09E-10 เมตร/วินาที 

yvd 3.68E-06 เมตร/
วินาที 

6.16E-12 เมตร/วินาที 

zvd -3.19E-05 เมตร/
วินาที 

2.46E-09 เมตร/วินาที 

  
ความน่าเช่ือถือในเชิงสถิติของค่าสเตทที่คํานวณได้ สอดคล้อง

กับค่า เมทริกซ์ความแปรปรวนร่วม ตามตารางท่ี 4 ค่าความ
แปรปรวนของตําแหน่ง (ค่าท่ีขีดเส้นใต้ตามแนวเส้นทแยงมุม) ท่ี
ตําแหน่ง uy  มีค่าความแปรปรวน น้อยท่ีสุดเท่ากับ 4.67E-02 ซ่ึง
สอดคล้องกับค่าเฉลี่ย จากการประมาณค่าตําแหน่ง uy  มีค่าน้อย
ท่ีสุดเท่ากับ -0.90 เมตร ตามตารางท่ี 3 

ส่วนค่าความแปรปรวน ของความเร็ว(ค่าท่ีขีดเส้นใต้ตามแนว 
เส้นทแยงมุม) ท่ีความเร็ว yv มีค่าความแปรปรวนน้อยท่ีสุดเท่ากับ 
3.72E-07 เมตร/วินาที ซ่ึงสอดคล้องกับค่าเฉลี่ยจากการประมาณค่า
ความเร็ว yv  มีค่าน้อยท่ีสุดเท่ากับ 3.68E-06 เมตร/วินาที ตาม
ตารางท่ี 3 

ค่าความแปรปรวน ของสเตทมีค่าท่ีน้อยและมีค่าสอดคล้องกับ
ค่าเฉลี่ย จากการประมาณค่าสเตท แสดงถึงมีค่าความแตกต่างน้อย 
มีค่าความถูกต้องและความน่าเช่ือถือในเชิงสถิติสูง ทําให้ค่าสเตทท่ี
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คํานวณได้ มีความแม่นยําสูง 
ส่วนค่าความแปรปรวนร่วมของสเตท (ค่าท่ีอยู่นอกเส้นทแยงมุม

ของเมทริกซ์) มีค่าอยู่ในช่วง 2.10E-02 ถึง -1.07E-01 ตามตารางท่ี 

4 ซ่ึงเป็นค่าท่ีน้อยมากแสดงถึงความสัมพันธ์กันของสเตทแต่ละค่ามี
อิสระต่อกันและไม่เกิดปัญหาสัมพันธ์กัน  

 
ตารางท่ี 4 แสดงค่าความแปรปรวนในเมทริกซ์ความแปรปรวนร่วม(ค่าท่ีขีดเสน้ใต้ตามแนวเส้นทแยงมุม) 

2
xu

  2
yu

  2
zu

  2
vx

  2
vy

 2
vz

  2
tu

  
1.43E-01 2.10E-02 -1.08E-01 -3.01E-04 -4.12E-05 1.91E-04 -5.27E-08 
2.10E-02 4.67E-02 -1.33E-02 -4.12E-05 -1.14E-04 1.80E-05 -1.05E-08 
-1.08E-01 -1.33E-02 1.44E-01 1.91E-04 1.80E-05 -2.54E-04 7.21E-08 
-3.01E-04 -4.12E-05 1.91E-04 9.86E-07 1.35E-07 -6.27E-07 3.00E-15 
-4.12E-05 -1.14E-04 1.80E-05 1.35E-07 3.72E-07 -5.91E-08 -1.00E-15 
1.91E-04 1.80E-05 -2.54E-04 -6.27E-07 -5.91E-08 8.31E-07 -1.20E-14 
-5.27E-08 -1.05E-08 7.21E-08 3.00E-15 -1.00E-15 -1.20E-14 1.25E-13 

 
ส่วนค่าเบี่ยงเบนมาตรฐาน ของตําแหน่งมีค่าอยู่ในช่วง 3.79E-01 

ถึง 2.16E-01 และความเร็ว มีค่าอยู่ในช่วง 9.93E-04 ถึง 6.10E-04 
ตามตารางท่ี 5 ซ่ึงเป็นค่าท่ีน้อยมากแสดงถึงมีค่าความผิดพลาดต่ํา มี
ค่าความถูกต้องความน่าเช่ือถือในเชิงสถิติของค่าสเตทท่ีคํานวณได้ มี
ความแม่นยําสูง 
 
ตารางท่ี 5 แสดงค่าความแปรปรวนและค่าเบี่ยงเบนมาตรฐานของส
เตทในเมทริกซ์ความแปรปรวนร่วม  

ค่าสเตท ความแปรปรวน ค่าเบี่ยงเบนมาตรฐาน
ค่าตําแหน่ง ux  1.43E-01 3.78E-01
ค่าตําแหน่ง uy  4.67E-02 2.16E-01
ค่าตําแหน่ง uz  1.44E-01 3.79E-01
ค่าความเร็ว xv  9.86E-07 9.93E-04
ค่าความเร็ว yv  3.72E-07 6.10E-04
ค่าความเร็ว zv  8.31E-07 9.12E-04
ค่าฐานเวลา ut  1.25E-13 3.54E-07

 

5. สรุป 

บทความน้ีได้ศึกษาและออกแบบตัวประมาณค่าท่ีใช้วิธีกําลังสอง
น้อยท่ีสุด ร่วมกับการนําเทคนิคการแก้ไขแบบดิฟเฟอเรนเชียลมา
ประยุกต์ใช้เพื่อประมาณค่าตําแหน่งและความเร็วของดาวเทียม จาก
ข้อมูลการวัดจีพีเอส โดยท่ีพลวัตการเคลื่อนท่ีของดาวเทียมและการ
รบกวนวงโคจรเน่ืองจากความไม่กลมของโลกโดยเฉพาะฮาร์มอนิกท่ี
สองของโซนอล ได้ถูกนํามาพิจารณาในบทความน้ี จากการจําลอง
การทํางานพบว่าค่าตําแหน่งและความเร็วท่ีคํานวณได้มีค่าใกล้เคียง
กับค่าอ้างอิงท่ีได้จากตัวแพร่วงโคจรท่ีเป็นท่ียอมรับ อาทิ SGP4 
อย่างไรก็ตามผลลัพธ์จากบทความน้ีจะเป็นแนวทาง ในการพัฒนา
บทความด้านน้ีในอนาคต   
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