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1 Einfithrung : 1

1 Einfiihrung

1.1 Einleitung

Das vom amerikanischen Verteidigungsministerium (,,Department of Defense®, DoD) entwik-
kelte NAVSTAR GPS (,Navigation System using Time And Ranging Global Positioning Sy-
stem*) ermdglicht eine hochgenaue Ortsbestimmung im Zentimeterbereich. Diese Genauigkeit
setzt allerdings die Anwendung differentieller Auswerteverfahren sowie die Nutzung der Tré-
gerphaseninformation voraus.

Das Hauptaugenmerk bei dem in dieser Arbeit entwickelten hochprézisen Navigationssystem
lag daher in der Verwendung der GPS-Triigerphasenmessungen, deren Genauigkeiten bei etwa
1 % der GPS-Wellenlingen und damit bei etwa 1.90 mm und 2.44 mm liegen. Das Problem ei-
ner Positionierung mit Hilfe der Triigerphasen liegt an der Mehrdeutigkeit der Phasenmessun-
gen. Der Phasenbruchteil kann zwar hochgenau bestimmt werden, aber ohne eine Information
iiber die Gesamtentfernung, die sich aus dem integrierten Doppler und einer zufilligen Anfangs-
phase ergibt, kann die genaue Phaseninformation nicht voll zur Entfernungsbestimmung ausge-
niitzt werden. Einer der Kernpunkte dieser Arbeit ist also die Bestimmung der Tridgerphasen-
mehrdeutigkeiten in der Bewegung und in Echtzeit.

Seit einigen Jahren werden unterschiedliche Ansitze fiir die Bestimmung der Mehrdeutigkeiten
verfolgt. Erste Ansitze fiihrten die Suche der Mehrdeutigkeiten im dreidimensionalen Positions-
raum durch (Counselman und Gourevitch, 1981). Dieser Ansatz ist prinzipiell auch in kinemati-
schen Fillen moglich, doch die langen notwendigen Rechenzeiten machen eine echtzeitfahige
Bestimmung der Mehrdeutigkeiten unmoglich. Neuere Ansitze fithren die Suche im héherdi-
mensionalen Raum der Mehrdeutigkeiten durch (Teunissen, 1994, Chen, 1994; Abidin, 1993;
Ober, 1993; Euler und Landau, 1992; Frei und Beutler, 1990). Dort erweist sich das Problem
als eine diophantische Minimierung einer L2-Norm, welche nicht geschlossen losbar ist. Daher
miissen Suchalgorithmen entworfen werden, die einzelne Losungskandidaten untersuchen, und
auf effizienteste Art und Weise die optimale Losung in kurzer Zeit finden.

Unmittelbar an das Auffinden der in mathematischen Sinne optimalen Losungskombination
schlieBt sich das Problem der Validierung der gefundenen Losung an. Dieses ist ein weiterer
kritischer Punkt in der Entwicklung des Navigationssystems. Falsch fixierte Mehrdeutigkeiten
haben einen langsam driftenden Positionsfehler zur Folge, und sind in kinematischen Fillen nur
schwierig zu erkennen.

Des weiteren beschiftigt sich diese Arbeit mit der Integration von ,,Pseudolites* (PLs) in ein
bestehendes Navigationssystem. GPS wurde urspriinglich als rein militérisches System konzi-
piert und ist so auf militirische Anforderungen, im wesentlichen auf die Genauigkeit der Positi-
ons- und Zeitberechnung, ausgelegt. Erste Pseudolites wurden bereits fiir Bodentests wihrend
der Entwicklung des GPS verwendet um die Funktionalitit und Storsicherheit zu untersuchen.
Mit dem Erstausbau (,,Initial Operational Capability*, IOC) des Systems am 8. Dez. 1993 (US
Coast Guard, 1997b) jedoch kamen immer mehr Anforderungen von ziviler Seite. Die
Schwachstellen von GPS betreffen Verfiigbarkeit, Kontinuitit und besonders Integritidt. Schon
wihrend der Entwicklung des Satellitensystems dachte man daher an eine bodenseitige Ergén-
zung durch Pseudolites. Pseudolites sind am Boden stehende Sender, die konfiguriert werden
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2 1 Einfiihrung

konnen, um GPS-dhnliche Ranging-Signale abzustrahlen. Mit ihrer Hilfe kann die Integritiit, die
Verfiigbarkeit, die Kontinuitit und die Genauigkeit erhoht werden. Allerdings haben Fehlerein-
fliisse bei Pseudolites ein vollig anderes Verhalten als bei Satelliten. Durch die Nihe des Nutzers
zum Pseudolite (etwa 100 m bis zu einigen 10 km im Vergleich zu mehr als 20000 km bei GPS-
Satelliten) ergeben sich drastisch andere geometrische Verhiltnisse und Ausbreitungsbedingun-
gen fiir die Signale.

1.2 Anforderungen an ein hochprizises Navigationssystem

Die Anforderungen an ein ziviles Navigationssystem lassen sich durch vier Leistungsmerkmale
(RNP-Parameter, ,,Radio Navigation Performance‘-Parameter) darstellen. Diese vier Parameter
betreffen die Genauigkeit, Integritit, Verfiigbarkeit sowie Kontinuitit des Systems (RTCA DO-
217, 1993).

Die vier Parameter miissen je nach Flugphase bzw. Landeanflug-Kategorie (CAT-I bis CAT-III)
unterschiedliche Grenzen einhalten. Zur Ubersicht sind hier die Definitionen der vier Leistungs-
parameter zusammengestellt:

¢ Genauigkeit:
Die Abweichung der gemessenen und berechneten Position darf von der wahren Position des
Flugzeugs nur zu einer kleinen Wahrscheinlichkeit um mehr als einen festen Wert abwei-
chen.

o Integritiit:
Das System muB dem Nutzer innerhalb einer bestimmten Zeitspanne (TTA, ,,Time To
Alarm®) mitteilen, wenn es nicht zur Navigation verwendet werden darf, weil Systemfehler
vorliegen.

¢ Verfiigbarkeit:
Das System muB mit hoher Wahrscheinlichkeit verfiigbar sein. Das Verfiigbarkeitsrisiko
(Ausfallwahrscheinlichkeit) darf eine gewisse Grenze nicht iiberschreiten.

¢ Kontinuitiit:
Die Wahrscheinlichkeit, daB das System fiir einen bestimmten Zeitraum genutzt werden
kann, sofern es anfangs verfiigbar war (i.a. die Dauer bis zum AbschluB eines begonnenen
Landeanflugs), darf einen gewissen Wert nicht unterschreiten.

Da GPS als rein militdrisches Positionierungssystem konzipiert wurde, lag beim Entwurf des
Systems die Genauigkeit und Storsicherheit im Vordergrund. Die fiir den Nutzer sicherheitsrele-
vanten Parameter wie Integritit und Kontinuitit wurden daher nur am Rande betrachtet. In der
zivilen Luftfahrt wurden seit einigen Jahren Anstrengungen unternommen, diese Mingel durch
Integration weiterer Sensoren, wie GLONASS (Global Navigation Satellite System), Pseudolites
oder INS-Geriite (,,Inertial Navigation System‘), zu beheben.

Wihrend bei den Amerikanern Projekte wie WAAS (,,Wide Area Augmentation System*, RTCA
DO-229, 1996) und LAAS (,Local Area Augmentation System*) hochaktuell sind, versuchen
auch die Européer die zivilen Leistungsparameter, insbesondere die hohe Integritit zu erreichen
(Beale und Campagne, 1996). Zunichst sollen mittelfristig mit EGNOS (,,European Geostation-
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1 Einfiihrung 3

ary Navigation Overlay System*“, Loddo et al., 1996; Eissfeller et al., 1998), einer Kombination
aus GPS und GLONASS mit zusitzlichen Korrektur- und Integrititsinformationen iiber geosta-
tionire INMARSAT-Satelliten, die Anforderungen bis hin zu CAT-I Prizisionslandungen erfiilit
werden. Mittel- bis langfristig ist dann der Aufbau eines neuen globalen Satellitensystems der
zweiten Generation (GNSS2, ,,Global Navigation Satellite System 2) geplant. Dieses konnte
aus mehreren, z.B. zwolf (Wlaka, 1997), geosynchronen Satelliten (IGSO, ,.inclined geosyn-
chronous orbit“) bestehen, die zunichst nur eine lingenabhingige regionale Uberdeckung lie-
fern, die aber graduell ausgebaut werden kann (Texier und Frayssinhes, 1996; Pieplu et al.,
1996). Auch dieses System soll durch Integrititskanile iiber drei (Wlaka, 1997) geostationdre
INMARSAT-Satelliten gestiitzt werden.

Bei diesen Anstrengungen zeigt sich, daB die reinen Genauigkeitsanforderungen nur ein sekun-
dires Problem darstellen. Zur Erreichung der Integritits- und Verfiigbarkeitsparameter jedoch ist
eine weit hohere MeBgenauigkeit auf den Signalen und/oder eine hohe Redundanz durch Mehr-
fachmessungen an viele Bodenstationen notwendig. Diese Notwendigkeit resultiert im wesentli-
chen aus der Forderung nach einer hoch signifikanten Trennbarkeit zweier identisch geformten
Verteilungen mit unterschiedlichen Mittelwerten (Eissfeller et al., 1998).

1.3 Zielstellung

Das Ziel der vorliegenden Arbeit ist nicht die Entwicklung eines operationellen, zivilen Naviga-
tionssystems, welches den oben genannten Anforderungen geniigen muB. Vielmehr soll ein sa-
tellitenbasiertes Navigationssystem erstellt werden, welches durch Auswertung der Trigerpha-
senmessungen die hohe erreichbare Genauigkeit im Zentimeterbereich demonstriert. Moglich-
keiten und Grenzen eines solchen Systems sollen dabei aufgezeigt werden.

Weiterhin soll untersucht werden, inwieweit eine zusitzliche Einbindung des russischen GPS-
Pendants GLONASS oder von Pseudolites erfolgreich sein kann. Die Problematik in bezug auf
GLONASS ist von zweierlei Natur und wird ausfiihrlich in Kap. 5 behandelt. Erstens ist die Si-
gnalstruktur anders aufgebaut als bei GPS, und zweitens wird ein anderes Referenzsystem ver-
wendet.

Da die Senderkennung nicht wie bei GPS iiber CDMA (,,Code Division Multiple Access®) er-
folgt, sondern iiber FDMA (,.Frequency Division Multiple Access*), ergeben sich in der hoch-
genauen Navigationsrechnung Abhingigkeiten beziiglich der Senderfrequenz. Den unterschied-
lichen Frequenzen entsprechen unterschiedliche Wellenlidngen, so daB eine Aufldsung der
Mehrdeutigkeiten (s. Kap. 4) nicht so einfach moglich ist wie bei GPS.

Ein weiteres Hindernis bei der Integration von GLONASS stellt der unterschiedliche Referenz-
rahmen der Systeme GPS und GLONASS dar. Wihrend GPS auf dem WGS-84 (,,World Geo-
detic System 1984) basiert, beruht GLONASS auf dem SGS-85 (,Soviet Geodetic System
1985%), dem Vorliufer des jetzigen PE-90 (,,Parameters of the Earth 1990%, russisch: PZ-90).
Bei einer Integration beider Systeme muB entsprechend eine Transformation in ein gemeinsames
Referenzsystem gerechnet werden.

Die Idee, ein satellitenbasiertes Navigationssystem durch zusitzliche Bodeninfrastruktur zu stiit-
zen, ist ebenso alt wie GPS selbst. Zur Verbesserung der RNP-Parameter sind Pseudolites
(Pseudo-Satelliten) seit einigen Jahren in der Diskussion. Die mit Pseudolites verbundene Pro-
blematik wird in Kap. 6 genauer untersucht.
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4 1 Einfithrung

Der Idealvorstellung eines ,Satelliten am Boden“ stehen etliche physikalische Detailprobleme
entgegen, die bei echten Satelliten nicht - oder nicht so stark — auftreten oder durch Differenz-
bildung nahezu vollstindig eliminiert werden. Darunter befinden sich Effekte wie die hohe Si-
gnaldynamik (,,Near-Far-Problem*), Signalinterferenzen, verstirkter Mehrweg, Orbitfehler, tro-
posphirische Laufzeitverzégerung und Zeitsynchronisation. Nach einer Erliuterung der PL-
spezifischen Fehlereinfliisse, wird der EinfluB von gepulsten Signalen (TDMA) auf den
GPS/PL-Empfianger untersucht.
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2 NAVSTAR GPS

Das NAVSTAR GPS (,Navigation System Using Time And Ranging Global Positioning Sy-
stem*) wurde seit 1973 vom amerikanischen Verteidigungsministerium (,,Department of De-
fense®, DoD) entwickelt (Parkinson, 1994). Als rein militérisches System lag bei der Konzepti-
on die Genauigkeit und Storsicherheit im Vordergrund. Obwohl die Implementierung des Sy-
stems bis hin zur ersten operationellen Arbeitsphase (,,Initial Operational Capability®, IOC)
1993 etwa 20 Jahre in Anspruch nahm (US Coast Guard, 1997b), ist heute klar, daB eine neue
Technologie der Navigation entwickelt wurde. Am 17. Juli 1995 wurde schlieBlich von der US
Air Force mit 24 Satelliten im Orbit der Vollausbau des Systems (,,Full Operational Capability*,
FOC) erklirt (US Coast Guard, 1997a).

In diesem Kapitel werden einige Grundlagen des Systems wie Aufbau, Funktionsweise und Si-
gnalstruktur kurz erldutert. Der gegebene Uberblick dient primér dem Vergleich zu dem russi-
schen Pendant GLONASS (Kap. 5). Die Generierung der unterschiedlichen Codes dient vor-
nehmlich zum Vergleich mit der Codegenerierung bei Pseudolites (Kap. 6).

2.1 Aufbau des GPS

Das Gesamtsystem GPS kann in drei Teilsysteme mit unterschiedlichen Aufgabenbereichen
unterteilt werden. Diese drei Teilsysteme sind:

e Raumsegment,
¢ Kontrollsegment, und
e Nutzersegment

Im folgenden wird kurz auf ihre jeweiligen Aufgaben eingegangen.

2.1.1 Raumsegment

Das Raumsegment besteht aus 24 operationellen Satelliten, von denen 3 Ersatzsatelliten sind.
Die Satelliten befinden sich auf nahezu kreisformigen Bahnen in einer Hohe von etwa 20183 km
bei einer Inklination von 55° in sechs Orbitalebenen, die jeweils um 60° Lénge gegeneinander
verschoben sind. Untersuchungen aus dem NAVSTAR GPS Joint Program Office (JPO) erga-
ben, daB die geplante Konstellation weltweit die hinsichtlich der Satellitensichtbarkeit beste
Uberdeckung liefert (Spilker und Parkinson, 1994).
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Bild 2.1.1-1: GPS-Raumsegment mit 24 Satelliten (aus Windl, 1996)

Mit den ersten Block Ila Satelliten wurden die SystemsicherungsmaBnahmen S/A (,,Selective
Availability*) und A-S (,,Anti-Spoofing*) implementiert. Mittels der ersten MaBnahme kann die
hohe Positionierungsgenauigkeit fiir nicht autorisierte Nutzer degradiert werden, wihrend A-S
durch einen Verschliisselungscode (W-Code) vor dem Empfang vorgetduschter Signale schiitzt.

Die seit August 1996 zum Einsatz kommenden Block IIR (R steht fiir ,,replenishment*) Satelli-
ten verfiigen iiber eine Inter-Satelliten-Kommunikation, so daB eine Orbitbestimmung ohne Bo-
denunterstiitzung moglich ist.

2.1.2 Kontrolisegment

Das Kontrollsegment besteht aus vier Uplink-Stationen , fiinf Monitorstationen, sowie dem
Kontrollzentrum (,,Operational Control Center*).

Nach Parkinson (1994) hat das GPS Kontrollsegment die folgenden Aufgaben:

Aufrechterhaltung der korrekten Satellitenorbits durch gelegentliche Mandverkommandos
Korrekturen und Einstellungen der Satellitenuhren und Payload

Verfolgen der GPS-Satelliten und Generierung und Upload der Navigationsdaten fiir jeden
der GPS-Satelliten

e Manover bei Satellitenausfallen, um negative Auswirkungen zu minimieren

Die fiinf Monitorstationen Hawaii, Colorado Springs, Ascension Island, Diego Garcia im Indi-
schen Ozean und Kwajalein im Westpazifik sind geometrisch so verteilt, daB eine gute globale
Lingengrad-Uberdeckung erreicht wird.
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213 Nutzei'segment

Das Nutzersegment kann je nach Anwendung aus nur einem GPS-Empfinger, oder aus einem
komplexen integrierten System mit mehreren Referenzstationen bestehen. Auf die detaillierte
Arbeitsweise eines GPS-Empfingers wird hier nicht eingegangen. Sie kann beispielsweise in
Eissfeller (1997) oder Van Dierendonck (1995) nachgelesen werden. Lediglich die Grobbe-
standteile eines GPS-Empfingers werden kurz im Unterkapitel 2.4 dargestelit.

2.2 Funktionsweise des GPS

Das Funktionsprinzip des NAVSTAR GPS beruht auf Laufzeitmessungen der ausgesandten Sa-
tellitensignale durch den Nutzer. Durch vier simultan gemessene Laufzeiten kann der Nutzer bei
bekannten Satellitenpositionen die vier Unbekannten (drei Positionskoordinaten sowie ein Uhr-
fehler) im zugrundegelegten Referenzsystem WGS-84 (,,World Geodetic System 1984%) be-
stimmen.

2.3 Signalstruktur

Die von den GPS-Satelliten ausgestrahlten Signale lassen sich nach Spilker (1980) wie folgt
darstellen:

L (t) =a,p(t)d(t)cos(fit) + ac(t)d(t)sin( fif)

(2.3-1)
L,(t) = a,p(t)d(t)cos(fyt) v

Dabei bedeuten:

Li(t), Lo(t)  L; bzw. L,-Signal des Satelliten

a, a Amplitude der Signale

d() Navigationsnachricht

ct) C/A-Code auf L;

p(t) P-Code auf L; und L,

fi, f> L;- bzw. L,-Frequenz des Trigers

t Zeit gemessen iiber den Oszillator des Satelliten

Die Navigationsnachricht d(t), sowie die Goldcodes p(t) und c(t) sind Sequenzen bestehend aus
den Werten +1 und -1. Diese werden dem rohen Trigersignal BPSK (,,Binary Phase Shift Key-
ing*) aufmoduliert. Wihrend der C/A-Code der zivilen Nutzergemeinschaft permanent zugéng-
lich ist, kann der P-Code durch Uberlagerung eines weiteren Codes (W-Code) mit geringerer
Chiprate zum Y-Code verschliisselt und so autorisierten Nutzern vorbehalten werden.

Die Sendefrequenzen der GPS-Satelliten werden wie auch alle Code-Modulationen kohérent
von einer gemeinsamen Grundfrequenz fy von 10.23 MHz abgeleitet. Fiir die L;- und Lo-
Frequenzen gilt:

fi, =154- f, =1575.42MHz

232
fi, =120- f, =1227.60MHz @32)
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Fiir die Wellenldngen gilt daher:

N
]

=0.19029 m

(2.3-3)
=0.24421m

>
“’*l B

2.3.1 C/A-Code-Erzeugung

Der C/A-Code (,,Coarse Acquisition Code*) hat eine Chiprate von 1.023 MHz, und wiederholt
sich bei einer Linge von 1023 Chips jede Millisekunde. Ein gesendetes Bit hat damit die Linge
von etwa 293.26 m. Die Erzeugung des C/A-Codes erfolgt iiber zwei riickgekoppelte 10-Bit
Schieberegister (G1 und G2;). Die Unterscheidung der Satelliten erfolgt durch eine satellitenspe-
zifische Phasenverschiebung der G2;-Sequenz gegeniiber der G1-Sequenz (CDMA).

+
oo ] 2] 3] 4] S 6] 7] 8] 910
N Gl Coder
Code | _ . E Set to ;—g_ G2(t+n T,)
Clock | 1 |allls |
' T 1. 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Initialize : * Nur:t?e s @9 79 79 % % “9 50 0
AR RSO O SO SO SO NV SO SO
! e |
! 4 b . . |
Y T T
Gate 1]2]3]4]5]6]7]8] 9f10]

G2 Coder

Bild 2.3.1-1: C/A-Code-Erzeugung im GPS-Satelliten

Durch die variable Abtastung zweier bestimmter ,,Tap*“-Stellen im G2-Register und ihre XOR-
(Exclusiv-Oder) Verkniipfung wird eine identische aber phasenverschobene G2-Sequenz er-
zeugt, die mit der G1-Sequenz iiberlagert wird. Mit der mechanischen Realisierung des C/A-
Codes im Satelliten (dargestellt in Bild 2.3.1-1) konnen durch die variable Auswahl zweier
»laps* des G2-Registers insgesamt 45 verschiedene Standard-Goldcodes erzeugt werden, von
denen 37 fiir GPS reserviert sind. Da die Sequenzen 1023 Chips Linge haben, gibt es noch eine
Vielzahl Nicht-Standard-Goldcodes, die durch andere Phasenverschiebungen erzeugt werden
konnen.

Sollen Nicht-Standard-Codes erzeugt werden (beispielsweise beim Einsatz von Pseudolites),
miissen die Generatoren modifiziert werden, um eine beliebige Phasenverschiebung der G2;-
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Sequenz gegeniiber der G1-Sequenz zu erzeugen. wie es auch fiir INMARSAT-Empfinger ge-
tan wird. Insgesamt stehen 1025 nicht-triviale verschiedene Codes der GPS-Goldcode-Familie
zur Verfiigung (1023 erzeugt durch eine Phasenverschiebung von G2 gegeniiber G1 plus zwei
Codes, die entstehen, wenn G1 oder G2 mit dem Nullvektor initialisiert wird).

Auf die Erzeugung von Nicht-Standard-Goldcodes wird im Anhang C bei der Beschreibung des
STel Pseudolites niher eingegangen.

2.3.2 P-Code-Erzeugung

Der P-Code (,,Precise-Code*) ist um den Faktor 10 hoher getaktet. Bei einer Taktrate von
10.23 MHz ergibt sich eine Chiplinge von nur etwa 29.33 m. Die kiirzere Chiplénge wirkt sich
sowohl auf die MeBgenauigkeit der Codemessung wie auch auf die Mehrweganfilligkeit des
Signals positiv aus.

Der C/A-Code war urspriinglich nur zur P-Code-Akquisition (daher ,,coarse acquisition*) militd-
rischer Anwender gedacht. Durch die Kohdrenz-Eigenschaften mit dem P-Code und des in den
Nav-Daten enthaltenen HOW (,,Hand-Over-Word*) ist es moglich den P-Code zu akquirieren.
Aktuelle Untersuchungen auf dem Gebiet der Pseudolite-Forschung stellen sich die P-Code-
Akquisition ohne Hilfe des C/A-Codes zur Aufgabe (Lozow, 1997). Das Problem besteht in der
hohen Chiprate und dem damit verbundenen groBen Suchbereich im Doppler-Offset-Raum. Bei
Kenntnis der Position auf eine Genauigkeit, die unter einer P-Code-Chiplinge (29.33 m) liegt,
sollte es moglich sein, diesen direkt zu akquirieren. Auf diesem Gebiet sind aktuelle Untersu-
chungen im Gange.

Im Gegensatz zum C/A-Code hat der P-Code eine Liinge von etwa 38.05 Wochen, wird aber zu
jeder beginnenden GPS-Woche neu initialisiert. Die Erzeugung erfolgt iiber zwei Paare riickge-
koppelter 12-Bit-Schieberegister (X1A, X1B, X2A und X2B). Die satellitenspezifische Ken-
nung wird wiederum durch CDMA (geeignete Phasenverschiebung der X2-Sequenz gegeniiber
der X1-Sequenz) erzeugt.

‘Die charakteristischen Polynome der Register sind:

X14:P=1+X°+ X* + X" + X"
XIB:P=1+X'+ X+ X°+ X*+ X° + X + X" + X"
X24:P=1+ X"+ X+ X*+ X+ X"+ X+ X2+ X"+ X" + X"
X2B:P=1+X*+X +X*+X*+X° + X"

(2.3.2-1)
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GPS-Woche
403199
4092 Chi ""' /3750 Z Count
Dewdé?s : > fur X1 CouZnter
! Epoche X1 Epoche
4 : v (1.5 sec)
Reset X1A
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+ g X1
Reset X1B 1| (15345000 Chips)
: 4093 Chips ;
i X1 Generator )
---------------------------------------------- !H
e eeeeeeeseseemaseeeses——eeeecenns + >
" EH P-Code

§ 3750 Epochen ; oo
E + 37 Chips | Reset nach GPS-Woche)
: Reset X2A !

A ™ 4092 Chips : X2 _

: | (15345037 Chips) K Chips

E T Verzégerung [~

: Reset X2B 5 fur Satellit k

H 4093 Chips ;

§ X2 Generator ;

...............................................

Bild 2.3.2-1: Vereinfachte Darstellung der P-Code-Generierung (aus Spilker, 1994)

Der Verschliisselungscode (W-Code) hat eine geringere Chiprate als der P-Code oder der C/A-
Code von 0.512MHz (Eissfeller 1997). Diese Eigenschaft ermoglicht den Einsatz von
Kreuzkorrelationsempféangern, die in der Lage sind, L,-Trigerphasendifferenzen zu messen.

2.4 Aufbau eines GPS-Empfingers

Die Aufgabe eines GPS-Empfingers besteht darin, die von den NAVSTAR-Satelliten ausge-
sandten Signale zu akquirieren und zu verfolgen. Eine gemeinsame Codemessung (Pseudostrek-
ken-Messung) zu mindestens vier Satelliten ist notwendig, um eine Losung im vierdimensiona-
len Raumzeit-System zu berechnen. Bei bekannter Position geniigt eine einzelne Pseudostrek-
ken-Messung um die Ablage der Empfingeruhr von der GPS-Systemzeit zu bestimmen.

Die folgenden drei Funktionsblocke sind nach Eissfeller (1997) hierfiir notwendig:

1. Hochfrequenzteil (HF-Teil)
2. Signalverarbeitungsteil
3. Datenverarbeitungsteil

HF-Teil:
Die Aufgabe des HF-Frontends ist, die Signale an einer Antenne zu empfangen und iiber Vor-
verstarker und HF-Filter der eigentlichen HF-Einheit zuzufiihren. Die HF-Einheit mischt das
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Signal vom L-Band auf eine geeignete Zwischenfrequenz (ZF) bei etwa 80 MHz herunter. Die-
ses ZF-Signal dient als EingangsgroBe fiir den Signalverarbeitungsteil.

Signalverarbeitungsteil:

Das ZF-Signal wird bei modemen, weitestgehend digitalisierten GPS-Empfingem so frith wie
moglich einem A/D-Wandler zugefiihrt, an dessen Ausgang ein hochfrequenter digitaler Daten-
strom vorliegt. Der Datenstrom wird auf die einzelnen Korrelationskanile verzweigt, wo iiber
generierte Referenzcodes Korrelationswerte sowie NachstellgroBen fiir Code- und Phasenregel-
kreise (,,Delay Lock-Loop*“ - DLL, ,,Phase Lock Loop* - PLL) erzeugt werden.

Datenverarbeitungsteil:

Im Datenverarbeitungsteil werden die MeBwerte fiir Code- und Trigerphasenmessung berech-
net, Navigationsdaten dekodiert und die gesamte Navigationsrechnung ausgefiihrt. Alle rele-
vanten Daten werden schlieBlich iiber geeignete Schnittstellen den Nutzern mitgeteilt.

Ein wesentlicher Bestandteil eines jeden GPS-Empfingers ist der Referenzoszillator. Der abso-
lute Uhrfehler (gegeniiber der GPS-Zeit) spielt keine wesentliche Rolle, da er in den Auswerte-
methoden geschitzt wird. Aus diesem Grund werden in praktisch allen kommerziellen GPS-
Empfingern einfache Quarz-Oszillatoren verwendet.
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3 MeRgroRen, Beobachtungsgleichungen, Fehlereinfliisse

Um Zentimetergenauigkeit zu erreichen, ist eine Analyse der moglichen Fehlerquellen, welche
die Entfernungsmessungen zu den Satelliten beeinflussen, notwendig. In diesem Kapitel werden
daher die beobachtbaren MeBgroBen sowie die Hauptfehlereinfliisse diskutiert. Es zeigt sich, daB
bei differentieller Code-Positionierung Mehrwegeffekte die groBte Fehlerquelle darstellen, da
sie durch Differenzbildung nicht eliminiert werden kénnen.

3.1 Beobachtbare MeRgréRen

Prinzipiell haben GPS-Empfénger zwei Moglichkeiten, eine Entfernungsmessung zu Satelliten
durchzufiihren, die Codemessung und die Trigerphasenmessung. Im folgenden werden Beob-
achtungsgleichungen fiir beide MeBarten abgeleitet. Zusitzlich ist es im Empfinger moglich,
den instantanen Doppler zu bestimmen. Dieser kann als (mehr oder weniger) unabhingige dritte
MeBgriBe gesehen werden.

3.1.1 Codemessung

Das Prinzip der Codemessung beruht im wesentlichen auf einer Messung der Signallaufzeit As
von Abstrahlung am Satelliten bis zum Empfang im GPS-Empfinger. Da Satellit wie Empfinger
ihre individuelle (nicht exakt aufeinander synchronisierte) Uhr besitzen, kann die GréBe At
nicht direkt gemessen werden. Beim Empfang des Signals registriert der Nutzer eine auf seiner
Uhr gemessene Zeit t,. Der Abstrahlzeitpunkt t' des Signals kann aus den Daten entnommen

werden, und bezieht sich auf die Satellitenuhr. Die eigentliche MeBgroBe des Empfingers ist
damit:

A=t —t (.1.1-1)

Dieser Zeitunterschied wird mit der idealisierten Ausbreitungsgeschwindigkeit ¢ des Signals
(Vakuumlichtgeschwindigkeit) multipliziert. Es ergibt sich die sogenannte ,,Pseudostrecken*-
Messung:

R =c-At=c-(t,-1t") 3.1.1-2)

Fiihrt man nun eine absolute Zeit 7 ein, so 148t sich die MeBgréBe R’ in die tatsichliche Si-

gnallaufzeit, und die beiden Uhrfehler von Sender und Empfinger aufspalten. Man erhilt &qui-
valent zu (3.1.1-2):

Ri=c (i, =F')+e(t,-f)=c-(t' -1') 3.1.1-3)

In dieser Gleichung ist der erste Summand der rechten Seite die tatséchliche geometrische Ent-
fernung von Sender und Empfinger (sofern nur Uhrfehler als Storquelle angenommen werden).
Die beiden anderen Summanden beschreiben die Auswirkung der Abweichung der realen Uhren
von der absoluten Zeit auf die Messung.

Entwicklung eines hochprizisen Navigationssystems Dipl.-Inform. W. Wemer




3 MeBgroBen, Beobachtungsgleichungen, Fehlereinfliisse ' 13

Abkiirzend schreibt man (3.1.1-3) in der Form:
R =p.+68,-8 (3.1.1-4)

Will man noch weitere Fehlereinfliisse in ein Auswertemodell integrieren, so kann man entspre-
chende weitere Summanden in die Beobachtungsgleichung aufnehmen. Diese kdnnen spiter
durch Modelle errechnet oder in einer Filterung geschitzt werden. Eine ausfiihrlichere Form der
Beobachtungsgleichung ist beispielsweise:

pr + 5 61 um r rrop r + (sz:rb r + 5;A,r + aliolP.R.r + 6;’2,;- + 8: (311-5)

Dabei steht der obere Index i fiir satelliten-spezifische Abhéngigkeiten und der untere Index r
fiir empfinger-spezifische Abhingigkeiten.

Die Terme bedeuten im einzelnen:
T Anderung der Pseudostreckenmessung durch ionosphirische Refraktion,

on,r

T, Anderung der Pseudostreckenmessung durch troposphirische Refraktion,

trop,r

51

orb,r

8y, Anderung der Pseudostreckenmessung durch »Selective Availability®,

Anderung der Pseudostreckenmessung durch Orbitfehler,

Anderung der Pseudostreckenmessung durch Mehrwegausbreitung (der zweite untere
Index R dient zur Kennzeichnung der Auswirkung auf die Codemessung),
8%, Anderung der Pseudostreckenmessung durch Ablage des Phasenzentrums,

€,

r

i
5MP.R,r

Anderung der Pseudostreckenmessung durch Empfingerrauschen und andere nicht-
modellierte Storeffekte.

Alle Terme in Gleichung (3.1.1-5) sind selbstverstindlich zeitabhingig. Aus Griinden der besse-
ren Lesbarkeit wird die Zeitabhingigkeit jedoch weggelassen. Die unterschiedlichen Fehler-
quellen werden im Unterkapitel 3.2 ausfiihrlich behandelt.

3.1.2 Trdagerphasenmessung

Neben der Messung der Zeitdifferenz At iiber die Codemessung ist es auch moglich, die Pha-
senlage des ankommenden Signals zu messen. Dazu wird im Empfinger ein Referenzphasens1—

gnal @, (f) generiert. Bezeichnet man mit ¢ !(f) die vom Satelliten zur Satellitenzeit t' ausge-
sandte und vom Empfinger zum Zeitpunkt 7 rekonstruierte Phase, so 148t sich schreiben:

i(F\ — fiF _ if_)i i
eO=r1-S"0 (3.1.2-1)
¢r(t_)=frf+¢o.r

Ein VCO (,,Voltage Controlled Oscillator”) ermoglicht ein Nachsteuern der Frequenz auf die
empfangene Frequenz und ermdglicht so das Messen der Schwebung (,,Beatphase®):

PLO=9'") -9, 0= —f‘%+f"t‘—f,t‘+¢3 -, (3.1.2-2)
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Der Unterschled zwischen empfangener Frequenz f' und rekonstruierter Frequenz f; liegt im Be-
reich von 107 Hz und kann nach Hofmann- Wellenhof et al. (1993, S. 80f) vernachléssigt werden.

Die Terme ¢, und @,, sind Uhrfehler beziiglich der gedachten absoluten Zeit: Bezieht man

auch die unbekannte Trigerphasenmehrdeutigkeit in die Uhrablage mit ein, die durch die geo-
metrische Distanz zu einem Zeitpunkt tp beim ersten Akquirieren des Signals gegeben ist, so

kann der Term @, — ¢, , wie folgt geschrieben werden:

~@,, = f'8' ~-(f,6,+N}) (3.1.2-3)

Es ergibt sich somit die vereinfachte Form (3.1.3-4):
o) =—fLrfi5- 15 -N (3.1.24)
c
Die Definition

@, (1) =~¢,() (3.1.2-5)

fithrt nun zu der Beobachtungsgleichung fiir Trégerphasen:
o= P fisiits + N (3.1.2-6)

Benutzt man eine zu (3.1.1-5) analoge Schreibweise, so ergibt sich nach Multiplikation mit 1 und
nach Addition weiterer bisher vernachlissigter Storeinfliisse:

AP, =p,+6, -8 + AN, -1, , +T,,, +0,,, + 05, + Oy o, +0p, +v, (3.1.2-7)

Die noch nicht in (3.1.1-5) erklidrten Terme sind:
&0, Anderung der Trigerphasenmessung durch Mehrwegausbreitung (der zweite untere

Index @ dient zur Kennzeichnung der Auswirkung auf die Phasenmessung),
v MeBrauschen der Trigerphasenmessung und andere nicht-modellierte Effekte.

Man beachte in (3.1.2-7) das negative Vorzeichen des Ionosphérenterms. Die einzelnen Storein-
fliisse werden in Unterkapitel 3.2 ausfiihrlich betrachtet.

3.1.3 Dopplermessung

Neben der Signallaufzeit At und der (Triger-)Phasenlage ® des empfangenen Signals ist es auch
moglich, die zeitliche Anderung der Phasenlage gegeniiber der Nominalfrequenz zu messen.

Dies ergibt die Dopplermessung;:

D =d! =i-p;‘ +¢! (3.1.3-1)
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Hierbei wurden wiederum einige Vereinfachungen gemacht, welche die Stabilitiit der Uhren und
der zeitlichen Anderung der Stéreinfliisse betreffen, die jedoch als unkritisch zu sehen sind und
auf die daher hier nicht niher eingegangen wird. Die Dopplermessung ist eine instantane GroBe,
die von der aufintegrierten Messung (Trigerphase) deutlich abweichen kann.

3.2 Storeinflisse

Die Entfernungsmessung zwischen Satelliten und Nutzerempfinger wird durch viele Storeffekte
nachhaltig beeinfluBt. Um dennoch méglichst prizise Entfernungsmessungen durchfilhren zu
konnen, miissen diese Effekte modelliert und/oder durch Differenzbildung in den Beobach-
tungsgleichungen eliminiert werden. Im folgenden werden die wichtigsten Storeffekte kurz dis-
kutiert.

3.2.1 lonosphirische Refraktion

Die in etwa 20200 km Hohe iiber dem Erdboden von den GPS-Satelliten ausgesandten Signale
durchwandern bis zum Empfinger praktisch alle Schichten der Atmosphire. Eine besondere
Rolle im Zusammenhang mit der Ausbreitungsgeschwindigkeit von Radiosignalen spielt dabei
die Tonosphire, die sich von der Stratopause bis hin zur Protosphire erstreckt. Durch die einwir-
kende Sonnenenergie (Ultraviolett- und Korpuskularstrahlung) werden betrdchtliche Mengen
von Elektronen in der Ionosphire frei und entsprechend viele der Gasmolekiile ionisiert. Die
Dichte der freien Elektronen, die im wesentlichen zu den Laufzeitverzégerungen beitrigt, ist
abhiingig von tageszeitlichen Schwankungen, dem elfjihrigen Sonnenfleckenzyklus und Szin-
tillationen. Der Gesamtzustand der Ionosphére kann daher durch globale Modelle nur angend-
hert werden. Durch das Klobuchar-Modell kann der Ionosphirenfehler beispielsweise nur auf
etwa 50 % reduziert werden (ICD-GPS-200, 1991, S. 106a).

Da die Ionosphire fiir Mikrowellen ein dispersives Medium ist, d.h. die Verzdgerungen der
Gruppenlaufzeiten frequenzabhingig sind, kann der Ionosphirenfehler durch Beobachtungen auf
zwei oder mehreren Frequenzen eliminiert werden.

Ausgehend von den Beobachtungsgleichungen fiir Codemessungen auf L, und L,

R=p +8 -8 +7, +7. +8,+8,, +0, +¢€ (3.2.1-1)

ion,r trop,r
und bei Verwendung der Niherung bis zweiter Ordnung

R (3.2.1-2)

ion,r f2

sowie Vernachldssigung von Mehrweg und Phasenzentrumsunterschieden kann der Ionosphé-
renterm I wie folgt geschitzt werden:

LS (pi _ i
I=-0L (R -R, 3.2.13
f~22 _.f12 ( , 2, ) ( )
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Der Ionosphirenterm I ist direkt proportional zur Anzahl der freien Elektronen im Signalweg
(TEC, ,Total Electron Content“). Die Einheit des TEC ist TECU (,TEC Unit“,
1 TECU = 10"%/m?), wobei fiir den vertikalen TEC eine Saule mit 1 m*-Grundfl4che angenom-
men wird. Der Proportionalititsfaktor wurde empirisch zu 40.3 m*/s? bestimmt (Seeber, 1993,
S. 42(0).

3

1=4032_.TEC (3.2.1-4)
S

Hat man nur Messungen auf einer Frequenz zur Verfiigung, so kann das Klobuchar-Modell mit
aktuellen Parametern aus den Almanach-Daten angewendet werden (/ICD-GPS-200, 1991).

Typische Werte fiir die ionosphérische Laufzeitverzogerungen liegen im Bereich von bis zu ei-
nigen 10 m in mittleren Breiten und bei nicht extremen Ionosphirenwerten (z.B. Blomenhofer,
1996). Die Daten aus (Blomenhofer, 1996) entstammen primir den Jahren 1994-1996 und somit
einem Minimum des elfjdhrigen Sonnenaktivititszyklus. Es bleibt abzuwarten, wie stark der
ionosphdrische EinfluB beim nichsten Maximum dieses Zyklus (Nummer 23 seit Beginn der
solaren Beobachtungen) sein wird, das um das Jahr 2000 erwartet wird (Kunches, 1997). Nach
(ibd.) entsprechen 6 TECU einem vertikalen Laufzeitfehler von etwa 1 m fiir die GPS L;-
Frequenz (was sich direkt aus den Formeln (3.2.1-2) und (3.2.1-4) ergibt). Ein differentieller
Laufzeitunterschied von 1 m zwischen L,- und L;-Signal entspricht ein TEC-Wert (STEC,
»olant TEC*) von 9.5 TECU.

Um den vertikalen TEC zu bestimmen, muB eine ,,Mapping"“-Funktion verwendet werden, die
den schrigen TEC-Wert (gemessen entlang des Signalweges) iiber die variable Satelliten-
Elevation El in den vertikalen TEC umrechnet. Eine hiufig benutzte Funktion ist (RTCA, 1996,
S. 34):

R, cos El gk
F(EI)—[I—[W] } 3.2.1-5)

Dabei wird die Ionosphire als ebene Schicht in einer Hohe h; =400 km angenommen. R, steht
in der Formel fiir den mittleren Erdradius (= 6378 km). Es gilt mit Gleichung (3.2.1-5) der Zu-
sammenhang

STEC =VTEC - F(El) (3.2.1-6)
zwischen dem vertikalen TEC (VTEC) und dem schriagen TEC (STEC).

Bild 3.2.1-1 zeigt den Verlauf der Mapping-Funktion in Abhiéngigkeit von der Satellitenele-
vation.
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Bild 3.2.1-1: RTCA-Funktion zum Mapping des vertikalen TEC auf den schrdgen TEC

Mit Hilfe von Zweifrequenz-Trigerphasenmessungen kann iiber Zeitdifferenzen ein sehr genau-
er relativer TEC bestimmt werden (Fraile-Ordonez, 1995, S. 88ff).

In der Praxis wird obige TEC-Mapping-Formel fiir Einfrequenz-Nutzer umgekehrt verwendet.
Aus dem Klobuchar-Modell wird der vertikale TEC im DurchstoBpunkt des betrachteten Signals
mit der Tonosphirenschicht berechnet und tiber die Mapping-Funktion die tatsdchliche ionosphé-
rische Laufzeitverzégerung dieses Signals abgeschiitzt.

3.2.2 Troposphdrische Refraktion

Der EinfluB des nicht-ionisierten Teils der Atmosphire auf die Signallaufzeiten wird als tropo-
sphirische Refraktion bezeichnet. Die Bezeichnung ist eigentlich nicht ganz exakt, da auch der
EinfluB der hoheren Stratosphire in der Definition eingeschlossen ist. Der Hauptanteil der Lauf-
zeitverzogerung ist aber auf den unteren Teil der Atmosphire (bis zu einer Hohe von ca. 50 km)
zuriickzufiihren, weshalb der Begriff angemessen erscheint (Hofinann-Wellenhof et al., 1993,
S. 98).

Viele unterschiedliche Ansitze zur Modellierung der troposphirischen Refraktion sind in der
Literatur bekannt, darunter sind Modelle von Hopfield, Yionoulis, Marini, Saastamoinen, Davis
und Lanyi. Eine Zusammenfassung der verbreitetsten Modelle findet sich in (Blomenhofer,
1996).

Im folgenden wird kurz auf das am hiufigsten verwendete Modell, das Hopfield Modell einge-
gangen (siehe hierzu auch Hofmann-Wellenhof et al., 1993):

Die troposphdrische Laufzeitverzogerung ist definiert als die Differenz zwischen gemessener
und geometrischer Distanz, wobei andere Fehleranteile nicht beriicksichtigt werden:
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7l = %([ nds - [ ds) (32.2-1)

Dabei steht c fiir die Vakuumlichtgeschwindigkeit. Als Naherung geniigt es, das Integral iiber
den geometrischen Signalweg zu nehmen. Anstelle des Refraktionsindex n wird iiblicherweise
die Refraktivitit N"™ verwendet:

N =10%(n-1) (3.2.2-2)
Damit gilt:

1

7. =—10"°| N"™ds (3.2.2-3)
C

tro,r

Hopfield (1969) zeigte die Moglichkeit, die Refraktivitit in eine trockene und eine feuchte
Komponente aufzuteilen:

N™ =N" 4+ N" (3.2.24)

Etwa 90 % der troposphirischen Refraktion sind dem Trockenanteil der Atmosphire zuzuord-
nen, wihrend nur etwa 10 % auf die feuchte Komponente entfallen (Janes, 1989). Anhand von
realen Daten, welche die gesamte Erde umspannten, fand Hopfield (1969) empirisch die folgen-
de Reprisentation der trockenen Refraktivitit:

h

dry

4
h, —h
N;';(h)=1v;;;_o[ &y ] (3.2.2-5)

wobei fiir die Troposphiire eine einzelne Schicht der Hohe

h,, = 40136 +148.72(T -273.16) [m] (3.2.2-6)

angenommen wird, und T die Temperatur in °K auf Hohe O ist. Einsetzen von (3.2.2-5) in
(3.2.2-3) und Integration in Zenitrichtung anstelle des tatsichlichen Signalwegs liefert:

tro,dry,r

7 =5i10'6 N b, (3.2.2-7)
C

Formel (3.2.2-7) ist damit ein Ausdruck fiir den trockenen, zenithalen Anteil der troposphiiri-
schen Refraktion. Um die Auswirkung auf eine nicht zenithale Richtung abzuschitzen, kann
eine einfache elevationsabhingige Mapping-Funktion benutzt werden.

Die Abschitzung der feuchten Komponente ist um einiges schwieriger, da diese vom stark vari-
ierenden Wasserdampf-Partialdruck der Atmosphire abhéngt. Aus mangelnder geeigneter Alter-
native wird im Hopfield Modell fiir die feuchte Komponente eine analoge Funktion fiir die Teil-
refraktivitit angenommen, wie fiir die trockene Komponente:
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N (B =Ny

4
[sz —h ] (3.2.2-8)

wet

wobei der Mittelwert hye = 11000 m benutzt wird.
Die Integration erfolgt ebenso wie im Fall der trockenen Komponente und ergibt daher:

z =10 N

tro,wet,r 5 wet ,0° ‘wet
C

- (3.2.2-9)

Die gesamte troposphirische Laufzeitverzogerung (in Sekunden) setzt sich somit wie folgt zu-
sammen: :

rtm,r -

= 10" (Ve By + N o] (3.2.2-10)

wet 0

Fiir die Terme N, und N, wurden von Essen und Froome (1951) folgende Zusammen-

hinge empirisch gefunden:

ro p
N:ir;v,O = ?
(3.2.2-11)
tro e e
wet 0 = c2 _7:+ c3 F

mit den Werten ¢; = 77.64 K/hPa, c; = -12.96 K/hPa und c3 = 3.718 10° K¥hPa. Die Bezeichner
T, p bzw. e stehen dabei fiir Temperatur (in K), Druck (in hPa) bzw. Partialdruck des Wasser-
dampfes (,,evaporation pressure®, ebenfalls in hPa).

Bei Standardwetterlage in mittleren Breiten liegt die Laufzeitverzogerung fir GPS-Signale im
Bereich weniger Meter (Blomenhofer, 1996). Bei sehr niedrigen Elevationen kann die Verzoge-
rung durch troposphérische Refraktion bis zu 25 m betragen.

3.2.3 Uhrfehler

Eine der wesentlichen Fehlerquellen bei der Entfernungsmessung stellen die Uhrfehler sowohl
der Satelliten wie auch der Empfinger dar. Durch differentielle Auswertemethoden (wie unter
3.3 beschrieben) kénnen Uhrfehler bis auf geringe Restfehler eliminiert werden.

Im Falle von Pseudolites (PLs) spielt zusitzlich die Synchronisation auf GPS-Zeit eine entschei-
dende Rolle fiir die Genauigkeit einer etwaigen Absolutpositionierung. Da Pseudolites jedoch
nur fiir hochgenaue Anwendungen von Bedeutung sind, ist eine genaue Synchronisation auf
GPS-Zeit eher zweitrangig, da in jedem Fall davon ausgegangen werden kann, da8 differentielle
Auswertetechniken (Anbringen von Korrekturdaten) angewendet werden.

3.2.3.1 Satellitenuhrfehler

Die GPS- bzw. GLONASS-Satelliten beziehen ihre Satellitenzeit aus einem hochgenauen Rubi-
dium-Frequenznormal, das durch eine Cisiumuhr langzeit-phasengestiitzt wird (bei den neu
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geplanten Block-IIF Satelliten wird auf ein Cisium verzichtet). Trotz der dadurch erhaltenen
hohen Uhrgenauigkeiten gibt es Abweichungen, die bei hochpriziser Navigation nicht tolerier-
bar sind. Ein Uhrfehler von nur 1 ns entspricht bereits einem Fehler von ca. 30 cm in der Entfer-
nungsmessung.

Daher bieten GPS und auch GLONASS den Nutzern Uhrkorrekturparameter in den Almanach-
wie auch in den Ephemeridendaten der einzelnen Satelliten. Wihrend in den Ephemeridendaten
von GLONASS die Uhrkorrekturparameter bis zur ersten Ordnung (Drift) enthalten sind, bietet
GPS die Werte bis zur zweiten Ordnung (Driftrate). In den Almanachdaten ist jeweils nur der
Term fiir den konstanten Uhrenoffset von der Systemzeit enthalten (JCD-GPS-200 und GLO-
NASS-ICD). Durch die genauen Ephemeridendaten kann ein Uhrfehler fiir autorisierte GPS-
Nutzer (kein S/A) bereits auf wenige Nanosekunden reduziert werden. Nicht-autorisierte Nutzer
sind von S/A (,.Selective Availability”) betroffen. Eine hochgenaue Positionierung ist daher nur
bei Anwendung differentieller Auswerteverfahren moglich.

3.2.3.2 Empfanger-Uhrfehler

Bei der Entwicklung von GPS war preiswerte Hardware fiir das Nutzersegment ein wesentliches
Argument. Daher wurde viel Aufwand in das Raumsegment gesteckt, welches dem Nutzer er-
moglichen sollte, Navigation mit relativ billiger Hardware durchzufiihren. Daher geniigt es,
Empfinger mit preiswerten Quarzoszillatoren (XO, ,,crystal oscillator) auszustatten. Bei abso-
luter Positionierung kann der unbekannte Empfingeruhrfehler als Random-Walk-Proze8 in ei-
nem Kalman-Filter mitgeschitzt werden. Durch differentielle Auswerteverfahren ist es wieder-
um moglich hichste Genauigkeiten zu erzielen.

In einem dynamischen Szenario haben Beschleunigungen des Empfingers zusitzlich mechani-
schen EinfluB auf den Quarzoszillator. Der resultierende Uhrfehler kann somit iiber folgendes
lineare dynamische Modell ausgedriickt werden:

b b a
LAI9%) =[0 L+ k} +[€‘] (3.23-1)
ar|l| || Lo o}| 7 $1'e

b Empfingeruhrfehler,
k g-Sensitivitit des Oszillators (etwa 10 bis 1079,
a Beschleunigung des Empfangers,

g Gravitationskonstante (=9.81m/s?),
€1,€2 Rauschterme.

Die Verteilungsfunktion der Rauschterme €; und €; kann aus den Allan-Varianz-Parametern des
Oszillators abgeleitet werden (Eissfeller, 1997).

3.2.3.3 PL-Uhrfehler

Eine besondere Rolle kommt dem PL-Uhrfehler zu. Bei Integration eines oder mehrerer PLs in
ein Satelliten-Ortungssystem miissen sich PLs dhnlich wie Satelliten verhalten. Insbesondere
muB die Synchronisation auf Systemzeit sichergestellt sein, wenn eine absolute Positionierung
mit PLs gewiinscht ist. Die Synchronisation kann iiber eine identische Uhrmodellierung erfolgen
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wie bei GPS-Satelliten. Da die Binirdarstellung der GPS-Ephemeridendaten nur eine maximale
Korrektur von etwa 1 ms erlaubt, muB eine absolute Synchronisation bis zu dieser Genauigkeit
auf Hardwareebene durch geeignete Phasenverschiebung des PL-Signals erreicht werden. Der
verbleibende Synchronisationsfehler kann in einem Uhrmodell aufgefangen werden. Wird das
PL-Signal nur differentiell genutzt, so ist der Restfehler wiederum gering und kann praktisch
vernachlissigt werden. Selbst eine absolute Synchronisation auf GPS-Zeit ist dann nicht not-
wendig.

Ein wesentlicher Zusammenhang zwischen dem PL-Uhrfehler und einem Satellitenuhrfehler
besteht darin, daB ein nicht autorisierter PL-Betreiber analog zu einem nicht autorisierten GPS-
Nutzer aufgrund der Nicht-Verfiigbarkeit des Y-Codes den Einschrénkungen von S/A (,.Selec-
tive Availability“) unterliegt. Das bedeutet, daB auch die zeitliche Synchronisation des PL auf
GPS-Zeit mit entsprechender Ungenauigkeit erfolgt, die beriicksichtigt werden muB, wenn die
Maoglichkeit einer Absolutpositionierung mit Hilfe des PL angestrebt wird.

3.2.4 Selective Availability

S/A (,Selective Availability“) ist eine der zwei vom amerikanischen Verteidigungsministerium
DoD (,,Department of Defense*) eingefiihrten SystemschutzmaBnahmen fiir GPS. Wihrend A-S
(,,Anti-Spoofing*) durch die Uberlagerung des P-Codes mit dem Verschliisselungscode (W-
Code) zum Y-Code nicht-autorisierten Nutzern die hochgenaue Code-Positionierung auf der
militdrischen Ly-Frequenz verwehrt, beruht S/A auf einer kiinstlichen Verschlechterung der Ent-
fernungsmessung.

Zwei wesentliche Effekte fiihren zu dieser verschlechterten Entfernungsmessung:

o Uberlagerung der (genauen) Uhr mit einem Zitter-Rauschen (,,6“- oder ,»Dither“-ProzeB),
und

e ungenaue Orbit-Daten (,,€-ProzeB*).

Urspriinglich war bei der Entwicklung von GPS kein S/A geplant. Jedoch ergaben erste Tests
des C/A-Codes wesentlich bessere Genauigkeiten, als vorgesehen waren. Daher wurden die Sa-
tellitensignale vom DoD stufenweise kiinstlich verschlechtert, so da sich anfinglich Positions-
genauigkeiten mit 500 m (95 %) ergaben. Spiter wurde dies auf 100 m (95 %) heruntergesetzt,
was dem Genauigkeitsniveau der an Flughifen stationierten VOR-(,,VHF omnidirectional ran-
ge*) Sendern entspricht (Van Graas und Braasch, 1996).

Die Verschlechterung der absoluten Positionierung tiber SPS (,.Standard Positioning Service*)
wird von Van Graas und Braasch (1996) zu folgender Tabelle 3.2.4-1 zusammengefaBt:

Parameter Mit S/A Ohne S/A

Horizontale Position {100 m (95 %) 20 m (95 %)
300 m (99.99 %)

Vertikale Position 140 m (95 %) 30 m (95 %)

Zeit 340 ns (95 %) 40 ns

Tabelle 3.2.4-1: Positionsgenauigkeiten mit/ohne S/A (aus Van Graas und Braasch, 1996)
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Der differentielle Restfehler ist gering. Nimmt man an, daB ausgestrahlte Satellitensignale exakt
zur selben Zeit an Nutzer wie Referenzstation ankommen, so ist der differentielle S/A-
Restuhrfehler exakt 0 (Restorbitfehler bleiben bestehen, liegen aber in der GréBenordnung von
1 ppm der Basislinie). Eine Auswirkung auf die Positionsbestimmung ergibt sich vorrangig da-
durch, daB die von einer Referenzstation ausgesendeten Korrekturdaten erst nach gewisser Ver-
zbgerungszeit (,,latency®), die im Sekundenbereich liegt, angewendet werden kénnen.

Nach Chao und Parkinson (1993) liegt die Korrelationszeit der S/A-kontaminierten Entfer-
nungsmeBfehler im Bereich von etwa 3.5 Minuten. Die Variation des Entfernungsfehlers (1 o)
liegt bei knapp 4 m absolut. Betrachtet man zeitliche Differenzen, so reduziert sich der Fehler
auf etwa 4 cm/s (1 ©). Variationen der zweiten zeitliche Differenzen liegen im Bereich kleiner
als 0.1 cm/s2. Dies spricht fiir das Aussenden von zusitzlichen Korrekturtermen erster und evtl.
zweiter Ordnung (,,correction rate und ,correction drift rate”) fiir differentielle Echtzeit-
Applikationen.

3.2.5 Mehrwegeinfliisse

Die in 3.1 gegebenen Beobachtungsgleichungen fiir Code und Trigerphase beruhen auf der An-
nahme, daB das Signal auf direktem Weg vom Satelliten zum Empfinger kommt, und daB kein
mehrfacher Empfang durch reflektierte, indirekte Signale besteht. In der Tat ist eine wie in Bild
3.2.5-1 dargestellte Mehrwegsituation ein gro8es Problem fiir genaue Positionierung mit Satel-
liten, weil Mehrwegeffekte im allgemeinen durch Differenzbildung nicht eliminiert werden.

Vor allem die Codemessung kann stark beeintrichtigt werden. Auf der Triagerphase kann der
Mehrweg nur geringe Entfernungsfehler hervorrufen. Bei zu starkem Mehrweg ist aber unter
Umstiinden ein Signalverlust (,,loss of lock*) moglich.

Y

Bild 3.2.5-1: Mehrwegsituation am Flugzeug

Das am Empfinger zu einem Zeitpunkt t anliegende Signal hat aufgrund von Mehrwegeffekten
nicht die in Gleichung (2.3-1) gegebene Form (welche nur das direkte Signal beschreibt), son-
dern ist vielmehr eine Summe aus direktem Signal und mehreren Umwegsignalen, die mit unter-
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schiedlicher Dampfung und Verspitung an der Empfangsantenne eintreffen. Bei Verwendung
derselben Variablen (ay, ay, f1, 2, p, ¢, d) wie in (2.3-1) erhilt man:

L) =a 3 n[pt - 7,)d(t - 7,)cos(f,t — 7)) + et —7,)d(t — ) sin(£,(t = 7,))]
k

L, =a, Y. n[p(t —7,)d(t -7, )cos(f,(¢ — 7,.))]
k

(3.2.5-1)
wobei
Nk Diampfungsfaktoren (0 <M, < 1), und
T Mehrwegstrecke des k-ten Signals umgerechnet in Zeiteinheiten.

Die Summen in (3.2.5-1) erstrecken sich iiber alle (eventuell unendlich viele) zum Empfénger-
zeitpunkt t ankommende Signalanteile. Fiir das direkte Signal ist der Dampfungsfaktor 1o in der
Regel gleich 1 und die Verzogerung 7o =0. Aus obiger Gleichung 148t sich sofort sehen, daB
sich eine Abschattung des direkten Signals unter Mehrwegprisenz sehr ungiinstig auf die Posi-
tionierung auswirken kann, da der Umweg direkt als Fehler in die Entfernungsmessung eingeht.
Eine Analyse der Auswirkungen einzelner Mehrwegsignale auf die verschiedenen Code- sowie
Phasendetektoren ist in Eissfeller (1997) zu finden.

Prinzipiell lassen sich Signalreflexionen, welche zu Mehrwegeffekten fiihren, in zwei wesentlich
voneinander verschiedene Typen einteilen:

o diffuse Reflexionen
e spiegelnde Reflexionen

Die diffuse Reflexion ist mathematisch weit schwieriger zu fassen als eine spiegelnde Reflexion,
da geeignete Modelle schwierig zu erstellen sind. Jedoch ist die Dampfung des Signals in der
Regel weit stirker als bei einer spiegelnden Reflexion, so daB diffuse Reflexionen in der Regel
nur geringe Einfliisse auf die Messungen haben. Wird statistische Unabhiingigkeit bei vielen
kleineren (diffusen) Reflexionen vorausgesetzt, so ist der aufsummierte Mehrwegeffekt nach
Spilker und Parkinson (1994, S. 52ff) etwa GauB-verteilt und hat eine Rayleigh-verteilte Am-
plitude.

Die Schwierigkeit der Thematik diffuser Reflexionen macht eine ausfiihrlichere Behandlung
innerhalb der vorliegenden Arbeit unmoglich, daher wird im weiteren nur der Fall spiegelnder
Reflexionen betrachtet. Hauptmerkmal bei spiegelnden Reflexionen ist die Umkehrung der Pola-
risation einer zirkular polarisierten Welle. Durch geeignete Antennenbauart lassen sich Signale
unterschiedlicher zirkularer Polarisation geringfiigig dimpfen oder verstirken.

Fiir den Spezialfall eines einzelnen Reflektors gilt nach Eissfeller (1997) fiir den stationdren
Mehrwegfehler des nicht-kohérenten E-L-Detektors beispielsweise die Formel (3.2.5-2):

0=[R*(A7-2) - R* AT+ D))+ n*[R* (A7 -6 - ) - R* (AT -5+ 9)]

(3.2.5-2)
+2n[R(AT-2)R(AT - 6 - 2) - R(AT+2)R(AT— & +2)]cos ¢
wobei :
R die Autokorrelationsfunktion des Codes,
D der Korrelatorabstand,
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n der Dampfungsfaktor des reflektierten Signals,
At der gemessene Mehrwegfehler,
¢ eine zeitabhiingige Phasendifferenz zwischen direktem und Umwegsignal ist.

Bei gegebenem Korrelatorabstand, Umweg sowie Diampfungsfaktor kann die Identitit (3.2.5-2)
implizit nach At aufgelost werden und somit die Hiillkurven des Mehrwegfehlers (cos¢ = £1)
angegeben werden. Sie sind fiir unterschiedliche Dampfungsfaktoren in Bild 3.2.5-2 fiir den
GPS C/A-Code dargestellt. Fiir den GPS P-Code ergibt sich ein dhnliches Resultat, jedoch iibt
sich die kiirzere Chiplinge positiv auf den Mehrwegfehler aus. Das Resultat ist in Bild 3.2.5-3
dargestellt.
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. / \ll =09

" e N

o / n=05 \

=
=
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= — %——\
300/350 450 540
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-140
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Bild 3.2.5-2: Obere und untere Hiillkurven des Mehrwegfehlers des nicht-kohdrenten
E-L-Detektors fiir C/A-Code bei unterschiedlichen
Reflexionskoeffizienten (D = 1.0)
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Bild 3.2.5-3: Obere und untere Hiillkurven des Mehrwegfehlers des nicht-kohdrenten
E-L-Detektors fiir P-Code bei unterschiedlichen Reflexionskoeffizienten (D = 1.0)

Bei Verwendung der ,Narrow-Correlator“-Technik (Van Dierendonck et al., 1992), erreicht man
eine wesentlich bessere Mehrwegresistenz. Dies wird durch Bild 3.2.5-4 belegt.
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Bild 3.2.5-4: Obere und untere Hiillkurven des Mehrwegfehlers des nicht-kohdrenten
E-L-Detektors fiir C/A-Code bei unterschiedlichen Reflexionskoeffizienten
bei D = 0.1 (,, Narrow-Correlator )
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Die durch ein einzelnes Mehrwegsignal deformierten E-L-Kurven lassen sich in Abhingigkeit
der drei Parameter Verzogerung des Mehrwegsignals (gegeniiber dem direkten Signal), Refle-
xionsfaktor (M/S) sowie Korrelatorabstand darstellen. In den folgenden drei Bildern 3.2.5-5 bis
3.2.5-7 sind die deformierten S-Kurven fiir einige Beispielsituationen gezeigt.

- Verzdgerung 0.1
——Verztgerung 0.2

\

*===Verzbgerung 0.3
m——\/erzbgerung 0.4

S-Kurve (E-L.)

N\
48 ¥ s ‘\\\\ 0s
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Bild 3.2.5-5: Mehrwegauswirkung auf die S-Kurve (E-L-Detektor) bei
unterschiedlichen Umwegldngen (gegeben in Chipldngen,
Reflexionsfaktor 0.8, Korrelatorabstand 1.0 Chips)

L]
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——— Reflexionsfaktor 0.6
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Bild 3.2.5-6: Mehrwegauswirkung auf die S-Kurve (E-L-Detektor) bei unterschiedlichen
Reflexionsfaktoren (Umweg 0.1 Chips, Korrelatorabstand 1.0 Chips)
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Es zeigt sich, daB die Parameter Umweglange (Verzogerung des Mehrwegsignals) und Korrela-
torabstand einen weit stirkeren EinfluB auf das Aussehen der S-Kurve haben, als der Refle-
xionsfaktor. Die Ursache liegt schlicht darin, daB durch den Reflexionsfaktor zwar die Steigung
der S-Kurve im Nulldurchgang beeinfluBt wird, aber nicht die Knickstellen der S-Kurve selbst.
Beide anderen Parameter betreffen dagegen die kritischen Knickstellen der Kurve.

»n

—Korrelatorabstand 0.7
- Korrelatorabstand 0.8
e Korrelatorabstand 0.9
/ \\\\ = orrelatorabstand 1.0

/ \

48 ¥ 05 ;c,\\\\ 05 1 ///
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th
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tic]

Bild 3.2.5-7: Mehrwegauswirkung auf die S-Kurve (E-L-Detektor) bei unterschiedlichen
Korrelatorabstinden (Umweg 0.1 Chips, Reflexionsfaktor 0.8)

Auch die Trigerphasenmessung ist von Mehrwegeffekten betroffen. Nach Eissfeller (1997) gilt
fiir die stationire Losung einer Costas PLL (,,Phase-Lock-Loop*) im Fall eines zusitzlichen
einzelnen Mehrwegsignals folgende Formel:

0= R2(A7)sin(2A8) + N*R*(AT — 8)sin(2(A8 - 9)) + 27R(AT)R(AT — 8)sin(2A6 - 9)
(3.2.5-3)

welche nach einigen trigonometrischen Umformungen nach dem Mehrwegfehler selbst aufgelost
werden kann (ibd.):

2NR(AT - 8)sin g[R(AT) + nR(AT — 8)cos ]

2A0) =
tan(249) [R(AT) +nR(AT - 8)cos ] —n*R*(AT - S)sin’ @

(3.2.5-4)

Aus Formel (3.2.5-4) ist zu erkennen, daB die Codemessung At aus der DLL (,,Delay-Lock-
Loop*) das MeBergebnis des PLL beeinflut. Geht man davon aus, daB nahezu kein Mehrweg
auf der Codemessung enthalten ist, so vereinfacht sich (3.2.5-4) zu (3.2.5-5):

tan(2A8) = 2ﬂsin¢[1+77cos¢] (3.2.5-5)
[1+7ncosg]’ —n*sin® ¢ -
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Im Fall, daB das Mehrwegsignal mit voller Stérke reflektiert wird (n = 1), ergibt sich:
tan(2A0) =tan¢ (3.2.5-6)

Die Resultate sind grafisch in Bild 3.2.5-8 zusammengefaBt.
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g
8
g
—
j
g

Mehrweg [}

Bild 3.2.5-8: Mehrwegauswirkung auf den Costas-Phasendetektor
bei unterschiedlichen Reflexionskoeffizienten

Seit einigen Jahren wird bereits versucht, durch verbessertes Empfiangerdesign das Mehrweg-
problem zu reduzieren. So entwickelte die Fa. NovAtel die patentierte MEDLL- (,,multipath
estimating delay lock loop*) Technik (Van Nee et al., 1994). Ausgangspunkt dieses Ansatzes ist
Gleichung (3.2.5-1). GemiB der Maximum-Likelihood-Methode wird versucht die Fehlerqua-

dratsumme L(a,7,8) zu minimieren:

L(a,%,0) = j[L, O -s@fdrt (3.2.5-7)

=T,

wobei

s(t) = f:a,. p(t —%)cos(wt +6,) (3.2.5-8)

i=0

die Schitzung des direkten (,line of sight*) und der Mehrwegsignale, und p(t —Z,) der entspre-
chende Spreizcode (C/A- oder P-Code) ist.

Die Minimierung von (3.2.5-7) gelingt, indem die partiellen Ableitungen zu O gesetzt werden.
Van Nee et al. (1994) sprechen von einer starken Reduzierung der Mehrwegeffekte.
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3.2.6 Relativistische Effekte

GPS ist abgesehen von Teilchenbeschleunigern eines der ersten operationellen Systeme, in de-
nen relativistische Effekte nicht vernachlissigbar sind (4shby und Spilker 1996, S. 623-698).

Drei Griinde spielen dabei eine Rolle:

1. Die GPS-Satelliten haben eine hohe Geschwindigkeit (ca. 3.9 km/s).

2. Die Differenz des Gravitationspotentials zwischen Satellit und Nutzer ist nicht vernachlds-
sigbar.

3. Bedeutende Erdrotationseffekte sind vorhanden.

Prinzipiell sind die relativistischen Effekte gering, aber wenn Zentimetergenauigkeiten erreicht
werden sollen, was einer zeitlichen Genauigkeit vom Bruchteil einer Nanosekunde entspricht,
diirfen sie nicht vernachléssigt werden.

Fiir einen feststehenden Nutzer auf der Geoid-Oberfliche ergeben sich damit nach Ashby und

Spilker (1996) drei Primirkonsequenzen:

1. Die auf der Geoid-Oberfliche empfangene Frequenz der Satellitenuhr hat einen konstanten
Offset zur Nominalfrequenz. Der GroBteil dieses Frequenzoffsets wird kompensiert, indem
die GPS-Satelliten de facto eine geringfiigig niedrigere Frequenz als die Nominalfrequenz
aussenden.

2. Die leichte Exzentrizitit der Satellitenorbits verursacht einen zusitzlichen periodischen Uh-
renfehler, der mit der Satellitenposition in der entsprechenden Orbitalebene variiert.

3. Es ergibt sich der Sagnac-Effekt, bedingt durch die Erdrotation wihrend der Signallaufzeit.

Fiir bewegte Nutzer oder Nutzer in groBeren Hohen iiber dem Geoid ergeben sich durch ihre
Relativgeschwindigkeit und -position #hnliche Effekte, die je nach angestrebter Genauigkeit
kompensiert werden miissen. Durch differentielle Auswerteverfahren kdnnen gemeinsame An-
teile relativistischer Effekte eliminiert werden.

3.2.6.1 Spezielle Relativitat, Lorentz-Transformation

Gegeben seien ein ruhendes Inertialsystem S mit den Koordinatenachsen (t, X, y, z) und ein in
Bezug auf S entlang der Raumachse x mit Geschwindigkeit v gleichférmig bewegtes System S°
mit Koordinaten (t‘, x*, y*, z*). Zum Zeitpunkt t =t‘=0 seien die Urspriinge 0 und 0 beider
Systeme identisch. Zum Zeitpunkt t = 0 werde ein Lichtimpuls im bewegten System S‘ von 0 in
Richtung y ausgesandt (Ereignis A mit Koordinaten (t, X, y, z) = (t', x*, y*, 2%) = (0, 0, 0, 0)), der
in einer Entfernung L reflektiert werde. Der Empfang des reflektierten Pulses am Aussendeort
im System S sei Ereignis B (Koordinaten (At, vAt, 0, 0) in S, und (At*, 0, 0, 0) in S°). Bild 3.2.6-
1 verdeutlicht die Situation.
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Bild 3.2.6-1: Veranschaulichung der Lorentz-Transformation

Aufgrund des Einsteinschen Postulats der Konstanz der Lichtgeschwindigkeit gilt fiir die Zeit-
koordinate des Ereignisses B in S*:

Aat'=2— (3.2.6-1)

bzw. im ruhenden System S:

a4t =2 — (3.2.6-2)

Hieraus kann fiir das Verhiltnis der in S bzw. in S* gemessenen Zeiten

At 1 1

T

gefolgert werden, d.h. die bewegte Uhr in S* miBt eine kiirzere Zeitspanne als die ruhende Uhr
in S. Die Lorentz-Transformation kann also in Kurzform wie folgt geschrieben werden:

=y>1 firv>0 (3.2.6-3)

U=yt+L1px);, x'=yx+pfet); y'=y 2z'=z (3.2.6-4)

Die durch (3.2.6-3) gegebene Zeitdilatation hat eine direkte Auswirkung auf eine etwaige Sen-
defrequenz f eines bewegten Senders, gemessen an einem ruhenden Empfénger:

At f 2{ c

ar-ae __f-f  1(vY
- - (3.2.6-5)
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3.2.6.2 Allgemeine Relativitat

Die allgemeine Relativititstheorie umfaBt neben gegeneinander bewegten Inertialsystemen auch
gegeneinander beschleunigte Systeme. Das Gravitationsfeld der Erde kann mit Hilfe eines ge-
geniiber einem ruhenden Inertialsystem beschleunigten Systems modelliert werden. Ersetzt man
die kinetische Energie ¥2v? in den Formeln der speziellen Relativititstheorie durch die Differenz
in Potential-Energie AU, so erhilt man nach dhnlichen Herleitungen (Heckmann, 1985).

A-At _ f=f AU

= = (3.2.6-6)

3.2.6.3 Anwendung auf GPS

Die Grundfrequenz der GPS-Satelliten ist 10.23 MHz. Die relativistischen Einfliisse auf das
Satellitensignal lassen sich zusammensetzen aus speziellen und allgemeinen relativistischen
Effekten, die oben vereinfacht dargestellt wurden. Fiir die relative Frequenzverschiebung ergibt
sich somit:

f=f 1Y AU
f o2le) ¢ (3.2.6-7)

Eine numerische Auswertung dieser Formel (Hofmann-Wellenhof et al., 1993) ergibt unter An-
nahme von kreisfésrmigen Orbits und einer kugelformigen Erde einen Wert von

f;;fi =4.464-107°. (3.2.6-8)

Genauere Abschitzungen des relativistischen Effekts ergeben einen Zahlenwert von
4.465-107" (Ashby und Spilker, 1996), was einem absoluten Frequenzversatz von 0.004567 Hz
entspricht. Dieser Effekt wird dadurch kompensiert, daB die tatsichlich gesendete Frequenz der
GPS-Satelliten niedriger liegt als die nominelle Frequenz von 10.23 MHz, ndmlich auf etwa
10.229 999 999 543 MHz.

Fiir Auswirkungen, die durch die (leichte) Exzentrizitdt der GPS-Satellitenorbits von etwa 0.01
verursacht werden, treten periodische Effekte in der GroBenordnung von bis zu *11.4 ns auf
(Deines, 1992).

3.2.7 Antennenphasenzentrum

Das Antennenphasenzentrum ist per Definition der Punkt, beziiglich dem die ausgesandten bzw.
empfangenen Signale referenziert werden. Im allgemeinen ist das Phasenzentrum nicht mit dem
physikalischen Antennenmittelpunkt identisch. Der Offset héngt von Faktoren wie Elevation
und Azimuth des betrachteten Signals (bezogen auf die Antennencharakteristik), sowie der
Empfangsfrequenz und Signalstirke ab. Die Giite einer Antenne héngt weniger von diesem
Offset ab, da er als Konstante nach Kalibration in die Berechnungen einbezogen werden kann,
sondern mehr von der raumlichen Variation des Phasenzentrums. Hofmann-Wellenhof et al.
(1993) berichten basierend auf Sims (1985) von einer Variation des Phasenzentrums von 1-2cm
abhingig vom einfallenden Signal.
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Die Phasenzentrum-Problematik betrifft sowohl die Sendeantenne am Satelliten wie auch die
Empfangsantenne beim Nutzer. Nach ICD-GPS-200 (1991) beziehen sich die Satellitenbahnda-
ten bereits auf das Antennenphasenzentrum des Satelliten. Soll eine Orbitbestimmung fiir GPS-
Satelliten durchgefiihrt werden, so muB der Abstand von Antennenphasenzentrum und Massen-
zentrum des Satelliten eingerechnet werden. Nach Sovers und Border (1987) ist dieser Abstand
etwa 90 cm. Die Auswirkung eines eventuellen Restfehlers auf eine differentielle Positionierung
(GroBenordnung 1 ppm der Basislinie) ist gegeniiber anderen Orbitfehlern vernachldssigbar.

Die Situation ist im Fall der Empfangsantenne anders. Jeder Fehler, der durch Ungenauigkeiten
in der Antennenposition entsteht, wirkt sich direkt auf die Empfangerposition aus. Die mittels
GPS oder DGPS ermittelte Position bezieht sich stets auf das Phasenzentrum der Antenne. Fiir
hochgenaue geoditische Messungen (Genauigkeit 1 cm oder besser) muB das Phasenzentrum
daher beriicksichtigt werden. Fiir Fluganwendungen, die weitere Sensoren benitigen wie Aero-
photogrammetrie, Radaraltimetrie etc., ergeben sich durch den lageabhingigen Abstandsvektor
zwischen GPS-Antenne und Sensor und Vibrationen des Flugzeugrumpfes weitere Ungenauig-
keiten, so daB das Phasenzentrum der Antenne vernachlissigt werden kann, wenn es nicht aus
Kalibrationsmessungen der Antenne (z.B. Wiibbena et al., 1996) bekannt ist.

3.2.8 Empfingerrauschen

Die Messungen eines Signalempfingers sind durch zwei wesentliche Rauschanteile verfilscht
(Eissfeller, 1997):

o Thermisches Rauschen
o Oszillatorrauschen

Das thermische Rauschen 148t sich dabei in inneres, durch Gerite und Bauteile verursachtes, und
duBeres, durch die Umgebung Atmosphire, Erde, etc.) erzeugtes, Rauschen unterteilen. Oszil-
latorrauschen ist vom stochastischen Verhalten des verwendeten Quarzes oder Frequenznormals
abhiingig. Beide Rauschkomponenten werden als weiBes Rauschen betrachtet.

Detektortyp Allgemeine Varianz Varianz in eingeschw. Zustand

Kohidrenter E-L 2 D 2 D

Detektor _c T,

Nicht-kohérenter| , S 2 pY_ p? D D DY S D
8—T|R*(AT-2)-R°|AT+%2 ol I, D D =

Nehtkondrenicr | g -1[R? (a7-4)-#*(ar +4] 4Tc[2 TCINO r[z n]”]

—16NiTR(Ar ~2)R(Ar+2)R(D)+8[1- R*(D)]
0

Nicht-kohirenter

S -2)- 2)|? D S
Kreuzprodukt- 2 N, TIR(a7-4)- Ra7 +4)] 4?(1 + VT
Detektor s € 0

+ 47V—TR2(A7)[1- R(D)}+4[1- R(D))
0
Tabelle 3.2.8-1: Auswirkungen des thermischen Rauschens auf Varianzen
spezieller Codedetektoren (Eissfeller, 1997)

l Detektortyp |Allgemeine Varianz IVarianz in eingeschw. ZustandJ
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Costas- S 2 S

Phasendetektor 27\/—0_T R (A7) +1 2-ATOT +l

Tangens- 1+ 2—5—TRZ(A1)c052(AG)+(2+£TR2(A1)C°SZ(A9))1301(49) N, No

Phasendetektor 0 - 28T * 28T
A[Nij T?R*(AT)cos* A

Tabelle 3.2.8-2: Auswirkungen des thermischen Rauschens auf Varianzen
spezieller Phasendetektoren (Eissfeller, 1997)

In Eissfeller (1997) wurden durch thermisches Rauschen verursachte Varianzen auf Code- und
Phasenmessung abgeleitet. Folgende Tabellen 3.2.8-1 und 3.2.8-2 enthalten die resultierenden
Varianzen fiir verschiedene Code- und Phasendetektoren:

3.3 Modellbildung zur Positionierung

Zur Beschreibung eines dynamischen Systems bietet sich das sogenannte (kontinuierliche oder
diskrete) Kalman-Filter (Bierman, 1994; Brammer und Siffling, 1994, Minkler und Minkler,
1993; Gelb, 1992) an. In der Praxis wird der Fall des diskreten Kalman-Filters angewandt, da
jeweils neue Informationen zu diskreten MeBzeitpunkten vorliegen. Der Vorteil gegeniiber einer
einfachen sequentiellen Ausgleichung liegt darin, daB auch die Systemdynamik entsprechend
beriicksichtigt werden kann.

Um Positionsgenauigkeiten im Submeterbereich zu erreichen ist eine Eliminierung der unter 3.2
beschriebenen Storeinfliisse notwendig. In der Geodisie sind hierzu schon seit langem Diffe-
renzverfahren bekannt. Diese lassen sich auch bei Satellitennavigation gut anwenden. Der
Grundgedanke ist dabei, daB gemeinsame Fehleranteile, die unterschiedliche Messungen glei-
chermaBen beeinflussen, bei Differenzbildung bis auf geringe Restfehler eliminiert werden kon-
nen, wobei allerdings weiBes Rauschen in den Messungen verstirkt wird. Eine wesentliche Vor-
aussetzung fiir die Anwendung eines Kalman-Filters ist die Linearitit (oder wenigstens die Li-
nearisierbarkeit) des betrachteten Systems. Da die unbekannten Statuskomponenten in den Be-
obachtungsgleichungen nicht linear auftreten, muB zunéchst eine Linearisierung der Beobach-
tungsgleichungen durchgefiihrt werden.

3.3.1 Diskretes Kalman-Filter

Zur Modellierung des Verhaltens eines dynamischen Systems kann ein Kalman-Filter imple-
mentiert werden. Die typischen Systemgleichungen des diskreten Kalman-Filters lauten:

X, =X, +G W, (3.3.1-1)
Y = Hy Xy +v,

wobei

Xk System-Statusvektor zur Epoche k,
Wi ProzeBrauschen zur Epoche k,

Yk Beobachtungsvektor,
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Vi MeBrauschen zur Epoche k,

b, nicht singuldre Transitionsmatrix,

Gy  systembezogene Rausch-Eingangsmatrix,
Hy Designmatrix,

mit E(w,wy ) = Q; und E(vivy") = Ry ist.

Formeln fiir die zeitliche Aufdatierung des Filters sind (z. B. Bierman, 1994):

X, =®,X,

- (3.3.1-2)
P = (bk—lpkq)z—l +Gk—le-—lGI—l

Formeln fiir die Aufdatierung in bezug auf neue Messungen:

A—

X, =X, +K, (y, ~H,%})
P, =(1-K,H,)P, (33.1-3)
K, =P H](H,P/H; +R,)™

P a priori Fehler-Kovarianzmatrix,
Ky Kalman-Gain-Matrix,
X, Schitzung fiir x, aufgrund der Messungen y; bis yx.j,

Qx Kovarianzmatrix des ProzeBrauschens Qy = E(wkwkT),
Ry Kovarianzmatrix des MeBrauschens Ry = E(vivi).

Der Systemstatusvektor enthilt die drei Positionskomponenten, im Fall von einfachen Differen-
zen den kombinierten Uhrfehler, und die (einfach oder doppelt differenzierten) Triigerphasen-
mehrdeutigkeiten. Je nach Modellierung konnen Geschwindigkeits- und Beschleunigungskom-
ponenten in den Systemstatus aufgenommen werden. Im Fall einer ausschlieBlichen GPS-
Positionierung sind hohere Dynamikkomponenten nicht beobachtbar und daher im Filter eher
storend.

Letztere sind erst bei der Integration weiterer Sensoren wie beispielsweise INS-Geriten (,,Iner-
tial Navigation System*) sinnvoll. In der vorliegenden Arbeit liegt das Hauptaugenmerk auf
GPS und der Integration mit GLONASS bzw. Pseudolites. Eine weitere Betrachtung der
GPS/INS-Integration wiirde den Rahmen der Arbeit sprengen. Daher sei hier nur kurz auf die
einschligige Fachliteratur verwiesen (Greenspan, 1996).

3.3.2 Positionierung mit einfachen Differenzen

Ausgangspunkt sind die um die Hauptfehlerquellen erweiterten Beobachtungsgleichungen fiir
die Code- und Trigerphasenmessung, die in (3.3.2-1) und (3.3.2-2) noch einmal angegeben sind:
RI" = p: + §r - 6I + z':on.r + Tlirop.r + 6tirb,r + s.éA.r + JAZP.R." + 5;’2.r + E: (3'32-1)

AV, =p,+ AN, +6,-8' =T, +T1,, + 0,y + 05y, +Oyp o, + 05, +V.  (332-2)
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Prinzipiell bestehen mehrere Moglichkeiten, eine Differenz der unterschiedlichen Messungen zu
bilden:

¢ Empfingerdifferenz (Operator: A)
o Satellitendifferenz (Operator: V)
o Zeitdifferenz (Operator: J)

In diesem Abschnitt wird nur auf die Empfingerdifferenz eingegangen. Die weiteren Differenz-
verfahren werden in den folgenden Abschnitten behandelt.

Bei der klassischen Einfach-Differenz-Positionierung wird eine differentielle Positionierung
relativ zu einer bekannten Referenzstation (Empfingerdifferenz) durchgefiihrt. Nach Differen-
zierung entsprechender Messungen gilt mit den Indizes r fiir den Referenzempfinger und s fiir
den Nutzerempfinger und der Definition:

Ao _=o —o (3.3.2-3)
die Formel

AR:S = R: - R; = Aprl's + A‘Srs + A?'—iion,rs + Artirop,rs + Aé‘;rb,rs + AJ;‘A,rs + A‘S]i'{P.R,rs + Aali’z,rs + AE:J
(3.3.24)

Aus Gleichung (3.3.2-4) ist ersichtlich, daB der Satellitenuhrfehler eliminiert wurde, da er in
beiden Messungen enthalten ist. Genau betrachtet gilt dies nur, wenn die gemessenen Emp-
fangssignale exakt zur selben Satellitenzeit abgestrahlt wurden. Die Restfehler sind primér ab-
hiingig von der Stabilitiit der Satellitenuhr (erste und hohere zeitliche Ableitungen) und von der
Differenz der Signallaufzeiten zu den beiden Empfingern, welche durch die Satellit-Empféanger-
Geometrie gegeben ist. Nimmt man jedoch an, daB die Basislinie von Nutzer zu Referenzemp-
finger im Bereich bis zu etwa 100 km liegt, so ergibt sich eine Differenz der Abstrahlzeitpunkte
am Satelliten von maximal 0.3 ms. Bei den iiblichen Stabilititen der GPS-Satellitenuhren (Rb-
Frequenznormal) im Bereich von 10! s/s bis 1072 s/s ergibt sich damit ein Restfehler in der
GroBenordnung von etwa 107 m.

Geht man weiterhin davon aus, daB die Distanz zwischen Nutzerempfinger und Referenzstation
nicht groBer als wenige zehn Kilometer ist, so kann ein nahezu identischer Ionosphireneinfluf

angenommen werden, d.h. Az}, , =0. Auch der differentielle Orbitfehler sowie der differenti-

elle S/A-Fehler kénnen aufgrund der groBen (und nahezu gleichen) Entfernung der Empfinger
vom Satelliten als verschwindend klein angenommen werden: Ad,, , = Adg, , =0.

Der TroposphireneinfluB ist ebenfalls rdumlich korreliert, darf aber nur vernachlissigt werden,
wenn die Hohe beider Empfénger in etwa gleich ist. Der Troposphérenrestfehler darf dann ver-
nachlissigt werden. Im Falle unterschiedlicher Empfingerhohen, muB der unterschiedliche Ein-
fluB durch aktuelle Wetterdaten und/oder ein Modell (s. 3.2.2) reduziert werden.

Unter Beriicksichtigung dieser Voraussetzungen und bei Vernachldssigung des Mehrwegfehlers
sowie der Antennenphasenzentren, vereinfacht sich (3.3.2-4) zu:

AR, =Apl +AS, + A& (3.3.2-5)
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Geht man davon aus, da8 beide beteiligten Empfinger ein satellitenunabhiéngiges Rauschen von
Var(R\)=¢! =Var(R)=¢€! =¢ (3.3.2-6)

auf der Codemessung haben, so ist auch der zweite Nachteil (neben der Notwendigkeit einer
Referenzstation mit bekannten Koordinaten) der Differenzbildung offensichtlich:

Var(AR.) = Var(A€.) =Var(e') + Var(e') = War(e) (3327

D.h. die MeBungenauigkeit der differentiellen Codemessung ist doppelt so hoch wie die MeBge-
nauigkeit der einfachen Codemessung.

Analog zu (3.3.2-5) erhilt man fiir die Tréigerphasenmessung aus (3.3.2-2):
AAD! =Ap) + AAN! + A5, + AV, (3.3.2-8)

Bei der Positionierung nach dem Einfach-Differenzmodell hat man nichtlineare Gleichungen
vom Typ (3.3.2-5) und (3.3.2-8), die nach den unbekannten Nutzer-Empfingerkoordinaten (ent-
halten jeweils im Term Ap,, der rechten Seite) und kombinierten Empfingeruhrfehler AS,
aufgelost werden miissen. Bei der Trigerphasenmessung ist zudem die unbekannte Mehrdeutig-
keit AN, zu schiitzen.

Zur Implementierung eines Kalman-Filters miissen die Beobachtungsgleichungen nach den un-
bekannten Systemstatuskomponenten linearisiert werden. Die Gleichungen (3.3.2-5) und (3.3.2-
8) fiir die Positionierung mittels einfacher Differenzen enthalten implizit auf der rechten Seite
die drei unbekannten Empfingerkoordinaten:

pi= = x P+ -y, +(@ ~z,) (3.3.2-9)

Hierin sind (xi, )f zi) die WGS-84-Koordinaten des Satelliten i, und (x;, ¥;, z;) die unbekannten
Koordinaten des Nutzerempfingers r. Die Koordinaten der Referenzstation konnen als konstant

und bekannt vorausgesetzt werden. Es geniigt also, den Differenzterm Ap) als Funktion
Ap. =Ap.(x,,y,,2,)= pi(x,,y,,2,)— P, (mit p. bekannt und konstant) zu betrachten.

Die Entwicklung von (3.3.2-9) in eine Taylor-Reihe um einen Startpunkt (xo, Yo, Zo) ermdglicht
unter Vernachlidssigung von Termen mit Ordnung 2 oder hoher folgende Linearisierung:

1_ 1 _ b _
(%1, 9,02,) = P (kg s 2) =~ p,’" dr~2 p,.y' dy-= p,." dz+v  (332-10)

wobei v fiir die vernachldssigbaren Terme hoherer Ordnung steht. Mit Hilfe dieser Linearisie-
rung kann das nichtlineare Gleichungssystem (bestehend aus Gleichungen der Form (3.3.2-5)
und (3.3.2-8) in ein lineares Gleichungssystem mit den Unbekannten dx, dy, dz, und A8 sowie
den einfach differenzierten Mehrdeutigkeiten AN uberfiihrt werden. Dieses kann dann durch

die Anwendung eines Kalman-Filters gelost werden.
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Im Falle eines Kalman-Filters sieht eine mogliche Definition des Statusvektors (ohne Ableitun-
gen der Positionskomponenten, d.h. Geschwindigkeit, Beschleunigung, Ruck, etc.) wie folgt
aus:

x"
Y,
zr
x=|Ad, (3.3.2-11)
AN!
AN,
Die Zahl n steht dabei fiir die Anzahl der sichtbaren Satelliten.
Die zugehorige Designmatrix hat entsprechend folgendes Aussehen:
1_ 1_ 1_
_x lxr _y lyr _Z lzl‘ 1 O ees 0
.pr .pr Pr
_x _;1xr _Y _nyr _Z _nzr 10 -+ 0
H=| P P Pr (3.32-12)
- x lxr - y lyr - Z lzr 1 A’ 0
P, Py Py
_x —nxr _Y —”yr _Z —nzr 1 0 A
P, P, P

Die ersten n Zeilen der Matrix stehen fiir die Codebeobachtungen, die unabhéngig von der je-
weiligen Trigerphasenmehrdeutigkeit sind. Die zweiten n Zeilen stehen fiir die Phasenbeob-
achtungen. In den Termen der Spalten eins bis drei tauchen die unbekannten Empfangerkoordi-
naten x,, y; und z bereits auf. Zur Berechnung dieser Matrixeintrige geniigt es, eine grobe Nihe-
rungsposition des Nutzerempfingers anzunehmen.

Der Uhrfehler wird hier (siehe auch Gleichungen (3.3.2-5) und (3.3.2-8)) in Lingeneinheiten
geschitzt. Eine einfache Umskalierung der vierten Spalte der Designmatrix (3.3.2-12) ermdg-
licht eine Schitzung des Uhrfehlers in Zeiteinheiten.

3.3.3 Positionierung mit doppelten Differenzen
Bei der Verwendung doppelt differenzierter Beobachtungsgleichungen (eine Empfanger- und
eine Satellitendifferenz) nutzt man den Vorteil, daB der unbekannte kombinierte Empfinger-

Uhrfehler eliminiert wird. Aus den Gleichungen (3.3.1-5) und (3.3.1-8) folgen bei Einfithrung
der abkiirzenden Schreibweise

Vel —o —of (3.3.3-1)
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fiir die Bildung der Satellitendifferenzen die Beobachtungsgleichungen:

VAR! =VAp! +VAE! (3.3.3-2)

AVA®!, =VAp! + AVAN! +VAV! (3.3.3-3)

Wiederum wurde eine nicht allzu groBe Distanz zwischen Referenzstation und Nutzerempfinger
sowie eine vernachlidssigbare kombinierte Uhrendrift vorausgesetzt.

Der Nachteil der doppelt differenzierten Beobachtungsgleichungen ist neben der Verstirkung
des MeBrauschens auch ihre Korrelation (z.B. Hofmann-Wellenhof et al., 1992, S. 166ff). Will
man mit unkorrelierten Beobachtungen arbeiten, so werden pro Gleichung zwei nicht anderwei-
tig in die Berechnungen eingehende Satelliten benétigt.

Der klassische Ansatz jedoch ist, den ,,besten” (zumeist hochststehenden) Satelliten als ,,Refe-
renzsatelliten* auszuwihlen, und die Satellitendifferenzen jeweils beziiglich dieses Satelliten zu
rechnen.

In der Praxis erhilt man durch die Positionierung tber doppelt differenzierte Beobachtungsglei-
chungen ein besseres Ergebnis als bei einfacher Differenzierung. Der Grund dafiir liegt im stéin-
dig variierenden kombinierten Empfingeruhrfehler der einfachen Differenzen. Wiirden die Glei-
chungssysteme durch eine einfache Ausgleichung gelost, so wiren die Ergebnisse #quivalent.
Tatséchlich verwendet man in der Praxis jedoch tiblicherweise einen Kalman-Filter, bei dem
Messungen sequentiell abgearbeitet werden. Die Sensibilitit des Kalman-Filters gegeniiber
nicht-konstanten SchitzgroBen ist der Grund der Nicht-Aquivalenz beider Auswertungen.

Wie im Fall der einfach differenzierten Beobachtungen muB der die unbekannten Positionskom-
ponenten enthaltende Term

Vol = =5+ O = P @ =2 =& -5+ -y (=2 )
(3.3.34)

linearisiert werden. Dies geschieht mittels:

Vp:(xﬂyr’zr) =Vp:(x0’y0’20)

i__ J i J o i J_
_(x pixr __x pjxr)dx_[y piyr __y pjerdy__(z p'zr _z pjzr]dz+v

(3.3.3-5)

wobei v wiederum fiir die vernachlidssigbaren Terme hoherer Ordnung steht.

Das Design des Kalman-Filters sieht somit wie folgt aus:
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x= r (3.3.3-6)

n-1
VANrs )

Bei n gleichzeitig beobachtbaren Satelliten ergeben sich n-1 linear unabhéngige Gleichungen
und damit n-1 (korrelierte !) doppelt differenzierte Trigerphasenmehrdeutigkeiten. Der kombi-
nierte Empfingeruhrfehler entfillt durch Bildung der Satellitendifferenzen.

Zur Bildung der Satellitendifferenzen ist es im allgemeinen iiblich, einen speziellen (hoch-
stehenden) Satelliten als ,,Referenzsatelliten® auszuwihlen, zu dem jeweils differenziert wird.
Prinzipiell konnen beliebige Satellitendifferenzen ausgewihlt werden, solange die lineare Unab-
hingigkeit der MeBgleichungen gewahrt bleibt, jedoch nimmt man bevorzugt einen hoch-
stehenden Satelliten, da hier durch geringere atmosphirische Einfliisse ein besseres Signal er-
wartet werden kann als bei tiefer stehenden Satelliten.

Die zugehorige Designmatrix hat entsprechend folgendes Aussehen:

([ (x-x, _x"-x,) _(Y-y, ¥ -») _[Z-z_Z-z) ,
PP PP A _

(7 =x, X -x) (Y ey e} 2Tz 2z ) L
o p; pl‘" p; P o,

(=

(3.3.3-7)

Die ersten n-1 Zeilen der Matrix stehen wiederum fiir die Codebeobachtungen, die unabhingig
von der jeweiligen Trigerphasenmehrdeutigkeit sind. Die zweiten n-1 Zeilen stehen fiir die Pha-
senbeobachtungen. Es wurde aus Griinden der einfacheren Lesbarkeit angenommen, da8 der
ausgewihlte Referenzsatellit den Index n trigt (dieses n reprasentlert Index j der allgememen
Gleichungen (3.3.3-2) bis (3.3.3-4)).

Im Fall einer Positionierung mit doppelten Differenzen miissen bei jedem Wechsel des Refe-
renzsatelliten auch der Zustandsvektor, sowie die Kovarianzmatrix des Kalman-Filters angepaBt
werden. Unterteilt man den Systemstatusvektor in die unbekannten doppelt differenzierten
Mehrdeutigkeiten Ny und andere Unbekannte a;, (Positionskomponenten etc.), so erhilt man aus
(3.3.1-1):
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%o, % 4Gw, (33.3-8)
N, k N k-1
Die Anwendung des Referenzsatellitenwechsels erfolgt nun {iber den Matrix-Operator (3.3.3-9):
I 0
S = 3.33-9
[O SN) ( )

Dabei ist I eine Einheitsmatrix der GroBe der Unbekannten im Teil x des Statusvektors, die nicht
Mehrdeutigkeiten sind, und die 0 eine passende Nullmatrix ist. Ferner ist Sy wie folgt definiert:

1 -1
1 -1

(3.3.3-10)

-1 1)
Die -1 stehen in der Spalte, die dem neuen Referenzsatelliten entspricht. Die Statuskomponente,
die der Mehrdeutigkeit des neuen Referenzsatelliten entsprach, wird durch die Mehrdeutigkeit

fiir den alten Referenzsatelliten ersetzt.

Die Anpassung des Statusvektors des Filters erfolgt dann iiber die Gleichung (3.3.3-11):

| g % (3.33-11)
Nk neu N" alt

Neben dem Statusvektor muB auch die geschitzte Kovarianzmatrix transformiert werden. Dies
erfolgt nach der iiblichen Kovarianzfortpflanzung. In Matrixform geschrieben erhilt man:

Qneu = SQaIlST (33.3-12)

Diese Operationen sind problemlos moglich, wenn die Fehlerkovarianzmatrix vollstindig vor-
liegt. Fiir den Fall, daB der Kalman-Filter (wie aus numerischen Griinden iiblich) iiber eine
UDU"-Faktorisierung implementiert ist, ist bislang leider kein Algorithmus bekannt, der eine
direkte Anpassung der U- und D-Faktoren vornimmt.

3.3.4 Geschwindigkeitsbestimmung aus Tridgerphasen-Dreifachdifferenzen
Die hohe relative Genauigkeit der Trigerphasenmessung ermdglicht eine elegante und genaue
Berechnung der Geschwindigkeit eines mobilen Nutzers. Dazu werden Epochendifferenzen der

Tridgerphasenbeobachtungen gebildet.

Bildet man mit der Definition des zeitlichen Differenzoperators
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St t) =0t — o) (3.3.4-1)

eine Epochendifferenz der doppelt differenzierten Gleichung (3.3.3-3), so ergibt sich die Beob-
achtungsgleichung fiir Dreifach-Differenzen der Trégerphasen zu:

OVADY (t,,,,8,) = ) éVAp (roty) (3.3.4-2)

Die Unbekannten in dieser Gleichung sind nur die drei Positionskoordinaten des bewegten Emp-
fingers, die implizit im Term der rechten Seite enthalten sind (zugehériger Index r). Die Mehr-
deutigkeiten werden eliminiert, da sie zeitlich konstant sind. L4Bt man allein die Terme auf der
rechten Seite, welche die Unbekannten enthalten, so ergibt sich:

ASVADY (t,..t.) + VAR )+ VP! (t,,)=Vp! ) (3.3.4-3)

Hierbei wurde angenommen, daB die Position des bewegten Empfingers zum Zeitpunkt ty be-
reits genau bekannt war. Mittels

F,9,2) = VP! (6,) = VP! (x,3,2) (3.3.4-4)

und Linearisierung von f mit Hilfe der bisherigen Néherungsposition Xo, yo, Zo zu erster Ordnung
nach

f(x,y,2) = f(xo,yo,zo)+§jidx+gfdy+afdz+v (3.3.4-5)
74

wobei v als Abkiirzung fiir die vernachlissigten Terme hoherer Ordnung steht, erhdlt man ein
lineares Gleichungssystem in drei Unbekannten, welches durch einfache Ausgleichung geldst
werden kann. Durch die Wahl

S o0 ¥0:20) = V0! (1) (3.3.4-6)

erhilt man schlieBlich:
AOVADY (t,,1,,) + VP! (1,1 t) == A dx+gf dy + af dz+v 3.34-7
Die partiellen Ableitungen -f- -i und f von f(x,y,z) wurden bereits in den Formeln

ox’ dy 0z
(3.3.3-4) und (3.3.3-5) hergeleitet.

Teilt man die erhaltenen Verbesserungen dx, dy, dz durch das Zeitinterval ty,;-ti, so erhélt man
bei kleinen Zeitintervallen (im Sekundenbereich) eine gute Schitzung fiir die mittlere Ge-
schwindigkeit des bewegten Empféngers. Der angegebene Algorithmus stellt daher eine ideale
Methode zur Pridiktion der Nutzerposition im Kalman-Filter dar, wenn keinerlei Vorwissen
iiber das kinematische Profil des Nutzers vorhanden ist und auch keine externe Geschwindig-
keitsmessung iiber weitere Sensoren erfolgt.
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Aus den Gleichungen (3.3.4-1) bis (3.3.4-7) ist erkennbar, daB zur Berechnung der Geschwin-
digkeit nach obigen Algorithmus die Trigerphasenmehrdeutigkeiten nicht bekannt sein miissen.
Das bedeutet insbesondere, daB keine Fixierung der Mehrdeutigkeit vorausgehen mu8, um die
hohe Phasengenauigkeit fiir die Geschwindigkeit auszuniitzen. Lediglich die Niherungsposition
des Nutzers sollte auf wenige Meter genau bekannt sein.

3.3.5 Codeglittung mit Trégerphasen

Ausgehend von den beiden Beobachtungsgleichungen (3.3.2-1) und (3.3.2-2) ist es moglich,
unter Vernachldssigung des Ionosphédrenterms und unter der Annahme, daB keine Phasenspriinge
im Signal vorhanden sind, Codemessungen unabhéngig von dynamischen Bedingungen des mo-
bilen Nutzers von einem Zeitpunkt ty.; zu einem anderen Zeitpunkt t; zu propagieren:

R.:m,r(tk) = ka:(tk) + (1 —W )[ ;m,r(tk—l) +A (‘Dlr (tk) - fbi(tk_, ))] (3~3-5‘l)

wobei wy ein zeitabhidngiger Gewichtungsfaktor ist. Fiir die erste Epoche wird w; = 1 gewiihlt,
so daB das volle Gewicht auf die Codemessung fillt. In den folgenden Epochen kann wy sukzes-
sive emiedrigt werden. Lachapelle et al. (1986) schlagen eine Reduktion von wy um die Kon-
stante 0.01 vor. Nach 100 Epochen geht somit nur noch die geglittete Pseudorange in die Aus-
wertung ein, nicht aber die neue rohe Codemessung. Hatch (1982) schligt als Gewicht
wi = 1/ (14k) vor. Dies fithrt dazu, daB die geglittete Pseudorange dem arithmetischen Mittel
der Codemessungen entspricht. Landau und Vollath (1994) zeigten jedoch, daB der dadurch ent-
stehende Filter kein Optimalfilter im Sinne minimierter Varianzen ist, da die Trigerphasenbeob-
achtungen ebenfalls durch Rauschen behaftet sind. Bezeichnet man mit o die als konstant an-
genommene Varianz der Codemessung, mit Oy x die Varianz der geglitteten Pseudorange, und
mit Gae die Varianz der differenzierten Triagerphasenmessung, so ergibt sich aus der Bedingung
der minimalen Varianz fiir die geglittete Pseudorange fiir den Gewichtungsfaktor wy die folgen-
de Formel

asm,k—l + O'Ad’
O onx-1 +0, +0,,

W, = (3.35-2)

Im Gegensatz zum Hatch-Filter sinkt die Varianz der geglitteten Pseudorange damit kontinuier-
lich. Es kann gezeigt werden, daB der Harch-Filter identisch mit dem Optimalfilter ist, wenn
exakte Trigerphasenmessungen ohne Rauschen angenommen werden.

Durch die Codeglittung werden hochfrequente Rauschanteile der Messungen gedampft. Der
Nachteil der Codeglittung ist jedoch, da systematische Effekte beibehalten werden. Daher ist
die Wahl des Gewichtungsfaktors wy bei der Codeglittung durchaus als kritischer Parameter
anzusehen. Wird der Gewichtungsfaktor wy fiir neue Codemessungen zu gering angesetzt, so
werden systematische Fehler dlterer Messungen ldngere Zeit beibehalten. Ist der Gewichtungs-
faktor dagegen zu groB, so ist die Ddmpfung der hochfrequenten Rauschanteile schwicher. Zu
lange Glittungszeiten (d.h. zu klein gewihlte wy) fithren iiber lingere Zeit zu einem systemati-
schen Fehler, der durch den vernachldssigten Ionosphirenterm verursacht wird. In der Praxis ist
es daher notwendig, ein minimales Gewicht wy min festzulegen, um den systematischen Fehler
klein und den Filter adaptiver zu halten. Dies wird héufig erreicht, indem im Harch-Filter die
Glattungskonstante k nach oben durch einen Wert knax (beispielsweise durch die Werte 150 oder
300) beschrinkt wird.
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Im Fall, daB die Jonosphire aus Zweifrequenzmessungen bestimmt wurde, ist es auch mdglich,
den Ionosphirenterm zu beriicksichtigen. Es ergibt sich die Formel

R, r(rk) w.R, (tk)+(1 wk)[ (tk—l)'*'}"(q)i(tk) _d)i(tk—l)) ( Tion () = Tion (i 1))]
(3.3.5-3)

Da die unbekannten Trigerphasenmehrdeutigkeiten zeitlich konstant sind, werden sie bei zeitli-
cher Differenzbildung eliminiert. Der differentielle Ionosphérenterm kann daher allein aus Tré-
gerphasenmessungen auf beiden Frequenzen relativ genau bestimmt werden.

Vernachlissigt man weiBes Rauschen in der Beobachtungsgleichung fiir Tragerphasen (3.3.2-2),
so gilt fiir die Differenz der Phasenmessungen auf L; und L;:

A‘lq)l(tk) _/12¢2(tk) =A’IJ\/VI +7, ton l(tk) AlN wn 2(tk) (3‘3'5-4)
Aufgrund der zeitlichen Konstanz von N1 und N gilt fiir eine zeitliche Differenz:

A‘lq>l(tk)_ﬂ'l<p2(tk A’l¢ (tk l)+ﬂ'2¢) (tk 1) lonl(tk) ion, Z(tk) Tanl(tk l)+ ion, 2(tk—1)

(3.3.5-5)
Wegen der Giiltigkeit von
Tt (1) = L3 Tim2 () (3.3.5-6)
fiir alle ty, folgt schlieBlich
f2
Toomt () = Tiomy (1) = =25 (AP, (1) = 4, @, (1) — 4@, (1) + 4,2, (t,.))
-
(3.3.5-7)
sowie
f2
Tion2 &) — T2 Gy) = f yE (qu} ) -4,2,0)- 4P, )+ 4P (tk—l))
1
(3.3.5-8)

Obwohl der absolute Wert des Ionosphirenterms nur vage und die Mehrdeutigkeiten nicht be-
kannt sind, kann die differentielle Verinderung des Terms mit hoher Genauigkeit aus den Tré-
gerphasenmessungen zu zwei Frequenzen bestimmt werden. Diese Information kann genutzt
werden, um eine ,,ionosphirisch bereinigte” Codegléttung durchzufiihren.
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4 Bestimmung der Tragerphasenmehrdeutigkeiten

Die schnelle, robuste und zuverlissige Bestimmung der Mehrdeutigkeiten (,,Ambiguititen*) der
Trigerphasenmessungen bildet den Schliissel, um Zentimetergenauigkeiten in Echtzeit zu erzielen.
Die Bestimmung der Trigerphasenmehrdeutigkeiten in der Bewegung (,,ambiguity resolution on-
the-fly*) ist daher ein wesentliches Herzstiick der hochgenauen Satellitennavigation. Wurden die
zeitlich konstanten Mehrdeutigkeiten einmal bestimmt, so ist ab diesem Zeitpunkt eine zentimeter-
genaue Positionierung moglich. Notwendig ist die Bestimmung der Mehrdeutigkeiten also in Fl-
len, in denen ein Ranging-Signal neu akquiriert wurde oder zwischenzeitlich verloren wurde (bei
einem Ausrasten der PLL im Empfinger). Da man mit einer Fixierung der Mehrdeutigkeiten ge-
wohnlich die simultane Bestimmung aller Mehrdeutigkeiten bezeichnet, spricht man auch von der
Bestimmung der Mehrdeutigkeitskombination.

Generell 148t sich die Bestimmung der Ambiguititen in zwei wesentliche Teilprobleme zerlegen:
das Ayffinden der korrekten Mehrdeutigkeitskombination, und
die Validierung der korrekten Mehrdeutigkeitskombination.

Fiir das erste Teilproblem wurden in den letzten Jahren zahlreiche effiziente Methoden entwickelt,
die auch in kinematischen Fillen und in Echtzeit anwendbar sind (Hatch, 1989; Frei und Beutler,
1990; Euler und Landau, 1992; Ober, 1993; Abidin, 1993; Chen, 1994, Teunissen, 1994). Im
Unterkapitel 4.2 wird genauer auf diese Methoden eingegangen. Das Auffinden der korrekten
Mehrdeutigkeitskombination kann als rein ‘mathematisches Optimierungsproblem angesehen
werden. Aufgrund der Ganzzahligkeit der Mehrdeutigkeitskombination ist es jedoch ein dio-
phantisches Problem, so daB die Losung nicht in geschlossener Form darstellbar ist. Der iibliche
Ansatz ist daher, im Mehrdeutigkeitsraum der Beobachtungen eine moglichst effiziente Suche
durchzufiihren, indem verschiedene Kombinationen auf ihre Residuen getestet werden.

Das zweite Teilproblem, die Validierung der Mehrdeutigkeiten, beruht auf statistischen Tests, die
durchgefiihrt werden, um entscheiden zu kénnen, ob die gefundene Kombination auch tatséchlich
die korrekte Kombination ist. Ganz wesentlich hierbei ist eine gute Modellierung der Flugzeug-
(bzw. Fahrzeug-) Dynamik in einem Kalman-Filter. Durch zu groBe systematische Effekte kann
nicht nur eine falsche Mehrdeutigkeitskombination gefunden, sondern unter Umstinden sogar als
korrekt klassifiziert (validiert) werden. Derartige Fehler wirken sich auf die Positionsberechnung
aus, und sind in kinematischen Fillen nicht leicht aufzudecken. In der Praxis hat die berechnete
Position eine leicht driftende Ablage gegeniiber der korrekten Position. Die Drift wird dabei durch
die sich langsam #ndernde Satelliten-Nutzer-Geometrie verursacht. Auf die Validierung der Mehr-
deutigkeiten wird im Unterkapitel 4.3 eingegangen.

Eine wesentliche Vereinfachung beider Teilprobleme kann durch Beriicksichtigung zusitzlicher
externer Bedingungen (Stiitzung durch andere Sensoren oder beispielsweise durch zusitzliche a-
priori-Information iiber das Bewegungsprofil des mobilen Nutzers) erreicht werden. Hinsichtlich
der Integration mit weiteren Sensoren bieten sich INS-Gerite (Inertiale Navigationsgysteme) an
(Hein et al., 1988; Eissfeller, 1989; Eissfeller und Spietz, 1989; Schwarz et al., 1994; Da, 1997).
Im speziellen Anwendungsfall der Lagebestimmung mittels GPS ergibt sich ein vereinfachtes Pro-
blem der Mehrdeutigkeitsbestimmung durch die normalerweise bekannte Basislinge (z.B. Sutton,
1997).
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Weitere Spezialanwendungen konnen das Problem ebenfalls vereinfachen, so zum Beispiel Netz-
werkinformation aus drei oder mehreren Empfiingern. Der Informationsgewinn ist hier jedoch be-
dingt durch die Mehrzahl an Unbekannten nicht allzu groB (Teunissen, 1997).

Auf die unterstiitzende Nutzung von GLONASS und dem damit verbundenen Frequenzproblem fiir
die Auswertung mit doppelt differenzierten Beobachtungsgleichungen wird im Kapitel 5 (Stiitzung
des Systems durch GLONASS) genauer eingegangen.

4.1 Statische Mehrdeutigkeitsbestimmung

Die ersten Methoden zur Bestimmung der Trigerphasenmehrdeutigkeiten zielten darauf ab, eine
statische Basislinie genau zu bestimmen. Damals war noch nicht daran gedacht, daB diese hoch-
genaue Auswertemethode in der Kinematik und in Echtzeit anwendbar sein konnte.

Diese ersten Ansitze basierten auf langen Beobachtungzeitrdumen (ca. 20-40 min und lidnger),
um durch geeignete Filterung so nahe an die korrekte Position zu kommen, daB die Mehrdeutig-
keiten einfach durch Rundung auf den nichsten ganzzahligen Wert korrekt fixiert werden
konnten. Sie beruhen auf der Ausnutzung der Geometrieénderung innerhalb des Beobachtungs-
zeitraums. Der grundlegende Ansatz dazu wird in Abschnitt 4.1.1 erldutert.

Neben der hochgenauen Bestimmung einer unbekannten Position aus der Bestimmung der
Mehrdeutigkeiten spielt auch der umgekehrte Fall, nimlich die Berechnung der unbekannten
Mehrdeutigkeiten aus bekannten Positionen, in der Praxis eine wichtige Rolle. Auf diesen Fall
wird im Unterabschnitt (4.1.2) kurz eingegangen.

Ein weiterer unter 4.1.3 beschriebener Ansatz niitzt die unterschiedlichen Abhingigkeiten der
MeBgroBen von Antennenposition und Empfénger aus. Durch einen Antennentausch kdnnen so
die Mehrdeutigkeiten berechnet werden (Hofmann-Wellenhof und Remond, 1988).

SchlieBlich ist die von Counselman und Gourevitch (1981) vorgeschlagene ,,Ambiguity-
Function-Method“ (AFM) prinzipiell zu den statischen Methoden zu rechnen. Auf diese wird
schlieBlich unter 4.1.4 eingegangen.

4.1.1 Geometrische Methode zur Bestimmung der Mehrdeutigkeiten

Die wohl ilteste Methode zur Bestimmung der Trigerphasenmehrdeutigkeiten beruht auf der
zeitlichen Anderung der Satellitengeometrie. Der unbekannte Mehrdeutigkeitsterm ist zeitlich
konstant und kann daher bei lingeren Beobachtungszeiten als einzelner Entfernungs-Bias aus
einer Doppler-Losung geschitzt werden. Prinzipiell ist der Ansatz auch im kinematischen Fall
anwendbar, die langen notwendigen Beobachtungszeiten limitieren die Anwendungen jedoch
auf wenige Spezialfille. Daher wird der Ansatz hier als statischer Ansatz angefiihrt.

Die geometrische Methode zur Bestimmung der Mehrdeutigkeiten funktioniert nur, wenn die
Geometrieéinderung groB ist, so daB im Normalfall lingere Beobachtungszeiten (ca. 30 min oder
mehr) notwendig sind. Die Vor- und Nachteile konnen nach Seeber (1993) wie folgt zusammen-
gefaBt werden:
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Vorteile der geometrischen Methode:

einfache und klare Modellierung

funktioniert bereits mit wenigen Satelliten

anwendbar bei kurzen, langen und sehr langen Basislinien
ergibt schnell erste Ndaherungswerte

Nachteile der geometrischen Methode:

lange Beobachtungszeiten notwendig

beeinfluBt von nicht-modellierten Storeffekten

kein a priori Gebrauch des Wissens iiber die Ganzzahligkeit der Mehrdeutigkeiten
sensitiv gegeniiber nicht erkannten Phasenspriingen

Die langen Beobachtungszeiten sind der Hauptnachteil. Im kinematischen Anwendungsfall kann
eine schnelle Anderung der ,,Satellitengeometrie* erreicht werden, indem zusitzlich Pseudolites
verwendet werden.

Diese Idee wurde beispielsweise im sog. ,,Bubble-Concept* der Stanford University aufgegriffen
(Cohen et al., 1993a; Cohen et al., 1993b). Zwei mit niedriger Signalstirke sendende PLs wer-
den dabei vor jeder Landebahn installiert. Wihrend des Landeanfluges des Nutzers durch die
PL-,.Bubbles* kurz vor dem Aufsetzen soll die sich stark @ndernde Geometrie die Mehrdeutig-
keitslosung erméglichen. Der hier betrachtete Ansatz hat jedoch eine Reihe von Nachteilen, die
eine operationelle Realisierung des Konzeptes unmoglich machen (Anzahl benétigter PL pro
Flughafen, Kiirze der fiir die PL-Akquisition und Mehrdeutigkeitsfixierung zur Verfiigung ste-
henden Zeit, Robustheit der Losung, etc.).

4.1.2 Berechnung der Mehrdeutigkeiten aus bekannten Positionen

Vorgegebene genaue Positionsinformationen machen eine direkte Berechnung der Mehrdeutig-
keiten moglich. In der Praxis sind solche Fille vor allem in der Geodasie durchaus zu finden.
Beispiele fiir derartige Anwendungen sind Vermessungen an Staudimmen oder nach Erdbeben
oder Hangrutschungen, wo hochste Genauigkeiten (im Millimeterbereich) erreicht werden sol-
len. Fiir solche geoditische Auswertungen ist die Mehrdeutigkeitsbestimmung durch die gege-
bene Vorinformation nur ein nebenséchliches Problem. Das Hauptproblem besteht hier darin,
restliche Storeffekte auf den Trigerphasenmessungen so weit zu unterdriicken, daB die gefor-
derten Genauigkeiten erreicht werden.

Die Grundlage der Berechnung der Mehrdeutigkeiten bildet die iibliche doppelt differenzierte
Beobachtungsgleichung fiir Trigerphasen (3.3.3-3), die hier zur leichteren Lesbarkeit nochmals
angegeben ist:

VA®? =VAp! + VAN’ +VAV? (4.1.2-1)

Vernachlissigt man das als wei angenommene Systemrauschen, so sind die einzigen Unbe-
kannten in dieser Gleichung die Mehrdeutigkeitsterme VAN? , die somit direkt bestimmt wer-

rs?

den konnen. In den hier betrachteten Anwendungsfillen kommt es wesentlich auf die Handha-
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bung des Rauschtermes VAv? an, der in der Regel auch systematische Effekte, wie Mehrwe-
geffekte, atmosphirische Resteffekte oder Variationen der Antennenphasenzentren enthilt.

Da die Zielstellung in dieser Arbeit eine Losung des Mehrdeutigkeitsproblems sowie eine hoch-
genaue Positionsbestimmung ohne genaue Vorkenntnisse iiber die unbekannte Nutzerposition
erfordert, wird hier nicht genauer auf diesen Anwendungsfall eingegangen. Statt dessen sei ver-
wiesen auf Hein und Ried! (1994) sowie Frei et al. (1993).

4.1.3 Bestimmung der Mehrdeutigkeiten durch Antennentausch

Der Ansatz, die Trigerphasenmehrdeutigkeiten durch einen Antennentausch zu bestimmen, geht
auf Hofmann-Wellenhof und Remondi (1988) zuriick. Die Idee besteht darin, die positionsab-
héngigen GroBen von den antennenabhingigen GroBen zu trennen. Als Ausgangsbasis dient
wiederum die doppelt differenzierte Trigerphasenbeobachtungsgleichung (3.3.3-3) bzw. (4.1.2-

1).

Wie aus der Gleichung erkennbar ist, ist der doppelt differenzierte Entfernungsterm von der Po-
sition der beiden Antennen abhiingig, wihrend die doppelt differenzierte Mehrdeutigkeit von
den Akquirierungszeitpunkten der Empfinger abhingt. Die zeitliche Konstanz der involvierten
Mehrdeutigkeiten kann, sofern die Signale weiterhin kontinuierlich empfangen werden, ausge-
niitzt werden, um die unbekannten Mehrdeutigkeiten zu bestimmen.

Bezeichnet to den Zeitpunkt einer ersten Messung der Basislinie, und t; einen spiteren Zeit-

punkt, an dem die Antennen getauscht wurden, so erhilt man die folgenden Gleichungen, in
denen die zeitlichen Abhingigkeiten mit angegeben sind:

VA®Y (t,) = VAp. + VAN! + VAV! (t,) (4.1.3-1)
VA®Y (t,) = VAp? —VAN! +VAV. (1)) 4.1.3-2)
Die unteren Indizes r und s bezeichnen hierbei wie immer gemiB Notationskonvention die Emp-

fangspositionen, nicht die Empfinger. Subtrahiert man beide Gleichungen (dies entspricht nicht
der iiblichen Dreifach-Differenzbildung !), so erhélt man: '

VAN! = -;-(VAcb'gs (1,) - VA®Y (¢,) + VAVY (t,) - VAV (1)) (4.1.3-3)

Da die kombinierten Rauschterme im allgemeinen im Bereich weniger Millimeter liegen, kann
die Mehrdeutigkeit direkt aus (4.1.3-3) errechnet werden.

Der Nachteil des Ansatzes liegt natiirlich darin, daB die Antennen ausgetauscht werden miissen,
wihrend sie weiterhin kontinuierlich die Signale empfangen. Aufgrund dieser Notwendigkeit ist
die Methode sowohl in kinematischen Fillen, wie auch fiir lange Basislinien ungeeignet.
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4.1.4 Suche im Positionsraum - die ,,Ambiguity-Function-Method*

Die ,,Ambiguity-Function-Method" (AFM) geht auf Counselman und Gourevitch (1981) zuriick.
Mehr iiber ihre Anwendung ist z. B. in Remondi (1984, 1990) oder Mader (1990, 1992) zu fin-
den.

Ausgehend von einer bereits vorhandenen Néherungsposition und deren Konfidenzbereich (z.B.
30 in jeder Koordinatenrichtung) wird ein dreidimensionaler Suchraum definiert. Dieser
Suchraum wird dann iiber ein kleinmaschiges Gitter (z.B. MaschengroBe 1-2 cm nach Mader
(1992) bzw. 5-6 cm nach Remondi (1990)) quantisiert. Fiir jeden Gitterpunkt wird dann die sog.
»Ambiguity-Function* A(x, y, z) wie folgt berechnet:

m N;on
o /1 sk
A(x,y,2) = 2 2 2 Rc(ez’"(“"’”'(“’"""") Pemic (.Y '”))

k=1 j=1 I=1

4.14-1)
= 222008 2” q)rlzbls (xOvyo’ 20)‘q)ﬂc(x,y,z)))
k=1 j=1 =]
Hierbei sind:
ng Anzahl der MeBepochen,
n; Anzahl der Satelliten,
m Anzahl der Frequenzen,
D% (%5, Vo 2,) die beobachtete Phasenmessung zum Satelliten j zur Epoche k auf Fre-
quenz |,
d)f:,c(x, ¥,2) die anhand der Position (x, y, z) des Empféngers berechnete Phasenmes-

sung zum Satelliten j zur Epoche k auf Frequenz 1.

Die Funktion A(x, y, z) bestimmt fiir jeden Gitterpunkt, wie gut die tatsichlich beobachtete Pha-
senmessung zur vermuteten Empfangerposition (x, y, z) paBt. Die in (4.1.4-1) gegebene Funkti-
on nimmt ihr Maximum an, wenn die gemessenen Phasenwerte exakt mit den erwarteten iiber-
einstimmen. Es geniigt dabei, wie in Gleichung (4.1.4-1) bereits durchgefiihrt, den Realteil der
komplexen Funktion zu nehmen und zu maximieren. Es kann gezeigt werden, da8 die aus der
Maximierung erhaltene Losung zugleich die wahrscheinlichste Losung ist (Maximum-
Likelihood-Methode).

Aufgrund der Beziehung

ez"'("iﬁ'.(lovyo'Zo)"’{ﬂc(x-%Z)) 2’"(".»,(*0 YoZo -0 (x,y,2)+N ) 4.1.4-2)

fiir beliebiges N € Z ist der wesentliche Vorteil dieser Methode die Robustheit gegeniiber Pha-
senspriingen.

Prinzipiell ist die AFM auch im kinematischen Fall anwendbar, jedoch ist der Rechenaufwand
bei groBem Suchraum enorm. Zudem wird die Methode wesentlich von der Wahl der zwei Pa-
rameter Suchraum und MaschengroBe des Suchgitters beeinflu8t. Die GréBe des Suchraums
wird im wesentlichen durch die Genauigkeit der Naherungsposition festgelegt. Ist diese nur sehr
ungenau, beispielsweise im kinematischen Fall, so fiihrt der groBe Suchraum zu hohem Rechen-
aufwand, der in Echtzeit kaum anwendbar ist. Der zweite als kritisch anzusehende Parameter ist
die MaschengroBe des Suchgitters. Wird diese zu klein gewihlt, so steigt wiederum der Rechen-
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aufwand. Bei zu grober Rasterung steigt die Wahrscheinlichkeit des ungewollten Ausschlusses
der korrekten Mehrdeutigkeitskombination. Die Methode ist daher fiir Echtzeitanwendungen
eher ungeeignet.

Ein neuerer Ansatz zur Optimierung der AFM mittels eines randomisierten Suchverfahrens, das
auf der Anwendung eines genetischen Algorithmus beruht, wurde von Hassan und Mezera
(1997) vorgeschlagen. In der Tat ist es auf diese Weise moglich den hohen AFM-
Rechenaufwand zu reduzieren, jedoch ist der Aufwand immer noch so hoch, da8 eine sinnvolle
Echtzeitanwendung nicht in Frage kommt.

4.2 Schnelle kinematische Mehrdeutigkeitsbestimmung

Wihrend der Entwicklung von GPS wurde noch nicht daran gedacht, da8 eine hochgenaue Po-
sitionierung mit Hilfe der Tragerphase moglich sein wiirde. Die Entwicklung sowohl der Aus-
wertemethoden wie auch der Rechner ist inzwischen soweit vorgedrungen, daB die Trégerphase
einerseits bereits im kinematischen Fall angewendet wird und andererseits die Bestimmung der
Mehrdeutigkeiten so schnell erfolgen kann, daB sie in Echtzeit durchfiihrbar ist.

Fast alle der neueren Ansitze basieren auf dem Vorschlag von Hatch (1990) und fithren zur Be-
stimmung der Mehrdeutigkeiten eine Suche im hochdimensionalen Beobachtungsraum, dem
Phasenraum, durch (Teunissen, 1994; Abidin, 1993; Ober, 1993; Euler und Landau, 1992). Da-
her wird in einem ersten Abschnitt zunichst das Problem der Mehrdeutigkeitssuche im Phasen-
raum niher erliutert, bevor in den weiteren Abschnitten die verschiedenen Ansitze, die Suche
effizient durchzufiihren, beschrieben werden.

4.2.1 Problem der Mehrdeutigkeitssuche im Beobachtungsraum (Phasenraum)
Ausgehend von den Trigerphasen-Beobachtungsgleichungen (3.1.2-7), erhdlt man nach einfa-
cher oder doppelter Differenzierung, Vernachlissigung kleiner differentieller Restfehler und
Linearisierung ein lineares Gleichungssystem der Form

z+v=Hx (4.2.1-1)

wobei H die zugehorige Beobachtungsmatrix ist. Es gelte weiterhin E(v) = 0 und Cov(z) =
Cov(v) = 6°R. Eine Losung fiir die Unbekannten in x kann somit bestimmt werden zu

£ =NTlc=HR'H)'HR"'z 4.2.1-2)
wobei
N'=H'"R'H)" 4.2.1-3)
und
c=HR"z 4.2.1-4)

Die Summe der Quadrate der Residuen berechnet sich damit wie folgt:
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Q =(z-HRX)'R™(z- HX) = "R 'z + z"R"HX (4.2.1-5)

Die Ganzzahligkeitsbedingungen fiir die Trigerphasenmehrdeutigkeiten konnen nun als Neben-
bedingungen in das Gleichungssystem eingefiihrt werden:

Kx=x 4.2.1-6)

Die Losung des bedingten Gleichungssystems (vermittelnde Ausgleichung mit Bedingungen)
erhilt man {iber

X, = £+ N7'K'S,(x - KX) 4.2.1-7)
wobei
S, =(KN7'K")"! 4.2.1-8)
Die Residuensumme ergibt sich unter Einbeziehung der Nebenbedingungen nun zu
Q, = Q+(x-KR)'S,(x - KX) 4.2.1-9)

Dies zeigt, daB die entsprechenden Residuen fiir einzelne Mehrdeutigkeitskombinationen sich
zusammensetzen aus einem ,,Grund“-Residuum, welches sich aus der Ausgleichung des Systems
ohne Nebenbedingungen ergibt, sowie aus einer quadratischen Form der Nebenbedingungen,
welches den Ganzzahligkeitscharakter der Mehrdeutigkeiten reprisentiert:

(x - K&)' S,(x - K%) (4.2.1-10)

Das Problem der Bestimmung der Tridgerphasenmehrdeutigkeit besteht nun in der Minimierung
von (4.2.1-10) und einer statistischen Validitits-Uberpriifung.

Die quadratische Form (4.2.1-10) stelit im Mehrdeutigkeitsraum ein Hyperellipsoid dar, dessen
Mittelpunkt die ,,Float“-Losung (Losung des Systems ohne Nebenbedingungen) ist. Die Form
der Ellipsoids wird durch die Kovarianzmatrix S; festgelegt. Bild 4.2.1-1 verdeutlicht die geo-
metrische Situation (fiir den zweidimensionalen Fall). Bei kurzen Beobachtungszeiten sind die
doppelt differenzierten GPS-Beobachtungen stark korreliert, daher ist das Ellipsoid extrem ge-
langt.

Eine Folge der geldngten Form des Ellipsoids ist, daB die korrekte (ganzzahlige) Kombination
weit von der Float-Losung entfernt liegen kann. Dies bedeutet, daB eine einfache Rundung der
Float-Losung zur néchsten Ganzzahl nicht zum Erfolg fiihrt. Hat man Messungen aus ldngeren
Beobachtungszeiten zur Verfiigung, so nimmt das Ellipsoid eine kugelartigere Form an, und
eine Rundung der Float-Losung fiihrt eher zum Erfolg.
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— Richtige Losung

Suchellipsoid Float-Losung KX
(k - K%) T S, (K - K%) ———  Gerundete Float-Losung

Bild 4.2.1-1: Suchellipsoid im Mehrdeutigkeitsraum

Eine weitere Folge der extrem langgestreckten Form ist, daB eine Suche, die von festen Such-
fenstern (z.B. ,,Float“-Losung plus/minus eine ganze Zahl von Zyklen) ausgeht und die Korrela-
tionen nicht ausniitzt, sehr ineffizient sein kann.

Verschiedene Verfahren wurden innerhalb der letzten Jahre entwickelt, um die Minimierung von
(4.2.1-10) effizient durchzufithren. Teunissen et al. (1995) schlagen beispielsweise die
LAMBDA-Transformation (,,Least Squares Ambiguity Decorrelation Adjustment®) vor. Dabei
werden die Mehrdeutigkeiten vor der eigentlichen Suche dekorreliert, so daB die anschlieBende
Suche effizienter durchgefiihrt werden kann. Dieser Ansatz ist im Abschnitt 4.2.3 genauer dar-
gestellt.

Der Zusammenhang zwischen dem mathematischen Modellraum der doppelt differenzierten
Mehrdeutigkeiten und dem physikalischen Raum 148t sich durch die Definition der doppelt dif-
ferenzierten Mehrdeutigkeiten vergegenwirtigen.

VAN! =N'-N/-N!+N/. (4.2.1-11)

Hierin konnen die GroBen, welche die Referenzstation betreffen (Index r) als fix betrachtet wer-
den. Sie liefern daher nur einen konstanten Anteil in der Formel. Legt man zusétzlich durch die

Fixierung der Mehrdeutigkeiten die doppelte Differenz VAN, fest, so erhilt man folgende im-

plizite von der Position der beiden betrachteten Satelliten (i und j) abhiingige, zweidimensionale
Hyperbelgleichung fiir die Mehrdeutigkeiten des mobilen Empfingers (Index s):

N!~N/ =const. (4.2.1-12)
Die Losungsmenge von (4.2.1-12) stellt im physikalischen (Positions-)Raum eine Schale eines

zweischaliges Drehhyperboloid dar, dessen Drehachse aus Symmetriegriinden die Verbindungs-
gerade der beiden Satellitenpositionen ist.
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N, - NJ = const.
Satellit i

Nutzer

Referenzstation

Bild 4.2.1-2: Restriktion der Position auf ein Drehhyperboloid im physikalischen Raum durch
Fixierung einer doppelt differenzierten Mehrdeutigkeit

Die Festlegung der doppelt differenzierten Mehrdeutigkeiten entspricht somit einer Restriktion
der Position auf ein Drehhyperboloid. Durch den Schnitt dreier dieser Hyperboloide in allge-
meiner Lage ist die unbekannte Empféangerposition festgelegt.

Satellit i

N, = const.

N, - N = const.
(fixiert)

Nutzer

Referenzstation

Bild 4.2.1-3: Restriktion der Position auf eine Kugelschale im physikalischen Raum durch Fixie-
rung einer einfach differenzierten Mehrdeutigkeit

Betrachtet man nur einfache Differenzen der Beobachtungen

AN' =N'-N' 4.2.1-13)
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so erhilt man bei Festhaltung von N (unabhingig von der unbekannten Empfingerposition) die
Aussage: ' '

N! = const. » (4.2.1-14)

Durch die Fixierung der einfach differenzierten Mehrdeutigkeit wird also eine Kugelschale um
den betrachteten Satelliten festgelegt.

4.2.2 Euler/Landau Suche

Der von Euler und Landau (1992) vorgeschlagene zeitoptimierte Suchalgorithmus beniitzt die
Tatsache, daB S, symmetrisch und positiv definit ist. Folglich ist eine Cholesky-Zerlegung von
S, moglich:

S, =CC” 4.2.2-1)
Fiihrt man diese Zerlegung in Gleichung (4.2.1-9) durch, so erhilt man:

Q =Q+f'f 4.2.2-2)

f=((x-KX)'C) 4.2.2-3)

Der Vorteil der Darstellung gemiB (4.2.2-2) und (4.2.2-3) ist, daB die Residuumsberechnung
nun als Summation {iber (nicht negative) quadratische Terme (Komponenten des Vektors f)
stattfinden kann. Das bedeutet, die Formeln (4.2.2-2) und (4.2.2-3) kénnen in einer Softwareim-
plementierung sehr effizient miteinander verwoben werden, so daB viele Mehrdeutigkeitskom-
binationen bereits friihzeitig verworfen werden konnen, weil ein Teilresiduum ein bereits gefun-
denes Minimum iibersteigt.

Die Gleichung (4.2.2-3) 148t sich in Komponentendarstellung ausfiihrlich wie folgt schreiben
(siehe auch Hatch und Euler, 1994):

~

A K, — K%, ¢ 0 0 0 0
) K, - K%, ¢ ¢ 0 O 0
VA - K, — KX, €z €3 €3 0 0
Ja K,~K& | [Cu Cu Cu Cu 0 4.2.2-4)
f;r Kn - mn Y, cln c2n c3n c4n cnn

Die Berechnung von f'f kann nun komponentenweise so erfolgen, daB mit dem letzten Element
des Vektors f (letzte Spalte der Matrix C) begonnen wird. Fiir die Berechnung des letzten Ele-
ments geniigt eine einzelne Multiplikation: :
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f, =Kk, - K%, ), (4.2.2-5)

Dieses kann quadriert werden und weiterhin als untere Schranke fiir f'f verwendet werden. Die
weiteren Elemente des Vektors f kénnen sukzessive nach Formel (4.2.2-4) berechnet werden.
Die anfallenden Zwischenprodukte der Form (K, - KX, )c,.j konnen zwischengespeichert werden,

um identische Mehrfachberechnungen zu vermeiden.

Uberschreitet ein Teilresiduum (der Vektorkomponenten vom Index k bis n) ein bereits gefun-
denes Optimum, so kann die Suche an dieser Stelle abgebrochen werden und mit der nichsten
Teilkombination mit gleichem Index (k bis n) fortgesetzt werden.

4.2.3 Teunissen’s Lambda Transformation

Ist der Term in (4.2.2-10) fiir eine Kombination von ganzzahligen Mehrdeutigkeiten berechnet,
so stelit sich die Frage

(k- KX)'S,(x -K&X) < 2* (4.2.3-1)

wobei %’ fiir das bisher gefundene Minimum steht. Die Formel (4.2.3-1) entspricht einem Hype-
rellipsoid im n-dimensionalen Raum der n Mehrdeutigkeiten. Unter Verwendung von doppelt
differenzierten Phasenbeobachtungen bei kurzen Beobachtungszeiten ist dieses Ellipsoid extrem
»geldngt®, da die Mehrdeutigkeiten stark korreliert sind. Um die Suche nach den Mehrdeutig-
keiten effizienter zu gestalten, konnen sie vor der eigentlichen Suche mit der von Teunissen
(1994) vorgeschlagenen Lambda-Transformation (,,Least-Squares Ambiguity Decorrelation
Adjustment*) dekorreliert werden. Dazu fiihrt Teunissen die Klasse der invertierbaren (linearen)
Mehrdeutigkeits-Transformationen ein. Diese sind einfache Hintereinanderschaltungen zweidi-
mensionalen GauB-Transformationen des Typs

a9 (™ 4232
NEFRIN 1222

wobei a; und a, beliebige zwei Mehrdeutigkeiten sind. Fiir eine bestmégliche Dekorrelation
wird der Parameter

o= -[—“B—} 4.2.3-3)

all

gewihlt. Hierbei sind ), die Kovarianz von a; und a;, 6;; die Varianz von a; und [.] bedeutet
Rundung zum niéchsten ganzzahligen Wert.

Diese Transformation kann - jeweils nach Vertauschung der Benennung der Mehrdeutigkeiten -

mehrmals durchgefithrt werden. Es ist dabei moglich einen Korrelationskoeffizienten < 0.5 zu
erreichen.

Mit
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z=Z"x, 2=2"KX und Q,=2Z"S,Z (4.2.3-4)
gilt nach der Transformation stets

(x-K&)'S,(kx -KRX)=(z-2)"Q,(z-2) (4.2.3-5)
Nun kann die Suche (effizienter) durchgefiihrt werden, indem der rechte Teil von (4.2.3-5) zur
Suche beniitzt wird. Das bedeutet, es kénnen kleinere Suchfenster fiir die einzelnen Mehrdeutig-

keiten definiert werden. Nach der Suche werden die gefundenen Mehrdeutigkeiten riicktrans-
formiert.

Han und Rizos (1995) schlagen einen optimierten Algorithmus zur Konstruktion und Durchfiih-
rung der mehrdimensionalen Transformation vor. Basierend auf der Identitit

S, =U,DU - 4.2.3-6)

welche bereits aus einer numerisch stabilen Kalman-Filter-Implementierung erhiltlich ist, wird
in einem ersten Schritt eine erste ganzzahlige Transformationsmatrix Z; durch komponentwei-

ses Runden und anschlieBendes Invertieren der oberen Dreiecksmatrix U; berechnet:
z, =[m@)yl (4.23-7)
Damit folgt:
Oy, =Zu,5: 2y, (4.2.3-8)
Der zweite Schritt besteht in der unteren Dreieckszerlegung (LDL") fiir 0,
Q,, =LDL; (4.2.3-9)
sowie der Berechnung der ganzzahligen Matrix:

z, =[mL)]" (4.2.3-10)

0, =Z,0,Z] (4.2.3-11)

Die Schritte eins und zwei konnen nun so lange iteriert werden, bis beide Matrizen Z; und Z,,

in der k-ten Iteration zu Einheitsmatrizen degenerieren. Die erhaltene Gesamttransformation
ergibt sich schlieBlich als Produkt der Einzeltransformationen:

Z=2, -Z, .2, 2, (4.23-12)
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Diese Konstruktion der Transformation kann leicht mit beliebigen Suchalgorithmen kombiniert
werden. Nach Han und Rizos (1995) profitiert eine anschlieBende Suche auf Basis der Cholesky-
Dekomposition (Euler und Landau, 1992) am meisten.

4.2.4 Ober’'s Basisreduktion
Ober (1993) versucht ghnlich wie Teunissen’s Lambda-Transformation, die Suche durch eine
Transformation effizienter zu gestalten. Ober geht dabei von einem gittertheoretischen Ansatz

aus. Bezeichnet man mit RT = C den Cholesky-Faktor aus Formel (4.2.2-1) von S,, so 148t sich
mit der Benennung

v=x-K& (4.2.4-1)
aus
(R(k—K&))"-R(k -K&) < ¢ (4.2.4-2)
(mit ¢ = const.) folgern, daB fiir die Komponenten vy des Vektors v die Ungleichung
v =Ry’ (4.2.4-3)
sowie nach der Cauchy-Schwarz-Ungleichung
IRy <[ RV (4.2.44)
auch
IRV <57 e (4.2.4-5)

giiltig sind, wobei " die k-te Zeile von R™' bezeichnet. Aus (4.2.4-5) 148t sich direkt erkennen,
daB die GroBe des Suchbereichs fiir die Mehrdeutigkeiten mit der Linge der Zeilenvektoren von
R’ wiichst.

Ober’s Ansatz versucht nun, die Lingen der Zeilenvektoren von R zu verkiirzen. Dazu wird
eine Gram-Schmidt-Orthogonalisierung verwendet, auf die hier nicht ndher eingegangen werden
soll. Nach der Berechnung der reduzierten Version S von R™! und der unimodularen Matrix U™
gemib

S?=U"R" (4.2.4-6)

kann S aus S = RU bestimmt werden. SchlieBlich kann die Suche in einem den geometrischen
Verhiltnissen des Ellipsoids gutangepassten Hyperquader mittels

w'S"Sw — min., w € AR)-U"'% 4.2.4-7)

durchgefiihrt werden. Die Losung erhilt man schlieBlich nach der Riicktransformation
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kK - KX = Uw 4.2.4-8)

Dabei bezeichnet A(R) in (4.2.4-7) das Gitter, welches durch die Zeilenvektoren von R aufge-
spannt wird.

Dieser Basisreduktionsansatz kann ebenfalls wie die Lambda-Transformation gut mit effizienten
Suchalgorithmen (z.B. Euler/Landau Suche) kombiniert werden. Die sich ergebenden Suchzei-
ten, sind dhnlich zu den Suchzeiten bei Lambda-Transformation.

4.2.5 Best-First vs. Depth-First Baumsuche

Selbst nachdem der mathematische Teil des (ganzzahligen) Minimierungsproblems (4.2.1-10)
festgelegt wurde, gibt es verschiedene Berechnungsalgorithmen, welche beniitzt werden konnen,
um die Suchzeiten weiter zu verkiirzen. Am Institut fiir Erdmessung und Navigation wurden
zwei verschiedene Algorithmen zur Baumsuche implementiert und getestet, ein Depth-First- und
ein Best-First-Ansatz. Der Best-First-Ansatz wurde von Werner neu entwickelt. Eine genauere
Beschreibung der beiden Ansitze sind in Hein und Werner (1995) zu finden.

9

18

NN/

27 2530 29 32 31 33 36 37 22 26 28 35 34 37 14 17 (D19 23 24 13 19 20 27 23 29

Bild 4.2.5-1: Tiefensuche (,, Depth-First-Search“) im Mehrdeutigkeitsbaum
Suchreihenfolge der Knoten: 0-16-23-27-25-30-24-29-32-31-26-8-18-22-26-28-...

Der in Bild 4.2.5-1 dargestelite herkommlich verwendete Depth-First-Algorithmus kann leicht -
iiber eine iterative oder rekursive Schleife implementiert werden, die sukzessive alle in Frage
kommenden Teilkombinationen generiert und die korrespondierenden (Teil-)Residuen gemaB
den Formeln (4.2.2-2) und (4.2.2-3) berechnet. Sobald dieses Teilresiduum das bislang gefunde-
ne optimale Residuum iibersteigt, kann die Suche fiir alle Kombinationskandidaten abgebrochen
werden, die diese Teilkombination enthalten. Der Nachteil bei diesem Suchalgorithmus ist, da
er das volle Potential zum Abbrechen der Suche nicht ausniitzt. Auch wenn die Suche durch das
Residuum der Float-Losung fiir die Mehrdeutigkeiten beschrankt wird, werden normalerweise
viele Teilkombinationen unndtigerweise getestet. Der Grund hierfiir ist, daB der Suchbaum in
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einer natiirlichen Ordnung ,,von links nach rechts abgesucht wird. Dies bedeutet, daB, solange
die korrekte Losung nicht gefunden wurde, eine zu hohe Suchschranke fiir die Teilresiduen an-
gesetzt wird.

b
-

13

Y
A

7 #

27 2530 293231 33363722 26 2835 34 37 14 17 3219 23 24 1

~
/

10 L
9

(7

19 20 27 23 29

Bild 4.2.5-2: Optimal-Suche (,, Best-First-Search") im Mehrdeutigkeitsbaum
Suchreihenfolge der Knoten: 16-8-5-14-11-15-18-21-10-14-17-12-13-19-20

Wird die Residuums-Oberschranke optimal gehalten, so fiihrt das auf den Best-First-Ansatz, der
vom Autor neu entwickelt wurde und in den Bildern 4.2.5-2 und 4.2.5-3 dargestellt ist. Dieser
Algorithmus verwaltet eine interne ,,Open-Liste* von Kandidaten-Teilkombinationen, die je-
weils nur soweit untersucht werden, bis es eine andere giinstiger erscheinende Teilkombination
von Mehrdeutigkeiten gibt.

Beste
Kombination Residuum-sortierte Liste

el HENEEEEEEEEEEEEE
A

' 3 A I S §

Expansion
(fixiere ndchste
Mehrdeutigkeit)

Einsortieren

Bild 4.2.5-3: Implementierung der Optimal-Suche

Auf diese Weise kann garantiert werden, daB das volle Schnitt-Potential zum Abbruch der Suche
geniitzt werden kann. Der Nachteil dieses Ansatzes besteht im notwendigen Rechenaufwand fiir
eine Verwaltung einer aufsteigend (nach Teilresiduen) sortierten Liste und im erheblichen Spei-
cheraufwand bei breiten Mehrdeutigkeits-Suchfenstern. Demgegentiber steht der Vorteil, daB die
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Residuen falscher Teilkombinationen nur soweit berechnet werden miissen, bis sie das tatsichli-
che Optimum iibersteigen.

4.2.6 Andere Verfahren

Viele weitere Verfahren wurden in den letzten Jahren verdffentlicht, die entweder sehr dhnliche
oder auch vollig neue Ansitze zur Losung des Problems der Minimierung von (4.2.1-10) vor-
schlugen. Diese Ansitze, die im Rahmen dieser Arbeit nicht implementiert wurden, werden hier
nur grob erldutert.

Der Ansatz von Don Knight (1994) geht von der Maximum-Likelihood-Funktion aus. Betrachtet
man die unbekannten Vektoren fiir Positionskoordinaten und Uhrfehler, sowie der Mehrdeutig-
keiten als Parameter einer Wahrscheinlichkeitsverteilung, so lassen sich die gemessenen Pha-
senwerte als Zufallsvariablen auffassen. Unter Annahme der Unabhingigkeit zerfallt die mehr-
dimensionale Dichte in ein Produkt aus eindimensionalen Dichten. Diese Wahrscheinlichkeiten
koénnen anschlieBend maximiert werden, indem eine quadratische Gewichtsfunktion (die log-
arithmierte Likelihood-Funktion) minimiert wird.

Ahnlich wie bei dem Ansatz von Euler und Landau (1992) kann ein effizient zu implementie-
render Algorithmus gefunden werden, der das Problem 16st.

Einen innovativen Ansatz vertritt Zuofa Li (1995), der auf der Anwendung ,.genetischer Algo-
rithmen® (GA) (s. z.B. Goldberg, 1989) beruht. Genetische Algorithmen zeichnen sich durch
ihre Operationen (1) Reproduktion, (2) Kreuzung und (3) Mutation aus. Zugrunde liegt eine
(moglichst groBe) Population von Individuen, welche durch Gen-(Parameter-)Sitze charakteri-
siert werden konnen. Die Darwin’sche Fitnef der einzelnen Individuen wird durch eine zu opti-
mierende Funktion realisiert. Die Reproduktionswahrscheinlichkeit eines einzelnen Individuums
fiir die nidchste Generation wird durch seine relative Fitne gegeniiber der Restpopulation be-
stimmt. Kreuzung und Mutation erhalten die Variabilitit der Population. Sie werden in der Tat
so implementiert, wie sie in der Natur wirken, d.h. die Kreuzung wird implementiert, indem
zwei Gensitze an einer zufilligen Stelle auseinandergeschnitten und anschlieBend kreuzweise
zusammengefiigt werden. Die Mutation ist ein Austausch eines Parameters durch einen neuen
zufillig ermittelten Wert. Die Mutationswahrscheinlichkeit ist dabei ein kritischer Parameter des
GA, der die Variabilitidt und damit die Erfolgsrate wesentlich beeinfluBt. Insgesamt stellen GA
eine effiziente, nicht deterministische Suchmethode dar, die vor allem in groBen und komplexen
Suchrdumen (z.B. bei hochdimensionalen nicht linearen Optimierungsproblemen) erfolgreich
eingesetzt werden.
Bei der Anwendung von GA auf das Mehrdeutigkeitsproblem wird eine Kandidaten-
Mehrdeutigkeitskombination als Gensatz eines Individuums betrachtet. Die Mehrdeutigkeiten
werden in geeigneter Form als Bindrdarstellung codiert, auf denen die Operationen Kreuzung
und Mutation arbeiten kdnnen. Die zu optimierende Funktion ist (4.2.1-10).
Die Effizienz dieses Ansatzes bleibt jedoch hinter den anderen heute tiblichen Verfahren zuriick,
da die Anzahl der zu berechnenden Residuen linear mit der Anzahl der Individuen und Genera-
tionen ansteigt. Ein weiterer Nachteil ist, daB durch den Nichtdeterminismus nicht gesichert ist,
daB die korrekte Kombination gefunden wurde.
Die wesentlichen Griinde fiir die Nicht-Optimalitét dieses Ansatzes sind:
1. Das Aussehen der quadratischen Form (4.2.1-10) als Optimierungsfunktion ist bereits gut
bekannt. Daher kann das Wissen iiber bedingte Kovarianzen deterministisch eingesetzt wer-
den, um die Mehrdeutigkeitssuche effizient zu gestalten.
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2. Die Berechnung der Form (4.2.1-10) fiir einzelne Kombinationen nimmt viel Zeit in An-
spruch und niitzt nicht bereits berechnete Teilresiduen, was durch eine geeignete Baumsuche
genutzt werden kann.

3. Die endgiiltige Validierung der Mehrdeutigkeitskombination wird iiblicherweise durch einen
statistischen Vergleich der Residuen zwischen bester und zweitbester Losung vollzogen. Der
zufdllige Charakter des GA-Ansatzes bietet jedoch keine Garantie fiir das Auffinden der
zweitbesten Losung.

Einen dhnlichen Ansatz vertreten Hassan und Mezera (1997), der ebenfalls auf genetischen Al-
gorithmen beruht. Jedoch ist die zu optimierende Funktion nicht durch die Minimumbestim-
mung von (4.2.1-10) gegeben, sondern durch die Maximierung der ,,Ambiguity Function*
(4.1.3-1), wobei die Positionsunbekannten durch die doppelt differenzierten Mehrdeutigkeiten
ersetzt werden. Als Gensatz der Individuen wird wiederum die jeweilige Mehrdeutigkeitskom-
bination in geeigneter Darstellung benutzt.

Die Nachteile des Ansatzes von Li (voriger Absatz) treffen hier ebenfalls zu.

Einer der frithen Ansitze, die auf der Methode der kleinsten Fehlerquadrate basierten, war die
von Hatch (1991) veroffentlichte LSAST-Methode (,Least Squares Ambiguity Search Tech-
nique*). Dabei werden die Satelliten in zwei Klassen, die Primir- und Sekundirsatelliten, un-
terteilt. Die Klasse der Primirsatelliten enthilt genau vier ausgewihite Satelliten mit moglichst
gutem GDOP. Alle anderen Satelliten werden der Sekundirklasse zugeordnet. Die Begriindung
dieser Unterteilung liegt darin, daB8 nur drei doppelt differenzierte (bzw. vier einfach differen-
zierte) Mehrdeutigkeiten statistisch voneinander unabhingig sind. Wihrend die Primirklasse
dazu dient, geeignete Kandidaten fiir die zu findende Mehrdeutigkeitskombination zu generie-
ren, wird die Sekundirklasse genutzt, um die Ubereinstimmung mit den weiteren Messungen zu
priifen und so unwahrscheinliche Kandidaten frithzeitig auszuschlieBen. Dieser Test beruht da-
bei auf dem Prinzip der kleinsten Quadrate.

Ein erheblicher Nachteil dieses Ansatzes liegt in der Willkiir der Auswahl der Primirsatelliten
und der Tatsache, daB nur jeweils die optimale sekunddre Kombination gepriift wird. Da die
Messungen zu diesen Satelliten wie auch die Messungen zu den anderen Satelliten verrauscht
sind, kann es vorkommen, daB die rein primére Positionslésung von der tatsdchlichen Losung
entfernt liegt, so daB die korrekte Mehrdeutigkeitskombination verworfen wird, weil die opti-
malen Sekundidrmessungen nur schlecht passen oder weil die korrekte Kombination nicht iden-
tisch mit der optimalen Sekundirkombination ist.

Die ,,Nullraum“-Methode von Martin-Neira et al. (1993) erzeugt einen optimierten Suchraum
fiir Mehrdeutigkeitskandidaten indem die Eigenschaften des Nullraums der involvierten Fehler-
kovarianzmatrix errechnet werden. Wird nun die gerundete Mehrdeutigkeitslosung als Aus-
gangspunkt der Suche betrachtet, so ergeben sich die geringsten Residuenzuschlédge fiir Kombi-
nationen, die im oder nahe des Nullraums liegen. Daher geniigt es in den Suchraum nur Kombi-
nationen aufzunehmen, die dieser Bedingung geniigen. In der Veroffentlichung Martin-Neira et
al. (1993) wird dariiber hinaus gezeigt, daB die Minimierung von (4.2.1-10) nicht immer auf die
korrekte Losung fithrt, da streng genommen nur ein zeitliches Mittel der Residuen minimiert
wird, nicht aber das Residuum bezogen auf eine einzelne MeBepoche. Diese Tatsache fiihrt zu
dem SchluB, daB eine Ein-Epochen-Fixierung nicht zuverlissig sein kann. '

Abidin (1993a, 1993b) integriert mehrere Ansitze zu einer ,Integrated Ambiguity Resolution
Technique*. Das Grundprinzip basiert wiederum auf dem Prinzip der kleinsten Fehlerquadrate
(LSAST). Jedoch verwendet Abidin eine Reihe von Verwerfungskriterien, unter denen neben
der Analyse von L1- und L2-Norm der Residuen auch eine Auswertung der ,,Ambiguity Func-
tion* vollzogen wird. Die Validierung der Mehrdeutigkeitskombination erfolgt in zwei Schrit-
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ten: zundchst wird iiberpriift, ob genau eine Losung allen Verwerfungskriterien widersteht, an-
schlieBend wird getestet, ob die ,,Ambiguity Function der gefundenen Ldsung einen gewissen
Mindestwert erreicht.

Wihrend Abidin (1993a) den Gesamtansatz sowie die acht Verwerfungskriterien beschreibt,
geht die Veroffentlichung Abidin (1993b) erstmals genauer auf die Form des Suchraums ein und
macht so eine optimierte Konstruktion moglich.

Der Ansatz von Macabiau (1995, 1997) beruht auf einer modifizierten Kleinste-Quadrate-
Methode (LSAST), der sog. MAPAS (,,Maximum A Posteriori Ambiguity Search®) Methode.
Zunichst erfolgt wie im Hatch-Ansatz die Klasseneinteilung in Primir- und Sekundirsatelliten.
Dann wird eine Menge von Mehrdeutigkeitskombinationen fiir die Primérklasse gebildet. Nach
der Regel von Bayes kann dann jeder Mehrdeutigkeitskombination der Primérklasse nach Ein-
fiihrung der sekundiren Beobachtungen eine a-posteriori-Wahrscheinlichkeit zugeordnet wer-
den. Diese Wahrscheinlichkeit dient als Akzeptanzkriterium der entsprechenden Primirkombi-
nation. Unterschreitet sie eine vorab definierte Schranke, so wird die Kombination verworfen
und in Folgeepochen nicht weiter betrachtet. Ist sic dagegen groBer als eine zweite vordefinierte
Schranke, so wird die Kombination als korrekte Losung gewihlt. Nach Macabiau (1996) liefern
die beiden Ansitze (LSAST und MAPAS) vergleichbare Ergebnisse, jedoch scheint MAPAS
robuster gegeniiber Storeffekten zu sein.

Der FASF-Ansatz (,,Fast Ambiguity Search Filter*) geht auf Chen (1994) zuriick. Ein Vergleich
mit der LSAST-Methode findet sich in Chen und Lachapelle (1995).

Der FASF-Ansatz basiert (wie viele andere Ansitze auch) auf der Anwendung eines Kalman-
Filters, in dessen Statusvektor die unbekannten Mehrdeutigkeiten aufgenommen sind. Charakte-
ristisch fiir den FASF-Ansatz sind die rekursive Bestimmung des Suchraumes und ein Index, der
die Wahrscheinlichkeit einer Fixierbarkeit widerspiegelt, so daB eine wenig erfolgversprechende
Suche friihzeitig abgebrochen werden kann.

Zur sequentiellen optimierten Konstruktion des Mehrdeutigkeitssuchraums wird erstmals die
gesamte Kovarianzinformation des Kalman-Filters genutzt, die spiter auch von Teunissen und
Tiberius (1994) propagiert wird. Im wesentlichen wird dabei die Korrelation der Mehrdeutig-
keiten ausgeniitzt, auf der auch die LAMBDA-Methode (s.0.) beruht.

Als frithzeitiges Abbruchkriterium einer Suche dient die Anzahl der bereits gefundenen Losun-
gen (= Anzahl der Mehrdeutigkeitskombinationen, die im optimierten Suchraum liegen). Uber-
schreitet sie eine vordefinierte Schranke, so wird die Suche abgebrochen. Wird genau eine Lo-
sung gefunden, so wird sie als korrekte Losung akzeptiert, bei mehreren Losungen wird ein Va-
lidierungsschritt an die Suche angeschlossen.

Durch die effiziente Nutzung der Korrelation der Mehrdeutigkeiten ist der Ansatz vergleichbar
mit der LAMBDA-Methode.

Der ,,Fast Ambiguity Resolution Approach* (FARA) wurde zuerst von Frei und Beutler (1990)
vorgeschlagen. Details iiber seine Anwendung finden sich in Frei und Schubernigg (1992) sowie
Freietal. (1993).

Die Basis dieses Ansatzes ist wiederum ein Kalman-Filter, der zum Minimierungsproblem
(4.2.1-10) fiihrt. Jedoch wird die Residuenquadratsumme nicht direkt berechnet, sondern es
werden statistische Hypothesen auf den Mehrdeutigkeiten und ihren Differenzen gerechnet, um
die Kompatibilitit einer Kombination mit der Losung des Kalman-Filters zu testen.

Ausgehend von den Standardabweichungen der einzelnen Mehrdeutigkeiten sowie den Kovari-
anzen zwischen den Mehrdeutigkeiten werden Konfidenzintervalle berechnet, die den Suchraum
fiir die entsprechende Mehrdeutigkeit (bzw. ihrer Differenzen) darstellen. AnschlieBend wird fiir
jede gefundene Kombination eine Residuumsberechnung durchgefiihrt, wobei die Mehrdeutig-
keiten als Konstante betrachten werden. Die resultierenden Standardabweichungen sind ein In-
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dikator fiir die Korrektheit der Losung. Der ganzzahlige Vektor mit den Kleinsten a posteriori
Varianzen wird als korrekte Losung gewihlt, wenn (1) sein Kompatibilititstest (Varianz-Test)
gegeniiber der Float-Losung positiv ausfillt und (2) kein weiterer Vektor mit positivem Kompa-
tibilitdtstest existiert.

Ein Nachteil dieses frilhen Ansatzes ist, daB die Kovarianzmatrix des Kalman-Filters in der
Festlegung des Suchraums nicht vollstindig ausgeniitzt wird.

Blomenhofer (1996) schligt einen Ansatz mit erhdhter Robustheit vor, welcher keine innovative
Suchstrategie zur Losung des mathematischen Problems (4.2.1-10) darstellt, sondern vielmehr
eine Verbesserung des Kalman-Filters ist, aus dem das Minimierungsproblem entsteht. Die Me-
thode FISAR (,,Functional Integer Scaling for Ambiguity Resolution*) versucht durch die Tren-
nung des ionosphérischen Einflusses in absoluten und relativen Anteil eine Schitzung der aktu-
ellen Ionosphérenstirke sowie ihrer Gradienten aus aktuellen Daten durch Einfiihrung entspre-
chender Skalierungskonstanten, um differentielle atmosphirische Restfehler zu minimieren.
Nach Blomenhofer (1996) wird das Risiko einer Falschfixierung dabei stark gesenkt. Dieser
Ansatz ist keine eigentliche neue Suchstrategie, sondern dient vielmehr der Schitzung des Iono-
sphéren- und Troposphirenfehlers.

Ein weiterer Ansatz zur verbesserten Mehrdeutigkeitsbestimmung, der auf der Minimierung der
Ionosphireneffekte und Orbitrestfehler beruht wurde von Mervart (1995) vorgeschlagen.

Das Verfahren beruht auf der Verwendung hochgenauer IGS (,International GPS Service for
Geodynamics*) Orbitdaten und regionaler Ionosphirenmodelle. In dem ,quasi-
ionosphiérenfreien Suchverfahren (QIF) wird die statistische Kompatibilitit zwischen der
Mehrdeutigkeit der ionosphdrenfreien Linearkombination und den Kandidatenkombinationen
gepriift. Damit werden gemiB (ibid.) Mehrdeutigkeitsfixierungen auch fiir lange Basislinien (im
Bereich bis zu 1000 km, unter giinstigen Ionosphidrenbedingungen sogar bis 2000 km) mdoglich.
Bei solchen Aussagen stellt sich jedoch das erhebliche Problem der Validierung der Losung,
welches bislang nicht zufriedenstellend gelost ist.

Die Anwendbarkeit dieses Ansatzes ist jedoch in Geodisie und Geodynamik anzusiedeln, wo
lange Beobachtungszeiten kein Problem darstellen. Fiir eine schnelle kinematische Positionsbe-
stimmung ist der QIF-Ansatz nicht geeignet.

4.3 Validierung der Mehrdeutigkeitskombination

Neben dem Auffinden des korrekten Mehrdeutigkeitsvektors bildet die Validierung (Akzeptanz)
der Kombination die zweite Schwierigkeit der Mehrdeutigkeitsbestimmung. Ublicherweise wird
ein statistischer Test herangezogen, anhand dessen die Entscheidung fiir oder gegen eine Fixie-
rung gefillt wird. In der Regel wird durch die Suchalgorithmen eine optimale Losung bestimmit,
die spiter an die Validierung iibergeben wird. Je nachdem, ob die gefundene Losung dem kor-
rekten Mehrdeutigkeitsvektor entspricht, und ob der Akzeptanztest positiv oder negativ ausfillt,
konnen die in Tabelle 4.3-1 gezeigten vier moglichen Resultate auftreten.

Positives Testergebnis | Negatives Testergebnis
Korrekter Mehrdeutigkeitsvek- | Korrekte Fixierung Fehler 1. Art: (unkritisch)

tor Keine Fixierung
Falscher Mehrdeutigkeitsvek- | Fehler 2. Art: (kritisch) Korrekte Ablehnung,
tor Falsche Fixierung keine Fixierung

Tabelle 4.3-1: Mogliche Ergebniskombinationen der Mehrdeutigkeitssuche und Validierung
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Im Idealfall wurde die korrekte Mehrdeutigkeitskombination gefunden, welche auch durch ein
positives Akzeptanztestergebnis validiert wurde, so daB die Mehrdeutigkeiten fixiert werden
konnen. In der weiteren Prozessierung kann die Positionierung iiber die hochgenauen Phasen-
messungen erfolgen. Der zweite Fall fiir ein korrektes Testergebnis ist eine (korrekte) Ableh-
nung eines falschen Kandidatenvektors. In diesem Fall wird in der Positionierung weiterhin mit
der , float“-Lsung gerechnet, in der die Mehrdeutigkeiten im Filter mitgeschétzt werden.

Im Fall eines Fehlers erster Art (Ablehnung des korrekten Vektors) wird keine Fixierung vorge-
nommen. Durch die Nichtfixierung des Vektors kann die hohe Genauigkeit der Phasenmessung
nicht voll ausgeniitzt werden. Dies ist jedoch als unkritisch anzusehen, da die erreichte Genauig-
keit weiterhin im Bereich der ,.float“-Losung liegt, und der Anwender sich dessen bewuft ist.
Dieses Resultat spiegelt vielmehr die noch zu groBe Unsicherheit der Losung wider. In folgen-
den Epochen konnen die Algorithmen zur Bestimmung und Validierung der Mehrdeutigkeiten
erneut gestartet werden. Bei geniigender statistischer Information kann in spiteren Epochen eine
korrekte Fixierung erwartet werden.

Der kritische Fall ergibt sich bei Akzeptanz einer falschen Mehrdeutigkeitskombination. In die-
sem Fall wird die falsche Kombination solange weiter verwendet, bis die fehlerhafte Fixierung
aufgedeckt wird. Dieser Fall muB als problematisch angesehen werden, da das System dem Nut-
zer hohe Genauigkeiten (kleine Standardabweichungen fiir die Positionskomponenten) vorspie-
gelt.

Ublicherweise wihit man den Akzeptanztest so, daB das Risiko zweiter Art klein gehalten wird.
Dies bedeutet andererseits ein hiufigeres Auftreten des (unkritischen) Fehlers erster Art. Da in
den statistischen Tests hiufig weiBes Rauschen in den MeBgleichungen vorausgesetzt wird, sind
die Testergebnisse bei systematisch verfilschten Daten (z. B. bei Mehrwegeffekten) mit Vor-
sicht zu behandeln. In solchen Extremfillen besteht die Moglichkeit, daB die korrekte Mehrdeu-
tigkeitskombination auch nach lingeren Beobachtungszeiten nicht gefunden werden kann, oder
sogar eine falsche Kombination fixiert wird. Daher wird im allgemeinen ein strenger Test ausge-
fiihrt.

Verschiedene Tests zur Entscheidung, ob die Mehrdeutigkeiten fixiert werden sollten oder nicht,
sind méglich. Im folgenden werden diese kurz beschrieben.

4.3.1 Quotiententest (F-Ratio-Test) der Nebenbedingungsresiduen

Der wohl am hiufigsten verwendete Test ist ein Quotiententest zwischen den Residuen der be-
sten und zweitbesten Losung: Die mathematische Herleitung dieses Tests ist beispielsweise in

(Euler und Schaffrin, 1990) zu finden, und wird im folgenden kurz beschrieben.

Bezeichnet man mit k eine Mehrdeutigkeitskombination (wie unter 4.2.1), so 148t sich das zuge-
horige Residuum aus Gleichung (4.2.1-9) wie folgt schreiben:

Q(x) = Q + R(x) 43.1-1)

Die quadratische Form R(x) ist Chi-Quadrat-verteilt:
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R(x) ~ 2*(r,A(x)) 4.3.1-2)

wobei r die Anzahl der Mehrdeutigkeiten r (Rang(K) = r) ist, und fiir den Nicht-
Zentralitdtsparameter A(x) die Gleichung

A(K) = (k — Kx)' S, (k - Kx) 4.3.1-3)
gilt.
Dies bedeutet, daB unter der Nullhypothese
H,:Kx =k, 4.3.14)

der Nicht-Zentralitdtsparameter verschwindet. Da Q und R(x) statistisch unabhiéngig sind, kann
mittels

T(x)= o

4.3.1-5)

eine Teststatistik geformt werden, die fiir den korrekten Mehrdeutigkeitsvektor der zentralen F-
Verteilung, fiir jeden anderen Mehrdeutigkeitsvektor einer nicht zentralen F-Verteilung (Nicht-
Zentralitdtsparameter Ag(k)) geniigt. Dabei ist:

Ax)=(k-K,) S, (k- K,) 4.3.1-6)

Prinzipiell kann also eine Mehrdeutigkeitskombination K getestet werden, indem die Hypothese
(4.3.1-4) akzeptiert wird, sobald die Teststatistik T(x) die Ungleichung

T(K)S F g (4.3.1-7)

erfiillt. Dabei ist Fx ein entsprechendes Fraktil der F-Verteilung und o das gewihlte Signifikanz-
niveau. Dieses Verfahren priift die Anderung der Residuenquadratsumme durch Einfithrung der
zusitzlichen Nebenbedingungen Kx = k. In der Praxis ergeben sich jedoch hiufig signifikante
Veridnderungen der Residuenquadratsumme, so daB eine Entscheidung fiir eine einzelne Lo-
sungskombination kaum méglich ist.

Daher wird iiblicherweise ein Test durchgefiihrt, der die Separierbarkeit zweier unterschiedli-
cher Mehrdeutigkeitskombinationen x; und x; priift. Dazu werden die beiden Teststatistiken
T(x,) und T(x,) zueinander ins Verhiiltnis gesetzt:

_T(x) _ R(xy) _
T,,,(k,K;)= Tx,)  R(x) (4.3.1-8)

Ist die Teststatistik Ta 12 groBer als eine vordefinierte Schranke, so sind die beiden Kombinatio-
nen signifikant unterscheidbar. Die verwendete Schranke ist abhéngig vom Signifikanzniveau o
und bei konstant gehaltenen o aus den entsprechenden Fraktilen der F-Verteilung ableitbar.
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4.3.2 Quotiententest der Gesamtresiduen

Eine zweite, dhnliche Statistik bezieht sich nicht nur auf die Residuen, welche durch Einfiihrung
der Nebenbedingungen (4.2.1-6) in das Gleichungssystem entstehen, sondern bezieht sich auf
das Gesamtresiduum der gefundenen Losung:

_Q(x,) _Q+R(x,)

= = 4.3.2-1)
Q) Q+R()

Ty 12(K15K,)

Um die beste Kombination nun von allen anderen Kombinationen signifikant unterscheiden zu
konnen, geniigt es im Prinzip, die Unterscheidung von bester zu zweitbester Kombination zu
zeigen. Wird die gefundene optimale Mehrdeutigkeitskombination mit Ko bezeichnet, so kann
der Quotiententest zwischen zweitbester und bester Kombination durch folgende Minimum-
Bedingung beschrieben werden:

T =mi Q(x) ~ min Q+ R(x)

=min = 4.3.2-2)
kx5 Q(K,) **¥0 Q+ R(K,)

Wiederum kann eine Fixierung erfolgen, wenn die Statistik T eine vordefinierte Schranke y
(y > 1) iibersteigt.

T>y 4.3.2-3)

Diese Methode wird in der Praxis am héufigsten angewandt. Der kritische Wert fiir Y wird dabei
entweder empirisch gewihlt, oder anhand einer F-Verteilung bestimmt. GemaB Teunissen (1995,
S.172ff) wird y derart gewihlt, daB Ko nicht nur ,,wahrscheinlich genug, sondern weit wahr-
scheinlicher als der zweitwahrscheinlichste Vektor* ist. Streng genommen geniigt T némlich
nicht der F-Verteilung, da Zihler und Nenner in (4.3.2-2) nicht statistisch unabhéngig sind.

Bezeichnet man den statistischen Freiheitsgrad des Nenners (und Zghlers) mit f, so ist die zu
wiihlende Schranke y vom Signifikanzniveau o abhéngig. Nach Chen (1997) kann basierend auf
Corbett und Cross (1995) beispielsweise fiir ein Signifikanzniveau von o = 5 % folgende Ta-
belle angegeben werden:

fl 5 10 | 14 | 20 | 30 | 50 | 100 | 200
505 (298|244 |212|1.84|1.60 | 139 | 1.26

Tabelle 4.3.2-1: Fixierungsschranke Y in Abhdngigkeit vom Freiheitsgrad f einer
F-Verteilung bei einem Signifikanzniveau von 0. = 5 %

Durch den strengen Test tritt in der Praxis hiufig der umgekehrte Fall auf, ndmlich da die kor-
rekte Mehrdeutigkeitskombination als Kombination mit dem kleinsten Residuum gefunden wird,
lange bevor der Test (4.3.2-3) positiv ausfillt.

Probleme mit diesem statistischen Test konnen sich gelegentlich kurz nach Systemstart ergeben,
da der Filter nach Daten von nur wenigen Epochen (Sekundentakt) noch weit von der korrekten
Losung entfernt ist. Das bedeutet, daB durch die dort (mehr oder weniger) zufillige Residuen-
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verteilung der Test positiv ausfallen kann, weil die korrekte Mehrdeutigkeitslésung Gleichung
(4.3.1-1) noch nicht minimiert, oder das gewihlte Suchfenster (wenn keine Transformation der

Mehrdeutigkeiten durchgefiihrt wird) zu klein ist, und die korrekte Integer-Kombination ko da-
her nicht enthilt.

4.3.3 Diskriminierung basierend auf der Maximum-Likelihood-Funktion

Wang et al. (1997) schlagen eine neuere Methode zur Mehrdeutigkeitsdiskriminierung basierend
auf der Maximum-Likelihood-Funktion (ML-Funktion) vor, die im folgenden kurz skizziert
wird. Im Gegensatz zum F-Ratio-Test kann die stochastische Unabhingigkeit der involvierten
Zufallsverteilungen gezeigt werden. Die resultierende Teststatistik hat damit eine Student-t-
Verteilung, fiir die Quantile verfiigbar sind, so daB die kritische Schranke dem geforderten Si-
gnifikanzniveau entsprechend leicht gewihlt werden kann.

Der Ansatz geht von der Likelihood-Funktion (z.B. Koch, 1988) der zu testenden Mehrdeutig-
keitskombination aus:

L(x,0%) = 2r0?y ™| expl- (1 - 4x)" P - Ax)120?) (4.3.3-1)

wobei die verwendeten GroBen wie folgt erklirt sind:
der Vektor der Messungen,

die Designmatrix,

der Vektor der Unbekannten,

Gewichtsmatrix des MeBrauschens,
Kofaktormatrix des MeBrauschens (Q = P,

a priori Varianzfaktor der Messungen (Var(l) = 6°Q = 6*P™).

QO N> »

Grundlage des Ansatzes ist das GauB-Markov-Modell.

Bei fixiertem o? wird die Likelihood-Funktion (4.3.3-1) als bedingte Likelihood-Funktion
L(l;x) geschrieben. Es ist leicht zu beweisen, daB die Kleinste-Quadrate-Schitzung der Unbe-
kannten in einem linearen Modell identisch mit den korrespondierenden ML-Schitzern sind, die

man erhilt, wenn die bedingte Likelihood-Funktion (bei fixiertem o) maximiert wird. Der
Vorteil dieses ML-Prinzips liegt hier in der Tatsache, daB es direkt angewendet werden kann um
den Signifikanzunterschied zweier GauB-Markov-Modelle mit Nebenbedingungen zu priifen.
Die ML-Funktion fiir eine gegebene Mehrdeutigkeitskombination c; kann wie folgt geschrieben
werden:

L, =Max LU;x|Hx =c,) = 2n0?) ™"

o™ expl-@, 120%) (4.3.3-2)

Basierend auf diesen Gleichungen konnen die Wahrscheinlichkeiten zweier Kombinationen c;
und c; gegeneinander getestet werden. Das Verhiltnis der beiden Wahrscheinlichkeiten ergibt
sich zu:

L, d
Y= =ex;{—2) (4.3.3-3)

Entwicklung eines hochpriizisen Navigationssystems Dipl.-Inform. W. Wemer




4 Bestimmung der Trigerphasenmehrdeutigkeiten 67

wobei die Abkiirzung d=Q, —Q, eingefiihrt wurde. Bei fixiertem o’ variiert das Wahr-

scheinlichkeitsverhiltnis nur mit der Zufallsvariablen d. Diese wurde bereits von Tiberius und
Jonge (1995) als Teststatistik mit empirisch gefundenen kritischen Schwellenwert gentitzt.

Im Falle ¥ =1 (d.h. d = 0), kénnen die beiden Mehrdeutigkeitskombinationen nicht signifikant
voneinander getrennt werden. Weicht ¥ dagegen stark von 1 ab, so ist eine signifikante Tren-
nung moglich. Geeignete Null- und Alternativhypothesen fiir den durchzufithrenden Test sind
also:

H,:Ed)=0

(4.3.3-4)
H, :E(d)#0

Um eine geeignete Teststatistik zu konstruieren, kann die Abhéingigkeit der GroBe d vom MeB-
vektor 1 genauer betrachtet werden. Es gilt der lineare Zusammenhang

d=2c,~c,) (H'QH)" Hi+d, =d,A" Pl +d, (4.3.3-5)

wobei £ die ,,Float“-Losung des GauB-Markov-Modells (ohne Nebenbedingungen) ist und die
Konstanten d; und dg mittels

d, =2(c,—c,) (H'Q;H)" HQ, (4.3.3-6)

d,=ciQ e, -c/Qlc, (4.3.3-7)

i

beschrieben werden konnen.
Eine natiirliche Teststatistik ergibt sich somit zu:

W = 4 (4.3.3-8)

,/Var(d)

wobei Var(d) die geschitzte Varianz von d ist. Nach dem Kofaktor-Fortpflanzungsgesetz ergibt
sich der Kofaktor von d zu:

0, =4(c, —c,) (H'QH) (¢, —¢,) =4c, —¢,) O, (¢, —¢,) (4.3.3-9)

Um hieraus die Varianz von d zu erhalten, ist es prinzipiell moglich, sowohl die a priori-Varianz
o? wie auch die a posteriori geschitzte empirische Varianz §; zu verwenden. In Wang et al.
(1997) werden beide Moglichkeiten untersucht. Fiir den Fall, daB die a priori-Varianz o? Ver-
wendung findet, ist W unter der Nullhypothese gem#8 N(O, 1) verteilt. Im Fall, daB die beste
Mehrdeutigkeitskombination gegen die zweitbeste getestet wird, lautet die leicht verinderte Al-
ternativhypothese Hy: E(d) > 0. W geniigt dann einer ,.abgeschnittenen Normalverteilung* (Cox,
1962).

Im Normalfall wird man jedoch von der a posteriori-Varianz 5§ ausgehen. Die Teststatistik aus
(4.3.3-8) ergibt sich somit zu:
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d

d yo ’0,
W=- = (4.3.3-10)
S0y Q4 Q,
o'f
wobei f die Redundanz des Gleichungssystems ist (Anzahl der Gleichungen minus Anzahl der

Unbekannte). Wie aus (4.3.3-10) ersichtlich, ist W der Quotient zweier Zufallsvariablen. Die
Zufallsvariable im Zihler von (4.3.3-10) ist unter der Nullhypothese standardnormal nach

N(0,1) verteilt. Der Nenner hingegen setzt sich aus der Wurzel aus einer y?-Verteilung zu-
sammen, welche durch den Freiheitsgrad f geteilt wurde. Ein solcher Quotient ist Student-t-
verteilt, sofern stochastische Unabhingigkeit der GroBen d und Q, nachgewiesen werden kann.

Nach Koch (1988, S. 156f) kann die Kovarianz von d und 2, geschrieben werden als:
Cov(d,Q,)=2Tr(B,DB,D)+41 " B,DB,I (4.3.3-11)
mit B, =d,A"P, B, = PQ,P und [ = E(l).
Wegen
BDB,=d A"Po*P"'PQ,P = 0*d A" PQ,P = 0%d (A" P— A"PAQ,A"P) =0 (4.3.3-12)
gilt Cov(d,Q,)=0, was die Unabhingigkeit garantiert. Somit ist die Student-t-Verteilung der
TestgroBe W in (4.3.3-10) immer gewihrleistet. Wird nun die beste Kombination gegen die

zweitbeste getestet, so erhilt man wie im Fall der a priori-Varianz die leicht modifizierte Alter-
nativhypothese H, : E(d) > 0. Bezeichnet man mit t(y) die zentrale t-verteilte Dichtefunktion

mit f Freiheitsgraden, so kann die kritische Schranke c, des Tests bei gewihltem Signifikanzni-
veau a wie folgt bestimmt werden:

[, dy=1-a 433-13)

Fiir den Fall, daB die Ungleichung

W>c, 4.33-14)

erfiillt ist, ist die Wahrscheinlichkeit fiir die beste Kombination signifikant groBer als die Wahr-
scheinlichkeit fiir die zweitbeste Kombination. Die beste gefundene Kombination kann somit
fixiert werden.
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4.4 Zukunft der Tragerphasenfixierung

Trotz der vielen Aktivititen der letzten Jahre im Bereich der Bestimmung der Trigerphasen-
mehrdeutigkeiten sind die Methoden fiir sicherheitskritische Anwendungen heute noch nicht
zuverlissig genug. ,,Low-cost* INS-Geriite, GLONASS, Pseudolites oder andere Sensoren kon-
nen die Robustheit der Methoden deutlich erhohen, jedoch bleibt durch die nicht-stetige Art der
Suchtechniken ein gewisser Unsicherheitsfaktor bestehen, der bei (nur geringen) systematischen
Storeffekten zu einem Sicherheitsrisiko werden kann.

Fiir ein zukiinftiges GNSS2 geht daher der aktuelle Trend in die Richtung, die Signalstruktur so
zu entwerfen, daB eine direkte Fixierung der Mehrdeutigkeiten moglich ist. ,.Direkt* meint hier
die Bestimmung der Mehrdeutigkeiten ohne Verwendung eines Suchalgorithmus wie der unter
4.2 beschriebenen. Der Grund fiir das Bestreben einer direkten Fixierung liegt an der mangeln-
den Robustheit bisheriger Methoden. Selbst bei harten Validierungsschranken ist durch syste-
matische Storeffekte eine falsche Fixierung nicht auszuschlieBen. Bei zu harten Schranken ist
jedoch die Wahrscheinlichkeit, daB iiberhaupt eine Mehrdeutigkeitskombination fixiert wird, vor
allem im kinematischen Fall eher gering, da die notwendige Signifikanz fiir eine Fixierung nicht
erreicht wird.

Die der direkten Mehrdeutigkeitsfixierung zugrundeliegende Idee geht auf Harris (1997) zuriick
und beruht auf dem ,,Gap-Bridging-Concept“, einer Verallgemeinerung der ,,Wide-Laning®-
Technik, und wurde erstmals von Forssell et al. (1997) veroffentlicht. ,,Gap-Bridging“ meint in
diesem Zusammenhang das Uberbriicken der Liicke in den MeBgenauigkeiten von ungenauen
Codemessungen (im Meterbereich) hin zu hochgenauen Trigerphasenmessungen (im Millime-
terbereich). Durch die Verwendung von nicht zwei, sondern drei Trigerfrequenzen, ist es mog-
lich, aus den gemessenen Code- und Trigerphasenmessungen virtuelle Trégerphasen-Signale zu
bilden, deren Mehrdeutigkeiten durch ihre unterschiedlichen Wellenldngen stufenweise einzeln
fixiert werden konnen. Aus der Verwendung dreier Frequenzen erhielt die Methode auch den
Namen TCAR (,,Three Carrier Ambiguity Resolution*).

Unter idealen Empfangsbedingungen kann gezeigt werden, daB der Ansatz eine sowohl instan-
tane als auch zuverlissige Mehrdeutigkeitsfixierung zuléBt. Betrachtet man jedoch reale Umge-
bungsbedingungen, insbesondere typische Mehrwegszenarien, so erkennt man den Schwach-
punkt des Ansatzes (Werner et al., 1998a, 1998b).

Eine #uBerst wichtige Voraussetzung fiir das Funktionieren der Methode ist eine moglichst ge-
naue Codemessung auf zumindest einer der beteiligten Frequenzen. Eine solche hochgenaue
Codemessung ist nur bei Einsatz eines ,,Narrow-Correlators” und der damit verbundenen groBen
Bandbreite des Signals moéglich (Van Dierendonck et al., 1992, Fenton et al., 1991).

Die technische Realisierung einer entsprechenden Signalstruktur stellt kein Problem dar, wohl
aber die internationale Reservierung eines entsprechend breiten Frequenzbandes.

4.41 Die TCAR-Methode (drei Tragerfrequenzen)

Fiir ein zukiinftiges GNSS2 wurde von Harris (1997) und Forssell et al. (1997) die TCAR-
Methode (,,Three Carrier Ambiguity Resolution®) vorgeschlagen. Die Methode beruht auf der
Verwendung von drei Trigerfrequenzen im L-Band, von denen zwei eng benachbart sind und
die dritte einen etwas groBeren Abstand hat (Bild 4.4.1-1).
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E, = 1215.324 MHz
E, = 1561.098 MHz

E, = 1589.742 MHz

Frequenz f

Bild 4.4.1-1: Frequenzplan (1997) der ESA fiir ein GNSS2 (Forssell et al., 1997)

Frequenz [MHz] Chiprate [Mchip/s] Tragerwellenldnge [m]
E; 1589.742 2.046 0.1886
E, 1561.098 2.046 0.1920
E; 1215.324 0.25575 0.2467

Tabelle 4.4.1-1: Von der ESA 1997 vorgeschlagene Signalstruktur

Der hier wiedergegebene Frequenzplan ist als exemplarisch anzusehen. Die tatsichlich verwen-
deten Frequenzen und Chipraten wurden bereits geringfiigig gedndert. Dennoch konnen die hier
im folgenden dargestellten Ergebnisse als reprisentativ fiir eine derartige Signalstruktur und die
von der ESA vorgeschlagene TCAR-Methode angesehen werden.

Als erste Schitzung der Pseudoentfernung zum Satelliten dient eine Codemessung auf der Fre-
quenz E,. Durch Differenzbildung der Triagerphasenmessungen der beiden eng benachbarten
Frequenzen E; und E; kann in einem zweiten Schritt ein ,,Super-Widelane“-Signal gebildet wer-
den, dessen Wellenldnge 10.47 m betréigt. Setzt man voraus, daB die Codemessung eine 1o-
Genauigkeit im Submeterbereich hat, so kann die Super-Widelane-Mehrdeutigkeit direkt fixiert
werden. Im niichsten Schritt kann iiber die Differenz der weit auseinander liegenden Trigerpha-
senmessungen auf E; und E; ein weiteres Widelane-Signal gebildet werden, dessen Wellenlidnge
nun bei ca. 80 cm liegt. Die Genauigkeit des Super-Widelane-Tridgerphasensignals liegt im Be-
reich von wenigen Zentimetern, so daB nun auch die 80 cm-Mehrdeutigkeit bestimmt werden
kann. SchlieBlich ist die resultierende Ungenauigkeit klein genug, daB die Mehrdeutigkeit der
Trigerphasenmessung beziiglich E, (und damit E; und E3) bestimmt werden kann. Im folgenden
werden die einzelnen Schritte nochmals detailliert erldutert.

Basierend auf der von der ESA vorgeschlagenen Signalstruktur fiir GNSS2 (s. Tabelle 4.4.1-1)
arbeitet die TCAR-Methode nach den folgenden vier Schritten:

Schritt 1:

Beginne mit einer Codemessung auf E; als erste Schitzung fiir die gesuchte Distanz zwischen
Satellit und Empfanger. Die MeBgenauigkeit liegt in der GroSenordnung eines Bruchteils der
Codechiplidnge (146.6 m fiir eine Chiprate von 2.046 Mchips/s). Die Ungenauigkeit ist daher (im
Idealfall) weit geringer als die virtuelle Triagerphasenwellenlénge des ,,Super-Widelane“-Signals
in Schritt 2. Ausgehend von den iiblichen Beobachtungsgleichungen (siehe auch Gleichungen
(3.1.1-5) sowie (3.1.2-7)) mit den entsprechenden Definitionen der Variablen
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R=p+8,-8"+6,,,+0,,+Oypp + &

ion,!

4.4.1-1)
4@, =p+8,-6° - 5ion,i +0,, + (SMP,(b, +AN, + Ve,

konnen die wesentlichen Fehleranteile durch doppelte Differenzierung eliminiert werden.

VAR, =VAp +VAS,, +VAS,, +VAS,,, +VAE,

tro

4.4.1-2

AVAD, =VAp—-VAS,, +VAS,, +VAS,p o +VAAN, + VAV, ¢ )
Im Falle von kurzen Basislinien (bis zu einigen zehn Kilometern) konnen die atmosphérischen
Restfehler vernachlissigt werden. Nimmt man weiterhin an, daB die Mehrwegfehler auf den
Signalen vernachlissigbar Klein sind (was keine gerechtfertigte Annahme ist !), so lassen sich
die doppelt differenzierten Gleichungen vereinfacht wie folgt schreiben:

R =p+e
= PTER (4.4.1-3)
AD, =p+ AN, +v,
Dabei wurde der Operator VA aus Griinden der leichteren Lesbarkeit aus den Gleichungen
weggelassen. Aus der ersten Gleichung in (4.4.1-3) fiir die Frequenz E; kann ein erster unver-
zerrter Schitzer fiir p abgeleitet werden:

Pu, =R, (4.4.1-4)

Die Genauigkeit dieses Schitzers ist schlicht die Genauigkeit der Codemessung auf E;, welche
in Abhingigkeit der DLL Bandbreite By, dem Korrelatorabstand d (welcher fiir die von der ESA
vorgeschlagene bandbreitenbegrenzte Signalstruktur konstant 1 ist), der Empfinger-
Integrationszeit T, der Code-Chipdauer T, und dem Signal-zu-Rausch-Verhéltnis C/Ny nach
(Van Dierendonck, 1992) wie folgt dargestellt werden kann:

ol = Bd |, 2 T’ (4.4.1-5)
' 2CIN,| (2-d)CIN,T

Schritt 2:

In einem zweiten Schritt kann die gefundene Schitzung fiir 0 zusammen mit der gemessenen
Phasendifferenz ®, —®, zur Fixierung der ,,Super-Widelane”-Mehrdeutigkeit Ni2 = N; — N,
ausgeniitzt werden:

A 1 11},
le = q)l _(I)Z —[I—ZJPU) (441-6)

Da das Super-Widelane-Signal eine Wellenldnge von etwa /{1’/12 =10.47 m hat, 148t sich Nj»

2
leicht durch Rundung mittels N,, := [N,,] fixieren. Der wesentliche Aspekt ist nun die Umkeh-

rung von Formel (4.4.1-6) bei fixiertem Nj,. Man erhilt so eine wesentlich verbesserte zweite
Schitzung fiir p:
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-/1—2—_’122(@ -®,-N,) 4.4.1-7)

Die GroBenordnung ihrer Genauigkeit liegt im Millimeter- bis Zentimeterbereich, da nur Tri-
gerphasenmessungen, aber keine Codemessungen zu ihrer Berechnung herangezogen wurden.

Dabei wurde jedoch davon ausgegangen, daB der Mehrdeutigkeitsterm N, 12 korrekt fixiert wurde
und seine Varianz somit verschwindet.

2
O =[ 4, ] (02 +02) (4.4.1-8)

Pun =

=4

Diese Genauigkeit ist ausreichend, um im niéchsten Schritt die ,,Widelane“-Mehrdeutigkeit zu
fixieren.

Schritt 3:

Mit dieser Prizisierung der gesuchten Distanz kann die selbe Prozedur fiir ein iibliches Widela-
ne-Signal (fiir die weiter auseinander liegenden Frequenzen E, und E3) wiederholt werden:

- 1 1),
le = ¢l —¢3 —(I—Z (1)) (4-4-1‘9)

Die Gleichungen (4.4.1-9) und (4.4.1-6) sind dabei statistisch unabhingig. Wiederum kann der
Schitzer fiir Nj; leicht durch einfache Rundung fixiert werden, da das betrachtete Widelane-

Signal eine Wellenldnge von etwa —-)-"—'13—-=0.801m hat, was weit iiber dem Rauschen aus

Gleichung (4.4.1-8) liegt. Die neue Distanzschitzung ergibt sich zu:
A A —
Pam = "4‘?3_((1)1 -®,-N,) (4.4.1-10)

Analog zu (4.4.1-8) und unter analogen Voraussetzungen liber eine korrekte Fixierung kann die
Varianz berechnet werden zu:

2
az(lll) = ( Aj'lf'iﬂl ) (o'tzb. + ai, ) (441-1 1)

Diese Varianz liegt nun weit unterhalb der Trigerwellenlinge des E,-Signals, so daB nun in ei-
nem letzten Schritt auch die urspriingliche E;- (und auch die E,- bzw. E;-) Mehrdeutigkeit direkt
(ohne Suchalgorithmus) fixiert werden kann.

Schritt 4:

Als Schitzwert fiir N; ergibt sich:
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N =, —B% (4.4.1-12)

Wiederum erhilt man aus der Umkehrung der Formel nach der Fixierung von N; mittels
N, :=[N,] eine verbesserte Distanz:

Pury = Al(]-vl - d’x) (4.4.1-13)

Sind schlieBlich drei oder mehr (linear unabhingige) Doppeldifferenz-Mehrdeutigkeiten fixiert,
so ist die Nutzerposition hochgenau (Millimeterbereich) bestimmt.

Eine wesentliche Voraussetzung fiir das Funktionieren des Algorithmus sind vernachldssigbare
Mehrwegeffekte, die jedoch in realen Umgebungen zu einem Scheitern dieses ,,Gap-Bridging-
Concepts*“ fithren konnen.

4.4.2 Monte-Carlo-Simulation

Um die Performanz der TCAR-Methode abzuschitzen wurden umfangreiche Monte-Carlo-
Simulationen durchgefiihrt. Die Resultate dieser Simulation wurden bereits in Werner et al.
(1998a, 1998b) verdffentlicht. Dennoch sollen hier die wesentlichen Ergebnisse nochmals dar-
gestellt werden.

Zur Simulation wurde der TCAR-Algorithmus basierend auf den oben beschriebenen Schritten 1
bis 4 implementiert. Das Rauschen auf Code- und Phasenmessung wurde als weiles Rauschen,
GauB-verteilt in Abhingigkeit von der Signalstirke (s. Formeln (4.4.1-5), (4.4.1-8), etc.), mo-
delliert. Des weiteren wurden Mehrweg- und Storinterferenz-(,,Jamming“)EinfluB simuliert.
Nach Van Nee (1993) sowie Van Nee (1995) konnen fiir den Mehrwegfehler Mittelwerte und
Standardabweichungen angegeben werden, welche an die ESA Signalstruktur angepaBt wurden
(Tabelle 4.4.2-1).

Basierend auf den jeweils simulierten MeBfehlern wurden die vier TCAR-Schritte angewendet
und die Propagation des Fehlers bis hin zum resultierenden Distanzfehler nach Fixierung von N;
in Schritt 4 untersucht.

Fiir gegebene Randbedingungen (Umgebungsszenario, Signalstirke, Signalstdrke des Storers,
etc.) wurden jeweils 10000 Testldufe durchgefiihrt und die resultierenden Distanzfehler nach
Anwendung der TCAR-Methode festgehalten. Es zeigt sich, da der MehrwegeinfluB vor allem
auf der E;-Codemessung die primire Fehlerquelle darstellt, die den Ansatz zum Scheitern brin-
gen kann.

Umgebungsszenario SMR1! |Bf |7 R OrR |0
[dB] [Hz] |[us] |[m] [m] |[cm]

Maritim 10 4 0.05 |1.5 4 0.8
Luftfahrt, Bodenreflexionen |15 30 0-30 |2.5 1.5 |03
Luftfahrt, Fliigelreflexionen |20 0.02 10.02 |[<0.01 |2 0.2
Landnavigation,

liandlich/vorstidtisch

v=10m/s 5 100 10.3 11 2 1.0
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v=0m/s 5 0.1 [03 1087 205 |1.3
DGPS Referenzstation 40 0.1 10-1 |0 0.5 10.02

Tabelle 4.4.2-1: Typische Mehrwegfehler Parameter fiir ESA E,, E; Code und Trigerphase
in verschiedenen Navigations-Szenarien (Nichtkohdrente DLL, Korrelatorabstand d = 1)

Bild 4.4.2-1 zeigt die Performanz der Methode unter idealen Bedingungen (kein Mehrweg). Die
relative Hiufigkeit eines Distanzfehlers der GroBe O ist nahe bei 1. Jedoch zeigen sich bereits
geringe Auftreten von Entfernungsfehlern in der GroBenordnung von 10 m (!), was einer inkor-
rekten Fixierung der Super-Widelane-Mehrdeutigkeit zuzuordnen ist.
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Distanzfehler {m)

Bild 4.4.2-1: Relative Haufigkeit des Distanzfehlers nach Anwendung der TCAR-Methode
(kein Mehrweg, doppelt differenzierte Messungen)

Das Resultat @ndert sich drastisch, wenn ein Mehrwegszenario zugrunde gelegt wird. Bild 4.4.2-
2 zeigt beispielsweise das Resultat fiir maritime Umgebung. Es zeigt sich, daB durchaus grobe
Entfernungsfehler auftreten konnen. Die Ursache hierfiir ist, daB bei starkem Mehrweg bei-
spielsweise auf der E;-Codemessung schon die Super-Widelane-Mehrdeutigkeit falsch fixiert
werden kann. Die restlichen Fixierungen sind dann Zufallsprozesse. Deutlich ersichtlich sind aus
Bild 4.4.2-2 die Quantisierungen des Distanzfehlers abhidngig von den verwendeten virtuellen
Wellenldngen (10.47 m und 0.801 m).
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Bild 4.4.2-2: Relative Hiufigkeit des Distanzfehlers nach Anwendung der TCAR-Methode
(maritimes Szenario, doppelt differenzierte Messungen)
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Bild 4.4.2-3: Wahrscheinlichkeit fiir einen Distanzfehler zwischen d-0.5m und d+0.5m nach
Anwendung der TCAR Methode (maritimes Szenario, doppelt differenzierte Messungen)

Bild 4.4.2-2 ist nur schwer zu deuten, wenn eine Aussage iiber Wahrscheinlichkeiten gemacht
werden soll, da der Distanzfehler in Klassen unterteilt wurde, die jeweils einen Bereich von ei-
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nem Zentimeter abdecken. Wihlt man eine grébere Klasseneinteilung (z.B. 1 m), so 148t sich
eine Wahrscheinlichkeitsaussage treffen.

Man sieht, daB groBe Distanzfehler nicht selten sind, was primér an dem groBen Mehrwegfehler
der Codemessung liegt. Auch eine hohere Signalstirke liefert kein besseres Ergebnis, da die
relative Signalstirke zwischen direktem Signal und Umwegsignal zum selben resultierenden
Mehrwegfehler der Codemessung fiihrt.

Fir die anderen in Tabelle 4.4.2-1 aufgelisteten Umgebungsszenarien ergeben sich #hnliche
(eher schlechtere) Resultate. Sie sind hier nicht im einzelnen wiedergegeben, statt dessen sei hier
nochmals auf Werner et al. (1998a) verwiesen.

Die Abhingigkeit der TCAR-Methode von der Signalstirke der betrachteten Signale 148t sich
ebenfalls leicht durch Simulation finden. Bild 4.4.2-4 zeigt die Erfolgsquote abhingig von der
Signalstirke, wobei ein resultierender Distanzfehler kleiner als 1.5 cm als Erfolg bewertet wur-
de.
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Bild 4.4.2-4: Erfolgsquote von TCAR abhdngig von der Signalstéirke und der Differenzierungen
vor Anwendung von TCAR (kein Mehrweg)

Betrachtet man ein Mehrwegszenario, so findet man weit schlechtere Erfolgsquoten. Bild 4.4.2-
5 zeigt die Erfolgswahrscheinlichkeit abhéingig von der Signalstirke fiir verschiedene Szenarien
im Fall undifferenzierter Messungen. Fiir einfach oder doppelt differenzierte Messungen ergibt
sich ein dhnliches Ergebnis.
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Bild 4.4.2-5: Erfolgsquote von TCAR in Abhdngigkeit von der Signalstdrke in verschiedenen
Mehrwegszenarien (undifferenzierte Messungen)

4.4.3 Verbesserungen der TCAR-Methode

Es sind viele Moglichkeiten denkbar, die Erfolgsquote des TCAR-Ansatzes zu erthShen. Eine
unverzichtbare Anderung ist jedoch die VergroBerung der Bandbreite zumindest eines Signals.
Eine vergroBerte Bandbreite ermoglicht den Einsatz der ,,Narrow-Correlator“-Technik und be-
wirkt damit eine enorm verbesserte Storsicherheit gegen Mehrwegsignale. Wiinschenswert ist
ebenfalls eine hohere Code-Chiprate, die den Nutzer vor allem gegen absichtliche Storung
(“jamming") besser schiitzen kann.

DaB die Methode auch unter solchen Bedingungen nicht 100%-ig sicher sein kann, steht kaum in
Frage. In jedem Fall ist also zusitzliche Intelligenz auf Seiten der Auswertealgorithmen notwen-
dig. Beispielsweise wurde in den Simulationen unter 4.4.2 nur jeweils eine einzelne (bzw. eine
doppelt differenzierte) Messung betrachtet. Durch eine gemeinsame Auswertung mehrerer sol-
cher Messungen und einem Residuen-Test kann sicherlich noch viel gewonnen werden. Ob in
Zukunft vollstindig auf eine Mehrdeutigkeitssuche verzichtet werden kann, oder ob doch noch
eine Suche in einem eng begrenzten Mehrdeutigkeitsraum durchgefiihrt werden mu8, ist daher

noch nicht endgiiltig klar.
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5 GLONASS

Die Schwichen des GPS legen nahe, weitere Sensoren in ein hybrides Navigationssystem zu
integrieren. Eine Moglichkeit bietet das russische Aquivalent zum amerikanischen GPS namens
GLONASS (,GLObal NAvigation Satellite System*“). Anfang des Jahres 1996 hatte auch
GLONASS den geplanten Vollausbau von 24 aktiven Satelliten erreicht und zieht seitdem ent-
sprechendes Interesse der internationalen Gemeinschaft auf sich.

Heute (September 1998) sind nur noch 14 bzw. 12 der GLONASS Satelliten nutzbar und die
Zukunft des GLONASS-Systems ist aufgrund der politischen Situation eher als unsicher einzu-
stufen. Daher wird GLONASS bei Empfingerherstellern nur zweitrangiges Gewicht zugeordnet.
Die Entwicklungen auf dem Empfingermarkt (in bezug auf GLONASS) stagnieren daher eher.
Aufgrund der Unsicherheit {iber die Zukunft des Systems gehen die Meinungen iiber GLONASS
fir eine zivile Anwendung (mit hohen Anforderungen an Integritit, Genauigkeit, Verfiigbarkeit
und Kontinuitit) jedoch weit auseinander. Nichtsdestotrotz kann GLONASS als zusitzliche
Stiitze fiir ein integriertes DGPS/DGLONASS Navigationssystem herangezogen werden.

In den folgenden Abschnitten wird nach einer kurzgehaltenen Einfiihrung in die Eigenschaften
von GLONASS und die Unterschiede zu GPS auf die Modellierung und Integration zu einer
kombinierten Navigationslosung eingegangen.

5.1 Aligemeines zu GLONASS

GLONASS wurde von der fritheren Sowjetunion als Gegenstiick zu GPS entwickelt und wird
heute von der russischen Foderation weitergefiihrt. Der fiir die zivilen Anwender wohl interes-
santeste Punkt an GLONASS ist, daB keine kiinstliche Signalverschlechterung (wie S/A bei
GPS) vorgesehen ist.

Ein wesentlicher Problembereich bei der Integration von GPS und GLONASS sind die Span-
nungen, die sich durch die Realisierungen der unterschiedlichen Referenzsysteme ergeben. Ver-
offentlichungen der Transformationsparameter finden sich beispielsweise in (Misra und Abbot,
1994). Eine neuere Schitzung zur Transformation der Referenzsysteme PE-90 (PZ-90) und
WGS-84 wurde im Jahre 1996 im Rahmen einer europaweiten MeB8kampagne (Rofbach et al.,
1996) durchgefiihrt.

5.1.1 Vergleich der Referenzrahmen und Orbitalebenen von GPS und GLONASS
Das GPS-Referenzsystem ist WGS-84 (JCD-GPS-200, 1991), das GLONASS-Referenzsystem
ist PE-90, frither bekannt als das SGS-90 (Sowjetisches Geoditisches System 1990), welches
eine andere Realisierung hat als sein Vorldufer SGS-85.(GLONASS-ICD, 1991).

GemiB ICD-GPS-200 (1991) ist das WGS-84 Koordinatensystem wie folgt definiert:

e Ursprung des Systems ist das Erdmassenzentrum.
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e Die z-Achse verlduft parallel zur Richtung des Conventional International Origin (CIO) fiir
Polbewegung definiert durch das Bureaun International de’l Heure (BIH) auf der Basis der
geographischen Breiten der BIH-Stationen.

e Die x-Achse ist der Schnitt der WGS-84 Referenz-Meridianebene und der Ebene des mittle-
ren astronomischen Aquators, wobei der Referenz-Meridian parallel zum Nullmeridian, de-
finiert durch das Bureau International de’l Heure auf der Basis der geographischen Léngen
der BIH-Stationen, steht.

e Die y-Achse vervollstindigt das erdzentrale, erdfeste, orthogonale sowie rechtsdrehende
Koordinatensystem, gemessen in der Ebene des mittleren astronomischen Aquators 90° §st-
lich der x-Achse.

Die GPS-Zeit hat einen konstanten Offset von 19 Sekunden (Sept. 1998) gegeniiber der Interna-
tional Atomic Time und war zur GPS-Standardepoche am 6. Januar 1980, 0:00 Uhr, identisch
mit UTC. GPS-Zeit wird ausgedriickt in einer Wochennummer und laufenden Sekunden in die
aktuelle Woche. Da fiir die laufende Woche in den GPS-Ephemeriden nur 10 Bit vorgesehen
sind, ist die Zeitinformation mehrdeutig mit einer Periode von 1024 Wochen. Der erste Wo-
cheniiberlauf (Wechsel von Woche 1023 auf 0) findet am 22.August 1999, 0:00 Uhr, statt.

Das SGS-85 (Vorldufer des heutigen PE-90) ist nach dem GLONASS-ICD (1991) wie folgt defi-
niert:

Ursprung des Systems ist das Erdmassezentrum.

Die z-Achse ist parallel zur Richtung des mittleren Nordpols der Epoche 1900-1905, defi-
niert durch die International Astronomical Union (IAU) und International Association of
Geodesy (IAG).

e Die x-Achse ist parallel zur Richtung des Erdiquators fiir die Epoche 1900-1905, wobei die
XOZ-Ebene parallel zum mittleren Greenwich-Meridian ist und den Nullpunkt der Léangen-
gradzihlung festlegt.

e Die z-Achse vervollstindigt das geozentrische rechtwinklige Koordinatensystem rechtsdre-
hend.

Die Referenzzeit fiir GLONASS ist Moskauer Zeit, die an UTC-Zeit (UTC(SU), Universal Time
Coordinated, Moskau) angeschlossen ist. Die lokale Moskauer Zeit ist der Greenwich-Zeit drei
Stunden voraus. Durch die Anbindung an UTC werden in UTC eingefiigte Schaltsekunden auch
in die GLONASS-Systemzeit iibernommen. Die letzte Schaltsekunde wurde am 1. Juli 1997,
0:00 Uhr, eingefiigt.

Selbst bei identisch definierten Referenzsystemen ergében sich durch unterschiedliche Realisie-
rungen Spannungen und damit notwendige Transformationen zwischen den Systemen. Im Fall
des PE-90 und des WGS-84 ist der Koordinatenursprung ideal betrachtet identisch. Durch unter-
schiedliche Realisierungen der Systeme ergibt sich jedoch nach Rofbach et al. (1996) in der
Transformation eine Translation des Nullpunkts um einige Meter.

Im Vollausbau (z.B. Januar 1996) besteht GLONASS aus 24 Satelliten mit der Aufteilung von je
8 Satelliten in drei verschiedenen Orbitalebenen. Die Satellitenorbits sind bei einer Inklination
von 68° und einer Flughthe von etwa 19130 km nahezu kreisformig. Die folgende Tabelle
5.1.1-1 zeigt die bedeutendsten Unterschiede in der Orbitkonfiguration und Grobsignalstruktur
von GPS und GLONASS:
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| Eigenschaft GPS GLONASS
GroBe Bahnhalbachse 26580 km 25510 km
Orbitale Periode 11 h 58 min 11 h 15 min
Inklination 55°¢ 64.8°
Exzentrizitit <0.1 <0.01
Signalzugriffsverfahren CDMA FDMA
L,-Frequenz 1575.42 MHz 1602-1615.5 MHz
L,-Frequenz 1227.60 MHz 1246-1256.5 MHz
C/A-Code-Chiprate 1.023MHz 0.511 MHz
P-Code-Chiprate 10.23MHz 5.11 MHz (Lennan 1989)
Signalpolarisation RHCP RHCP

Tabelle 5.1.1-1: Vergleich der Orbitkonfiguration und Grobsignalstruktur
von GPS und GLONASS

5.1.2 Signalzugriffsverfahren

Wihrend die Senderidentifikation bei GPS-Satelliten iiber CDMA erfolgt (jeder Satellite sendet
einen anderen der 1025 moglichen, nicht trivialen Goldcodes), senden alle GLONASS-Satelliten
denselben Code, dafiir auf unterschiedlichen Frequenzen (FDMA): Um die Anzahl der notwen-
digen Frequenzen klein zu halten, senden seit etwa 1995 je zwei diametrale Satelliten auf der-
selben Frequenz. Das Bild 5.1.2-1 verdeutlicht die Situation zweier Satelliten, die auf derselben
Frequenz senden. Zu MiBinterpretationen kommt es in der Luftfahrt nicht, da maximal einer der
Satelliten sichtbar ist.

Sateliit 1

Beide Satelliten
sichtbar

’ Beide Satelliten
sichtbar

Satellit 2

Bild 5.1.2-1: Bereiche mit Signalempfang gegeniiberliegender Satelliten

Aus Bild 5.1.2-1 erkennt man eine minimale Hohe iiber dem Erdboden, bei der zwei beziiglich
der Erde gegeniiberliegende Satelliten sichtbar sind. Betrachtet man niherungsweise nur die
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geometrische Situation (kein Gravitationsfeld und keine Refraktion), so ergibt sich die minimale
Hohe, die notwendig ist, um Signale von beiden Satelliten zu empfangen, zu:

__RH+R) 5 (5.1.2-1)

h
" JHQR+H)

wobei R der mittlere Erdradius und H die Hohe der Satelliten iiber dem Erdboden ist. Bei einem
mittleren Erdradius von etwa 6367 km und einer mittleren Satellitenhéhe von 19143 km erhilt
man hpin = 208 km. Ein Empfangsproblem durch die Interferenz beider Signale ergibt sich damit
erst ab einer minimalen Hohe von etwa 208 km iiber dem Erdboden, was erst bei Raumfahrtan-
wendungen eine Rolle spielt.

Die fiir GLONASS-Satelliten verwendeten Frequenzen liegen ebenfalls wie bei GPS im L-Band
und geniigen dem folgenden einfachen Schema:

fki = fox +i-Af, (5.1.2-2)

wobei i die Frequenzkanal-Nummer des Satelliten und k die Nummer der Frequenz (k = 1 fiir L,
oder k = 2 fiir L,) ist. Weiterhin ist

f,, =2848-Af, (5.1.2-3)
mit

Af, = 0.5625 MHz
(5.1.2-4)
Af, = 0.4375 MHz

Das Verhiltnis zwischen L;-Frequenz und L,-Frequenz betrigt konstant 9/7 fiir alle GLONASS-
Satelliten. Durch die unterschiedlichen Frequenzen ergeben sich entsprechend unterschiedliche
Wellenlingen der Trigersignale der Satelliten. Im Unterkapitel 5.2 werden die Auswirkungen
auf die einzelnen Positionierungsmodelle behandelt. Es stellt sich dabei heraus, daB sich durch
die unterschiedlichen Frequenzen ein wesentliches Problem fiir die hochgenaue Positionierung
ergibt, wenn vom Modell der doppelten Differenzen ausgegangen wird.

5.1.3 GLONASS C/A-Code-Generierung
In Bild 5.1.3-1 ist schematisch die C/A-Code-Erzeugung bei GLONASS dargestellt. Es wird ein
lineares riickgekoppeltes Schieberegister der Liange 9 Bit benutzt. Das charakteristische Poly-
nom fiir den C/A-Code ist:

Gx)=1+x>+x° (5.1.3-1)

wobei die Ausgabe durch Bit 7 erfolgt. Das irreduzible Polynom (5.1.3-1) erzeugt eine maxi-
male Chipsequenz der Linge 511 Bit.
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.................................................................

f=0.511MHz; 1|z|3|4|5|e|1|s[9]
Reset tnit to Output >
all 1's

Bild 5.1.3-1: GLONASS C/A-Code-Erzeugung

Die Chiprate liegt bei 0.511 MHz, was einer Chiplinge von 586.678 m (etwa doppelte Chiplin-
ge wie bei GPS C/A) entspricht. Damit ist auch eine doppelt so hohe Mehrwegsensitivitit wie
bei GPS gegeben. Die Codewiederholrate liegt damit bei 1 MHz; was identisch zum GPS-C/A-
Code ist.

5.1.4 GLONASS P-Code-Generierung

Die Generierung des GLONASS P-Codes ist nicht im GLONASS Interface-Control-Document
(GLONASS ICD, 1995) beschrieben. Die hier wiedergegebenen Informationen sind der Verof-
fentlichung Lennan (1989) entnommen.

In Bild 5.1.4-1 ist schematisch die P-Code-Erzeugung bei GLONASS dargestellt. Es wird ein

lineares riickgekoppeltes Schieberegister der Linge 25 Bit benutzt. Das charakteristische Poly-
nom fiir den P-Code ist:

G(x)=1+x>+x% (5.1.4-1)

wobei die Ausgabe durch Bit 25 erfolgt.

-y
2 ;
B 1 [2]3]a]s]e]7]8 ]9 |10]11]12]13] 14 15[ 16] 17] 18] 19] 20] 21] 22] 23] 24] 25| !
------------------- - Output B
initto |, Reset v
all 1's

Bild 5.1.4-1: GLONASS P-Code-Erzeugung

Die Chiprate liegt bei 5.11MHz (der zehnfachen C/A-Code-Chiprate), was einer Chiplidnge von
58.668m (etwa doppelte Chiplinge wie beim GPS P-Code) entspricht. Wie beim auch schon der
Vergleich der GLONASS und GPS C/A-Codes zeigte, bedeutet dies auch fiir den P-Code eine
etwa doppelt so hohe Mehrwegsensitivitit als bei GPS.
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Durch die sehr einfache Bauart des GLONASS P-Codes (mit einer maximalen Lénge von 251
= 67108863 Chips) und bei der gegebenen Chiprate ist die Gesamtdauer des Codes nur etwa
13 s lang. Jedoch wird das Schieberegister zu jeder Sekunden-Epoche neu mit Einsen initialisiert
und der Code damit erneut gestartet. Der GPS P-Code dagegen ist durch seine komplexe Bauart
wesentlich linger und wird jeweils nach dem Zeitraum einer Woche neu initialisiert.

5.2 Integration von GLONASS in die Navigationslosung

GLONASS kann als Erginzung in ein GPS-basiertes Navigationssystem relativ einfach einge-
bunden werden. Dennoch ergeben sich einige wesentliche Aspekte, die von den konzeptionellen
Unterschieden der beiden Satellitensysteme herrithren. Insbesondere die andere Frequenzsituati-
on muB konkret beachtet werden. Weiterhin spielen die unterschiedlichen Referenzrahmen
(Raum- wie Zeitsystem) eine Rolle, die in die Berechnungen mit einbezogen werden miissen.

5.2.1 Beobachtungsgleichungen und Differenzbildung fiir GLONASS

Ahnlich wie fir GPS, konnen auch fir GLONASS Beobachtungsgleichungen fiir Code- und
Tragerphasenmessung angeschrieben werden:

R=p+8 -8+t +7,  +0.+6pn,+ 00, +& (5.2.1-1)

ion,r trop,r
AO = 48 ~8 + AN =1, +To0 480y +8ipo, O, Ve (5212)
Ein wesentlicher Unterschied zu den GPS-Beobachtungsgleichungen ergibt sich durch das Feh-
len eines S/A-Terms, da bei GLONASS keine kiinstliche Verschlechterung des Signals vorgese-
hen ist.

Firr die Codemessung abgeleitete Eigenschaften und Formeln gelten analog zum GPS Fall. Bei
der Trigerphase verhilt es sich durch die unterschiedlichen Frequenzen etwas anders als bei
GPS. Die Gleichung (5.2.1-2) unterscheidet sich von der GPS-Beobachtungsgleichung fur Tra-
gerphasen (3.1.2-7) durch die satellitenspezifische Frequenz-Indizierung der Wellenlidnge A'.
Bildet man zunichst die einfachen (Empfinger-)Differenzen, so ergibt sich:

Aj"(l)'rs = Ap:'s + A(S’s + MN:'s - A‘L.iion,m' + Arlirop,rs + A(S;rb,rs + AaI{dP,tb,rs + Aali’z,r: + Avri's
(5.2.1-3)

Nach Vernachléssigung der atmosphiarischen Resteffekte, Restorbitalfehler, Restfehler des An-
tennen-Phasenzentrums und des Rauschterms, und bei Annahme, da kein Mehrwegfehler vor-
handen ist, erhilt man:

AX®' =Ap. +AS, + AN, (5.2.1-4)

Ein Auswertemodell beruhend auf einfachen Differenzen der Beobachtungen wie in Gleichung
(5.2.1-4) 148t sich ebenso implementieren wie fiir GPS. Die unterschiedlichen Wellenléngen der
Triigerphasenmessungen miissen zwar beriicksichtigt werden, jedoch hat dies keine groBeren
Auswirkungen auf ein Positionierungsmodell, das auf einer einfachen Ausgleichung oder einem
Kalman-Filter beruht. Selbst die im Kap. 4 beschriebenen Algorithmen zur Bestimmung der
Trigerphasenmehrdeutigkeiten konnen uneingeschrinkt angewendet werden.
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Soll jedoch ein Modell beruhend auf doppelten Differenzen implementiert werden, so stellt sich
das Frequenzproblem.

Die Satellitendifferenz V der Einfachdifferenzen (5.2.1-4) lassen sich wie folgt darstellen:
NAD:, - NADS = VApS + MAN! —AJANI (5.2.1-5)

Im Falle von GPS sind A' und X in Gleichung (5.2.1-5) gleich, da alle GPS-Satelliten auf der
gleichen Frequenz senden. Daher kann die Gleichung durch A = A’ (= AJ) geteilt werden, was
dazu fiihrt, daB die unbekannten Mehrdeutigkeiten zu einer ganzzahligen Unbekannten zusam-
mengefaBt werden konnen. Die Ganzzahligkeitseigenschaft erméglicht den Einsatz eines Mehr-
deutigkeits-Suchverfahrens und eine Fixierung der Unbekannten.

Im Fall von GLONASS sind A! und A ungleich. Daher kann die Gleichung (5.2.1-5) nicht ho-
mogen durch die Wellenldnge geteilt werden, ohne die Ganzzahligkeit des Restterms der Meht-
deutigkeiten zu verletzen. Werden die Einfachdifferenz-Gleichungen dagegen bereits vor der
Satelliten-Differenzbildung durch die entsprechende Wellenlinge geteilt, so wird der kombi-
nierte Empféngeruhrfehler in beiden Einfachdifferenzen unterschiedlich gewichtet und bleibt
daher in der doppelten Differenz erhalten.

5.2.2 Tragerphasenfixierung bei doppelten Differenzen mit GLONASS

Eine Mdglichkeit, das Frequenzproblem zu 16sen, besteht darin, einen homogenen Faktor in der
Gleichung (5.2.1-5) zu finden, der so aus der Gleichung zu dividieren ist, daB ein konstanter
ganzzahliger (suchbarer) Term fiir die Mehrdeutigkeiten verbleibt. Aufgrund der Frequenzver-

teilung fiir GLONASS gemiB Gleichungen (5.1.2-2) bis (5.1.2-4) folgt nach der Ersetzung

; c c

= ' = - (5.2.2-1)
fo, +i-Af, (2848 +i)- Af,
mit der abkiirzenden Schreibweise
k, =2848+i (5.2.2-2)
aus (5.2.1-5) die Gleichung
c (A®), A® , . c (AN AN/
= - = 1=VAp! + -
Af, L kK, Af, L kK (5.2.2-3)
Geeignete Umformung dieser Gleichung fiihrt auf:
kAD, -k AD), = k,-k,-g‘-VApﬁ’; +ky (AN, —~ AN )+ (j AN, ~i-AN)
c
(5.2.24)

Entwicklung eines hochprizisen Navigationssystems Dipl.-Inform. W. Wemer




5 GLONASS 85

Der Term k,(AN', = AN’)+(j-AN. —i-AN}) enthilt allein die gesamte Information aus den

Phasenmehrdeutigkeiten, ist konstant iiber der Zeit und ganzzahlig, d.h. dieser Term kann in
einem Kalman-Filter geschitzt, und durch eine Mehrdeutigkeitssuche bestimmt werden.

Der Nachteil dieses Verfahrens ist, daB durch die Skalierung der einfachen Differenzen mit k;
bzw. k; ein Trigersignal entsteht, dessen virtuelle Wellenlidnge klein wird. Nach (Roffbach und
Hein, 1995), ist eine Fixierung der (Mikrometer-)Mehrdeutigkeiten durch die hohen Varianzen
(im Bereich von 10* bis 10® Zyklen) nicht sinnvoll mdglich. Eine solche fixierte Losung wire
von der Genauigkeitsklasse gleichzusetzen mit einer Losung, die durch Fixierung der FlieB-
kommawerte einer ,,Float“-Losung (auch bei GPS) entstehen konnte. Durch eine solche falsche
Fixierung ergibt sich ein Positionsfehler, der zeitlich (mit der Anderung der Satellitengeometrie)
leicht variiert.

Um dieses Problem zu umgehen bieten sich nur zwei Moglichkeiten an:

1. Man beliBt die Mehrdeutigkeit als FlieBkommazahl, die lediglich zur Stabilisierung des Fil-
ters dient, oder

2. man versucht ein virtuelles Signal zu finden, dessen Wellenliinge erheblich groBer ist, als in
Gleichung (5.2.2-4).

Die erste Moglichkeit niitzt die Ganzzahligkeit der Mehrdeutigkeiten nicht aus. Das bedeutet,
daB die Positionsgenauigkeit in einem reinen GLONASS-Szenario nur die Genauigkeit einer
Float-Losung erhalten wird.

Der zweite Ansatz kann nur erfolgreich sein, wenn die Skalierungsfaktoren k; und k; reduziert
werden konnen, ohne daB die Ganzzahligkeit des Mehrdeutigkeitsterms verloren geht. Dies
hingt von den beteiligten Satelliten (Nummern i und j) ab, denn Gleichung (5.2.2-4) l4t sich
problemlos durch den groBten gemeinsamen Teiler von i, j und ko teilen, ohne daB die Ganzzah-
ligkeit des Mehrdeutigkeitsterms verloren geht.

Wegen
k, =2848 =289 _ (5.2.2-5)

ist der groBte gemeinsame Teiler von ko, i und j fiir die verwendeten Frequenzen eine (kleine)
Zweierpotenz. Das bedeutet, daB durch eine solche Division keine wesentlich groBere virtuelle
Wellenlinge gewonnen werden kann.

5.2.3 Trigerphasenfixierung bei doppelten Differenzen zwischen GPS und GLO-
NASS

Die aufgezeigte Verallgemeinerung der doppelten Differenz in 5.2.1 kann noch weitergefithrt
werden. Es ist auf dhnliche Art und Weise moglich, doppelte Differenzen zwischen GPS und
GLONASS, bzw. sogar zwischen den zwei Frequenzen L; und L, des selben (GPS- oder GLO-
NASS-) Satelliten zu schiitzen. Diese Phasenkombination ist keine ,,wide-laning*“-Kombination,
da stets Messungen von zwei verschiedenen Empfingern zum selben Satelliten beteiligt sind.

Aus Gleichung (5.2.1-5) ist erkennbar, daB das unter 5.2.2 beschriebene Verfahren auch fiir be-
liebige (nicht nur GLONASS-) Frequenzen angewendet werden kann. Soll die Ganzzahligkeit
des Mehrdeutigkeitsterms ausgeniitzt werden, so muB ein zeitlich konstanter, ganzzahliger Term
gefunden werden, der sich aus (5.2.1-5) extrahieren 148t und die vollstindige Mehrdeutigkeitsin-
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formation enthilt. Damit kann dieser Term mittels eines Suchverfahrens (im Ganzzahlen-Raum)
gesucht und fixiert werden.

Prinzipiell kann (5.2.1-5) mit dem Ansatz

=L (5.2.3-1)
n
umgeschrieben werden zu
: ; . nlnj . X : . :
n'AD! -n'AD’ = _A_VA'O:!’ +n’AN, —n'AN; (5.2.3-2)

0

Das Problem ist somit reduziert auf eine geeignete Wahl fiir n', o und Aq. Ausgedriickt iiber Fre-
quenzen bedeutet (5.2.3-1):

fl=n'f, (5.2.3-3)
wobei fo=c / Agist.
Folglich sind ganzzahlige Konstanten n' und n' so zu finden, da8 die Gleichung
f'n'=f'n (5.234)
erfiilit wird. Dies ist prinzipiell immer méglich, sofem sich die Frequenzen rational teilen lassen.
Wiederum besteht das Problem im wesentlichen darin, méglichst kleine Konstanten n' und n' zu

finden, damit die resultierende virtuelle Wellenldnge des Signals nicht zu klein wird. Zur Auf-
findung dieser Konstanten kann eine Primfaktorzerlegung der Frequenzen durchgefiihrt werden.

Fiir die GPS-Frequenzen gilt (nach /ICD-GPS-200):

L,: f, =154-10.23MHz = 2-7-11-10.23MHz = 2° -3.5* .7-112 - 31 Hz

7 a2 s (5.2.3-5)
L,:f,=120-1023MHz =2-3-5-10.23MHz =2 -3*.5% -11.31Hz
Fiir die GLONASS-Frequenzen gilt:
L,(k): f,(k) = (2848 + k)-0.5625MHz = (2" -3%-5° -89 + k- 2% . 3> .5%) Hz (5.2.3-6)

L,(k): f,(k) = (2848 + k)-0.4375MHz = (2" -5°-7-89+k-2%-5° - 7)Hz
Betrachtet man beispielsweise eine doppelte Differenz zwischen GLONASS-Satellit SV 1 und
einem GPS-Satelliten jeweils auf Frequenz L, so erhilt man zunichst fiir den GLONASS-
Satelliten folgende Primfaktorzerlegung der Frequenz:

L ): f,(1)=2*-3%.5%.7-11-37Hz (5.2.3-7)

Die gesuchten Skalierungskonstanten ergeben sich nun unter Beriicksichtigung von Gleichung
(5.2.3-4) zu:
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ol = . 2 . =
GLONASS: n' =3.5%.37=2775 (52.3-8)
GPS:n’ =27-11-31=2728

Fiir gemischte doppelte Differenzen zwischen GPS L;- und GLONASS L;- bzw. L,-Frequenzen
sind die so errechneten Skalierungsfaktoren in den Tabellen 5.2.3-1 und 5.2.3-2 zusammenge--

faBt.

GLONASS | GLONASS [ GPS GLONASS | GLONASS GPS

L;-Frequenz n' n L;-Frequenz n' o
1 2775 2728 13 214575 210056
2 106875 105028 14 107325 105028
3 213825 210056 15 30675 30008
4 1725 1694 16 26850 26257
5 71325 210056 17 214875 210056
6 107025 105028 18 107475 105028
7 214125 210056 19 215025 210056
8 3825 3751 20 53775 52514
9 214275 210056 21 215175 210056
10 107175 105028 22 15375 15004
11 214425 210056 23 19575 210056
12 4875 4774 24 26925 26257

Tabelle 5.2.3-1: Tabelle der ganzzahligen Konstanten fiir
GPS L;- und GLONASS L;-Frequenzen

GLONASS | GLONASS | GPS | GLONASS | GLONASS | GPS

L,-Frequenz n' rri L,-Frequenz n' w
1 6475 8184 13 71525 90024
2 11875 15004 14 11925 15004
3 71275 90024 15 71575 90024
4 575 726 16 8950 11253
5 23775 30008 17 23875 30008
6 35675 45012 18 35825 45012
7 71375 90024 19 71675 90024
8 2975 3751 20 5975 7502
9 71425 90054 21 71725 90024
10 35725 45012 22 35875 45012
11 23825 30008 23 2175 2728
12 325 4092 24 8975 11253

Tabelle 5.2.3-2: Tabelle der ganzzahligen Konstanten fiir
GPS L;- und GLONASS L;-Frequenzen

Die in den Tabellen 5.2.3-1 und 5.2.3-2 gegebenen Konstanten fiir die doppelte Differenzbil-
dung zwischen GPS und GLONASS sind immer noch zu gro8, so daB dieser Ansatz in der Pra-
xis nicht sinnvoll anwendbar ist.
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5.2.4 Kalman-Filter fiir gemeinsame GPS/GLONASS-Auswertung

Da obige Modelle basierend auf der Auswertung mittels doppelter Differenzen der Beobach-
tungsgleichungen nur bedingt zur Fixierung der Trigerphasenmehrdeutigkeiten genutzt werden
konnen, empfiehlt es sich, fiir GLONASS einfache Differenzen vorzuziehen. Bei einer gemein-
samen GPS/GLONASS-Auswertung kann so eine Mischauswertung aus einfachen und doppel-
ten Differenzen gerechnet werden. Der Vorteil dieser Methode liegt in der hheren Stabilitit des
GPS-Teils der Losung bei gleichzeitiger Moglichkeit zur Fixierung aller (sowohl GPS- wie auch
GLONASS-) Mehrdeutigkeiten.

Der Systemstatusvektor kann wie folgt geschrieben werden:

([ x,

Y,
zr
A6rs.(il,0
AN :s.GLO
: (5.24-1)
AN::.GI.O

1
VANrs GPS

n-1
VAJVrs.GrPS

Hierbei repriisentiert die Zahl n die Anzahl der GPS-Beobachtungen und die Zahl m die Anzahl
der GLONASS-Beobachtungen. Zur einfacheren Darstellung sind die einfachen und doppelten

Mehrdeutigkeiten je in einem oberen Index durchnumeriert, anstatt die Satellitenindizes anzuge-
ben.

Die zugehorige Designmatrix hat entsprechend folgendes Aussehen:

(a4 b ¢ 00 = 0 0 - 0
am+n—l bm+n—l cm+n—l 0 0 0 0 0
d e fi 1 A 0 0 0
d e f. 10 A 0 - 0
Ay by Cpu 00 0 4 Y
kamﬂv—l bm+n-l Coren-1 00 - 00 A

mit den abkiirzenden Definitionen:
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zl — Zr Zm+n - zrj
¢ = i + m+n
A P p" (5.2.4'3a,b,c’d,e’f)
d=- x -ix,
o
o=V
P,
Z -z
f; == i -
o,

Zur einfacheren Lesbarkeit wurden die Satelliten sortiert. Die Indizes 1 bis m représentieren
GLONASS-Satelliten, wihrend die Indizes m+1 bis m+n GPS-Satelliten darstellen. Der Satellit
mit Index m+n wird als Referenzsatellit fiir die doppelten GPS-Differenzen verwendet.

Die unter 3.3.4 beschricbene Geschwindigkeitsberechnung aus Dreifach-Differenzen der Trd-
gerphasenmessungen kann iiber die Faktoren der Wellenldnge in eine metrische Einheit umge-
wandelt werden. Die Unabhiingigkeit von der Mehrdeutigkeit ermoglicht daher eine Integration
der GLONASS-Messungen ohne nennenswerte Modifikationen des dargestellten Algorithmus.
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6 Pseudolites

Die Idee, ein Satellitennavigationssystem durch Sender am Boden (sog. ,,Bodentransmitter*) zu
stiitzen, ist fast so alt wie die Idee eines Satellitennavigationssystems selbst. Diese Bodentrans-
mitter sollten exakt die Funktion eines Navigationssatelliten erfiillen. Daher entstand die Be-
zeichnung , Pseudosatellit®, die spiter zum Kunstwort ,,Pseudolite* fiihrte.

Da GPS urspriinglich nur fiir militarische Anwendungen spezifiziert wurde, lagen Systemsiche-
rungsaspekte bei der Entwicklung im Vordergrund. Daher beruhten auch die ersten Pseudolite-
Konzepte auf militdrischen Entwicklungen. Speziell fiir erste GPS-Funktionstests, die stattfan-
den, als nur wenige Block-I GPS-Satelliten im Orbit waren, und zur Untersuchung der Storsi-
cherheit wurden Pseudolites eingesetzt.

Der Vorschlag, Pseudolites fiir die zivile Luftfahrt zu nutzen, stammt urspriinglich von Klein
und Parkinson (1986). Damit dnderte sich auch die Zielrichtung fiir Pseudolites. Da in der zivi-
len Luftfahrt, insbesondere bei CAT-III-Landungen, hohe Anforderungen bzgl. Genauigkeit,
Verfiigbarkeit, Kontinuitdt und Integritit an ein Landesystem gestellt werden, die von GPS al-
lein nicht erfiillt werden konnen, versucht man die Defizite des GPS durch zusitzliche Sensoren,
wie INS, GLONASS etc., oder Einrichtungen wie Pseudolites, zu umgehen.

6.1 Allgemeines zur Pseudolite-Problematik

Bei der Integration von Pseudolites in ein Satellitennavigationssystem kommt es zu einigen cha-
rakteristischen Problemen physikalischer Natur, die gelost werden miissen. Die wichtigsten die-
ser Probleme sind:

Signalinterferenz und Signalzugriffsverfahren
Signaldynamik (Near-Far-Problem)
Mehrwegeffekte

Zeitsynchronisation

Troposphirische Effekte

Orbitfehler

Im folgenden sollen diese Effekte kurz erldutert werden.

6.1.1 Signalinterferenz und Signalzugriffsverfahren

Durch das Aussenden satellitendhnlicher Signale, wirken Pseudolites als HF-Stérer. Die Si-
gnalinterferenzen treten dabei mit Satellitensignalen sowie mit weiteren Pseudolitesignalen auf,
Um die Signalinterferenzen zu minimieren sind drei Techniken bekannt:

e CDMA - Code Division Multiple Access: Hierbei wird ein PL-Signal mit einem alternativen
PRN-Code ausgesendet. Um jedoch allein mittels CDMA einen Schutz von 60 dB zu errei-
chen, ist nicht nur ein lingerer Code, sondern insbesondere ein Code mit héherer Chiprate
(breiteres Codespektrum) notwendig. Zusitzlich zu praktischen Schwierigkeiten verringert
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ein vollig neuer Code jedoch die Kompatibilitit mit der GPS-Signalstruktur und erhtht die
Empfingerkosten deutlich. Der Ubergang von C/A-Code-Pseudolites zu P-Code-Pseudolites
ist daher seit einiger Zeit in der Diskussion. Wihrend bei GPS die Datenrate 50 bps betrigt,
wiren auf diese Weise bei PLs iiber entsprechende Codes Datenraten von bis zu 1 kbps (bei
schnelleren und lingeren Codes sogar noch mehr) realisierbar. Eine alternative (bislang iibli-
che) Anwendung des CDMA-Prinzips besteht darin, von GPS nicht genutzte Codes derselben
Goldcode-Familie zu benutzen. Dadurch wird der notwendige 60 dB Signalschutz zwar nicht
vollstindig, so doch teilweise erreicht. In Verbindung mit den folgenden weiteren Zugriffs-
verfahren (FDMA, TDMA) kann somit dennoch ein ausreichender Signalschutz erreicht wer-
den.

e FDMA - Frequency Division Multiple Access: Durch Verwendung einer anderen Sendefre-
quenz, kann ebenfalls bei Implementierung geeigneter Filter im Empfanger eine Interferenz
der GPS- und PL-Signale reduziert werden. Beispielsweise bietet sich ein Frequenzoffset von
1,023 MHz zu beiden Seiten von L; an, was den Nullstellen im L,-Frequenzspektrum ent-
spricht. Dieses Verfahren wird bereits bei dem russischen GLONASS erfolgreich eingesetat.
Durch die unterschiedlichen Frequenzen ergeben sich allerdings andere nachrichtentechni-
sche Schwierigkeiten. Beispielsweise ergeben sich im Empfinger-Frontend unterschiedliche
HF-Signalwege und damit unterschiedliche Gruppenlaufzeiten, die kalibriert werden miissen.
Eine genaue Kontrolle der Zeitverzogerungen ist daher notwendig.

e TDMA - Time Division Multiple Access: Durch sog. ,,Pulsen” kann die Interferenz des PL-
Signals mit den GPS-Signalen zeitlich minimiert werden. In den Puls-Zyklen (beispielsweise
1/11 ms Dauer) kann ein entsprechend stirkeres Signal vom PL ausgestrahlt werden, so daB
die integrierte Empfangsleistung des Nutzerempfangers fiir PL-Signale der durchschnittlichen
Empfangsleistung von GPS-Signalen entspricht. Die 1/11 ms dauernde Storung der GPS-
Signale bewirkt nur einen schwachen S/N-Abfall der empfangenen GPS-Signale. Die GPS
Satelliten konnen ohne Probleme vom Nutzer weiter verfolgt ("getrackt") werden, da die
DLL des Empfingers den Lock auf die getrackten Satelliten nicht verliert.

Selbstverstiandlich ist die Anwendung aller drei Signalzugriffsverfahren (CDMA, FDMA,
TDMA) simultan denkbar. Bei Anwendung aller drei Verfahren ist die Interferenz mit GPS-
Signalen entsprechend am geringsten, allerdings sind die Entwicklungskosten (fiir PL wie fiir
Nutzerempfinger) hoher, und die Signalkompatibilitit zu den GPS-Signalen ist drastisch redu-
ziert.

Durch die extreme Signalstirke im PL-Nahbereich im Verhiltnis zur GPS-Signalstiirke ist eine
reine CDMA-Trennung der Signale nur bei geringer Sendeleistung und damit kurzer maximaler
Nutzungsdistanz moglich. Ein erstes reines CDMA-Konzept wurde beispielsweise von Cohan et
al. (1993) im "Integrity Beacon Landing System" der Stanford University vorgeschlagen, das
jedoch durch den geringen Nutzungsbereich (die Sendeleistung der PLs liegt im UWW-Bereich)
fiir Luftfahrtanwendungen nicht optimal geeignet ist. In der Tat sollten die paarweise vor der
Runway aufgestellten PLs nur fiir eine kurze Durchflugszeit durch die "Integrity Beacons"
("Bubbles") zur Fixierung der Trigerphasenmehrdeutigkeiten dienen. Betrachtet man jedoch
zusitzlich die notwendige Akquisitionszeit fiir das PL-Signal, so ist eine sichere (integere) Fi-
xierung der Mehrdeutigkeiten innerhalb des verbleibenden kurzen Zeitraums kaum méglich. Die
in diesem Konzept vorgeschlagenen zwei PLs pro Landebahn und Anflugrichtung stellen zudem
einen immensen finanziellen Aufwand fiir Flugplétze mit mehreren Landebahnen dar.

Von den Firmen Stanford Telecom und AJ Systems wurde 1994 erstmals ein PL-Konzept vorge-
stellt, welches die Moglichkeit bietet, alle drei Signalzugriffsverfahren gemeinsam anzuwenden
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(Elrod et al., 1994). Im Rahmen des Forschungsprojektes ISAN-II (Wissenschaftsprogramm)
der DARA ("Deutsche Agentur fiir Raumfahrtsangelegenheiten”, heute das DLR: ,,.Deutsches
Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt*) wurden am IfEN (Institut fiir Erdmessung und Navigation
der Universitdt der Bundeswehr Miinchen) intensive Versuche mit einem solchen Prototyp-PL
der Fa. Stanford Telecom durchgefiihrt. Die in dieser Arbeit gefundenen PL-Testergebnisse be-
ziehen sich auf diesen PL-Prototypen.

In den durchgefiihrten Tests wurde festgestellt, daB die Anwendung des TDMA ("Pulsen”) die
wirkungsvollste Technik zur Interferenzminimierung mit GPS-Signalen unter gleichzeitiger
Beibehaltung der GPS-Signalkompatibilitit ist. Die Auswirkungen von gepulsten Signalen auf
einen GPS/PL-Empfinger werden daher in einem eigenen Unterkapitel (6.3) betrachtet.

6.1.2 Signaldynamik (,,Near-Far“-Problem)

Eng mit der Interferenzproblematik verwandt ist das Problem der Signaldynamik. Durch die
vergleichsweise geringe Sender-Empfénger-Distanz ergibt sich ein groBer Dynamikbereich des
Pseudolitesignals.

Die PL-Sendeleistung Pr kann in Abhingigkeit von der Empfangsleistung Pr sowie dem geo-
metrischen Abstand d des Nutzers vom PL iiber die Freiraumdidmpfung und dem Antennen-
Gewinn G, berechnet werden zu (Elrod und Van Dierendonck, 1997).

P =P+ 201og,0(%)—0,, (6.1.2-1)

Wiihlt man beispielsweise die Werte

AL =0.190 m (GPS L;-Wellenlinge),

d 30 km,

Pr -130 dBm (minimale garantierte Signalstirke fiir GPS C/A-Code auf L),
G, =-10dB,

so resultiert eine notwendige minimale PL-Sendeleistung von

o

Pr=5.95 dBm (entspricht etwa 3.94 mW)

Geht man weiterhin von einem Puls-Duty-Cycle von 1/11 aus, was einer um denselben Faktor
abgeschwichten vom Empfinger aufgenommenen Signalleistung entspricht, so erhilt man ent-
sprechend:

Pt =43.31 mW (entspricht etwa 16.37 dBm)

Der zweite Term der rechten Seite in (6.1.2-1) (er sei bezeichnet mit Pp) realisiert einen hohen
Dynamikbereich fiir einen Nutzerempfanger, der sich aus 30 km Entfernung dem PL nihert.
Nimmt man als Mindestentfernung vom PL (etwa bei der Landung des Flugzeugs) 500 m an, so
erhilt man einen Dynamikbereich von 35.56 dB, auf den der Empfénger ausgelegt sein muB.

In Bild 6.1.2-1 ist der distanzabhingige Term aus Gleichung (6.1.2-1) dargestelit. Gibt man mi-
nimalen und maximalen Nutzabstand vom PL an, so 148t sich in Bild 6.1.2-1 aus der Differenz
der notwendige Dynamikbereich des Empfingers ablesen.
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Bild 6.1.2-1: Dynamikterm P, =20 1ogm(%)

Der Umgang mit dem hohen Signalstirkeunterschied von knapp 60 dB (im Bereich von 50 km
bis 50 m) kann erfolgen, indem die Verstérkerstufen zwischen Antenne und A/D-Wandler sowie
dieser selbst iiber einen angemessenen Linearititsbereich verfiigen. In der Tat ist der A/D-
Wandler in einem GPS-Empfinger einer der kritischen Designfaktoren.

Diese hohe Signaldynamik hat selbstverstindlich auch Auswirkung auf andere Signale im L-
Band, unter anderem auf die GPS-Signale auf L;. Um trotz eines bis zu 60 dB stérkeren PL-
Signals im selben Frequenzband die GPS-Satellitensignale weiterhin tracken zu konnen, ist ein
Pulsen des Pseudolitesignals (siehe 6.1.1 TDMA) notwendig, das erstmals von der Fa. Stanford
Telecom vorgeschlagen und realisiert wurde (Elrod et al., 1994).

Anhand einer PKW-Testfahrt auf dem Flugfeld der Universitit der Bundeswehr Miinchen wurde
das Verhalten eines GPS/PL-Empfingers im Nahbereich des PL-Senders untersucht. In Bild
6.1.2-2 ist ein Ergebnis dargestellt. Angetragen sind die vom Empfinger ausgegebenen PL-
MeBdaten (Code minus Phase) sowie das ausgegebene Signal-zu-Rausch-Verhiltnis jeweils iiber
der Distanz des Nutzers vom PL-Sender.

Die zwei Aste des PL-Signal-zu-Rausch-Verhiltnisses sind das Ergebnis des Annzherns und
Entfernens des PKW von der PL-Sendeantenne in zwei unterschiedlichen Richtungen. Die Emp-
fangsbedingungen fiir das PL-Signal war in einem Fall leicht giinstiger als im anderen Fall, da
die Antenne (mit Choke-Ring) auf dem Fahrzeugdach linksseitig leicht geneigt montiert war.
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Bild 6.1.2-2: Code minus Phase und Signal-zu-Rausch-Verhdltnis der
PL-Messungen, angetragen iiber der Distanz vom PL-Sender

Im Idealfall ergibt die dargestellte Code minus Phase Beobachtungsdifferenz eine horizontale
Gerade, welche im wesentlichen durch das (weile) Coderauschen beeintrichtigt wird. Wie je-
doch in Bild 6.1.2-2 erkennbar ist, weichen die aufgezeichneten Messungsdifferenzen im Nah-
bereich (Distanz vom PL kleiner als 500 m) stark von einer horizontalen Geraden ab. Weiterhin
ist in Bild 6.1.2-2 das ausgegebene Signal-zu-Rausch-Verhiltnis fiir das empfangene PL-Signal
dargestellt. Es ist erkennbar, daB der Empfianger im Nahbereich einen maximalen Wert von
49 dB-Hz fiir die Stirke des PL-Signals ausgibt. In diesem Bereich zeigt die Code-minus-Phase-
Kurve einen nicht-konstanten Verlauf, der auf Sittigungseffekte im A/D-Wandler zuriickzufiih-
ren ist. In groBerer Entfernung vom PL-Sender (ab etwa 500 m) tritt das Problem nicht mehr auf.
Der Code-minus-Phase-Verlauf sieht grob konstant aus. Geringfiigige Varianzen sind MeBunge-
nauigkeiten des Empfingers sowie Mehrwegeffekten zuzuordnen.

Aus diesem Resultat kann die Erkenntnis gewonnen werden, daB fiir eine Positionierung im
Nahbereich eines PL-Senders besondere Vorkehrungen getroffen werden miissen:

¢ Der GPS/PL-Empfinger muB uber einen Leistungsbegrenzer (AGC-Unit, "Automatic Gain
Control"-Unit) verfiigen, oder
o der Sittigungseffekt des A/D-Wandlers muB kalibriert werden.

Bei der Verwendung von PLs fiir Landeanfliige muB auf eine ausreichende Dislozierung der PL-
Sender von Runway sowie von Monitorstationen geachtet werden.

In Flugversuchen am Flughafen Braunschweig wurde unter anderem die empfangene Signal-
starke des PL-Signals in Abhingigkeit von der Distanz zum PL untersucht. Bild 6.1.2-3 zeigt ein
typisches Ergebnis. Der Abfall des Signal-zu-Rausch-Verhiltnisses ist klar ersichtlich.
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Bild 6.1.2-3: Empfangenes Signal-zu-Rausch-Verhltnis des PL-Signals
in Abhdngigkeit von der Distanz des Nutzers vom PL

Die starke Variation in der aufgezeichneten Signalstirke hat zudem eine weitere Ursache in den
Empfangsbedingungen des Signals. Die Nutzerantenne war in den Versuchen oben am Flug-
zeugrumpf montiert, so daB eine direkte Sichtverbindung praktisch nie vorhanden war. Die Va-
riationen resultieren im wesentlichen aus der verdnderlichen Lage des Flugzeugs gegeniiber dem
PL-Sender. Durch den hiufig sehr flachen Einfallswinkel (ca. 70° bis 100°) tritt die Dampfung
der Antennencharakteristik deutlich zutage.

6.1.3 Mehrwegeffekte

Mehrwegeffekte treten nicht nur in der Nihe des Nutzerempfingers auf, sondern auch in der
Nihe der Senderantenne. Im Gegensatz zu Satelliten im Orbit, wo ein eventuelles Umwegsignal
durch die geringe geometrische Ausdehnung des Satelliten begrenzt ist, ist die Situation bei
Pseudolites deutlich kritischer. Durch die hohe abgestrahlte Signalleistung ist der ,,Sendermehr-
weg“ zudem sehr stark. Verursacht werden Mehrwegausbreitungen durch praktisch alle Objekte
der niheren Umgebung bis zu einem Abstand von ca. 450 m (das 1%2-fache der Codechiplinge
Tc) vom PL-Sender. Weiterhin ergibt sich in einem statischen PL-Szenario im Gegensatz zu
herkommlichen oszillierenden Mehrweg bei Satelliten ein ,,stehender Mehrweg®.

Aufgrund der Sittigung des A/D-Wandlers im Nahbereich des PL und der damit verbundenen
Verfilschung der Codemessung sowie der Tatsache, da der Mehrwegeffekt in einem statischen
PL-Szenario stationir ist, ist es schwierig, diese beiden Effekte voneinander zu trennen. Ledig-
lich eine Aussage iiber das Zusammenwirken beider Effekte ist moglich.

Die kombinierten Auswirkungen beider Effekte konnen anhand eines Datensatzes aus einem
statischen Pseudolite-Funktionstest verdeutlicht werden. Anhand des folgenden Beispiels lassen
sich entsprechende Aussagen tiber diese Effekte ableiten.
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Im Rahmen von Flugversuchen in Braunschweig wurden statische Tests mit dem Pseudolite
durchgefiihrt. Bild 6.1.3-1 zeigt den schematischen Testaufbau am Flughafen Braunschweig.
Die PL-Sende- und Empfangsantenne wurden im Abstand von etwa 25 m in West-Ost-Richtung
zueinander aufgestellt. Der mobile Nutzerempfinger wurde in etwa zwischen den beiden PL-
Antennenpositionen (nicht zentral) plaziert.

N

Nutzer I

PL-RX 2 2 A PL-TX

Landebahn

(nicht mafRstabsgetreu)

Bild 6.1.3-1: Szenario eines statischen Tests am Flughafen Braunschweig

Die Datensitze an der PL-Empfangsantenne wie auch an der statischen Nutzerposition wurden
aufgezeichnet und spiter ausgewertet. Die Ergebnisse (WGS-84-Breite und —Linge) der dop-
pelt differenzierten Positionierung des Nutzerempfingers sind in den Bildern 6.3.1-2 und 6.3.1-3
zu sehen.
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Bild 6.1.3-2: WGS-84-Breite ohne und mit PL
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Bild 6.1.3-3: WGS-84-Linge ohne und mit PL

Beide Bilder (6.1.3-2 und 6.1.3-3) zeigen ein typisches Einschwingverhalten des Filters. Jedoch
zeigt sich ein deutlicher Unterschied: Wihrend die WGS-84-Breiten-Auswertungen nur gering-
fligige Abweichungen zeigen (Abweichungen nach wenigen Sekunden Kleiner als 50 cm), zeigt
die WGS-84-Linge einen Unterschied von etwa 3 m, der erst langsam zuriickgeht. Dieser Lén-
genunterschied wurde durch einen Bias auf dem PL-Signal verursacht. Die Ursache fiir das un-
terschiedliche Ergebnis in Linge und Breite ist die West-Ost-Ausrichtung der Versuchsanord-
nung.
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Bild 6.1.3-4: Code minus Phase am mobilen Nutzer
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Auf dem PL-Signal befindet sich offensichtlich eine Art Bias, der durch Sittigungseffekte sowie
starken stehenden Mehrweg erzeugt wird. Bild 6.1.3-4 zeigt die am Nutzer aufgenommenen
Code-minus-Phase-Werte {iber der Zeit. Dabei ist praktisch kein oszillierender Mehrweg festzu-
stellen.

Aufgrund der in den Bildern 6.1.3-2 und 6.1.3-3 dargestellten Resultate wurde versucht, die als
konstant angenommene Verfilschung der PL-Codemessung innerhalb des verwendeten Kalman-
Filters zu schitzen.

Ausgehend von der allgemeinen Beobachtungsgleichung fiir GPS- bzw. PL-Codemessungen

R =p,+8,-8+7,,,+1T,,,+8y+0,,, +& (6.1.3-1)
wobei
R!  gemessene Coderange,
p,  geometrische Entfernung zwischen Empfinger r und Satellit i,
1) Empfinger-Uhrfehler,
&' Satelliten-Uhrfehler,
T, ionosphirische Signalverzogerung (= O fiir PL),
troposphirische Signalverzogerung,
8y,  S/A-Effekt (= O fiir PL),
8,», kombinierter Mehrweg- und A/D-Wandlereffekt (gro8 fiir PL),

i

E, Rauschen,
und den daraus resultierenden doppelten Differenzen

VAR! =VAp! +VAT!  +VAT! _+VAS),  +VAE! (6.1.3-2)

{/
rs ion,rs trop,rs

kann bei Vernachldssigung von atmosphirischen Restfehlern und MeBrauschen der Term fiir
den doppelt differenzierten Restmehrweg geschitzt werden:

VAR! =VAp +VAS), . (6.1.3-3)

Eine Schitzung des Restmehrwegfehlers in dem Datensatz des beschriebenen statischen Tests
ergab etwa konstant VAJ,,, .= -16 m. Dabei wurde die doppelte Differenz (wie iiblich) zwi-

schen dem hochststehenden Satelliten und dem PL gerechnet.

Ein Positionierungsergebnis mit und ohne Anwendung der PL-Bias-Schitzung zeigt Bild 6.1.3-
5. In dem Bild ist der zeitliche Verlauf der WGS-84-Hohe bei Verwendung der unterschiedli-
chen Auswertestrategien (jeweils iiber doppelte Differenzen) aufgetragen.
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Bild 6.1.3-5: Hohenvergleich bei den verschiedenen Auswertungen

Wie man erkennt, zeigt die Positionierung ohne PL (diinne schwarze Linie) ein normales Fil-
tereinschwingverhalten. Bei Verwendung der PL-Messung ohne Bias-Schitzung ergibt sich ein
ghnlicher Verlauf, der aber zu Beginn wesentlich schlechter ist und erst langsam auf den kor-
rekten Hohenwert konvergiert (untere Linie).

Erst bei zusitzlicher Schitzung des PL-Bias, wird die Losung besser. Das Ergebnis ist dann
auch besser als die reine GPS-Losung (dicke Linie in Bild 6.1.3-5). Der Grund dafiir liegt darin,
daB mit der PL-Messung zwar eine Unbekannte mehr geschitzt werden muB, aber ab der zwei-
ten Epoche schon Redundanz vorliegt, d.h. sofern der unbekannte Bias konstant ist, ist er bereits
nach wenigen Epochen genau bekannt, und die PL-Messung kann voll zur Positionsbestimmung
beitragen.

In kinematischen Verhiltnissen ist eine andere Situation gegeben. Durch die sich dndernde rela-
tive PL-Nutzer-Geometrie bleibt der PL-Bias nicht iiber ldngere Zeit konstant. Daher fiihrt eine
Bias-Schitzung in diesem Fall nicht zu besseren Ergebnissen.

Innerhalb des selben statischen Tests wurde versucht, auch den systematischen Mehrweg auf der
Trigerphase festzustellen. Das oben beschriebene Verfahren funktioniert nicht fiir die Trager-
phasenmessung, da die doppelte Differenzierung der Phasengleichung folgende Form hat:

(6.1.3-4)

VA®! =VAp! +VAN? +VAS), .
Da die GroBen VAN? und VAS), ,, fiir das PL nur in obiger Form in einer einzigen Gleichung
auftauchen, sind sie mathematisch nicht voneinander trennbar. Dies bedeutet, daB in einem
Kalman-Filter nur die Summe VAN?, +VAGS), . geschitzt werden kann. Eine Moglichkeit den

gesuchten Term abzuspalten besteht darin, eine Phasenfixierung vorzunehmen, und dann den
Restfehler nach obiger Gleichung zu schitzen. Allerdings fiihren bereits geringe Positionsfehler
(im Millimeterbereich) zu einer Verfilschung des Ergebnisses.
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Daher wurde hier ein anderer Ansatz gewihlt. Auf die PL-Phasenmessung des Nutzers wurde
kiinstlich ein konstanter systematischer Bias zwischen ~20 mm und +20 mm gelegt. Prinzipiell
kann der Mehrwegeffekt auf der Trigerphasenmessung bis zu etwa 48 mm groB werden (z.B.
Eissfeller, 1997), aber das in Bild 6.1.3-6 dargestellte Ergebnis zeigt, daB dieser gewihlte Va-
riationsbereich ausreichend ist. Der Datensatz wurde prozessiert und es wurde festgehalten, wie
lange das System benétigt, um die Trigerphasen zu fixieren. Das Ergebnis ist in Bild 6.1.3-6
dargestellt.

4 AAA A A

720 - ® Korrekte Mehrdeutigkeitsfixierung

660 1 # Falsche Mehrdeutigkeitsfixierung (jeweils selbe Kombination)
™ M Falsche Mehrdeutigkeitsfixierung

A Keine Mehrdeutigkeitsfixierung

Zeit bis zur Fixierung [s]
[ ]
®

-0.02 -0.015 -0.01 -0.005 0 0.005 0.01 0.015 0.02
PL Trigerphasenbias [m]

Bild 6.1.3-6: Fixierungen in Abhdngigkeit von dem simulierten PL-Phasenbias

Man erkennt, daB8 das Intervall fiir den Trigerphasenbias, in dem die Mehrdeutigkeiten korrekt
fixiert wurden, nicht symmetrisch um die O liegt, sondern in dem Bereich, in dem der kiinstliche
Bias zwischen —19 mm und +1 mm betrigt. Dies und auch die Zeitverteilung bis zu den Mehr-
deutigkeitsfixierungen legt einen stehenden systematischen Bias (Trigerphasen-Mehrweg) von
etwa 8-9 mm nahe.

Aus Bild 6.1.3-6 ist des weiteren abzulesen, daB die Suche der Mehrdeutigkeiten im Beispiel-
datensatz selbst bei Prisenz eines systematischen Fehlers in der GroBenordnung etwa eines
Zentimeters (!) durchaus noch korrekte Fixierungen ergeben kann. Das Vorhandensein so groBer
systematischer Fehler ist jedoch als kritisch anzusehen, da sich falsche Fixierungen ergeben
konnen (siehe rechte Seite von Bild 6.1.3-6 ab etwa +5 mm).

6.1.4 Zeitsynchronisation

Durch Differenzbildung in den Beobachtungsgleichungen kann der Empfingeruhrfehler wie
auch der Satellitenuhrfehler nahezu vollstindig eliminiert werden. Dennoch gibt es zwei Argu-
mente, die fiir eine moglichst genaue Zeitsynchronisation des Pseudolites auf eine ,,Systemzeit*
(iiblicherweise GPS-Systemzeit) sprechen.
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1. Das Pseudolite soll ebenso fiir eine absolute Positionierung benutzt werden kénnen. Damit
schligt sich jeder Uhrfehler direkt tiber den Faktor ¢ (Lichtgeschwindigkeit) auf die Entfer-
nungsmessung nieder. Bei einer angestrebten Genauigkeit der Codemessung im Submeterbe-
reich bedeutet dies eine Uhrgenauigkeit von ca. 3 ns.

2. Bestehende GPS/GLONASS-Empfinger sollen moglichst ohne groBe Modifikationen in der
Lage sein, mit Pseudolite-Unterstiitzung zu arbeiten. Das bedeutet, daB der modellierte Uh-
renoffset des PL von der GPS-Systemzeit um maximal 1 ps abweichen darf, da im Format
der GPS-Ephemeridendaten die Anzahl der verwendeten Bits auf 22 beschrénkt ist (ICD-
GPS-200).

Eine Synchronisation auf GPS-Zeit birgt einige Probleme in sich. Fiir zivile GPS-Empfinger
stellt S/A (Selective Availability) ein groBes Problem dar. Zwar 148t sich durch Mittelung meh-
rerer empfangener Satellitensignale der S/A-Fehler reduzieren, so daB obiger Punkt 2 praktisch
gewihrleistet ist. Fiir eine Absolutpositionierung jedoch reicht dies bei weitem nicht aus, da das
PL sich S/A-kontaminiert verhilt.

6.1.5 Troposphdérische Effekte

Da der PL-Signalweg nur durch den unteren Teil der Atmosphire (Troposphire) verléuft, wir-
ken entsprechende Effekte auf das Signal. Im Gegensatz zu Satellitensignalen, bei denen ein
nahezu identischer Signalweg vom Satelliten zur Referenzstation wie auch zum Nutzer ange-
nommen werden kann, ist der Signalweg vom PL zur Referenzstation wesentlich verschieden
vom Signalweg vom PL zum Nutzer. Es ist daher nicht zu erwarten, daB der Troposphérenfehler
durch Differenzbildung der Beobachtungsgleichungen eliminiert wird.

Daher muB ein geeignetes Modell entwickelt und auf die Messungen angewandt werden.

Nach Spilker (1994) sind bei der troposphirischen Refraktion prinzipiell folgende Effekte auf
Radiosignale zu betrachten:

o Signalddmpfung,
e Laufzeitverzogerung und Strahlkriimmung, sowie
e Szintillationen.

Wihrend die Signaldimpfung fiir L-Band-Signale durch die Troposphdre gering ist, konnen
lokale Szintillationen (bedingt durch lokale Turbulenzen und Temperaturunterschiede) durchaus
eine wesentliche Signalverschlechterung bis hin zur Ausldschung zur Folge haben.

Wesentlich fiir die Integration von Pseudolites in ein Positionierungsmodell ist die Signalverzs-
gerung durch das Medium Troposphire. In der vorliegenden Arbeit wird daher die Laufzeitinde-
rung sowie die Auswirkung der Kriimmung des Signalweges gegeniiber der direkten geometri-
schen Verbindungslinie untersucht.

Da in den iiblichen Troposphirenmodellen angenommen wird, daB der Signalweg vom Satelli-
ten (auBerhalb der Atmosphire) bis zum Nutzer in einer bestimmten Hohe innerhalb der Tropo-
sphire verliuft, muB fiir Pseudolites ein alternatives Modell angenommen werden. Die her-
kémmlich angenommene Hohenabhingigkeit der Laufzeitverlingerung geniigt nicht mehr. Zu-
dem muB die Distanz vom PL betrachtet werden.
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Im Unterabschnitt 6.2.3 wird dazu das hidufig verwendete "Two-Quartic"-Hopfield-Modell
(Hopfield, 1969) erweitert fiir PL-Signale bei niedrigen Elevationswinkeln und auf einen typi-
schen 3°-Landeanflug angewendet. Ausgehend vom hohenabhingigen Brechungsindex der Tro-
posphére, kann entlang des (sehr flachen) Integrationsweges zum Nutzer analytisch geschlossen
die Signalverzogerung, sowie numerisch die Signalkriimmung berechnet werden. Es zeigt sich
dabei, daB die Signalkriimmung maximal einen Wegunterschied im Millimeter- bis Zentimeter-
bereich bewirkt, wihrend die Laufzeitverzégerung linear mit der Distanz vom PL (abhéngig von
Druck, Temperatur und Feuchte) im Bereich von einigen 100 ppm (Parts per Million) liegt.

6.1.6 Orbitfehler

Ein ganz wesentlicher FehlereinfluB fiir die hochgenaue Positionierung mit Pseudolites sind
Orbit-Ungenauigkeiten. Der Begriff ,,Orbit* wird hier in Analogie zu Satellitenorbits verwendet.
Wihrend der Orbitfehler bei Satelliten durch Differenzbildung praktisch eliminiert wird, ergibt
sich im PL-Fall durch die Differenzierung unter Umstinden sogar eine VergroBerung des Feh-
lers. Gerade fiir eine Trigerphasenauswertung ist diese Fehlerquelle als kritisch anzusehen.

Wie aus Bild 6.1.6-1 erkennbar ist, kann sich der differentielle Orbitfehler je nach Geometrie der
beteiligten Antennen reduzieren, oder sogar bis um den Faktor zwei verstirken. Letzteres ist
genau dann der Fall, wenn der Orbitfehlervektor parallel zum Vektor Nutzer-DGPS-
Referenzstation ist, und die PL-Sendeantenne sich zwischen Referenzstation und Nutzer befin-

det.
S T Orbitfehler Eliminierung des
Nutzer x K x Orbitfehlers durch
Differenzierung
Referenzstation = Vermutete Wahre
PL-Position PL-Position

Verdopplung des Orbitfehler 4;1,‘:_;:4-1'/
Orbitfehlers durch x ﬁ—""‘x Nutzer
Differenzierung

Referenzstation  Vermutete Wahre
PL-Position PL-Position

Bild 6.1.6-1: Giinstige und ungiinstige Auswirkung eines PL-Orbitfehlers in der
Differenzbildung (oben: der Fehler wirkt auf die Referenzstation
dhnlich wie auf den Nutzer, unten: der Fehler wirkt auf die
Referenzstation entgegengesetzt wie auf den Nutzer)

Da an einem Flughafen iiblicherweise je nach Windrichtung aus zwei verschiedenen Seiten an-
geflogen wird, ist es giinstig, wenn PL-Sender, Nutzer und DGPS-Referenzstation in einem
rechten Winkel zueinander stehen. Der Orbitfehler kann dann nicht tiber die tatséchliche Positi-
onsungenauigkeit der PL-Sendeantenne hinaus verstérkt werden.
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6.2 Integration von Pseudolites in das Positionierungsmodell

Wie auch fiir Satelliten, konnen fiir Pseudolites Beobachtungsgleichungen aufgestellt werden,
die Informationen fiir den Positionsfilter liefern. Durch die spezielle Situation bei Pseudolites,
miissen die Fehlereffekte gesondert betrachtet werden.

6.2.1 Beobachtungsgleichungen und Differenzbildung fiir Pseudolites

Ausgehend von den Standard-Beobachtungsgleichungen fiir Code und Trégerphasenmessung
(3.3.2-1) und (3.3.2-2) fiir Satelliten lassen sich die entsprechenden Gleichungen fiir Pseudolites
bei Vernachlissigung von Antennenphasenzentrum und Mehrwegeffekten wie folgt schreiben:

Ri=p.-8+8,+7,,,+060, +0g, +&, (6.2.1-1)

AP = pl +AN! —8' +6,+7T,,,, + 00y, + 0y, +V, (6.2.1-2)
Die oberen Indizes bezeichnen hier entsprechend das Pseudolite anstelle des Satelliten. Die
Terme fiir die ionosphirischen Laufzeitverinderungen sind nicht enthalten, da der PL-Signalweg
nur durch die untere Atmosphiire verliuft. Wie bereits unter 6.1.6 gezeigt spielen die Orbitfehler
eine nicht unwesentliche Rolle. Der S/A-Term ist in den Gleichungen enthalten, da eine Zeit-
synchronisation des PL auf GPS-Zeit nur iiber Messungen zu den einzelnen GPS-Satelliten er-
folgen kann. Dies hat zur Folge, daB auch ein gewisser Synchronisationsfehler aufgrund von S/A
verbleibt. Nur fiir Nutzer mit genauer Kenntnis des S/A-Effektes verschwindet dieser Term.

Fiir die Einfach-Differenz-Positionierung ergeben sich daraus die Gleichungen:

AR. =Ap. +AS,, +AT, . +ASL, . +AEL (6.2.1-3)

trop,rs

D! = Ap. +AAN. + A, + Ar,"mp,,s +A8,,, + AV, (6.2.1-4)
Bei dieser Differenzenbildung ist zu beachten, daB die Signalwege Pseudolite-Nutzer und Pseu-
dolite-Referenzstation wesentlich voneinander verschieden sind. Der PL-Uhrfehler sowie der
Anteil des Synchronisationsfehlers werden zwar eliminiert, jedoch bleiben andere Fehlereffekte
wie Orbitrestfehler und Troposphirenrestfehler zusitzlich zum kombinierten Empféangeruhrfeh-
ler erhalten. Sich daraus ergebende Konsequenzen werden in den folgenden Unterabschnitten
niiher betrachtet. Unter anderem darf der Troposphérenrestfehler nicht vernachlissigt werden.

Es wird nun angenommen, daB die Position des PL relativ zur Referenzstation hochprizise ein-
gemessen wurde (verschwindender Orbitfehler). Betrachtet man nun die doppelten Differenzen
zwischen einem Satellitensignal (Index i) und einem PL-Signal (Index j), so erhéit man:

VAR! =VAp! + A7, +VAT!,  +VAe), (6.2.1-5)
AVA®! =VAp! + AVAN! ~A7.,  +VAT!  +VAV! (6.2.1-6)

Vernachlissigt man weiter die Restfehler fiir die Ionosphire und den Satellitenanteil des Tropo-
sphirenfehlers, so erhilt man vereinfacht:

VAR! =VAp! - A7}, . +VAEL (6.2.1-7)

trop,rs
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AVADY =VAp? + AVAN? - At),, ..+ VAV, (6.2.1-8)
Die Gleichungen (6.2.1-6) und (6.2.1-8) gelten allerdings nur fiir den vereinfachten Fall, da8 die
Sendefrequenz des Pseudolites mit der Sendefrequenz des Satelliten iibereinstimmt. Im Fall, da8

diese Frequenzen unterschiedlich sind, ergibt sich ein dhnliches Problem wie bei GLONASS (s.
5.2.3) fiir die Mehrdeutigkeitsbestimmung,.

Betrachtet man schlieBlich die doppelte Differenz zwischen zwei PL-Signalen, so lassen sich
wiederum Uhrfehler eliminieren. Was bleibt sind Restfehler, die durch die unterschiedliche
Geometrie nicht vernachlissigt werden kénnen.

VAR!, =VAp!, ~VAz),, . +VAe! (6.2.1-9)

AVA®! =VAp? + AVAN? -VA Thoprs + VAV (6.2.1-10)
Geht man davon aus, daB der Abstand der Referenzstation von den beiden PLs in gleicher Gro-
Benordnung liegt, so kann der entsprechende differentielle Resttroposphérenanteil vernachlissigt
werden:

VAR!, =VAp!, -Vt +VAE! (6.2.1-11)

AVA®Y, =VAQ! + AVAN! ~Vz!_ +VAV! (6.2.1-12)

Nimmt man weiterhin an, daB der Nutzer aus groBerer Entfernung (einige km) anfliegt, so erhilt
man einen dhnlichen Fall wie bei herkdmmlichen Satelliten: der Troposphirenfehler kann ver-
nachlidssigt werden.

6.2.2 Nichtlinearititen der Beobachtungsgleichungen

Aufgrund der Nihe des mobilen Nutzers zum Pseudolite entstehen bei ungenauer Niherungspo-
sition Probleme durch Nichtlinearitit der Beobachtungsgleichungen. In den Bildern 6.2.2-1a und
b sind zwei Fille dargestellt, in denen mittels doppelter Differenzen zwischen einem PL und
einem Referenzsatelliten positioniert wird.

Im ersten Fall (Bild 6.2.2-1a) ist die gemessene doppelte Differenz kleiner als die anhand der
Niherungsposition bestimmte Differenz. Daher bewirkt die Verarbeitung im Filter eine Positi-
onsidnderung zum PL hin (im Bild mit ,berechnete Rover-Position* bezeichnet). Die Positi-
onséinderung ist so groB, daB die neue Position auf das DD-Hyperboloid fillt. Durch die Form
des Hyperboloids und durch den geringen Abstand PL-Rover kann die entstehende Position
noch weit von der wahren Position entfernt sein.

Im zweiten Fall (Bild 6.2.2-1b) ist die gemessene doppelte Differenz griBer als die anhand der
Néherungsposition bestimmte Differenz. Es ergibt sich hier durch die PL-Messung sogar eine
Verschlechterung der Position, da die Vektoren von PL zur wahren bzw. zur Nherungsposition
einen groBen Winkel einschlieBen.
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Referenzsateliit (GPS)

+

Wahre
Rover-Position

DD-Hyperboloid
Néherungsposition
des Rovers

Bilder 6.2.2-1a: Veranschaulichung der Auswirkungen der Nichtlinearitdten
der PL-Beobachtungsgleichung

Referenzsatellit (GPS)

+

Wahre
Rover-Position

PL |

™.
Naherungsposition'*‘\‘
des Rovers

Berechnete
Rover-Position

DD-Hyperboloid

Bilder 6.2.2-1b: Veranschaulichung der unterschiedlichen méglichen Auswirkungen
der Nichtlinearitiiten der PL-Beobachtungsgleichung
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Je niher die Nidherungsposition an der wahren Position liegt, desto kleiner ist dieser Winkel und
desto kleiner wird der durch Nichtlinearititen entstehende Fehler.

In der praktischen Anwendung bei Landeanfliigen ist die Genauigkeit der Niherungsposition,
die aus absolutem GPS, differentiellem GPS oder mit Hilfe anderer Sensoren bestimmt werden
kann, relativ zur Distanz vom PL ausreichend, so daB keine diesbeziigliche Korrektur vorge-
nommen werden muf.

Wird ein PL-gestiitztes Navigationssystem ohne a-priori-Information gestartet, so miissen diese
Nichtlinearititen beachtet werden. Dies kann beispielsweise geschehen, indem zunichst eine
reine DGPS-Losung gerechnet wird und das PL erst spiter in die Lsung einbezogen wird.

6.2.3 Behandlung tropospharischer Effekte

Der Rest-Troposphirenfehler fiir PL-Signale A7’ in den Gleichungen (6.2.1-7) bis (6.2.1-8)

trop,rs
darf im allgemeinen Fall nicht ohne weiteres vernachldssigt werden, da der Signalweg des Pseu-
dolites einerseits ausschlieBlich durch die untere Atmosphire verlduft, und andererseits die
Signalwege Pseudolite-Nutzer und Pseudolite-Referenzstation wesentlich voneinander verschie-
den sind. Ist die Referenzstation in das Pseudolite integriert, d.h. die PL-Sendeantenne ist iden-

tisch mit der Referenzstations-Empfangsantenne, so enthilt A7, exakt den Troposphéren-
fehler 7/

trop.r *

rop.rs

Im Gegensatz zu den Schichten-Troposphidrenmodellen fiir Satellitensignale muB fiir Pseudolites
ein alternatives Modell angewendet werden. Geht man davon aus, daB die PL-Signale fiir einen
Landeanflug ab einer Entfernung von etwa 50 km genutzt werden, 148t sich ein einfaches Tropo-
sphiarenmodell erstellen. Die Laufzeitverzogerung 1“,',,,,,', héngt dann primiar vom Hohenunter-

schied und von der Entfernung Pseudolite-Nutzer ab.

Nach Spilker (1994) sind bei der troposphérischen Refraktion drei Effekte auf ein Radiosignal
zu betrachten:

e Signalddmpfung
e Strahlkriimmung und Laufzeitverzégerung
e Szintillationen

Die Signaldimpfung durch die Troposphire fiir Frequenzen im L-Band ist vernachléssigbar.
Effekte der Strahlkrimmung und der Laufzeitverzégerung werden in den folgenden Unterab-
schnitten behandelt. Szintillationseffekte haben Turbulenzen und Irregularititen im nahen Bo-
denbereich zur Ursache. Da diese nur sehr kleinrdumig korreliert und somit praktisch nicht mo-
dellierbar sind, werden sie hier auch nicht behandelt. Nach Spilker (1994) sind diese Effekte
naturgemiB klein, konnen aber in extremen Verhiltnissen zu einer starken Signalddmpfung fiih-
ren. Auf die hier betrachteten Laufzeitfehler haben sie kaum Auswirkungen.

Die folgenden Betrachtungen beziehen sich auf die Effekte der Laufzeitverzogerung und der
Strahlkrimmung bei einem fiktiven 3°-Landeanflug aus etwa 50 km Entfernung.
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6.2.3.1 Laufzeitverzégerung

Die iiblichen Troposphirenmodelle kénnen fiir PLs nicht angewendet werden, da sie sich einer-
seits grundsitzlich auf Hohenunterschiede von Nutzer- und Referenzstation bezichen, und ande-
rerseits fiir niedrige Elevationswinkel sehr ungenau werden. Ein Vergleich unterschiedlicher
Troposphirenmodelle findet sich beispielsweise in Blomenhofer (1997). Es ist daher ein Modell
zu entwickeln, das beiden Anforderungen geniigt, und dariiber hinaus relativ einfach in der
Handhabung ist, um Echtzeit-Anwendungen zu ermoglichen.

Prinzipiell ist fiir die troposphirische Laufzeitverzgerung eines Signals folgende physikalische
Formel auszuwerten:

A

Trop

5 ‘
=107 jN(h)ds (6.2.3-1)

s=0

Der Integrationsweg s des PL-Signals verlduft im betrachteten Anwendungsfall dabei durch den
unteren Teil der Troposphire bis zu einer MaximalhShe von ca. 2600 m iiber dem PL bei einem
angenommenen 3°-Anflug in einer Reichweite von bis zu 50 km. N ist der Brechungsindex, der
hier als hohenabhiingige GroBe angeschrieben ist. Streng genommen ist das Integral in (6.2.3-1)
zu nehmen iber den tatsichlichen vom Signal genommenen (gekriimmten) Weg. Dieser weicht
von der geometrischen Verbindungslinie leicht ab. Jedoch kann diese Abweichung vernachlis-
sigt werden, wie im nichsten Unterabschnitt gezeigt werden wird. Es geniigt hier also, das Inte-
gral iiber die geometrische Verbindungslinie von PL zu Nutzer auszuwerten. Danach 148t sich
der folgende lineare Zusammenhang zwischen Integrationsvariable s (Distanz vom PL) und Ho-
he h angeben:

1
(s) = [, (D =)+ yges] (6.2.3-2)
D ist hierbei die Distanz von PL zum Nutzer. Die Integrationsvariable s durchlduft den Bereich

0 bis D.

Nach Hopfield (1969) kann der Refraktionsindex aufgeteilt werden in einen trockenen und einen
feuchten Brechungsindex Ngry und Nye. Aus (6.2.3-1) folgt damit:

D D
By rop + Bt oy =107 [N, ()5 +10°° [N, ()dis (6.2.3-3)

5=0 s=0

A

Trop =

Hopfield fand eine polynomiale Hohenabhéngigkeit des Brechungsindex von vierter Ordnung,
Bezieht man Troposphirenmessungen in einer bestimmten Hohe hye, mit ein, so ergeben sich
folgende Zusammenhiinge zwischen Refraktionsindizes und Hohe (siehe auch Chao (1971) oder
Van Dierendonck (1997)): :

ho—h Y\
N, ()= Nd,y‘me{f"-”T-J (6.2.3-4a)

dry,0 e
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4
h. . —h
(=N 2t T 6.2.3-4b
we ( ) wel . mea ( hwﬂ 0 - hmea ] ( )
wobei
Pmea
N iymea = K 7 (6.2.3-5a)
f 7.4475(T e, —273K)
N, mea =k 27210 Tiea =38.3K (6.2.3-5b)
mit

Pmea  gemessener Luftdruck in hPa (auf Hohe hye,)
Tmea gemessene Temperatur in K (auf Hohe hpea)

fmea  gemessene relative Feuchte in % (auf Hohe hpye,)
haryo Skalierungshohe (ca 42700 m)

hwero  Skalierungshohe (ca 13000 m)

K 77.6
k, 2277x10*

Die Skalierungshohen sind per Definition die Hohen, in denen der jeweilige Refraktionsindex
verschwindet. Oberhalb dieser Hohen wird die Refraktion als konstant 0 betrachtet.

Im folgenden bezeichnet der untere Index * die trockene wie auch die feuchte Komponente einer

GroBe. Daher sind die folgenden Berechnungen sowohl fiir die trockene wie auch fiir die feuchte
Komponente giiltig. Es ist das Integral

o2 1 ¥
A gy =10 6, ;[oN.(h)ds =10"°N,,, (—5‘_— e j( B[h,,,, (D-s5)+ hUSRs]) ds
(6.2.3-6)

zu berechnen. Eine geeignete Stammfunktion 148t sich leicht finden und es folgt:

. LI R il
A rrop =10 N‘mea( ma)4|: hUSR k h, D[hPL(D s)+hu3fzs])l

(6.2.3-7)

Der Nenner hysg-hpp in der Stammfunktion kann prinzipiell 0 werden (besonders im hier be-
trachteten Anwendungsfall), was aber nicht zu Problemen fiihrt, da die resultierende Funktion
fiir A« 1op stetig fortgesetzt werden kann, wie unten gezeigt wird. Der Nenner h+-hpea hingegen
ist groB, da die Skalierungshéhen h. o sowohl im trockenen wie auch im feuchten Fall weit gro-
Ber sind als die Messungshohe hpe,.

Weiter erhilt man:
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1 D
A,, =-10"°N, - ~\ho—h 6.2.3-8
,Trop Jmea (h.,.’o _ hmea)4 S(hUSR _ hPL ) [(h",o hUSR)S (h‘,() PL)S] ( )
Wegen
‘ 5(5) o .
(@a-b)’—(a-c)’ = 2( }z DB =) (6.2.3-9)
i=0 1
und
b"—c" Q& i pi-i
= 2.3-1
— %c b 6 0)

ist mita=hag und b = hysgr sowie ¢ = hp, stets:

A =-10"°N b

*Trop — * mea m'
[-5a* +10a° (b + c) —10a*(B* +cb +c*) +5a(b® +cb® +c’b+ )

—* +cb® +c*b? +c*b+c?)]
(6.2.3-11)

Diese relativ komplizierte Formel kann unter gewissen Nebenbedingungen im praktischen Fall
stark vereinfacht werden. Nimmt man beispielsweise an, daB die Hohe des PL-Senders am Erd-
boden im Bereich von etwa 0 m bis 1000 m Hohe liegt (¢ < 1000 m), und der anfliegende Nutzer
im PL-Bereich (bis 50 km horizontale Entfernung vom PL) eine maximale RelativhShe von etwa
2600 m hat (b < 2600 m), so tragen die Terme der dritten und vierten Ordnung etwa 1.3 % und
0.05 % des Gesamtbetrages bei, was getrost vernachlissigt werden kann.

Nimmt man weiterhin an, daB die Messungen bereits auf Meereshohe reduziert wurden
(hmea = 0), so gewinnt man folgende Formel (6.2.3-12):

l-— 2(hUSR + hPL) + z(hgsk + hUiRhPL + hl%l‘) (6.2.3'12)
h-u,o h*-o

=10"°N.

* mea

A

* Trop

Betrachtet man dieses Ergebnis nur fiir Terme erster Ordnung (unter Vernachléssigung des letz-
ten Bruchtermes in der Klammer), so erhilt man eine Formel, die im Widerspruch zu dem von
der RTCA vorgeschlagenen Modell steht.

Dieses lautet (RTCA, 1997):

A =10°N,, D 1- PP (6.2.3-13)
T P Jmex h‘
0
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Aufgrund der gegebenen Herleitungen ist jedoch zu sehen, daB Formel (6.2.3-12) den tatsichli-
chen Gegebenheiten besser entspricht und angewandt werden sollte.

In Bild (6.2.3-1) ist die troposphirische Laufzeitverzdgerung beider Modelle (Entwicklung je-
weils bis zu Termen erster Ordnung) fiir einen linearen 3°-Anflug des Nutzers aus 50 km Di-
stanz vom PL dargestelit. Es wurde dabei nur die trockene Komponente betrachtet. Fiir die Hohe
des PLs wurde 550 m {iber dem Referenzellipsoid WGS-84 (entspricht in etwa Miinchen) ange-
nommen. Die Skalierungshthe h+o wurde zu 42700 m festgelegt. Druck und Temperatur wurden
mit 1025.16 hPa und 293 K angenommen.

Die Differenz beider Modelle ist in Bild 6.2.3-2 zu sehen. Man stellt fest, daB die Unterschiede
nur geringfiigig sind. Wie bereits aus den Formeln (6.2.3-12) und (6.2.3-13) erkennbar ist,
nimmt der Unterschied hauptséchlich mit der Hohe des Nutzers zu. DaB die Unterschiede in den
Ergebnissen trotz der stark unterschiedlichen Formeln nur klein sind, liegt auch an der anderen
gewihlten Bezugshohe der gemessenen Troposphirenparameter. Wihrend im Modell (6.2.3-12)
die MeBhohe auf das WGS-84-Ellipsoid bezogen ist, ist sie im RTCA-Modell auf die Hohe des
PLs bezogen. Demzufolge wurde im gemachten Vergleich

: : h. o= hp, )
Nenea(RTCA) = N. 5, (hier entwickelt) -| =2 —- (6.2.3-14)
0

gesetzt.

20

18

16

14 —— Hier entwickeltes Modell

——RTCA-Modell
12
0 A?

Troposphirische Laufzeitverzogerung (m}

y
/'

o 5000 10000 15000 20000 25000 30000 35000 40000 45000 50000
Distanz Nutzer-PL. [m)

Bild 6.2.3-1: Troposphdrische Laufzeitverzogerung eines PL-Signals (nach dem
RTCA-Modell und dem hier entwickelten Modell) fiir einen linearen
°-Anflug eines Nutzers aus einer Distanz von 50 km
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Bild 6.2.3-2: Unterschied der beiden Modelle
Da die Unterschiede der Modelle nur gering sind, konnte bisher keine genaue Validierung der

Modelle anhand realer PL-Daten gemacht werden. Aus Flugversuchen aufgenommene Daten
ermdglichen jedoch eine Abschitzung des qualitativen Troposphireneinflusses.

10

e MeRdaten (Testflug 96326a)
8 —— Hier entwickeltes Modell
——RTCA-Modell

P1L-DD-Tropospharenfehler [m}
o

. : too0e
. \
oS oe0es
4 ....".vA.A. * e
00000000000000 .
3 o | eeveseel 80000000 ¢
M .
2 240000
b a00000snstot0Rees
1
V]
5000 5500 8000 8500 7000 7500 8000 8500 9000

Distanz des Nutzers vom PL [m]

Bild 6.2.3-3: Typischer beobachteter doppelt differenzierter Troposphdrenfehler
und Modellwerte in Abhdngigkeit von der Distanz des Nutzers vom PL
(Nahbereich bis 9 km)
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In den Bildern 6.2.3-3 und 6.2.3-4 wurde der tatsichlich gemessene Troposphirenfehler den
Modellen gegeniibergestellt. Leider stand wihrend der Flugversuche keine meteorologische

Wetterstation zur Verfiigung, so daB kein Vergleich mit an die lokale Troposphirensituation
angepaBten Modellwerten moglich ist.

-
o\

1“4
13 ¢ Meldaten (Testflug 86323c) r
———Hier entwickeites Model!

12 ——RTCA Modell >
.E_, >
5 10 * + "
&0 P **
c [ 4 9.
2 8 A ‘0’ Py 4 P
- L L
g7 % =
£ [ % / “
I i
Q // R
a° —— -
5.‘ /

4 [ / \ 4

f .

3

2

1

[}

10000 12000 14000 16000 18000 20000 22000 24000 26000 28000 30000

Distanz des Nutzers vom PL [m]

Bild 6.2.3-4: Typischer beobachteter doppelt differenzierter Troposphdrenfehler
und Modellwerte in Abhdngigkeit von der Distanz des Nutzers vom PL
(Fernbereich bis 30 km)

In Bild 6.2.3-4 ist deutlich zu sehen, daB noch andere Effekte die PL-Messung beeinflussen. Ab
einer Entfernung von ca. 22 km wird die PL-Messung deutlich schlechter, was auf schlechte
Empfangsbedingungen und damit ein niedriges Signal-zu-Rausch-Verhiltnis hinweist. Das Si-
gnal-zu-Rausch-Verhiltnis fiir diesen Testdatensatz ist in Bild 6.1.2-3 im Unterabschnitt iiber
die Signaldynamik (,,Near-Far*“-Problematik) liber der Distanz des Nutzers vom PL dargestelit.

6.2.3.2 Strahlkrimmung

Zur Untersuchung der Giiltigkeit der Annahme, daB eine Integration iiber den geometrischen
Weg geniigt (anstelle des tatsdchlichen vom Signal genommenen gekriimmten Weges), wurde
eine numerische Simulation nach folgendem Algorithmus gerechnet.
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o)

Bild 6.2.3-5: Veranschaulichung des Algorithmus zur Berechnung der
Strahlkriimmung durch die Troposphdre

Algorithmus:

Schritt 1:
Lege Brechungsindexprofil n; (konstanter Brechungsindex fiir Schicht i), Schichthohe h, Anzahl

der Schichten n und den Abstrahlwinkel o (Zenithwinkel) fest

Schritt 2:
Berechne die Linge des Strahlweges I; durch die Schicht i nach Kosinussatz.

I, =(R, +(i-1h)cos(T - a,) + J(Re +(-Dh)*cos’(m —a,)+ 2R, +in)h—h®
(6.2.3-15)

Schritt 3:
Berechne den Erdmittelpunktswinkel y; gemaB Sinussatz aus l;, dem Erdradius sowie 0.

Y, = arcsin[ 7 I; m sin(z -, )] (6.2.3-16)

e
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Schritt 4:
Berechne den Einfallswinkel o' zur nichst héheren Schicht gemiB

Q, = @, —Y,; (623-17)
Schritt 5:
Der neue Abstrahlwinkel ist der Ausfallswinkel, verkniipft mit o' iiber die Gleichung
a, = arcsin(—'l'——sin a, J (6.2.3-18)
R,

Schritt 6:
Solange nicht alle Schichten prozessiert wurden, setze bei Schritt 2 fort.

Nach Abarbeitung des Algorithmus kann die aufsummierte Strahllinge gegeniiber der geometri-
schen Distanz (aus dem Kosinussatz und dem aufsummierten Erdmittelpunktswinkel) ausgege-
ben werden.

Die Anzahl der Schichten wurde auf 2770 festgelegt. Die Schichtdicke entsprach 1 m. Der Un-
terschied von geometrischer Distanz zu tatsichlicher gekrimmter Pfadlinge wurde zu etwa
Smm (bei T=15.0°C, f=50%, P=1013 mbar) berechnet. Bei einer relativen Feuchte von
99 % stieg der Pfadunterschied auf etwa 1 cm.

Resultierend kann ausgesagt werden, daB die Integration in Formel (6.2.3-1) ohne Riicksicht auf
die Strahlkrimmung iiber den geometrischen Weg berechnet werden darf. Der Entfernungsfeh-
ler im Millimeter- bis Zentimeterbereich kann gegeniiber der wesentlich ungenaueren Modellie-
rung des Feuchte-Anteils der Troposphire vernachlissigt werden.

6.2.4 Generierung und Anwendung von Korrekturdaten

Fiir Echtzeitanwendungen ist es erforderlich, daB die an der Referenzstation gemessenen Satel-
litenentfernungen innerhalb weniger Sekunden zum Nutzer iibertragen werden. Diese Aufgabe
kann von PLs erfiillt werden. Das von der Fa. Stanford Telecom entwickelte Prototyp-PL dient
einerseits als zusitzliches Objekt zur Entfernungsmessung, arbeitet aber andererseits zugleich
als DGPS-Referenzstation. Dazu verfiigt das PL iiber einen eingebauten NovAtel 12-Kanal
GPS-Empfinger. Aufgrund der Kenntnis der genauen WGS-84 Position des Empfingers konnen
Korrekturdaten zu den Satellitenmessungen errechnet werden, die anschlieBend auf das PL-
Signal aufmoduliert werden. Ein Nutzerempfinger, der entsprechend modifiziert ist, kann das
PL-Signal verfolgen und die Korrekturdaten auf seine eigenen Messungen anwenden.

Zur Generierung der Korrekturdaten sind unterschiedliche Ansitze denkbar, je nachdem wie die
Daten riickwirkend beim Nutzer angewendet werden. Prinzipiell sind zwei verschiedene An-
wendungsmoglichkeiten denkbar:

¢)) Anwendung der Korrekturwerte auf die Nutzermessungen mit anschlieBender Absolut-
positionierung des Nutzers, und
(2) Differentielle Positionierung iiber wiederhergestellte Referenzstationsdaten.
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Um hohe Genauigkeiten zu erzielen geniigt es nicht, absolute Korrekturdaten zu iibertragen und
anzuwenden. Aufgrund der relativ schnellen Anderung des S/A (im Bereich einiger Zentimeter
pro Sekunde) ist es notwendig, Korrekturen hoherer Ordnung (Korrekturdrift, Driftrate, etc.)
anzuwenden (Taveira-Blomenhofer und Hein, 1993). Diese Terme hoherer Ordnung konnen
bereits an der Referenzstation erzeugt und zusitzlich iibertragen werden. Aufgrund der limitier-
ten Kapazitit des Ubertragungskanals wird die Berechnung dieser Terme jedoch héufig am Nut-
zer durch zeitliche Differenzierung der absoluten Korrekturwerte selbst durchgefiihrt, so daB
keine zusitzliche Mehrinformation iibertragen werden muB. Der Nutzer extrapoliert seine emp-
fangenen Korrekturdaten schlieBlich auf seine aktuelle MeBepoche.

Im folgenden wird kurz dargestellt, wie die Generierung und Anwendung von Korrekturdaten
im PL der Fa. Stanford Telecom und im Fall des amerikanischen LAAS (,,Local Area Augmen-
tation System®) realisiert ist (Barltrop et al., 1996). Auf andere Varianten zur Generierung der
Korrekturdaten wird hier nicht eingegangen. Statt dessen wird beispielsweise verwiesen auf 7a-
veira-Blomenhofer und Hein (1993).

Die Tabelle 6.2.4-1 zeigt einige der im LAAS spezifizierten Message-Typen und ihre Aufdatie-
rungsrate bei einer Dateniibertragungsrate von 500 bps (Barltrop et al., 1996; HOPE-ICD-001,
1997).

Message-Typ |[Inhalt Aufdatierungsrate

40 PL ,.Don’t Use* wenn bendtigt

41 Trigerphasenmessungen (1-6) | alle 2 Sek.

42 Trigerphasenmessungen (7-12) | alle 2 Sek.

43 Codemessungen (1-6) alle 20 Sek.

44 Codemessungen (7-12) alle 20 Sek.

45 PL Almanach alle 20 Sek.

46 Referenzstationskoordinaten alle 20 Sek.

50 Integrititsunterbrechung wenn benotigt

63 Null Message wenn bendtigt

Tabelle 6.2.4-1: LAAS-Message-Typen mit Aufdatierungsraten (fiir 500 bps Ubertragungsrate)

Um eine hohere Genauigkeit zu erreichen, werden neben Codekorrekturen (Message-Typen
43/44) auch Trigerphasenkorrekturen (Message-Typen 41/42) ausgesendet.

Da das PL-Signal nicht notwendigerweise auf der GPS-Trigerfrequenz L; arbeitet, sondern
(evtl.) um einen Offset verschoben in der ersten Nullstelle des Codespektrums links oder rechts
der Mittenfrequenz, ist die tatsichliche Datenrate ausgedriickt in bps (Bits pro Sekunde) nicht
notwendigerweise eine Ganzzahl. Dies bedeutet, daB der LAAS-Datenrahmen zur GPS-Sekunde
nicht synchron ist, sondern mit jeder Sekunde weiter vorauseilt oder hinterherlduft. Aufgrund
dieses Zeitunterschiedes berechnet das PL die TOA (,,Time of Applicability*) der Korrekturen
als letzte Epoche 250 ms vor der voraussichtlichen Abstrahlzeit.

Die Berechnung der TOA am Nutzerempfinger kann somit nach folgendem Algorithmus ge-
schehen:

) Fousrame =Lfﬂ (6.2.4-1)

subframe
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¢ N subframe = J subframe (Treceive mod 604800) (6.2.4-2)
. N subframe
3) N o, = int] 20 (6.2.4-3)
4 : N Sframe
4) TO0A = —————+WEEK _ No - 604800 (6.2.4-4)

subframe

Dabei ist g die exakte (von der konfigurierten evtl. aufgrund eines Frequenzoffsets abwei-
chende) Datenrate, Lyubframe die Liinge eines LAAS-Message-Blocks (250 Bit), Treceive der Zeit-
punkt des Empfangs am Nutzer und WEEK_No die aktuelle GPS-Woche.

Die Trigerphaseninformation wird in den Message-Typen 41/42 iibertragen. Dabei wird eine
32-Bit-normalisierte Phasenmessung iibertragen, welche einen Wertebereich von +/-8388608
L,-Zyklen bei einer 1/256-Auflosung umfaBt. Zur Normalisierung wird ein ganzzahliger Zy-
klenwert von der tatsdchlichen Messung abgezogen (bzw. addiert), so daB die Differenz zwi-
schen Phasen- und Codemessung im Bereich weniger Meter liegt. Der tatséchlich ausgesendete
kodierte PhasenmeBwert wird anschlieBend noch einer modulo 224-Operation unterzogen. Dies
bewirkt ein Mapping in den Wertebereich und liefert die Basis fiir die Rekonstruktion der tat-
séchlichen Phasenmessung der Referenzstation.

In den Message-Typen 43/44 sind zum einen der geschitzte Empfianger-Uhrfehler der Referenz-
station sowie eine satellitenspezifische Code-minus-Phase Messung enthalten. Diese niederfre-
quenten Messungen ermdglichen zusammen mit den hochfrequenten normalisierten Phasenmes-
sungen aus den Message-Typen 41/42 die Rekonstruktion der Entfernungsmessungen der Refe-
renzstation iiber die Formel:

P Rex ected
———j——— —GADR
GPR = {GADR +2* -int oo -A+Ar (6.2.4-5)
wobei
P Rexpected = Rcompu!ed + c(bGDRS + bSV ) (6'2-4'6)

Dabei ist GPR die rekonstruierte geglittete Pseudorange-Messung, GADR die hochfrequente
Trigerphasenkomponente aus den Message-Typen 41/42, A die GPS-L;-Wellenlinge, Ar der
Code/Phase-Korrekturwert, Rcomputea die aus Ephemeridendaten berechnete Entfernung des Sa-
telliten von der Referenzstation, ¢ die Vakuumlichtgeschwindigkeit, bsy der Uhrfehler des Sa-
telliten und bgpgs eine Schiitzung des Empfiangeruhrfehlers der Referenzstation.
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6.3 Untersuchungen zum Pulsschema

Aufgrund der unter 6.1 beschriebenen PL-spezifischen Interferenzproblematik mit GPS-
Signalen muB mindestens eines der Signalzugriffsverfahren CDMA, FDMA, oder TDMA an-
gewendet werden. In der Praxis kénnen mehrere dieser Verfahren simultan angewendet werden.
Die alleinige Nutzung von CDMA fiir PLs bietet aufgrund der hohen Signaldynamik vor allem
im Nahbereich um das PL einen zu geringen Signalabstand zu GPS. Im Falle von "Out-Of-
Band"-FDMA sind angepaBte Empfinger-Frontends notwendig, was zu einem erheblichem Ko-
stenmehraufwand fiir partizipierende PL-Empfénger fiihit. "In-Band"-FDMA (z.B. Frequen-
zoffset um 1.023 MHz in die erste spektrale Null des Goldcodespektrums) hat den Nachteil, daB
entweder die GPS-Woche verlingert (bzw. bei negativem Frequenzoffset verkiirzt) wird, oder
die Code-Phase-Kohirenz aufgegeben werden muB. Aufgrund der damit verbundenen Detail-
probleme gehen aktuelle Vorschlige der RTCA in Richtung CDMA und TDMA.

Dieses Unterkapitel befaBt sich ausfithrlich mit dem fiir die PL-Anwendung wohl wichtigsten
Verfahren, dem TDMA. Um die Interferenzen mit den GPS-Signalen zu minimieren, wird das
PL-Signal dabei ,,gepulst®, d.h. nur zu bestimmten Zeitslots gesendet. Somit kann der Empfén-
ger in den Zeiten zwischen den einzelnen Pulsen GPS-Signale empfangen, wihrend er zu den
Pulszeiten ein leistungsstarkes PL-Signal empfingt.

Die Auswahl des Pulsschemas beeinfluBt die Trackingeigenschaften eines partizipierenden wie
auch eines nicht partizipierenden Empfingers sowohl hinsichtlich des PL-Tracking wie auch
hinsichtlich des GPS/GLONASS-Tracking. Nach einer einfiihrenden Definition des Pulszyklus
("pulse duty cycle") in 6.3.1 werden die Auswirkungen eines solcherart gepulsten Signals auf
die Korrelatorelemente eines GPS/PL-Empfingers diskutiert.

6.3.1 Definition des Pulsschemas

Ein von einem PL ausgestrahltes C/A-Code- und datenmoduliertes Signal auf der Trégerfre-
quenz L, 148t sich nach dem C/A-Code-Teil von Gleichung (2.3-1) wie folgt darstellen:

L () =ac(t)d(t)cos(f,t) (6.3.1-1)

Dabei sind:

Li(t) L;-Signal des PL

a; Amplitude des Signals

d(t) Navigationsnachricht

c(t) C/A-Code auf L;

fi L,-Frequenz des Trigers

t Zeit gemessen tiber den Oszillator des PLs.

In dieses Signal 148t sich eine zeitabhiingige Abstrahlleistung modellieren, indem eine weitere
von t abhéingige nicht negative Funktion T(t) eingefiigt wird:

L) =ac®T(t)d(t)cos(fif) (6.3.1-2)
Betrachtet man a; weiterhin als (zeitunabhingige) Maximalamplitude des Signals, so geniigt es,

fiir T(t) Funktionen zuzulassen, deren Wertebereich im Intervall {0; 1] liegt. Eine solche Funkti-
on wird im folgenden als "Leistungsfunktion" bezeichnet.
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Fiir die Einfachheit der weiteren Uberlegungen werden nur binirwertige Leistungsfunktionen
betrachtet. Diese werden im folgenden als "Pulsfunktionen" oder "Pulsschemata" bezeichnet.
Weiterhin wird angenommen, daB die Pulsfunktion periodisch mit einer Periodendauer Tp ist.
Falls T(t) nicht periodisch ist, geniigt es Tp als groB gegeniiber der Integrationszeitspanne eines
PL-Empfingers anzusehen (Tp geht gegen Unendlich).

Mit den gemachten Vereinfachungen geniigt es, die Pulsfunktion auf einem Intervall der Linge
einer Periode Tp wie folgt zu definieren:

1, falls Puls ein zum Zeitpunkt t
T:[0,T,1—- {01): T(t)= P 6.3.1-3)
0, falls Puls aus zum Zeitpunkt t

Der zugehorige Pulszyklus (,,duty-cycle®, Tastverhiltnis) 148t sich somit einfach als normiertes
Integral iiber das Pulsschema in einer Pulsperiode definieren:

Tp
d, =Ti [T@)ar (6.3.1-4)

P o

Auch fiir eine nicht periodische Pulsfunktion 148t sich der Pulszyklus dquivalent mittels Grenz-
iibergang 7T, — oo definieren:

.1
d, = Yy_rzli_([T(r)d‘r (6.3.1-5)

Das Resultat gibt in beiden Fillen den relativen Zeitanteil des Signals im betrachteten Zeitraum
an. Da die Definitionen (6.3.1-4) und (6.3.1-5) lediglich eine Mittelwertbildung darstellen, miis-
sen streng genommen noch "entartete” Pulsschemata ausgeschlossen werden, die sich im be-
trachteten Integrationsintervall stark "ungleichméBig" verhalten. Enthilt die Pulsperiode Tp bei-
spielsweise einen zu langen Zeitraum ohne Puls, so kann dies zum Verlust des Signals in den
Empfinger-Regelkreisen fiihren. Solche entartete Pulsschemata spielen in der Praxis keine Rolle
und werden daher in der weiteren Diskussion vernachlissigt. Statt dessen wird hier vorausge-
setzt, daB in jedem Integrationszeitraum des PL-Empfiangers geniigend Pulse zur Verfiigung
stehen, so daB ein kontinuierliches Verfolgen des Signals moglich ist.

Die Verschlechterung des PL-SNR (Signal-zu-Rausch-Abstand) bzw. der empfangenen Signale-
nergie in dB innerhalb einer Pulsperiode kann leicht aus dem Pulsschema und dem Pulszyklus
dr errechnet werden. Fiir die maximale Verschlechterung des Signals kann angenommen wer-
den, daB nur der Puls mit dem PL-Referenzsignal korreliert. Die PL-Signaldegradation ergibt
sich somit zu:

AE,, ... =10log(d?) (6.3.1-6)

PL,max

Gleichung (6.3.1-6) trifft fiir die Signalverschlechterung dann exakt zu, wenn der Pulszyklus des
Pulsschemas im betrachteten Zeitraum exakt dr ist. Dies ist in jedem Fall gegeben, wenn als
Zeitraum die Integrationszeit eines Empfingers genommen wird, und diese ein ganzzahliges
Vielfaches der Pulsperiode ist. Andernfalls ist Gleichung (6.3.1-6) nur eine Abschitzung, die
von der GleichmiBigkeit der Verteilung des Pulsschemas abhingt.
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Analog liBt sich der negative EinfluB auf GPS-Signale errechnen. Dabei kann angenommen
werden, daB die wesentlich stirkeren PL-Pulse eine Korrelation mit den GPS-Signalen unmég-
lich machen. Ein Verfolgen der GPS-Signale ist also nur dann moglich, wenn kein PL-Puls emp-
fangen wird:

AE gps 1 =10l0gl1-d, )] ‘ 6.3.1-7)

Geht man beispielsweise von einem Pulszyklus von 1/11 =9.09 % aus, so ergibt sich eine De-
gradation des PL-Signals um etwa —20.828 dB gegeniiber dem ungepulsten Signal. Die entspre-
chende GPS-Signalverschlechterung betrigt in diesem Fall etwa —0.8279 dB. Die Degradation
des PL-Signals selbst ist nicht kritisch, da dies durch eine entsprechende Sendeleistung ausge-
glichen werden kann. Die Degradation der GPS-Signale hingegen beeintréchtigt auch nicht par-
tizipierende Empfinger und ist in jedem Fall gegeben. Daher ist es sinnvoll, Pulsschemata mit
kleinen Pulszyklen zu verwenden, die ein Verfolgen des PL-Signals gerade noch (sicher) er-

moglichen.

Die folgende Tabelle 6.3.1-1 gibt zu verschiedenen Pulszyklen die entsprechenden maximalen
Signalverschlechterungen an:

Duty-Cycle [%] _ |0.1 0.2 0.5 1.0 2.0 5.0 9.0 9.0909...
PL-Degrad. [dB] |-60.000 [-53.979 | -46.021 | -40.000 | -33.979 | -26.021 | -20.915 |-20.819
GPS-Degrad [dB] |-0.0087 |-0.0174 |-0.0435]-0.0873 | -0.1755 | -0.4455 | -0.8192 |-0.8279

Tabelle 6.3.1-1: Maximale Signal-Degradationen durch Puls-Duty-Cycle

= :20 /
5 /
L 22
s /
E -24 7 ——PL-Signalverlust
§ -26 / GPS-Signalverlust
-28
/
§ i
0 .32 l
w
pgl
-40
42
44
-48
-48
-50

PL-Duty-Cycle [100%]

Bild 6.3.1-1: Maximale Signaldegradationen bei unterschiedlichen Pulszyklen
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6.3.2 Auswirkung des Pulsschemas auf den KorrelationsprozeR

Nach Eissfeller (1997, S.29ff) lassen sich die empfangenen bereits mit dem Referenzcode ge-
mischten Signale fiir friihe, piinktliche und spite Korrelation wie folgt in komplexer Schreibwei-
se darstellen:

1, .
L =a,ct—1,)ct)d({t -1, )=e'® O] — g7 =280
V. = ocll = F)elte o °)ie [ ¢ ] (6.3.2-1)

+2c(t,)ny (£)e " “*®

hierbei sind:

Y. das im Empfinger resultierende Signal nach friiher, piinktlicher oder spiter Kor-
relation. Der Index *€ {e,p,l} fiir ,early”, ,punctual” und ,late* unterscheidet
hierbei die drei Korrelationen,

ap Amplitude des Empfangssignals,
c(t-1,) gesendeter Goldcode zum Zeitpunkt t-1,
c(t.) generierter Referenz-Goldcode zum Zeitpunkt £, wobei wiederum *€ {e, p,/},
dit-1,) Navigationsdatenbit,
9, Trigerphase,
e MeBwert fiir die Tridgerphase,
ng(t) Empfingerrauschen
und
D
I“T——Z- falls*=e
L=4{ t-7 falls*=p (6.3.2-2)
-+ 2 fallsr=
2
wobei
t MeBzeitpunkt,
T MeBwert der Codemessung,
D Korrelatorabstand (,,Correlator Spacing®).

Fiihrt man anstelle des kontinuierlichen Signals ein Pulsschema in Gleichung (6.3.2-1) fiir das
gesendete Signal ein, so erhilt man:

1 G =2iax -2iB,
Yo = 840t = 1)U~ To)dE ~To)=e ™17 ] 63.2:3)

+2c(t.)n, (e

wobei T(t) ein wie unter 6.3.1 beschriebenes Pulsschema ist.

Integration von (6.3.2-3) iiber ein Integrationsintervall T; fiihrt unter der Annahme, daB das Da-
tenbit iiber die Integrationszeit konstant bleibt, auf:
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!
Y. =ayd(t—7,) _[ et —7,)c(t)T(t -7, )l,e"e“'e’ [1 —g 2 g% ]dt
. 1
, 'T' (6.3.2-4)
+2 [ty 0)e ™ dr

-

Die Wahl der Integrationszeit T; wird durch zwei wesentliche Anforderungen bestimmt. Zum
einen soll die Korrelationsleistung maximiert werden, was fiir eine groBe Integrationszeit
spricht, zum zweiten soll die Aufdatierungsrate der Codemessung moglichst hoch sein, was fiir

eine kurze Integrationszeit spricht (Eissfeller 1997, S.31). '

Zudem wird die Autokorrelation gestort, wenn sich das Datenbit wihrend dieser Zeit dndert. Die
meisten nicht-kohérenten GPS-Empfinger haben daher eine Integrationszeit von Ty = 20 ms, und
somit ist die Annahme der Konstanz des Datenbits fiir GPS-Signale wihrend der Integrationszeit
unkritisch.

Bei PL-Messungen mit hoherer Datenrate (typisch sind z.B. 250 bps) mu8 bei nicht-kohérenten
Empfingern das Integrationsintervall entsprechend reduziert werden. Im Extremfall von 1 kbps
darf die Integrationszeit maximal eine Codedauer von 1 ms sein.

Fiir die weiteren Untersuchungen miissen verschiedene Annahmen iiber das Pulsschema und die
Integrationszeit gemacht werden, um das Integral in (6.3.2-4) zu losen. Im folgenden wird ver-
sucht, das Verhalten des Korrelators in Prisenz verschiedener Pulsschemata zu analysieren.

6.3.2.1 GleichmaRige Uberdeckung des Goldcodes Uber die Integrationszeit

Der einfachste Fall ergibt sich bei ,.gleichmiBiger Uberdeckung* des gesendeten Goldcodes
durch das Pulsschema wihrend der Integrationszeit. Zur Definition des Begriffes ist in den Bil-
dern 6.3.2-1a und 6.3.2-1b eine gleichmiBige Uberdeckung und eine ungleichmaBige Uberdek-
kung des Goldcodes dargestelit. In Bild 6.3.2-1a wird der gesamte Code genau einmal auf die
Pulse verteilt gesendet, wihrend in Bild 6.3.2-1b das zweite Viertel des Codes doppelt, das dritte
Viertel dafiir gar nicht gesendet wird.

Pulsperiode (duty-cycle 0.25)

eI e e B

Goldcode-Periode

\
v

Integrationszeit (hier z.B. gleich Pulsperiode)

Bild 6.3.2-1a: Gleichmapige Uberdeckung des Goldcodes in der Integrationszeit

Dipl.-Inform. W. Werner Entwicklung eines hochprizisen Navigationssystems




122 6 Pseudolites

P Pulsperiode (duty-cycle 0.25) -

e e
<>

Goldcode-Periode

Integrationszeit (hier z.B. gleich Pulsperiode)

Bild 6.3.2-1b: Ungleichmdfige Uberdeckung des Goldcodes in der Integrationszeit

Bei gleichmiBiger Uberdeckung des Codes und unter Annahme eines zeitlich periodischen
(stationdren) Prozesses 148t sich das Integral (6.3.2-4) vereinfachen, indem der Pulszyklus dt als
homogener Faktor vor das Integral ziehen 148t:

!
V. =a,d(t —1,)d, j' c(t -7, )c(,‘)l.ei(eo—e) [l_e—zilue—Zieo ]dt
. i

-1,

, (6.3.2-5)
+2 [t yny (™ dt

T,

GemiB Eissfeller (1997) liefert der (hoch-)frequente periodische Anteil unter dem ersten Inte-
gral in (6.3.2-5) nur einen geringen Anteil zur Integration, so daB sich das Integral vereinfacht
und die Integration durch Einfithrung der Autokorrelationsfunktion R(t) wie folgt geschrieben
werden kann:

ei(Oo-Q)
Y. =ad(t-1,)d, R(AT,)——+¢., (6.3.2-6)
i
wobei die Abkiirzung
D
2 ‘T‘? falls*=¢e
AT, =t, ~(t—Ty)) =y T,—T falls*=p 6.3.2-7)
T _..z'+2 falls*=1
0 2

benutzt wurde, R(t) die Autokorrelationsfunktion des Codes

R(Az.):Ti [ett~z)e(t)ar (6.32-8)

I4-1,

a=a,-T, und ¢, als Abkiirzung fiir den aufintegrierten Rauschterm steht.
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Der Degradationsfaktor dr im ersten Summanden der rechten Seite kann bei stationdrer Be-
trachtung der Korrelation als Konstante der Signalamplitude aufgeschlagen werden. Wegen

a= [22-T, (6.3.2-9)

0

erkennt man, daB das Signal-zu-Rausch-Verhiltnis eines gepulsten Signals um den Faktor d?
schlechter ist, als das entsprechend ungepulste Signal.

Auf die weiteren Auswirkungen wird hier nicht eingegangen, da sie identisch sind wie bei her-
kémmlichen (ungepulsten) GPS-Signalen. Als Referenz sei nochmals auf Eissfeller (1997) ver-
wiesen.

6.3.2.2 Ungleichmafige Uberdeckung des Goldcodes tiber die Integrationszeit

Im Falle der ungleichmiBigen Uberdeckung des Goldcodes wihrend des Integrationsintervalls
(vgl. Bild 6.3.2-1b) werden Teile des Codes hiufiger und andere Teile des Codes seltener ge-
sendet und empfangen. Beispielsweise ist jede P-Code-Korrelation ungleichmiBig, da niemals
vollstindig iiber den Code (Periode: 1 Woche) integriert wird, sondern nur jeweils iiber einen
kurzen Zeitraum und damit ein nur kurzes Stiick des P-Codes.

Vereinfachend wird angenommen, daB wihrend der Integrationszeit die Signalstirke konstant
bleibt. Damit kann die Periodizitit des Codes (Periode der Lange Tcoge)

ct+T,,)=c(t) VteR (6.3.2-10)

ausgeniitzt werden, um das Korrelationsergebnis als Integral iiber eine Codeperiode anstelle des
Integrationsintervalls anzugeben:

o
7. =adt-1,) | ot = 7T ~ 7 )elt,) - @O [l - e 00 |y
_ ]
T (6.3.2-11)
1 —i(ax+8)
+2 j c(t.)n(te dt

1T,

Dabei wurde die Projektion T* der Pulsfunktion T im betrachteten Integrationszeitraum auf das
Intervall einer Codeperiode verwendet:

[T

IDI[TME ]

T'()= N T@+i-T,,) (6.3.2-12)

i=0

Analog zur iiblichen Definition der AKF wird hier die Definition einer gewichteten Autokorre-
lation eingefiihrt:

R, (T’,7)= %— Ic(t)T (et +7)dt (6.3.2-13)

1 Tcade

Dipl.-Inform. W. Werner Entwicklung eines hochprizisen Navigationssystems




124 6 Pseudolites

Damit 148t sich das Korrelationsergebnis wiederum unter Vernachlissigung des hochfrequenten
Anteils unter dem Integral wie folgt schreiben:

y.=ad(t-1,)R, (T",At. )1_ e'©®™® 4, (6.3.2-14)
i

Vergleicht man die Gleichungen (6.3.2-14) und (6.3.2-6), 148t sich ablesen, daB die Signalver-
folgung in den Regelkreisen des Empfingers dann hnlich wie bei einem kontinuierlichen Si-
gnal funktioniert, wenn die gewichtete Autokorrelationsfunktion ein dhnliches Aussehen hat wie
die iibliche AKF.

Unterscheiden sich die Funktionen stark, was insbesondere bei unausgeglichenen Pulsschemata
(T* enthilt Werte groBer als 1) der Fall sein kann, so ist der Erwartungswert des Nachregelfeh-
lers nicht mehr proportional zum Nachregelfehler selbst, was zu einer systematischen Verfil-
schung der Codenachfiihrung (eine Art ,,Dither*) fiihren kann (s. 6.3.3). Wesentlich ist dabei das
Verhiltnis zwischen Korrelationspeak und Nebenpeaks (Teilautokorrelation mit +/- 1 Chip Ver-
schiebung). Fiir lange Integrationszeiten (relativ zur Chipdauer) ist der Effekt bei einem ver-
niinftigen Pulsschema (und gutem PRN-Code) vernachldssigbar, da die Nebenkorrelationswerte
des frithen bzw. spiiten Signals praktisch gleich Null sind. Fiir sehr kurze Pulse und kurze Inte-
grationszeiten konnen sich jedoch Verfilschungen der Codemessung ergeben.

6.3.2.3 Auswirkungen der Pulsform am Beispiel des Codes PRN #115

Die Auswirkungen des Pulsschemas auf die Codemessung 148t sich am Beispiel des Codes PRN
#115 verdeutlichen. In Bild 6.3.2-2 ist der gesamte Goldcode #115 (237-Bit Phasenverschiebung
von G2 gegeniiber G1) in 11 Reihen (11 Pulse) zu je 93 Chips dargestellt.

000111000010011000011100010001011011010010011000110010110010011010110110011101110111101010101
001111100110111011101011011010010111000111001011110010101100101111000001012001110101000000110
011011011101111001011101110001100010001111011101000000110001001100011101010000000111110011001
011100001000110001110110011001001000110101111111101101110111110101110010110000001111010100000
110111101010110110001001000010110011111011101101001100000110101010011101000110110111110011100
011111000111111010001101010011001011100111111100110110001000010101010011101101012110111111001
011111000100011110001010100100011101101001100101111100001110011000101101000011100100111100000
0101061011010000001001011110010001000000100101100010000100000100000010011100001111011001001100
001100101110101101000110100112110011001001010000011010001010001100010010011011011010000010100
101011001010011110111000010011100111001001100110010011000110100110110110101001000010110001100
001010100110001011100111010000011111021110011111110010110100100001001100011111100100000111011

Bild 6.3.2-2: PRN #115: G2-Delay 237, G2-Init 01617 (oktal)

Ein Ausschnitt der vollstindigen Autokorrelationsfunktion des Codes ist in Bild 6.3.2-3 darge-
stelit.
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1100
1050

Korrelationsergebnis

Delay Chips

Bild 6.3.2-3: Autokorrelation von PRN #115

Betrachtet man statt der Autokorrelation nur eine Teilautokorrelation des Codes, so ergibt sich
ein vollig anderes Bild. Die Teilautokorrelation des PRN#115 mit dem ersten Puls (Chips 1-93)
wurde in Bild 6.3.2-4 dargestellt.

100
4

90

80

70

60

50
2
€
€ 4w
§
€ 30
2
E” 1 . 1
g | g 1, v .0 b 0 1 0 N A
0 . i}

3 1 3
103 T3 & 19 & T ¢ & 1
*

-20 ) <

-30

-40

Delay Chips

Bild 6.3.2-4: Teilautokorrelation von PRN #115 mit 1/11 Puls bestehend aus den Chips 1-93

Dieses Korrelationsergebnis resultiert beispielsweise aus einem kurzen Integrationszeitraum von
nur 1ms (Datenrate: 1kbps) bei einem Pulszyklus von 1/11. Die Integrationszeit entspricht genau
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einer Goldcode-Periode, innerhalb der nur die Chips 1-93 ausgesandt wurden. Untersucht man
die Teilautokorrelationsfunktionen der anderen 11 Pulse, so erhilt man @hnliche Resultate.

Drei wesentliche Unterschiede zur volistindigen Autokorrelationsfunktion eines Goldcodes las-
sen sich feststellen:

1. Wie man erkennt, liegt das Verhiltnis zwischen Hauptpeak und Nebenpeaks bei 30 zu 93
(ca. 32 %). Im Gegensatz dazu erhilt man bei vollstindiger Autokorrelation ein maximales
Verhiltnis von 65 zu 1023, also etwa 6.4 %.

2. Es treten nicht nur die vier moglichen Werte 1023, 63, -1, -65 auf, sondern wesentlich mehr
Nebenpeaks mit unterschiedlicher Intensitit. Dies 148t bereits auf ein unruhigeres Verhalten
in den Empfingerregelkreisen schlieBen.

3. Die Teilautokorrelation des Pulses mit dem generierten Referenzcode ist nicht symmetrisch.
Bei einer vollstindigen Autokorrelation ist das Korrelationsergebnis symmetrisch (Bild
6.3.2-3). Aufgrund dieser Nichtsymmetrie ergeben sich Auswirkungen auf die Code-
Detektoren (s. 6.3.3), die zu Verfilschungen der gemessenen Pseudoentfernungen fithren
konnen.

Wird der Integrationszeitraum erhoht (geringere Datenrate), so wird das Hauptpeak-zu-
Nebenpeak-Verhiltnis verbessert, da die Nebenpeaks statistisch pseudo-zufillig (Code-
abhingig) verteilt sind. Wird ein einfaches periodisches Pulsschema verwendet, so kénnen sich
in ungiinstigen Fillen auch bei ldngeren Integrationszeitrdumen Verfilschungen der Codemes-
sungen ergeben.

6.3.3 Auswirkungen der Nichtsymmetrie einer gewichteten AKF auf die Signal-
verarbeitung im offenen Regelkreis

Bei ungepulsten Signalen mit kurzen Spreizcodes (GPS C/A) ist die Symmetrie der Autokorre-
lationsfunktion eine wesentliche Eigenschaft, aufgrund der eine unverfilschte Codemessung
durchgefiihrt wird. In den folgenden Abschnitten wird untersucht, inwiefern die durch das Pul-
sen des Signals entstehende Nichtsymmetrie der Teilautokorrelation Auswirkungen auf unter-
schiedliche Empféngertypen hat.

Zunichst wird das komplex dargestellte Signal (6.3.2-14) in seine Real- und Imaginirteile zer-

legt:

i. = ad(AT)R, (T",AT.)sin(A®) + 1,

i (6.3.3-1)
g. = ad(AT)R, (T",AT.)cos(A®) + &,

Dabei wurde At =t — 1 abkiirzend verwendet.
Analog zum Fall eines ungepulsten Signals kann die gewichtete AKF im (fiir die folgenden

Uberlegungen ausreichenden) Intervall von —T bis +T. (zwei Code-Chipldngen) iiber zwei Ge-
radenstiicke dargestellt werden:
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- £ -T?- fur-T, <7<0
R, (T"7) = e (6.33-2)
1-{1-2 = fir 0<7<T,
P )T,

Dabei sind P der maximale Korrelationswert und P. und P, die Kreuzkorrelationswerte des
Codes mit dem um einen Chip versetzten gewichteten (Teil-)Code. Die Abhdngigkeit von Rw
vom Pulsschema spiegelt sich implizit in den Werten P, P, und P. wider. Die Form von Rw ld6t
sich trotz der Gewichtung des (Teil-)Codes plausibel machen, da die Korrelation fiir T = 0 bei
nicht negativem T* in jedem Fall ein Maximum annimmt. Es ist jedoch durchaus denkbar, daf
in Extremfillen P. oder P, mit P {ibereinstimmt.

Weiterhin werden abkiirzend die Notationen

P, - P
£=—"7%
6.3.3-3
_ P +P ( )
4 P

verwendet. Gleichung (6.3.3-2) 148t sich umformuliert in Abhingigkeit von ,,normierter Un-
symmetrie“ € und ,,normierter Summe der Nebenpeaks® Y wie folgt darstellen:

1+ L(e—p)+1 AT’ fir-T, SAT<0
R, (T',AT)= Acr (6.3.3-4)
1+ E(e+y)—1 - fur 0<AT<T,

Fiir eine vollstindige, ungewichtete Autokorrelationsfunktion ist € aus Symmetriegriinden iden-
tisch 0. Relativ zur GroBe von P ist y klein (nahe 0), so daB R, (T’,A7) in die iibliche verein-

fachte AKF iibergeht. Im Falle von kurzen Pulsen (wenige Codechips) konnen die Werte von €
und y groBer werden. Durch die dadurch entstehende Nichtsymmetrie liegt die Nullstelle der S-
Kurve (frithe minus spite Korrelation) nicht bei At = 0, was zu einer Verfélschung der Code-
messung fiihrt.

6.3.3.1 Auswirkungen auf den kohéarenten E-L Detektor

Die mathematische Form des kohirenten E-L Detektors ergibt sich nach (Eissfeller, 1997) zu:

S(A7) =g, -q,
6.3.3-5
=acos(A®)[R, (T", A7) - R, (T",AT,)]+ &, - &, ( )

wobei das Datenbit als bereits bekannt und im Phasenregelkreis demoduliert vorausgesetzt wur-
de.

Der Erwartungswert 148t sich nun mit Hilfe der Beziehung (6.3.3-4) berechnen und ergibt sich
unter Annahme -D/2 < At < D/2 zu:

Dipl.-Inform. W. Werner Entwicklung eines hochprizisen Navigationssystems




128 6 Pseudolites

E{S(A7)}= acos(A®)E{R, (T",A7,)- R, (I",A7,)}

= acos(AG))[(2 - y)—?—ﬁ - Ti E%]

(6.3.3-6)

Es 148t sich feststellen, daB der Erwartungswert des kohirenten E-L Detektors nicht proportional
zum Nachregelfehler selbst ist, da noch ein inhomogener Term (zweiter Summand in der ecki-
gen Klammer in (6.3.3-6) existiert. Ersichtlich ist auch die Abh#ngigkeit dieses Terms von Chi-
plinge, Korrelatorabstand und der ,,Unsymmetrie* der beiden Nebenpeaks.

Fiir die stationdre Losung der Codemessung E{S(A1)} = 0, findet man:

A‘[:L

6.3.3-7
s (63.3-7)

SR

Im Fall einer symmetrischen Teilautokorrelation ist die Nullstelle bei AT = 0, was einer exakten
Codemessung entspricht. Im unsymmetrischen Fall gibt Dt den Fehler auf der Codemessung in
der Einheit Chipldnge an. Multipliziert man mit der Linge eines Codechips cT,, so erhilt man
den MeBfehler in Metern.

In den Bildern 6.3.3-1 und 6.3.3-2 ist der MeBfehler der Codemessung des kohirenten E-L De-
tektors in Abh#ngigkeit von € und y dargestelit.

28

24
22 ~

2 -

18 e

12 v

Code-Mesfehler [m]
.: b

O:B /

04 v

02 /

0 0.002 0.004 0008 0008 0.01 0.012 0.014 0018 0.018 0.02 0022 0024 0026 0028 0.03
Normierte Unsymmetrie £

Bild 6.3.3-1: Codemeffehler des kohdrenten E-L Detektors
in Abhdngigkeit vone (D = 1.0,y =0.2)
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18
1.78
1.76
1.74

1.72
17 - / =t
1.68 /
1.66 /
1.64 =
1.62 =
18 T

1.58 /

1.56

1.54
L
1.52 ==

15 e
1.48
1.48
1.44
142

14

Code-Mefifehler [m]

[} 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.18 0.18 0.2 0.22 0.24 0.26 0.28 03
Normierte Nebenpeaksumme y

Bild 6.3.3-2: Codemefifehler des kohdrenten E-L-Detektors
in Abhdngigkeit vony (D = 1.0, € = 0.02)

Bei Verwendung eines kleineren Korrelatorabstandes verbessert sich das MeBergebnis propor-

tional. Bei Verwendung eines ,,Narrow-Correlators“ (D = 0.1) beispielsweise sind die Fehler um
den Faktor 1/10 kleiner.

6.3.3.2 Auswirkungen auf den nicht-koharenten E-L Detektor

Die mathematische Form des nicht-kohirenten E-L Detektors ergibt sich nach (Eissfeller, 1997)
zu:

S(AT)=g2+i — (G} +i}) (6.3.3-8)
Einsetzen und ausmultiplizieren ergibt bei Beachtung von =1

E{S(A7)}=a*2-y)e A7

T2
2 D
+d =Q2-)-=Q+iE*+yH)-2y) AT
[Tc( Y) Tf( s(E°+Y7) 7)] (633.9)
D D
+d=d —@2-y)-1
a T 471( Y) J

Im Fall € =0 (vollstindige Autokorrelation bzw. symmetrische Teilkorrelation ergibt sich die
Proportionalitit des Erwartungswertes des nicht-kohirenten E-L Detektors vom Regelfehler At.
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Ist zusitzlich y=0 (Vernachlissigung geringer Kreuzkorrelationen der Goldcodes), so erhilt
man fiir den Erwartungswert des nicht-kohirenten E-L Detektors:

E{S(A7)}=a? -Ti[z—i?-}m (6.3.3-10)

4 c

was mit dem Ergebnis aus Eissfeller (1997) iibereinstimmt.

Im Fall ¢ #0 erkennt man zusitzlich eine quadratische Abhingigkeit vom Regelfehler, sowie
einen inhomogenen Anteil.

Wiederum 148t sich aus der Position der Nullstelle in 6.3.3-9 auf den CodemeBfehler schlieBen.

_2M2-p)- DR+ +71)-2y)

At
2(2-y)e
> (6.3.3-11)
, [2L@-9-D@+iE +y)-2n)) _DEDE2+y)-T,)
- 22-y)€ 2-y

In den Bildern 6.3.3-3 und 6.3.3-4 ist die Abhingigkeit des CodemeBfehlers des nicht-
kohirenten E-L Detektors von € und y dargestellt.

286

24
22 e

W -

1.2 e

Code-MeBifahier [m]
\ \

08
/
04 //

02 ,/

[+] 0002 0.004 0006 0008 0.01 0012 0.014 0016 0018 002 0022 0024 0028 0028 003
Normierte Unsymmetrie ¢

Bild 6.3.3-3: Codemefifehler des nicht-kohdrenten E-L Detektors
in Abhdngigkeit vone (D = 1.0,y = 0.2)
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131
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148
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ferte Nebenpeah ¥

Bild 6.3.3-4: Codemeffehler des nicht-kohdrenten E-L Detektors
in Abhdngigkeit vony (D = 1.0, € = 0.02)

6.3.3.3 Auswirkungen auf den nicht-koharenten Kreuzprodukt-Detektor

0.28 03

Die mathematische Form des nicht-kohirenten Kreuzprodukt-Detektors ergibt sich nach (Eiss-

Seller, 1997) zu:
| S@r)=(i; -, + (@ 7.0
Der Erwartungswert ergibt sich zu:
E{S(AD)}=a*[R, (T",AT,) - R, (I, AT)]R, (I",AT})
Dies kann unter Beachtung von d* = 1 und nach geeigneter Fallunterscheidung

firAT =0

_j1-3(e+7)
firAz<0

|13

berechnet werden zu:

(6.3.3-12)

(6.33-13)

(6.3.3-14)

Dipl.-Inform. W. Werner
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2
Els(an)}=-a*@-us
eD |AT
+a}|2-y)+==u|— 6.3.3-15
a[( ¥) 2T u]Tc ( )

, €D
— a ———
27T,
Die Nullstelle des Erwartungswertes 146t sich in Abhingigkeit von € und y schreiben zu

T 2 2
ar=te_ D 4 [T} [ €2 ) _3eDL, (6.3.3-16)
2 2-y 2-y)u

28

24

06 /
04
//
0.2 /,
0 0002 0004 0008 0008 001 0012 0014 0016 0018 002 0022 0024 0028 0028 0.03
Normierte Unsymmetrie €

Bild 6.3.3-5: Codemefifehler des nicht-kohdrenten Kreuzprodukt-Detektors
in Abhdngigkeit vone (D = 1.0,y = 0.2)

0
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18 T
1.78
1.76
174

1.72 —

2383

1.62 L

Bfehler [m]

\

Code-Me
8 8
\

\

152 —

15 L
148
148
144
142

14

0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22 0.24 0.26 0.28 03
Normierte Nebenpeaksumme y

Bild 6.3.3-6: Codemefifehler des nicht-kohdrenten Kreuzprodukt Detektors
in Abhdngigkeit vony (D = 1.0, € = 0.02)

Ein Vergleich der Bilder 6.3.3-1, 6.3.3-3 und 6.3.3-5 bzw. der Bilder 6.3.3-2, 6.3.3-4 und 6.3.3-6
zeigt die Aquivalenz der unterschiedlichen Detektoren. Aus den nahezu identischen Verldufen
der Abhiingigkeit der MeBfehler von den Parametern € und y 148t sich schlieBen, daB die resul-
tierende Codemessung bei identischen Randbedingungen (Integrationszeit, etc.) praktisch unab-
héngig von der Realisierung der DLL des Empfingers, sondern lediglich abhingig vom verwen-
deten Pulsschema ist.

Die durch das Pulsschema (genauer: durch die einzelnen Pulse) entstehenden MeBfehler der
Coderegelschleife verursachen einen ,Dither* auf der Codemessung. Die Auswirkungen dieses
Rauschens bewirkt eine Erhohung der Varianz der Codemessung. Fiir den Fall des 1/11-
Pulsschemas wie es im Prototyp-PL der Fa. Stanford Telecom realisiert ist, wurde dieses zusitz-
liche Rauschen exemplarisch (s. 6.3.6) betrachtet.

6.3.3.4 Auswirkungen auf den Costas-Phasendetektor

Durch die Multiplikation des I- und Q-Zweiges des piinktlichen Signals, kann der sog. ,,Costas™-
Phasendetektor aufgebaut werden. Das Datenbit wird dabei durch Quadratur eliminiert:

S(AT) =1,7,
= a*R2 (T", A7, )sin(A®) cos(A©)
+1,ad(A7,)R, (T",AT,)cos(A®) (6.3.3-17)
+&,ad(AT,)R, (T",AT,)sin(A®)
+1,¢,

Fiir den Erwartungswert gilt unter Verwendung des Additionstheorems
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§in(A®)cos(A®) = 1sin(2A0) (6.3.3-18)
die Beziehung

E{S(A7)}=La*R%(I", AT, )sin(2A0)

(6.3.3-19)
=a*R:(I",A7,)A®

wobei angenommen wurde, daB der Phasenfehler bereits klein ist, so daB der Sinus nach Ent-
wicklung in eine Taylor-Reihe bis zur ersten Ordnung durch den Winkel selbst ersetzt werden
kann.

Es ist erkennbar, daB der Erwartungswert der Costas-Loop unabhingig vom CodemeBfehler
direkt proportional zum Phasenfehler ist.

6.3.3.5 Auswirkungen auf den Tangens-Phasendetektor

Das Datenbit kann nicht nur durch Quadratur, sondern auch durch Division beseitigt werden.
Die Ausfithrungen folgen wiederum analog zu den Herleitungen in Eissfeller (1997). Anstelle
der Autokorrelationsfunktion R(A7) tritt die Teilautokorrelation R, (7°,A7,):

S(AT) = 2L
qp
_ad(At,)R, (T",At,)sin(A®) +7),
ad(At, )R, (T’,A7,)cos(A®) + &,
+ e
ad(At,)R, (T",AT,)
1+ S
ad(At,)R, (T",A7,)

(6.3.3-20)

= tan(A©)

Um den Erwartungswert von (6.3.3-20) bilden zu konnen, wird der Nenner zunichst bis zu

Gliedern zweiter Ordnung in eine Reihe I:—= 1-x+x?—... entwickelt. Man erhilt so zu-
x

nichst:

n»
ad(AT)R, (T’,A7,)cos(AO)
_ ¢y tan(AO) _ MpE»
ad(AT)R,, (T°,A7,)cos(A®)  (aR, (T",A7,)cos(AO))
Ena0) m,g
(aR, (I",A7,)cos(A®))*  (ad(A7,)R, (T, AT, )cos(AO))’

S(A7) =tan(AO) +

(6.3.3-21)

Wendet man nun den Erwartungswert-Operator an, so erhélt man unter der Annahme der Unkor-
reliertheit der Rauschterme und mit E(EpEp) = 1 die Gleichung
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1
ES(AT);= AO) 1 6.3.3-22
{scan)}= tan( {Jr(aRW(T’,Arp)cos(A@))z} e

Auch hier zeigt sich die Proportionalitit des Erwartungswertes von Regelfehler selbst.

6.3.4 Auswirkungen der Nichtsymmetrie einer gewichteten AKF auf die Signal-
verarbeitung im geschlossenen Regelkreis

Im letzten Unterabschnitt 6.3.3 wurden die Auswirkungen eines gepulsten Signals auf die Si-
gnalverarbeitung im offenen Regelkreis, d.h. auf die Code- und Phasendetektoren analysiert.
Nun stellt sich die Frage, welche Auswirkungen hat ein gepulstes Signal auf den geschlossenen
Regelkreis. Die Untersuchungen hier lehnen sich wiederum an die Vorgehensweise in Eissfeller
(1997) an. Dabei wird von der Laplace-Transformation Gebrauch gemacht. Da die Phasende-
tektoren nicht von der Nichtsymmetrie der gewichteten Autokorrelationsfunktionen beeintrich-
tigt werden, geniigt es, den geschlossenen Regelkreis eines DLL (und spiter eines phasenge-
stiitzten DLL) zu untersuchen.

Bild 6.3.4-1 zeigt einen einfachen Code-Regelkreis. Als EingangsgroBe wurde die verfdlschte
Codemessung Xo(p) + D(p) angeschrieben.

N (P)
Xo(P) + D) ol E®)
X(p)
1/p

oo }—<&

Nosc(P)
Bild 6.3.4-1: Modell fiir einen Coderegelkreis im Bildbereich der Laplace-Transformation

Die GroBen in Bild 6.3.4-1 sind:

p Laplace-Variable,

Xo(p) unverfilschte EingangsgroB8e,

D(p) Verfilschung aufgrund der gewichteten AKF,
X() ZustandsgroBe,

F(p) Regelkreisfilter,

E(p) Regelabweichung,

K Verstirkungsfaktor,

NCO numerisch kontrollierter Oszillator,

1/p Integrator,
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Nu(p) thermisches Rauschen,
Nosc(P) Oszillatorrauschen.

Die GroBe Xo(p) stelit die geometrische Distanz zwischen Empfinger und Satellit dar. Im GPS-
Empfinger wird der NCO auf Frequenzebene proportional zur Regelabweichung gesteuert. Da
die Code-Detektoren verfilschte Ergebnisse liefern (s. Gleichungen (6.3.3-6), (6.3.3-9) sowie
(6.3.3-15)), wurde die StorgroBe D(p) in den Regelkreis (Bild 6.3.4-1) eingefiihrt. Der Empfiin-
ger regelt die Frequenz des NCO proportional zur Regelabweichung beziiglich der verfilschten

Distanz Xo(p) + D(p).

Aus Bild 6.3.4-1 lassen sich die folgenden Beziehungen ablesen:

E(p) = Xo(p)+ D(p) - X(p) (63.4-1)
X(p)=@£(p) 63.4-2)
__p -
E(p)= STKFO) [X,(p)+D(p)] (6.3.4-3)
x(p)=—XED) 1y (py+ D))= H(p)[X, (p) + D(p)] (63.4-4)
p+KF(p)

wobei H(p) die Ubertragungsfunktion des geschlossenen Regelkreises darstellt.

In Tabelle 6.3.4-1 sind die Ubertragungsfunktionen der Filter verschiedener Ordnung zusammen
mit ihren Rauschbandbreiten angegeben.

Benennung Regelkreisfilter Ubertragungsfunktion des Rauschbandbreite BL
KF(p) Geschlossenen Regelkreises H(p)
Filter 1. Ordnung P pr X
Filter 2. Ordnung ,([HE) _Kpta)_ K+a
4 p +Kp+aK 4
Filter 3. Ordnung ,{Hg,,gJ Klp’ +op+ B) Klok +a® - )
p p P’ +Kp' +okp+ &K 4ok - B)

Tabelle 6.3.4-1: Regelkreisfilter, Ubertragungsfunktionen und Rauschbandbreiten
verschiedener Ordnung (nach Eissfeller, 1997)

Das dynamische Verhalten des Filters ldBt sich untersuchen, indem die EingangsgroBe
Xo(p) + d(p) als Summe ihrer Ableitungen dargestellt wird:

xo)+dO) = (5 +d™) (6.3.4-5)
n=0
oder im Bildbereich:
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o0 (n) d(n)
Lix, () + ()} = X, (p) + D(p) = 2—(————) (6.3.4-6)
Fiir die Regelabweichungen der einzelnen Filter gilt mit Tabelle 6.3.4-1:
Filter 1. Ordnung:
( ) 2 (n) d(n) (6
E(p)= Xo(p)+D(p) o 3.4-7)
p + K n=0 p '

Fiir den stationidren Regelfehler e(eo) gilt:
e(e=) = lim pE(p) =7<-(xo + [yl + [[oddr’s...+d + [d o+ [[d dva +..) (634-8)

Geht man davon aus, daB die Verfilschung der Codemessung zum gegebenen Zeitpunkt kon-
stant ist (etwa zwischen zwei PL-Pulsen), so findet man, daB der stationire Regelfehler wie im
Fall eines kontinuierlichen Signals proportional zur 1. Zeitableitung der Strecke ist.

Filter 2. Ordnung

2 2 oo (n) (n)

D p (xo +d )

E(p) =——L———(X,(p)+ D(p))= 6.3.4-9
(P)="3 +Kp+Ka( o(P)+ D(p)) P’ +Kp+Ka,§‘, p ( )

Fiir den stationiiren Regelfehler e(e0) gilt:
e(e0) = lim pE(p) = L(jc’o +_[330dt +o..+d+ .féifdt +.. ) (6.3.4-10)
P Ka

Der stationire Regelfehler ist hier proportional zur 2. Zeitableitung der Strecke, wenn man an-
nimmt, daB die zweite und alle hoheren Ableitungen der Codeverfilschung verschwinden.

Filter 3. Ordnung

3 3 o [ .(m) ()
p (x +d )
E Xo(p)+D(p))=

P) p3+Kp2+K0p+K,B( o)+ D) p’+Kp? +Kap+K z% "

(6.3.4-11)

Fiir den stationidren Regelfehler e(e0) gilt:

e(>) = lim pE(p) =ﬁ(xo... +d+..) (6.34-12)
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Der stationdre Regelfehler ist hier proportional zur 3. Zeitableitung der Strecke (und Verfil-
schung).

6.3.5 Auswirkungen der Nichtsymmetrie einer gewichteten AKF auf die Signal-
verarbeitung im phasengestiitzten DLL

Heutige GPS-Empfinger benutzen nur einen DLL geringer Bandbreite (z.B. etwa 1 Hz) um das

thermische Rauschen zu Minimieren. Diese enge Bandbreite reicht nicht aus, um dem DLL das

notige Dynamikverhalten zu geben. Daher wird der DLL durch einen PLL hoherer Ordnung und

groBerer Bandbreite (z. B. 15 Hz) gestiitzt. Typisch ist ein DLL 1. Ordnung gestiitzt von einem

PLL 2. oder 3. Ordnung.

Nach 6.3.4 erhalten wir fiir einen DLL 1. Ordnung die Formel:

pX(p)=4B,[X,(p)+ D(p)- X (p)] (6.3.5-1)

sowie fiir einen PLL 2. Ordnung die Formel:

- szl PZ + wlzp -
=(p) = - L= 6.3.5-2

Die bisher nicht erklirten GroB8en sind dabei:
BL Rauschbandbreite des DLL,
oy  Eigenfrequenz des PLL.

Normalerweise wird vorausgesetzt, da in der Trigerphase die gleiche geometrische Information
steckt wie in der Codemessung. Daher geniigt es, im Coderegelkreis die Differenz zwischen
Code und Phase nachzufiihren, indem die Phasenidnderung iiber eine Konstante K gewichtet in
den Regelkreis eingefiihrt wird:

PX(p) = KpE(p) =4B,[X,(p) + D(p) - X (p)] (6.3.5-3)
Im Fall einer unverfilschten Codemessung verschwindet der Term D(p). Nach Eissfeller (1997)
ist der Regelfehler im phasengestiitzten DLL dann nur noch von der Zeitableitung dritter Ord-

nung der Strecke zwischen Satellit und Empfinger abhingig.

Mit Formel (6.3.5-2) erhdlt man hier jedoch explizit:

X(p)= 4B, X, (p) + Kp=(p) + 4B, D(p)

(6.3.5-4)
4B, +p 4B, +p

und mit
so<p)=2zvxo(p)t2ﬂ% (6.3.5-5)

schlieBlich
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X(py= B 4B+ 4K A0, )+ P88, +2KOp )+ 4B} (o o 4B,
(p+4BL)(p2+2§a)Lp+wf) 0 4B, +p
(6.3.5-6)
Fiir die Regelabweichung E(p) gilt nun:
E(p)=X,(p)-X(p)=
_ P+ 260, (1-279K)+ po(1-27/K) (o)-—2B Dy
(p+4BL)(p2+2§a)Lp+a)L2) 0 4B, +

6.3.5-7)

6.3.6 Zusammenfassung (Varianz der Codemessung durch Pulsen)

Bei festgelegtem Pulsschema kann aus den jeweiligen Unsymmetrien und Nebenpeaksummen
sowie den Hiufigkeiten der Einzelpulse im Pulsschema der mittlere Fehler sowie eine empiri-
sche Varianz fiir die Codemessung angegeben werden. Diese zusitzliche Varianz entsteht allein
durch das Pulsschema und die entsprechenden MeBfehler ergeben sich zusitzlich zu den iibli-
chen Meffehlern der Empfingerregelkreise.

Eine solche Untersuchung wurde am Beispiel des Pulsschemas, welches im Prototyp-PL der Fa.
Stanford Telecom realisiert ist, durchgefiihrt.

Das relativ einfache Pulsschema des Prototyp-PLs besteht darin, innerhalb jedes GPS-Goldcode-
Intervalls (1 ms Dauer) einen Puls der Linge 93 Chips (1/11 der gesamten Goldcode-Lénge) zu
senden. Dazu wird der Code in 11 Pulse unterteilt (s. Bild 6.3.2-2). In aufeinanderfolgenden
Millisekunden-Intervallen werden auch aufeinanderfolgende Pulse gesendet, so daB der Gold-
code innerhalb von 20 ms einmal vollstindig ausgestrahlt wird. Nach Senden des elften Pulses
wird zyklisch mit dem ersten Puls fortgesetzt.

Puls | P |PP.| PP, | Pc| Py | ¢ y
1 | 93] -11] -11] o] 22 0| -0.2366
2 | 93] 5| 3| 2| -8 0.0215| -0.0860
3 | 93] 11| 9] 2| 20| -0.0215] 0.2151
4 |93 7] 7] o] 14 0| 0.1505
5 | 93] 7| -5] 2| -12] 0.0215] -0.1290
6 | 93| 3| 1| 2] 4] -0.0215] 0.0430
7 | 93] 7| 9] 2| 16| 0.0215] 0.1720
8 | 93] 5| 5| o] 10 0| 0.1075
9 | 93] -11| -13]| -2| -24] -0.0215] -0.2581
10 | 93] -11] 9| 2] 20| 0.0215] -0.2151
11 | 93] 11| 9| -2] 20| -0.0215] 0.2151

Tabelle 6.3.6-1: Unsymmetrien und Nebenpeaksummen fiir die elf Pulse bei einer
Integrationszeit von 1 ms (Integration nur iiber einzelne Pulse)
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In Tabelle 6.3.6-1 sind die sich ergebenden Unsymmetrien und bei einer extrem kurzen Integra-
tionszeit von 1 ms zusammengestellt. Mit diesen Werten ergeben sich nach den Gleichungen
(6.3.3-7), (6.3.3-11) und (6.3.3-16) die in Tabelle 6.3.6-2 gezeigten Fehler fiir die einzelnen
Detektortypen.

Puls € Y T.At koh. | T AT nicht-koh. | TAT nicht-koh.
E-L [m] E-L [m] Kreuzprodukt [m]
1 0.0000 | -0.2366 0.000 0.000 0.000
2 0.0215 [ -0.0860 1.510 1.510 1.530
3 -0.0215 0.2151 | -1.765 -1.765 -1.788
4 0.0000 0.1505 0.000 0.000 0.000
5 0.0215 | -0.1290 1.479 1.479 1.499
6 -0.0215 0.0430 | -1.609 -1.609 -1.631
7 0.0215 0.1720 1.723 1.723 1.746
8 0.0000 0.1075 0.000 0.000 0.000
9 | -0.0215| -0.2581 | -1.395 -1.395 -1.414
10 0.0215 | -0.2151 1.422 1.422 1.441
11 | -0.0215 0.2151 | -1.765 -1.765 -1.788

Tabelle 6.3.6-2: Mefifehler der verschiedenen Detektortypen je Puls (Integrationszeit 1 ms)

Da bei dem betrachteten Pulsschema alle Pulse (Nr.1 bis Nr.11) gleich hiufig gesendet werden,
kann das Mittel und die empirische Varianz der MeBfehler leicht berechnet werden. Das Resul-
tat zeigt Tabelle 6.3.6-3.

Detektortyp Fehlermittel [m] | Varianz [m°] Sigma [m]
koh. E-L -0.036 1.837 1.355
nicht-koh. E-L -0.036 1.837 1.355
nicht-koh. Kreuzprodukt -0.037 1.887 1.374

Tabelle 6.3.6-3: Mittel, empirische Varianz und Standardabweichung der Meffehler
Siir Tabelle 6.3.6-2 (Integrationszeit 1 ms)

Fiir die Praxis hat nur die erste Zeile in Tabelle 6.3.6-3 eine Auswirkung, da die Integrationszeit
eines kohirente E-L-Detektors durch die Datenbitdauer nach oben begrenzt wird. Bei einer Da-
tenrate von 1000 bps (d.h. ein Bit pro Puls) kann eine Integration nur iiber jeweils eine Millise-
kunde (ein Puls) erfolgen. Bei nicht-kohédrenten Empféngern spielt die Lange des Datenbits kei-
ne Rolle.

Eine zu lange Integrationszeit wirkt sich bei hoher Systemdynamik negativ aus, da der resultie-
rende MeBwert kein Instantanwert sondern ein integrierter Wert ist. Daher wird heute iiblicher-
weise eine Integrationszeit von 20 ms genutzt, was der Datenrate von 50 bps (z.B. bei GPS) ent-
spricht.

Die beiden folgenden Tabellen 6.3.6-4 und 6.3.6-5 zeigen das Fehlerverhalten fiir eine weit un-
kritischere Integrationszeit von 20 ms.

Puls € Y T.At koh. | T.At nicht-koh. T AT nicht-koh.
E-L [m] E-L [m] Kreuzprodukt [m]
1 0.0000}| -0.0118 0.000 0.000 0.000
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2 0.0011 | -0.0043 0.079 0.079 0.079
3 -0.0011 0.0108 [ -0.079 -0.079 -0.079
4 0.0000 0.0075 0.000 0.000 0.000
5 0.0011 | -0.0065 0.078 0.078 0.079
6 -0.0011 0.0022 | -0.079 -0.079 -0.079
7 0.0011 0.0086 0.079 0.079 0.079
8 0.0000 0.0054 0.000 0.000 0.000
9 -0.0011 | -0.0129 | -0.078 -0.078 -0.078
10 0.0011 | -0.0108 0.078 0.078 0.078
11 | -0.0011 0.0108 | -0.079 -0.079 -0.079

Tabelle 6.3.6-4: Meffehler der verschiedenen Detektortypen je Puls (Integrationszeit 20 ms)

Detektortyp Fehlermittel [m] | Varianz [mZ] Sigma [m
koh. E-L +0.000 0.005 0.067
nicht-koh. E-L +0.000 0.005 0.067
nicht-koh. Kreuzprodukt +0.000 0.005 0.067

Tabelle 6.3.6-5: Mittel, empirische Varianz und Standardabweichung der Mefifehler
fiir Tabelle 6.3.6-4 (Integrationszeit 20 ms)

SchlieBlich sind hier noch die Tabellen 6.3.6-6 und 6.3.6-7 fiir eine Integrationszeit von 4 ms
angegeben, was einer Datenrate von 250 bps entspricht.

Puls £ Y T.At koh. | T.AT nicht-koh. | TA7 nicht-koh.

E-L [m] E-L [m] Kreuzprodukt [m]
1 0.0000 | -0.0592 | 0.000 0.000 0.000
2 0.0054 | -0.0215 | 0.390 0.390 0.391
3 | -0.0054| 0.0538 | -0.405 -0.405 -0.406
4 0.0000| 0.0376 | 0.000 0.000 0.000
5 0.0054 | -0.0323 | 0.387 0.387 0.389
6 | -0.0054 [ 0.0107 | -0.396 -0.396 -0.397
7 0.0054 | 0.0430 | 0.402 0.402 0.404
8 0.0000| 0.0269| 0.000 0.000 0.000
9 | -0.0054-0.0645| -0.381 -0.381 -0.383
10 0.0054 | -0.0538 | 0.383 0.383 0.385
11 | -0.0054 | 0.0538 | -0.405 -0.405 -0.406

Tabelle 6.3.6-6: Mef3fehler der verschiedenen Detektortypen je Puls (Integrationszeit 4 ms)

Detektortyp Fehlermittel [m] | Varianz [m2] Sigma [m]
koh. E-L -0.002 0.113 0.336
nicht-koh. E-L -0.002 0.113 0.336
nicht-koh. Kreuzprodukt -0.002 0.114 0.337

Tabelle 6.3.6-7: Mittel, empirische Varianz und Standardabweichung der Mefifehler
fiir Tabelle 6.3.6-6 (Integrationszeit 4 ms)
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Fiir das hier untersuchte Pulsschema kann zusammenfassend gesagt werden, daB die im Emp-
fanger durch Pulsen entstehenden zusitzlichen Fehler bei einer Integrationszeit von 20 ms ge-
geniiber herkémmlichem Rauschen vernachlissigbar sind. Betrachtet man jedoch den Fall einer

hoheren Datenrate, so zeigt sich, daB die Fehler eine nennenswerte GroBenordnung (s. Tabellen
6.3.6-3 oder 6.3.6-7) erreichen konnen.

Eine schnelle Dateniibertragung, wie sie beispielsweise fiir DGPS-Korrekturdaten benétigt wird,
kann also nicht sinnvoll iiber einen PL-Datenlink realisiert werden.
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7 Ausgewaihlte Tests und Ergebnisse

In diesem Kapitel sind einige Tests und Ergebnisse beschrieben, welche mit dem innerhalb die-
ser Arbeit entwickelten Navigationssystem durchgefithrt wurden. Das Hauptaugenmerk liegt
darin, die hohen erreichbaren Genauigkeiten des Systems aufzuzeigen. Des weiteren dienen Bei-
spiele fiir unterschiedliche Auswertemethoden und die Einbezichung von GLONASS und Pseu-
dolites in die Positionierung dem Nachweis der flexiblen Verwendbarkeit. SchlieBlich werden
einige Untersuchungen zum Vergleich der Mehrdeutigkeitssuchen gegeben.

7.1 Verifikation des hochprazisen Navigationssystems

Ein wichtiger Punkt bei der Entwicklung eines hochprizisen Navigationssystems ist die Erfolgs-
kontrolle, d.h. die Verifikation des Systems. Anhand verschiedener durchgefiihrter Tests soll die
Genauigkeit des Systems sowohl in statischen wie auch in kinematischen Fillen aufgezeigt wer-
den.

Da im kinematischen Fall der Filteralgorithmus wesentlich instabiler arbeitet als im statischen
Fall, kann ein Vergleich beider Auswertemethoden am Beispiel eines statischen Datensatzes
gefiihrt werden, indem das Navigationssystem je einmal statisch und kinematisch konfiguriert
wird. Im statischen Fall sind die zu schitzenden Positionskomponenten des Nutzers zeitlich kon-
stant. Daher muB im Filter keine zeitliche Aufdatierung der Positionskomponenten erfolgen. Im
kinematischen Fall ist eine solche Aufdatierung erforderlich, was bei unbekannter Dynamik zu
einem Informationsverlust im Filter fiihrt. Daher arbeitet der Positionierungsfilter im statischen
Fall signifikant stabiler als im kinematischen Fall.

Eine Verifikation des Systems kann weiterhin erfolgen, indem die Reproduzierbarkeit einer Lo-
sung im statischen Fall anhand unterschiedlicher Datensitze getestet wird. Hier wurde ein stati-
scher Datensatz als Beispiel herausgegriffen und der Positionierungsfilter wéhrend der Prozes-
sierung mehrmals initialisiert. Die durchwegs identische Fixierung der Mehrdeutigkeiten zeigt
die Korrektheit der Losung.

Im kinematischen Fall ist es weit schwieriger, eine hochprizise Positionierung nachzuweisen.
Ein hier dargestelltes Beispiel zeigt einen kinematischen Flugdatensatz, der mit zwei verschie-
denen Referenzstationen ausgewertet wurde. Anhand der Losungsvarianz ist die erreichte Ge-
nauigkeit abschitzbar.

7.1.1 Statischer Test, statische und kinematische Auswertung

Ein Vergleich einer statischen und kinematischen Auswertung eines statischen Datensatzes wur-
de innerhalb von PL-Tests am 9. Juni 1998 anhand einer Basislinie der Linge von etwa 364 m
durchgefiihrt. Die Losung ist in Bild 7.1.1-1 dargestellt.
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Bild 7.1.1-1: Statische und kinematische Auswertung eines statischen
Datensatzes im Vergleich (WGS-84-Hohe iiber Zeit)

Der Verlauf der statischen Losung zeigt das Schwingen des Filters bis zur Epoche 218122.0 der
Mehrdeutigkeitsfixierung. Ab diesem Zeitpunkt erhélt man eine nahezu konstante Lsung mit
leichten Variationen im Bereich weniger Millimeter.

Die kinematische Losung zeigt anfangs ebenfalls deutliche Ungenauigkeiten. Der iiber die Ge-
schwindigkeit (aus Dreifach-Phasendifferenzen) gestiitzte Filter fithrt zu einer driftenden Lo-
sung, die sich der korrekten Position néhert. Sobald auch hier die Mehrdeutigkeiten fixiert sind
(Epoche 218148.0), unterscheiden sich beide Losungen nur um wenige Zentimeter. Jedoch fiihrt
die hohere Unsicherheit im Positionierungsfilter zu einem weit rauheren Verlauf der Losung.
Diese rauhere Losung kommt durch die wesentlich groBere Anzahl an Unbekannten im Filter
(zusitzlich zu den Mehrdeutigkeiten drei Positionskomponenten pro Epoche anstelle von den
Mehrdeutigkeiten und insgesamt nur drei Positionskomponenten im statischen Fall) zustande, ist
also gewissermaBen der Preis fiir das Unwissen iiber die Bewegung des Nutzers.

7.1.2 Statische Tests, Reproduzierbarkeit der Lésung

Eine einfache Moglichkeit, um die Genauigkeit des Positionierungssystems im statischen Fall
abzuschitzen, ist, verschiedene Datensitze fiir die selbe Basislinie aufzunehmen und auszuwer-
ten. Anhand der Varianz des Ergebnisses 148t sich eine Genauigkeitsaussage treffen.
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Bild 7.1.2-1: Statische Positionierung mit mehrmaliger Initialisierung des Filters

Eine alternative, dazu #quivalente Methode ist, in einem Datensatz den Positionierungsfilter
mehrmals zu initialisieren, um zu sehen, ob die Fixierung der Mehrdeutigkeiten auf denselben
Punkt geschieht oder nicht.

In Bild 7.1.2-1 ist eine Auswertung eines statischen Datensatzes gezeigt, bei dem der Positionie-
rungsfilter mehrmals (per manueller Tastatureingabe) neu initialisiert wurde. Dargestellt ist als
Beispielskomponente der Nutzerposition die bei GPS kritische Positionskomponente, namlich
die WGS-84-Hohe iiber der GPS-Zeit. Deutlich zu sehen ist die Genauigkeit, die durch die
Float-Losung erreicht wird (normalerweise etwa 1 bis 2 m), wenn das System die Trégerpha-
senmehrdeutigkeiten nicht fixiert hat.

Weiterhin deutlich erkennbar sind Bereiche, in denen das System eine nahezu identische WGS-
84-Hohe (Variationen im Millimeterbereich bis wenige Zentimeter) ausgibt. In diesen Bereichen
konnten die Mehrdeutigkeiten mit geniigender Sicherheit fixiert werden. Es kann festgestelit
werden, daB die WGS-84-Hohe in allen fixierten Bereichen (nahezu) exakt denselben Wert auf-
weist, was auf eine mehrmalige identische Fixierung der Mehrdeutigkeiten schlieBen la8t.

Die durch die Fixierung erreichte Genauigkeit liegt im Zentimeterbereich. In Bild 7.1.2-2 ist die
vom Navigationssystem ausgegebene Prizision der Hohenangabe (30) dargestellt.
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Die in Bild 7.1.2-2 erkennbaren Spitzenwerte der Prizision werden durch die Initialisierung des
Kalman-Filters verursacht. Man erkennt, wie der Filter die Systemgenauigkeit stetig verbessert,
bis ein Sprung auf eine extrem niedrige Prizision stattfindet. Dieser Sprung ist auf eine Fixie-
rung der Mehrdeutigkeiten zuriickzufithren. Vergleicht man die Bilder 7.1.2-1 und 7.1.2-2, so
erkennt man, daB nach Fixierung der Mehrdeutigkeiten jeweils die identische WGS-84-Hohe

ausgegeben wird.
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Bild 7.1.2-3: PDOP iiber GPS-Zeit
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In Bild 7.1.2-3 ist der zum Test gehorige PDOP dargestellt. Man erkennt, daB der PDOP bestén-
dig unter zwei liegt, was einer sehr guten Satellitengeometrie entspricht.

7.1.3 Kinematische Tests, Verifikation durch Verwendung zweier Referenzsta-
tionen

Die Verifikation des in dieser Arbeit entwickelten Navigationssystems in kinematischen Fillen
kann auf mehrere Arten geschehen. Eine Moglichkeit besteht darin, eine differentielle Positio-
nierung anhand mehrerer Referenzstationen zu rechnen.

Im folgenden Beispiel wurde ein Flug mit zwei verschiedenen Referenzstationen ausgewertet.
Die Referenzstationen befanden sich in Bonn und Koblenz. Fiir die Auswertung wurden
Zweifrequenzdaten der Landesvermessungsimter in Bonn und Koblenz (jeweils aufgezeichnet
mit Trimble 4000 SSI Empfiingern) verwendet, wihrend im Flugzeug ein Trimble 4000 SSE
Empfinger verwendet wurde. Der Abstand der Station Koblenz zum Nutzer variierte im be-
trachteten Zeitintervall zwischen etwa 26 und 135 km. Fiir die Station Bonn variierte er zwi-
schen 44 und 64 km.

In Bild 7.1.3-1 ist das Ergebnis der Hohenauswertung zu sehen. Der Verlauf ist fiir beide Refe-
renzstationen nahezu identisch. Die Unterschiede in der berechneten Hohe liegen im Zentime-
terbereich und sind in Bild 7.1.3-2 nochmals dargestellt.

LiBt man das Einschwingen des Positionierungsfilters in den ersten vier bis funf Minuten auBer
acht, so erkennt man einen mehr oder weniger konstanten Offset der Hohen von etwa 6 bis 7 cm
mit Variationen im Bereich weniger Zentimeter.
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Bild 7.1.3-1: Anhand der beiden Referenzstationen berechnete WGS-84-Hohe des Nutzers
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Bild 7.1.3-2: Differenz der berechneten WGS-84-Hohen aus verschiedenen Referenzstationen

In Bild 7.1.3-2 sind zwei deutliche Spriinge um die Epochen 126186 und 126263 zu sehen. Die-
se beiden Spriinge entstehen durch die jeweiligen Mehrdeutigkeitsfixierung in den beiden Aus-
wertungen. Nachdem die Mehrdeutigkeiten in beiden Fillen fixiert wurden, ergeben sich Ho-
hendifferenzen von wenigen Zentimetern. Der konstant scheinende Bias von etwa 6 bis 7 Zen-
timetern konnte durch Spannungen zwischen den Koordinaten der beiden Referenzstationen
verursacht werden.

7.1.4 Echtzeitfihigkeit des Systems

Eine dritte Stufe der Verifikation des Navigationssystems ist der Nachweis der Echtzeitfunktio-
nalitit. Eine Definition des Begriffes Echtzeit ist nicht ohne weiteres moglich, da sowohl der
Datentransfer vom GPS-Empfénger zur Prozessiereinheit sowie die eigentliche Prozessierung
nur mit zeitlicher Verzégerung moglich ist. Eine Positionsbestimmung kann also nur mit einer
entsprechenden Verspitung (z.B. im Bereich einer halben Sekunde) erfolgen, oder es muB eine
(ungenauere) Pridiktion der Position vorgenommen werden. Da die Dynamik eines Flugzeuges
relativ hoch ist, kénnen sich bei einer Extrapolation der Position signifikante Positionsfehler
einschleichen.

Des weiteren konnen die hohen Genauigkeiten des Systems nur erreicht werden, wenn Daten
des mobilen Nutzers sowie dazu synchronisierte Daten einer Referenzstation vorliegen. Dies
setzt einen funktionsfidhigen Datenlink mit geniigender Datenrate voraus. Durch den Datenlink
entstehen nicht nur zusitzliche Latenzzeiten, sondern auch zusitzliche Fehlerquellen. Die iiber-
tragenen Daten miissen durch Paritits- oder CRC- (,,Cyclic Redundancy*) Checks gepriift wer-
den. Bei Auftreten von Fehlern sollten die Informationen soweit wie mdoglich genutzt werden.

Die iibermittelten Daten konnen dabei aufgenommene Rohdaten oder Korrekturen sein. Uber-
mittelte Rohdaten und Korrekturdaten konnen als dquivalent zueinander betrachtet werden, da
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aus den Rohdaten der Referenzstation bei Kenntnis ihrer Position die Korrekturdaten oder um-
gekehrt aus den Korrekturdaten die entsprechenden (Pseudo-) Rohdaten generiert werden kon-
nen.

Dennoch kann die Anwendung dieser Daten auf unterschiedliche Art geschehen:

1. Die Rohdaten der Referenzstation konnen direkt verwendet werden, was eine zeitliche Ver-
spitung der Positionsbestimmung zur Folge hat. Eine Trigerphasenfixierung ist in diesem
Fall moglich. Gegebenenfalls kann anschlieBend eine Pridiktion gerechnet werden, um eine
Schiitzung fiir die Momentanposition (zum Zeitpunkt der abgeschlossenen Berechnungen) zu
erhalten.

2. Die Korrekturdaten konnen in Form eines Entfernungs-Offsets und einer zeitlichen Ande-
rung (Korrekturdrift) eventuell auch zusitzlich einer Driftrate angewendet werden. Anhand
der Drift (und Driftrate) werden die Korrekturen extrapoliert, und eine (zur letzten MeBepo-
che des Nutzers) aktuelle Position kann berechnet werden. In einer solchen Anwendung der
Korrekturen ist eine Phasenfixierung, bedingt durch Latenzzeiten, nicht moglich. Auch hier
kann eine weitere Positionspridiktion angeschlossen werden, um eine Schitzung der Mo-
mentanposition zu erhalten.

Um die Position auf den Zeitpunkt der abgeschlossenen Berechnungen zu extrapolieren, muB die
Zeitspanne zwischen dem Zeitpunkt der Giiltigkeit der berechneten Position (GPS-Epoche nach
Empfingerzeit) und dem Zeitpunkt der abgeschlossenen Berechnungen geschitzt werden. Aus
der zuletzt berechneten mittleren Geschwindigkeit kann dann die Echtzeitposition errechnet
werden.

Eine Schitzung der unbekannten Zeitspanne kann iiber eine Zeitmessung aus der letzten MeBe-
poche gewonnen werden. Wihrend der Endzeitpunkt der Zeitspanne leicht von der Software
festgestellt werden kann, ist die Bestimmung des Anfangszeitpunkts identisch mit einer mog-
. lichst genauen Synchronisation auf Empfingerzeit. Praktisch alle GPS-Empfanger bieten daher
eine PPS- (,,pulse per second*) Schnittstelle, die externen Geriten die Synchronisation auf GPS-
Zeit ermdglichen.

Eine Verifikation dieser Ansitze ist nicht einfach moglich. Prinzipiell konnten unabhéngige ex-
terne Sensoren verwendet werden, um die berechneten Echtzeitpositionen zu verifizieren. Aller-
dings sind bekannte Sensoren wie Lasertracker oder Radar zu ungenau, um eine hochgenaue
DGPS-Position zu verifizieren. Allein photogrammetrische Techniken bieten die notwendigen
Genauigkeiten hierfiir.

7.2 Testergebnisse zur GLONASS-Integration

Wie bereits im Kapitel 5 beschrieben sind bei der Integration von GPS und GLONASS die un-
terschiedlichen Referenzrahmen ein wesentliches Problem fiir absolute Positionierung. Fiir die
differentielle Positionierung spielen die (geringen) Unterschiede der Referenzrahmen ein nur
sekundires Problem. Das Hauptproblem bei der Verwendung von GLONASS liegt in der
Schwierigkeit, den Ganzzahligkeitscharakter der Mehrdeutigkeiten bei doppelten Differenzen
iiber eine Mehrdeutigkeitssuche auszuniitzen. Um diesen Ganzzahligkeitscharakter zu erhalten,
kann ein gemischtes GPS/GLONASS-Modell implementiert werden, das fiir den GPS-Teil dop-
pelte Differenzen, fiir den GLONASS-Teil jedoch einfache Differenzen verwendet.
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Im folgenden wurde je ein statischer Datensatz und ein kinematischer Datensatz ausgewertet
und die Ergebnisse dargestellt.

7.2.1 Statischer Test

Ein statischer Test wurde am 4. Okt. 1996 am Geldnde der Universitit der Bundeswehr Miin-
chen mit zwei Ashtech GG24-Empfiangern durchgefiihrt. Ein Empfénger wurde als Referenzsta-
tion an einem genau vermessenen WGS-84-Punkt (MeBpfeiler 6 des Instituts) aufgestellt, der
andere Empfinger wurde statisch in einem Abstand von etwa 445 m davon auf dem Flugfeld
postiert. Etwa eine halbe Stunde lang wurden Daten aufgezeichnet. Uber den MeBzeitraum wa-
ren je 7 GPS- und 7 GLONASS-Satelliten sichtbar.

In Bild 7.2.1-1 sind die Ergebnisse aus drei verschiedenen Auswertungen dargestellt. Die Aus-
wertung zeigt, daB die Genauigkeit der GPS-Losung innerhalb der ersten zehn Minuten etwas
besser ist, als die der GLONASS-Losung. Nach dem Einschwingen des Positionsfilters liegen
beide Losungen nur wenige Zentimeter auseinander. Die kombinierte Losung ist durch die gro-
Bere Anzahl an Beobachtungen stabiler als die Einzellsungen.
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Bild 7.2.1-1: Vergleich dreier Auswertungen (GPS, GLONASS, GPS+GLONASS)
Eine Fixierung der Mehrdeutigkeiten war in der kombinierten GPS/GLONASS-Auswertung

bedingt durch das hohe Rauschen der Code- und Phasenmessungen nicht mdglich. Dennoch 18t
sich erkennen, daB in allen drei Fillen Zentimetergenauigkeiten erreicht werden.

7.2.2 Kinematischer Test

Als Beispiel einer gemeinsamen GPS und GLONASS Auswertung wurde eine PKW-Testfahrt
vom 30. Jan. 1997 zwischen Neubiberg und Ingolstadt gewihlt. Die GPS/GLONASS Daten
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wurden von zwei Ashtech-GG24-Empfingern aufgezeichnet. Als Referenzstation der Testfahrt
diente der MeBpfeiler 6 am Institut fiir Erdmessung und Navigation. Die Teststrecke verlief vom
Institut fiir Erdmessung und Navigation zunichst nach Siiden durch Ottobrunn, dann auf den
uBeren Autobahnring Miinchens, die Autobahn A9 Richtung Niirnberg entlang nach Ingolstadt
und wieder zuriick, wobei die Riickfahrt durch die Innenstadt Miinchens (Schwabing) erfolgte.

In den Bildern 7.2.2-1 und 7.2.2-2 sind die Hohenprofile (WGS-84-Hohe tiber WGS-84-
Breite/Linge) der Testfahrt bei reiner GPS-Auswertung bzw. bei GPS/GLONASS-Auswertung
dargestellt.

Bild 7.2.2-1: Hohenprofil in [m] der Testfahrt nach Ingolstadt bei reiner GPS-Auswertung

Deutlich zu sehen ist die siidliche Schleife, die durch den #uBeren Autobahnring Miinchens im
Osten sowie die Strecke durch die Miinchner Innenstadt (Schwabing) westlich gebildet wird.

Man erkennt die hiufigen Ausfille der Satellitensignale vor allem im bebautem Gebiet der
Miinchner Innenstadt. Die hohere Anzahl von sichtbaren Satelliten macht die gemeinsame
GPS/GLONASS-Auswertung weit robuster als die reine GPS-Auswertung, bei der aufgrund
haufiger (auch lingerer) Satellitenausfille grobe Positionsungenauigkeiten auftreten. Dies ist vor
allem im Bereich der Miinchner Innenstadt (Schwabing, linker Teil der Miinchenschleife) in den
Bildern 7.2.2-1 und 7.2.2-2 zu erkennen.
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617.33

Bild 7.2.2-2: Hohenprofil in [m] der Testfahrt nach Ingolstadt bei kombinierter
GPS/GLONASS Auswertung.

In Bild 7.2.2-3 ist der Hohenverlauf der Testfahrt iiber GPS-Zeit dargestellt. Auch hier sind die
groben Ungenauigkeiten vor allem im letzten Teil der Testfahrt zu erkennen.
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Bild 7.2.2-3: Hiohenverlauf der Testfahrt iiber GPS-Zeit
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Bild 7.2.2-4: Hohendifferenz der Auswertungen mit GPS und mit GPS+GLONASS

Die auftretenden Hohendifferenzen sind in Bild 7.2.2-4 iiber der Zeit dargestellt. Die Bereiche
grober Fehler (im Meterbereich) sind dabei primir der GPS-Auswertung zuzuordnen, weil in
vielen Fillen aufgrund von Abschattungen zu wenig Satelliten fiir eine Positionierung sichtbar

waren.
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Bild 7.2.2-5: Vergleich der PDOP-Verteilung iiber GPS-Zeit
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Die PDOP-Verteilung ist in Bild 7.2.2-5 zu sehen. Erkennbar ist die starke Streuung der Werte
(bedingt durch hiufige Satellitenabschattungen). Generell liegen die Werte bei gemeinsamer
GPS und GLONASS Auswertung aufgrund der hiheren Satellitensichtbarkeit niedriger.

7.3 Testergebnisse zu Pseudolite-Tests

Am Institut fiir Erdmessung und Navigation wurde innerhalb des DARA-Projektes ISAN 11
(Wissenschaftsprogramm) ein Prototyp-PL der Fa. Stanford Telecom beschafft. Alle Tests und
Ergebnisse, die im Rahmen des Projektes oder dieser Arbeit gemacht wurden, beziehen sich auf
dieses PL.

7.3.1 Statische Tests

Als Beispiel fiir einen statischen Datensatz wurde eine Testmessung vom 5. Mai 1998 gewihlt.
Das PL wurde nahe der Taxiway des Neubiberger Flughafengelidndes aufgebaut. Die Distanz
zwischen der Sendeantenne und der Empfangsantenne auf den iiber DGPS eingemessenen
Punkten IfEN-001 und IfEN-002 betrug etwa 20 m. Das PL wurde so konfiguriert, daB es mit
250 bps Nutzsignal auf der GPS-L,-Frequenz sendete. Die Sendeleistung betrug gemittelt 7 dBm
(Spitze: etwa 17.4 dBm), bei einem 1/11 Pulszyklus (9.09 %). Als Referenzoszillator des PLs
diente ein Cs-Frequenznormal, welches eine 10 MHz Frequenz (Sinus) lieferte.

Der Nutzer wurde in etwa 150 m Entfernung nordostlich des PL-Standorts aufgestelit. Die Daten
an beiden Empfangsantennen wurden etwa 30 min lang aufgezeichnet. Die vom PL-Empfinger
ausgegebene empfangene Signalstirke betrug fiir das PL-Signal durchgingig etwa 40 bis 41 dB-
Hz.

Drei verschiedene Auswertungen mit der hier entwickelten DGPS-Software PHARAO wurden
durchgefiihrt und verglichen.

Fiir die erste Auswertung wurde eine Positionierung mit Mehrdeutigkeitsfixierung tiber doppelte
Differenzen gerechnet, wobei beide aufgezeichnete Rohdatendateien genutzt wurden (2F-
Losung mit Fixierung). Die zweite Auswertung erfolgte allein iiber die Daten des Nutzeremp-
fangers, welche auch die empfangenen Korrekturdaten des PLs enthilt (1F-Losung). Als drittes
wurde eine gemeinsame Code- und Phasenauswertung ohne Fixierung der Mehrdeutigkeiten
(2F-Losung ohne Fixierung) fiir Vergleichszwecke gerechnet. Das Ergebnis ist in Bild 7.3.1-1
dargestellt.

Es ist zu erkennen, da die Genauigkeit der 1F-Losung nach einer kurzen Einschwingzeit des
implementierten Kalman-Filters im Dezimeterbereich (Genauigkeit besser als 15 cm) liegt. Im
Fall der 2F-Losung ist aufgrund der verfiigbaren Phasenmessungen des Nutzers wie auch der
Referenzstation eine Mehrdeutigkeitsfixierung moglich. Die 1F-Losung arbeitet nur auf Basis
einer geglitteten Codeldsung, da keine Trigerphasenmessungen der Referenzstation vorhanden
sind. Selbst hier wird eine Positionsgenauigkeit (Hohenkomponente) von besser als 15 cm er-
reicht.
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Bild 7.3.1-1: Vergleich unterschiedlicher Auswerteverfahren am Datensatz 980505a

——mit PL
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Bild 7.3.1-2: Vergleich der PDOP-Werte mit und ohne PL

In Bild 7.3.1-2 ist ein Vergleich der PDOP-Werte dargestellt. Der positive EinfluB des etwa
westlich stehenden PL-Senders ist deutlich zu sehen.
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7.3.2 Kinematische Tests

Im Rahmen des Projektes ISAN II (Wissenschaftsprogramm) wurden vom Institut fiir Erdmes-
sung und Navigation im Nov. 1996 und im Mai 1997 Flugversuche zum Test des Prototyp-PL
der Fa. Stanford Telecom am Flughafen Braunschweig durchgefiihrt. Als Testflugzeug diente
eine DO-128 der TU Braunschweig.

52.355
52.35

1 \
52345 L et — ~ N
52.34 / \ \

coul |/ \\\
o i L)

52325

5232 / A #/

52315 N
52.31
1048 1049 105 1061 1052 1053 1054 1055 1056 1057 1058 1069 108  10.81
WGS84-Lange [*]

Bild 7.3.2-1: Bodenspur des Fluges 96322a

Bild 7.3.2-2: Héhenprofil (WGS-84-Hohe in [m]) des Fluges 96322a
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Die Bilder 7.3.2-1 und 7.3.2-2 zeigen das Flugprofil des Testfluges 96322a, in dem drei ge-
wohnliche Platzrunden gegen den Uhrzeigersinn geflogen wurden. Die Landebahn wurde nach
der ersten und zweiten Runde jeweils in einer geringen Hohe von wenigen Metern iiberflogen.
Nach der dritten Runde erfolgte die Landung.
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GPS-Zeit [s]

Bild 7.3.2-3: Vergleich der PDOP-Werte mit und ohne PL

Etwa zur Epoche 140550 steigt ein weiterer Satellit iiber die (fiir Satelliten) eingestellte Elevati-
onsmaske von 15°. Daher sinkt der PDOP-Wert ab dieser Epoche in beiden Fillen signifikant
ab. Generell ist zu sehen, daB das PL eine wesentliche Verbesserung der Satellitengeometrie
ergibt. Die leichte Variation des PDOP-Wertes fiir den Fall mit PL hat ihre Ursache in der star-
ken Anderung der Geometrie. Man erkennt, da8 der PDOP am groBten wird, wenn sich der Nut-
zer nordlich des PLs befindet. Am kleinsten wird er, wenn der Nutzer siidlich des PLs ist. Diese
Tatsache wird durch die gemeinsame Inklination von etwa 55° der GPS-Orbitalebenen verur-
sacht. Daraus resultierend ergibt sich fiir einen Beobachter auf 48° nordlicher Breite ein ,,Satel-
litenloch* (Zenitdistanz 42°, Radius 13°) im Norden. Daher erhélt man optimale Verbesserun-
gen fiir einen PL-Aufstellungsort nordlich des Nutzers.

Die am Nutzer empfangene PL-Signalstirke ist in Bild 7.3.2-4 iiber der Bodenspur dargestellt.
Wie man erkennt, sind zunichst hiufige Signalausfille im Bereich der Runway zu sehen, wo das
Flugzeug vor den drei Platzrunden auf dem Zubringer zur Landebahn steht. Weitere sporadische
Ausfille sind im Bereich des Steigflugs zu finden, da hier die direkte Sichtverbindung vom PL-
Sender zur GPS/PL-Empfangsantenne teilweise durch die Tragflichen des Testflugzeugs abge-
schattet ist (aus Bild 7.3.2-2 erkennt man, daB mathematisch positive Platzrunden entgegen dem
Uhrzeigersinn geflogen wurden).

Auffillig ist der in allen drei Runden wiederholt vorgekommene Signalausfall im Nordosten der
Flugtrajektorie, jeweils nach der 90°-Kurve nach Westen. Dies deutet auf ein Hindernis im
Signalweg (Bild 7.3.2-2 ist extrem iiberhoht skaliert) vom PL zum Sender oder eine andere sy-
stematische Abschattung (beispielsweise durch die Tragflichen des Flugzeugs) in diesem Be-
reich hin.
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Interessant ist weiterhin der Bereich der Westkurve selbst, in dem das Signal-zu-Rausch-
Verhiltnis leicht hoher liegt als beispielsweise in den geraden Bereichen der Flugabschnitte.
Durch das starke Rollen des Flugzeugs in Richtung des PL-Senders wird hier der Einstrahlwin-
kel des PL-Signals und damit die aufgenommene Signalleistung (das Signal-zu-Rausch-
Verhiltnis) deutlich verbessert.
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Bild 7.3.2-4: PL-SNR [dB-Hz] am Nutzer iiber dessen Bodenspur

Dieses erste Ergebnis gibt AnlaB zu der Annahme, da8 die Qualitéit des empfangenen PL-Signals
wesentlich von den Empfangsbedingungen am Flugzeug abhingt.

Detailliertere Untersuchungen diesbeziiglich innerhalb des ISAN-II Wissenschaftsprogramms
haben gezeigt, daB gerade bei sehr flachen Einstrahlwinkeln (beispielsweise {iber 80°), durch die
Flugzeugoberfliche wiederholt unangenehme Storeffekte entstehen, die weiter untersucht wer-
den miissen. Es wurde festgestellt, daB der Einfallswinkel des PL-Signals auf die am Dach des
Flugzeugs horizontal montierte Antenne bei den Testfliigen normalerweise im Bereich zwischen
80° und 110° (keine direkte Sichtverbindung !) lag.

In den Bildern 7.3.2-5 bzw. 7.3.2-6 sind die Code-minus-Phase-Kombinationen des PL-Signals
an der Referenzstation bzw. am Nutzer {iber den Zeitraum des Testfluges dargestellt.

Bild 7.3.2-7 zeigt einen vergroBerten Ausschnitt fiir den Nutzer, in dem keine Phasenspriinge
auftreten. Die Skalierungen der y-Achse in den Bildern 7.3.2-5 und 7.3.2-7 wurden zum besse-
ren Vergleich identisch gewihlt.

Wihrend die MeBwerte an der Referenzstation im wesentlichen das weiBe Code-
Empfangsrauschen widerspiegeln, sind am bewegten Nutzer systematische Effekte als Oszilla-
tionen zu erkennen, die auf ungiinstige Empfangsbedingungen schlieBen lassen. Die ausge-
wihlten Daten sind charakteristisch fiir den Signalempfang am Nutzer. Ahnliche Ergebnisse
lassen sich durchgingig in praktisch allen Tests nachweisen. Eine hochgenaue Positionierung
unter Verwendung der PL-Signale ist somit bisher nur bedingt moglich.

Entwicklung eines hochprizisen Navigationssystems Dipl.-Inform. W. Werner




7 Ausgewihlte Tests und Ergebnisse 159

g

8
&

|
|

N
g

Code minus Phase [m]

276

274

272

270 T v T T y T T T T v T
138400 139520 139640 139760 139880 140000 140120 140240 140360 140480 140600 140720 140840

GPS-Zeit [s]

Bild 7.3.2-5: Code-minus-Phase-Kombination des PL-Signals an der Referenzstation
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Bild 7.3.2-6: Code-minus-Phase-Kombination des PL-Signals am Nutzer (Gesamt)

Die Frage nach dem Einbauort der PL-Empfangsantenne im Flugzeug ist daher noch nicht ein-
deutig zu beantworten. Jedoch sprechen diese ersten Ergebnisse dafiir, daB eine direkte Sicht-
verbindung zwischen PL-Sender und PL-Empfangsantenne notwendig zu sein scheint. Das be-
deutet, daB in der Tat eine Zweiteilung der Antenne am Nutzer (in eine obere Satelliten-
Empfangsantenne sowie eine untere PL-Empfangsantenne mit synchronisierten HF-Frontends
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der angeschlossenen Signalempfinger) oder ein ausgezeichneter Antenneneinbauort in der Nihe
des Cockpits oder der Nase des Flugzeugs gewihlt werden sollte, um den PL-Empfang bei der
gewiinschten Anwendung (dem priizisen Landeanflug) zu optimieren.

SN AV NA NEPAWS A
VN [\ /[ ] N |
Y N\ \J A/

130

Code minus Phase [m]
g
—

128
128

124

122

120 + + + + + + + + +
139700 138800 139900 140000 140100 140200 140300 140400 140500 140600 140700
GPS-Zeit [s]

Bild 7.3.2-7: Code-minus-Phase-Kombination des PL-Signals am Nutzer (Ausschnitt)

Im Rahmen des ISAN-II Wissenschaftsprogramms werden weiterhin Untersuchungen zu dieser
Problematik betrieben.

7.4 Vergleich unterschiedlicher Auswertemethoden

In diesem Abschnitt sollen anhand eines kinematischen Datensatzes die unterschiedlichen Ge-
nauigkeiten der verschiedenen Auswertemethoden gezeigt werden.

Der Datensatz wurde am 7. Mai 1998 am Flughafengelidnde der Universitidt der Bundeswehr
Miinchen aufgezeichnet. Die Koordinaten der Referenzstation nahe der Runway (auf dem ver-
messenen Punkt IfEN-002) sind:

X: 4182100.782 m
Y: 861483.571 m
Z: 4722902.942 m

Der Nutzerempfinger wurde in einem PKW betrieben, der mehrmals die Taxiway entlang fuhr.
Die verwendeten GPS-Empfinger waren zwei 12-Kanal NovAtel R3151 Empfinger. Die Daten
an der Referenzstation sowie am mobilen Nutzer wurden fiir Postprozessierungszwecke aufge-
zeichnet.

Bei der Positionsbestimmung mit differentiellem GPS (DGPS) gibt es prinzipiell zwei unter-
schiedliche Ansiitze, die bei Verwendung eines Kalman-Filters nicht dquivalent zueinander sind:
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e Auswertung mit einfachen Differenzen der Beobachtungen
e Auswertung mit doppelten Differenzen der Beobachtungen

Bei Verwendung einer epochenweisen Ausgleichung der Daten sind beide Methoden é&quivalent.
Wird jedoch eine sequentielle (Kalman-)Filterung angewandt, so ist die Auswertung mittels
doppelter Differenzen {iberlegen. Die Ursache dafiir liegt primér am kombinierten Empfén-
geruhrfehler, der bei einfachen Differenzen in der Filterung geschétzt werden muB, wihrend er
in den doppelt differenzierten Gleichungen bereits (exakt) eliminiert wurde. Andert sich der
Uhrfehler stark von einer MeBepoche zur nichsten, so wird bei einer Einfachdifferenz die Posi-
tionslosung negativ beeinfluBt.

7.4.1 Auswertung mit einfachen Differenzen

Bei Verwendung der einfachen Differenzen in der Auswertung ergeben sich abhingig von den
verwendeten Beobachtungsarten (Code, Code und Trigerphase, Trigerphase fixiert) unter-
schiedliche Genauigkeiten der Positionslosung.

In Bild 7.4.1-1 ist die Hohenauswertung anhand der Codemessungen (ohne Verwendung der

Trigerphaseninformation) zu sehen. Die Qualitit der Losung ist von einigen Faktoren, wie
Mehrweg, Coderauschen und kombinierte Uhrstabilitit abhingig.

599.33

Bild 7.4.1-1: WGS-84-Hohe in [m] des Testfahrzeugs iiber der Bodenspur
(Einfachdifferenz-Auswertung, nur Codemessungen)

Die gemeinsame Auswertung von Code und Trigerphase zeigt einen weit glatteren Verlauf der
Position. Sie ist dargestellt in Bild 7.4.1-2.
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598.18

Bild 7.4.1-2: WGS-84-Héhe in [m] des Testfahrzeugs iiber der Bodenspur (Einfachdifferenz-
Auswertung mit Code und Trdgerphasen, ,, Float “-Losung)

Die phasenfixierte Losung ist in Bild 7.4.1-3 dargestellt. Da der kombinierte Empfingeruhrfeh-
ler nicht zeitlich konstant ist, ist eine Fixierung der Tragerphasen bei Anwendung der Einfach-
differenz-Auswertung nicht immer problemlos moglich. Daher wird iiblicherweise eine doppelte

Differenzierung der Einfachdifferenz vorgezogen. In diesem (relativ guten) Datensatz konnten
die Mehrdeutigkeiten bereits nach kurzer Zeit korrekt fixiert werden.
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Bild 7.4.1-3: WGS-84-Hdhe in [m] des Testfahrzeugs iiber der Bodenspur (Einfachdifferenz-
Auswertung mit Trdgerphasen und Fixierung der Mehrdeutigkeiten)
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Bild 7.4.1-4: Vergleich der Auswertungen mittels einfacher Differenzen

376600

In Bild 7.4.1-4 ist nochmals die WGS-84-Hohe des Nutzers iiber der Zeit angetragen. Die Ver-
wendung der Trigerphaseninformation fiihrt zu einem wesentlich glétteren Ergebnis, weil die
Tragerphasengenauigkeit weit besser ist als die Codegenauigkeit. Die Variation der Hohe ist
kein Positionierungsfehler, sondern kommt von der Variation der Hohe der Taxiway, wie aus
den Bildern 7.4.1-1 bis 7.4.1-3 leicht zu erkennen ist.

7.4.2 Auswertungen mit doppelten Differenzen

Bei der Auswertung mittels doppelter Differenzen werden alle Uhrfehler (bis auf sehr kleine
Restfehler, die durch die Stabilitit der Uhren bestimmt sind) eliminiert.

Die reine Codeauswertung ist in Bild 7.4.2-1 dargestellt. Gut erkennbar ist der durch das Coder-

auschen verursachte Positionsfehler.
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598.78

Bild 7.4.2-1: WGS-84-Hohe in [m] des Testfahrzeugs iiber der Bodenspur
(Doppelte-Differenz-Auswertung, nur Codemessung)

997.96

Bild 7.4.2-2: WGS-84-Hohe in [m] des Testfahrzeugs iiber der Bodenspur (Doppelte-Differenz-
Auswertung mit Code- und Trdgerphasen, ,, Float “-Lésung)

Die Auswertung mit Mehrdeutigkeitsfixierung liefert das geringste Positionsrauschen. Die Posi-
tionsgenauigkeit liegt im Zentimeterbereich (Bild 7.4.2-3). Durch die mehrfachen Fahrten ent-
lang der Taxiway ist deren Hohenprofil gut zu erkennen.

In Bild 7.4.2-4 ist ein Vergleich der ausgegebenen WGS-84-Hohen iiber der Zeit angegeben.
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Bild 7.4.2-3: WGS-84-Hdhe in [m] des Testfahrzeugs tiber der Bodenspur (Doppelte-Differenz-
Auswertung, Tragerphasenlosung, Mehrdeutigkeiten fixiert)
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Bild 7.4.2-4: Vergleich der Auswertungen mittels doppelter Differenzen

Ein Vergleich der berechneten WGS-84-Hohen des Nutzers der beiden fixierten Losungen (aus
einfacher Differenz und doppelte Differenz) zeigen die Korrektheit des Ergebnisses. Die Ho-
hendifferenz ist dargestellt in Bild 7.4.2-5.
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Bild 7.4.2-5: Vergleich der beiden fixierten Losungen (aus einfacher und doppelter Differenz)

Nach den beiden Fixierungen (vor GPS-Epoche 375500) weicht die ausgegebene Hohe nur um
wenige Zentimeter ab. In Bild 7.4.2-5 ist die Quantisierung der Ausgabegenauigkeit (1 cm) zu
sehen.

7.5 Verschiedene Tests zur Mehrdeutigkeitsbestimmung

In diesem Unterkapitel werden verschiedene Testergebnisse zur Mehrdeutigkeitsbestimmung
dargestellt. Dabei werden die verschiedenen Zeiten, die von den Suchverfahren benétigt werden,
verglichen. Sowohl Ein- wie auch Zweifrequenzdaten und die Abhéngigkeit von der Anzahl der
Satelliten werden fiir statische wie auch fiir kinematische Fille betrachtet.

7.5.1 Vergleich der beiden Baumsuchverfahren fiir die Mehrdeutigkeitssuche

Die innerhalb dieser Arbeit entwickelte Baumsuche zur Mehrdeutigkeitsbestimmung wurde mit
der nach Euler und Landau (1992) iiblichen Tiefensuche anhand eines statischen und eines ki-
nematischen Datensitze verglichen.

Als statisches Beispiel wurde ein Datensatz ausgewihlt, der im Rahmen von Flugversuchen in
Braunschweig aufgezeichnet wurde. Die Basislinie zwischen den beiden NovAtel 3151R 12-
Kanal Empféngern betrug etwa 10 m. Der Beginn der Datenprozessierung wurde auf die GPS-
Epoche 400000.0 gelegt. Die eingestellte Datenrate betrug 1 Hz. Die Anzahl der gemeinsam
beobachteten Satelliten, die fiir eine Auswertung nach der Methode der doppelten Differenzen
zur Verfiigung standen, schwankte zwischen 5 und 6. Ein Vergleich der Zeiten, die von den ein-
zelnen Algorithmen fiir eine Mehrdeutigkeitssuche benétigt wurde, ist in Bild 7.5.1-1 darge-
stellt.
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Bild 7.5.1-1: Vergleich der Berechnungszeiten der Suchverfahren (5 bis 6 Satelliten, statisch)

Man erkennt, daB alle Verfahren fiir die Suche in der Regel nur einen Bruchteil einer Sekunde
bendtigen und somit echtzeitfihig sind. Die gelegentlich auftretenden lingeren Suchzeiten um
die Epochen 400043, 400082, 400099, 400120 sowie 400178 sind auf die oftmals wechselnden
Satellitenkonstellationen zuriickzufiihren. Die Anzahl der unbekannten Mehrdeutigkeiten im
Kalman-Filter schwankt mit der Anzahl der an beiden Stationen gemeinsam beobachtbaren Sa-
telliten (5 bis 6) zwischen 4 und 5.

Fiir den kinematischen Vergleich der Verfahren wurde ein Bojen-Datensatz ausgewihlt, der von
der Ohio-State-University zur Verfiigung gestellt wurde. Nur die ersten drei Minuten des etwa
11 Stunden langen Datensatzes wurden fiir den Vergleich betrachtet. Die Basislinie zwischen
Referenzstation und Boje betrug etwa 60 bis 70 m, die Datenrate war 1 Hz. Es standen Zweifre-
quenzdaten von zu Beginn 6, wenig spiter 8 Satelliten bis zum Ende des Vergleichszeitraums
zur Verfiigung. Die Daten wurden von zwei Trimble 4000SSI Empfangern aufgezeichnet. Aus-
gegeben wurden C/A-Code auf L, P-Code auf L, sowie Tragerphasen auf beiden Frequenzen.

Zunichst wurde nur eine Frequenz der Daten ausgewertet. Der Vergleich in den Bildern 7.5.1-1
und 7.5.1-2 zeigt die bendtigten Rechenzeiten der verglichenen Suchverfahren tiber denselben
Zeitraum.
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Bild 7.5.1-1: Vergleich der Berechnungszeiten der Suchverfahren (8 Satelliten, nur L,)
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Bild 7.5.1-2: Vergleich der Berechnungszeiten der Suchverfahren (8 Satelliten, nur L;)
Es 4Bt sich erkennen, daB alle Verfahren nach bereits kurzer Beobachtungszeit in der Lage sind,

das Mehrdeutigkeitsproblem, d.h. die Minimierung von (4.2.1-10), innerhalb einer halben Se-
kunde zu l6sen.

Der Vergleich der Bilder 7.5.1-1 und 7.5.1-2 zeigt weiterhin, daB die Information aus den L;-
Trigerphasenmessungen besser ist als die aus L, was sich an den leicht kiirzeren Suchzeiten bei
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L;-Daten erkennen l48t. Der Grund hierfiir ist das Kreuzkorrelationsverfahren, nach der die
Trimble-Empfinger ihre L,-Daten akquirieren.
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Bild 7.5.1-3: Vergleich der Berechnungszeiten der Suchverfahren (7 Satelliten, nur L)
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Bild 7.5.1-4: Vergleich der Berechnungszeiten der Suchverfahren (7 Satelliten, nur Ly)

Um die Abhiingigkeit der Suchstrategien von der Satellitenanzahl zu priifen, wurde ein willkiir-
licher Satellit (PRN#16) aus den Berechnungen ausgeschlossen. Man erkennt eine leichte Ver-
besserung der Suchzeiten. Auch hier 148t sich erkennen, daB die L,-Messungen von etwas
schlechterer Qualitét sind.
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Bild 7.5.1-5: Vergleich der Berechnungszeiten der Suchverfahren (7 Satelliten, L;+L))
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Bild 7.5.1-6: Vergleich der Berechnungszeiten der Suchverfahren (8 Satelliten, L;+L;)

Die beiden Bilder 7.5.1-5 und 7.5.1-6 zeigen den Vergleich der Suchverfahren fiir die Auswer-
tung beider Frequenzen. In Bild 7.5.1-5 wurde wiederum ein Satellit weniger betrachtet, so da
sich im Kalman-Filter 12 bzw. 14 doppelt differenzierte Mehrdeutigkeiten ergeben.

Anhand der Ergebnisse ist erkennbar, daB die Suchzeiten des Euler/Landau-Ansatzes kiirzer
sind, als die mit vorheriger Lambda-Transformation. Die Ursache hierfiir konnte in einer nicht
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effizienten Implementierung der Transformation liegen, welche nicht von den Entwicklern der
Lambda-Transformation selbst stammt.

In jedem Fall 148t sich jedoch erkennen, daB die vom Autor entwickelte Best-First-Suche spite-
stens nach einigen Sekunden am effizientesten arbeitet.

7.5.2 Vergleich einiger ,, Time-To-Fix“-Zeiten im kinematischen Fall

Neben der Zeit, die fiir eine einzelne Mehrdeutigkeitssuche aufgewendet werden muB, ist es
auch interessant, die Zeiten bis zu einer Fixierung der Mehrdeutigkeiten in Abhingigkeit einiger
Parameter darzustellen. Die ,,Fixierung® meint hier nicht das bloBe Auffinden der optimalen -
Ganzzahlkombination zur Minimierung von (4.2.1-10), sondern auch die Akzeptanz durch ein
Validierungskriterium. Da dieser Test unabhiingig von der Implementierung der verwendeten
Suche ist, geniigt es prinzipiell, eine beliebige Suchstrategie zu verwenden.

Die Zeit bis zur signifikanten Fixierung der Mehrdeutigkeiten héngt primér von der verfligbaren
Satellitenkonstellation und der Realisierung der Dynamik des Nutzers im Kalman-Filter ab.

Als Beispiele wurden die selben Datensiitze gewihlt wie bereits in 7.5.1. Das hier entwickelte
Navigationssystem PHARAO wurde so konfiguriert, daB es an einem bestimmten Zeitpunkt
innerhalb des Datensatzes mit der Prozessierung beginnt. Fiir eine Testreihe wurde dieser Zeit-
punkt dann iiber die ersten 300 Epochen (Datenrate 1s) variiert. Die jeweils benotigte Zeit bis
zur Fixierung wurde festgehalten.

In Bild 7.5.2-1 ist die Verteilungsfunktion fiir vier unterschiedliche Testreihen dargestellt. Zwei
Testreihen wurden je fiir eine statische und eine kinematische Auswertung gerechnet. Eine der
Testreihen wurde jeweils mit Codegléttung (Hatch-Filter) durchgefiihrt, die andere ohne Code-
glittung.

Wie man erkennt, ist die Fixierung bei statischer Auswertung schneller moglich. Der Grund
dafiir liegt darin, daB die Positionskomponenten zeitlich konstant sind. Daher ist die Anzahl der
Unbekannten weit geringer als im kinematischen Fall. DaB die Fixierung der Mehrdeutigkeiten
im kinematischen Fall ebenfalls relativ schnell méglich ist, liegt an der Realisierung der zeitli-
chen Aufdatierung des implementierten Kalman-Filters iiber die Dreifach-Differenzen der Tri-
gerphasenmessungen (s. 3.3.4).

Deutlich zu sehen ist, daB sich im kinematischen Fall die Glittung der Codemessungen eher
negativ auf die Fixierungszeiten auswirken. Die Erkldrung dieses Phinomens ist, daB der Kal-
man-Filter im kinematischen Fall durch die Positionsunsicherheit weit ineffizienter arbeitet. Bei
der Pridiktion des Filterzustandes miissen die Varianzen der Positionskomponenten erhoht wer-
den, um die nur schlecht vorhersagbare Bewegung des Nutzers auffangen zu konnen. Die Glit-
tung der Codemessungen bewirkt eine Verkleinerung des weiBen Rauschens auf Kosten der zu-
sitzlichen Einfithrung einer (kleinen) systematischen Verfilschung der Messung. Diese syste-
matische StorgroBe wirkt sich im Fall eines instabileren Filters weit stérker aus, als bei konstant
gehaltenen Positionskomponenten.
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Bild 7.5.2-1: Vergleich der relativen Hiufigkeiten der Fixierungen innerhalb einer festen
Epochenanzahl am Beispiel eines statischen Datensatzes mit statischer und
kinematischer Auswertung mit und ohne Codegliittung

Fiir die folgende rein kinematische Untersuchung wurde wiederum der Bojen-Datensatz der
Ohio-State-University (wie bereits in 7.5.1) gewihlt.

Diesmal wurden die Auswirkungen von Ein- und Zweifrequenzmessungen sowie die Anzahl der
sichtbaren Satelliten auf die Auswertung untersucht. Die jeweils benétigte Zeit bis zur Fixierung
wurde festgehalten. In Bild 7.5.2-2 ist die Verteilungsfunktion fiir drei unterschiedliche Aus-
wertungen dargestellt. In den beiden ersten Auswertungen wurden nur L;- bzw. L,-Daten zur
Prozessierung verwendet. In der dritten Auswertung wurde von beiden Frequenzen Gebrauch
gemacht.

Diese reprisentativen Ergebnisse zeigen, daB eine Fixierung basierend auf den L,-Daten
schneller durchzufiihren ist als fiir L;-Daten. Der Grund ist hier nicht der Qualititsunterschied
der Trigerphasenmessungen auf L; bzw. L, sondern die um etwa 20% lingere L,-Wellenlinge
(4, =19.0cm, 4, =24.4cm). Das hohere Rauschen auf den Lp-Phasenmessungen bewirkt zwar

lingere Suchzeiten pro Epoche, aber kaum eine VergroBerung der notwendigen MeBepochen-
zahl bis zur Fixierung der Mehrdeutigkeiten.
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Bild 7.5.2-2: Vergleich der relativen Haufigkeiten der Fixierungen innerhalb einer '
festen Epochenanzahl im kinematischen Fall bei Verwendung von
Ly, Ly und L;+L; (8 Satelliten)

Da in diesem Datensatz relativ viele Satelliten (8) zur Verfiigung standen, wurde ein weiterer
Vergleich unter AusschluB eines zufillig gewihiten Satelliten (PRN#16) gemacht.
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Bild 7.5.2-3: Vergleich der relativen Hiufigkeiten der Fixierungen innerhalb einer
festen Epochenanzahl im kinematischen Fall bei Verwendung von
L, Ly und L;+L; (7 Satelliten)
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Die Abhéngigkeit von der Anzahl der Satelliten zeigt Bild 7.5.2-4 fiir die Verwendung beider
Frequenzen als Beispiel. Zugrunde liegt jeweils derselbe Datensatz, in dem willkiirlich Satelliten
ausgeschlossen wurden (zunichst PRN#16, dann zusitzlich PRN#22, #14 und schlieBlich #19).

e e ——a———

o g

' ~—8 Satellten
—— 7 Sateliiten

50 =g Satelliten
—— Satelliten
40 ~— 4 Satelliten

Relative Hiufigkeit der Fixierungen [%]
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Bild 7.5.2-4: Vergleich der relativen Hiufigkeiten der Fixierungen innerhalb einer festen
Epochenanzahl im kinematischen Fall bei Verwendung von L; und L,
bei Variation der Satellitenzahl

Es ist erkennbar, daB die Fixierungen in etwa nach derselben Zeitspanne erfolgen. Allein zur
Fixierung bei Verwendung von nur vier Satelliten wird signifikant mehr Zeit benétigt. Die Ursa-
che dafiir ist darin zu sehen, daB abgesehen von den Zweifrequenzmessungen keine geometri-
sche Redundanz vorliegt. In den anderen Fillen sind die Fixierungszeiten nur leicht unter-
schiedlich.

Bild 7.5.2-5 zeigt die gleiche Auswertung fiir den Fall, daB nur die L,-Frequenz genutzt wird.
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Bild 7.5.2-5: Vergleich der relativen Hiufigkeiten der Fixierungen innerhalb einer festen
Epochenanzahl im kinematischen Fall bei Verwendung von L, allein
bei Variation der Satellitenzahl

Auch hier sind nur leichte Unterschiede in den benttigten Fixierungszeiten erkennbar. Wiede-
rum sind die Zeiten fiir den Fall der Verwendung von nur vier Satelliten am ldngsten, was zu
erwarten war. '

Dipl.-Inform. W. Werner Entwicklung eines hochprizisen Navigationssystems




176 8 Sichtbarkeitsanalyse fiir den Flughafen Miinchen

8 Sichtbarkeitsanalyse fiir den Flughafen Miinchen

Ein wichtiger Aspekt eines hochprizisen zivilen Landesystems ist die Erfiillung der RNP-
Parameter (s. Abschnitt 1.2). Nach Ergebnissen der Airport Pseudolite Subgroup of RTCA SC
159 Working Group 4A on Precision Approach ist die GPS-Integritit fiir CAT-I Anforderungen
mit EGNOS, WAAS etc. noch ausreichend. Fiir CAT-II und CAT-III ist eine bodenseitige Stiit-
zung des Systems (GBAS, ,,Ground-Based Augmentation System*) zur Erhohung von Integritiit
und Verfligbarkeit notwendig.

In diesem Kapitel wird eine Sichtbarkeitsanalyse fiir den Flughafen Miinchen durchgefiihrt,
welche aufzeigt, wie die GPS- bzw. GLONASS-Satellitenkonstellation zu bewerten ist. Den hier
beschriebenen Untersuchungen liegt das in Bild 8-1 dargestellte Szenario zugrunde.

FLe
FLe
USRPOS 3
RPOS 2
USRPOS 1 r_____:‘:U§:g§__:l °
(]
PL 11 PL7 Airport PLS PLO
+ + ® Anchor + +
pLi 412
+r7 — . S— — °
° PL3+ USRPOS 5 USRPOS 6
USRPOS 4 +
PL2
JpLe
2km
JpL10 —_—

Bild 8-1: Testszenario Miinchen I1

Als WGS-84-Koordinaten des Ankerpunktes wurden die Werte Breite: 48.3547225°, Linge:
11.7875000° und Hohe: 594 m angenommen.

Die Kreise entsprechen Positionen des Nutzer-Empfingers. Dabei wurde die Hohe der User-
Positionen fiir die Positionen 1, 3, 4 und 6 mit 100 m angenommen. Das entspricht etwa einem
Gleitwinkel von 3°. Die Kreuze entsprechen verschiedenen Pseudolite-Positionen, die in der
Analyse getestet wurden. Die Hohe wurde fiir die Pseudolites 1 bis 3 mit 0 (auf dem Flugfeld
vor der Rollbahn), und fiir die restlichen Pseudolites mit 10 m tiber Grund (auf Gebiuden) ange-
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nommen. Die Pseudolites mit den Nummern 4 bis 7 befinden sich jeweils etwa 3 km vom An-
kerpunkt entfernt in den vier Himmelsrichtungen. Die PL’s 8 bis 11 befinden sich jeweils in
einer Entfernung von 6 km. PL 12 ist vergleichsweise auf das Dach der westlichsten Flugzeug-

halle gesetzt.

Die folgenden Ergebnisse beruhen auf dem GPS-Almanach vom 7. April 1996. Die Konstellati-
on der Satelliten sowie zugehorige Sichtbarkeits- und DOP-Werte wurden alle finf Minuten

berechnet.

8.1 Navigation allein mittels GPS

In Bild 8.1-1 ist die GPS-Satellitensichtbarkeit dargestellt. Die Anzahl empfangbarer Satelliten
hingt stark von der gewihlten Elevationsmaske ab. Je niedriger die Elevationsmaske, desto
mehr Satelliten sind sichtbar. Allerdings sind Signale von niedrig stehenden Satelliten wesent-
lich stirker durch atmosphirische Effekte verrauscht.

Anzahl sichtbarer Satelliten

31 —-Elevationsmaske 5°
====Elgvationsmaske 10°
2 1 == |gvationsmaske 15°

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 145 16 17 18 19 20 21 22 23 24
Zeit [h]

Bild 8.1-1: GPS-Satellitensichtbarkeit am 7.4.1996 bei verschiedenen Elevationsmasken

Die Anzahl sichtbarer Satelliten allein geniigt jedoch nicht, um eine Aussage iiber die Moglich-
keit und Genauigkeit einer Positionierung zu machen. Wesentliche Merkmale der Giite einer
Konstellation sind die DOP-Werte (,,Dilution Of Precision*). Generell kann der PDOP (,,Posi-
tion DOP*) als geometrisches MaB zur Abschitzung der Positionsgenauigkeit herangezogen

werden.
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Bild 8.1-2: PDOP bei verschiedenen Elevationsmasken
In Bild 8.1-2 sind daher die entsprechenden PDOP-Werte als Funktion der Zeit dargestelit.
Deutlich erkennbar ist die Spitze gegen 18:50 Uhr. Zu diesem Zeitpunkt stehen nur wenige Sa-
telliten liber 15° Elevation.

In der folgenden Tabelle 8.1-1 sind einige statistische Werte zusammengefaBt.

Elevations- Anzahl sichtbarer VDOP PDOP
maske Satelliten

5 Mittelwert 7910 1.099 1.816
Varianz 0.652 0.055 0.105

10 Mittelwert 6.934 1.323 2.160
Varianz 0.492 0.068 0.129

15 Mittelwert 6.139 1.742 2.742
Varianz 0.745 0.772 0.977

Tabelle 8.1-1: Mittelwerte und Varianzen von Anzahl sichtbarer Satelliten,
VDOP und PDOP bei unterschiedlichen Elevationsmasken

Die Mindestanzahl der sichtbaren Satelliten zu jedem Zeitpunkt an jedem Ort der Erdoberfliche
ist beim GPS-Vollausbau nach Spezifikation in der Regel 4, so daB iiberall eine Positionierung
moglich ist. Es ist jedoch die Frage zu stellen, wie ein Satellitenausfall sich auf etwaige Positio-
nierungen auswirkt. Daher wurde ein willkiirlicher Satellit (PRN #1) in der Simulation ausge-
schaltet. Die Auswirkungen auf die Anzahl der sichtbaren Satelliten und den PDOP sind in den
Bildern 8.1-3 und 8.1-4 zu sehen.
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Bild 8.1-3: Anzahl sichtbarer Satelliten bei Ausfall von PRN #1 (nur GPS)
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Bild 8.1-4: PDOP bei Ausfall von PRN #1 (nur GPS)

Wie aus den Bildern 8.1-3 und 8.1-4 ersichtlich ist, sind bei 15° Elevationsmaske zwischen
21:00 Uhr und 22:00 Uhr nur drei Satelliten sichtbar, was dazu fiihrt, daB keine Positionierung
moglich ist. Der PDOP-Wert fiir diesen Zeitraum wird unendlich, da die Beobachtungsmatrix
nicht invertierbar ist (in der Darstellung in Bild 8.1-4 wurde der maximale PDOP auf den Wert

10 reduziert).
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Es ist ebenfalls erkennbar, daB der PDOP selbst fiir sehr niedrige Elevationsmasken sehr hoch
werden kann (12:00 Uhr bis 13:00 Uhr).

Diese Resultate zeigen deutlich, daB es notwendig ist, zusitzlich zu GPS noch weitere Hilfssy-
steme zu nutzen, wenn eine hohe Integritit und Verfiigbarkeit erreicht werden soll.

8.2 Navigation mittels GPS und GLONASS

Eine Maoglichkeit GPS zu stiitzen liegt in der gleichzeitigen Nutzung von GLONASS. Der
GLONASS-Almanach vom 7.4.96 enthielt 23 aktive Satelliten, die in den folgenden Berech-
nungen zugrunde gelegt wurden. Als Standard-Elevationsmaske wird vielfach 7.5° vorgeschla-
gen, die daher hier verwendet wurde.

Entsprechend der fast verdoppelten Zahl von Satelliten, ist auch die Anzahl der sichtbaren Sa-
telliten praktisch verdoppelt. Wie ebenfalls aus Bild 8.2-1 erkennbar, ist jedoch eine wesentlich
groBere Schwankung in der Anzahl sichtbarer Satelliten enthalten.
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Bild 8.2-1: Satellitensichtbarkeiten fiir GPS und GPS+GLONASS (Elevationsmaske 7.5°)

Die entsprechenden PDOP-Werte sind in Bild 8.2-2 dargestellt.
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Bild 8.2-2: PDOP bei GPS/GPS+GLONASS (Elevationsmaske 7.5°)

In Tabelle 8.2-1 sind einige statistische Werte zusammengefaBt:

Anzahl sichtbarer VDOP PDOP

Satelliten
Nur GPS Mittelwert 7.437 1.204 1.972
Varianz 0.538 0.100 0.112
GPS+GLONASS Mittelwert 14.979 0.781 1.290
Varianz 2.202 0.012 0.017

Tabelle 8.2-1: Anzahl sichtbarer Satelliten, VDOP und PDOP fiir GPS
und GPS+GLONASS (Elevationsmaske 7.5°)

Die Auswirkung der vielen zusitzlichen GLONASS-Satelliten ist in der Verdopplung des Mit-
telwertes der sichtbaren Satelliten erkennbar. Jedoch steigt die Varianz ebenfalls erheblich an.

Wie aus den Resultaten erkennbar, erhoht GLONASS die Verfiigbarkeit (und auch die Integri-
tit) eines satellitenbasierten Landesystems ganz erheblich. Da die Zukunft des Systems jedoch
ungewiB ist, wird es jedoch von der zivilen Luftfahrt (insbesondere von amerikanischer Seite)
nicht als integere Losung akzeptiert. So ist beispielsweise die Anzahl der GLONASS-Satelliten
im Orbit seit April 1996 bis Oktober 1997 wieder auf 13 abgesunken.

8.3 Navigation bei Verwendung von Pseudolites

In den Bildern 8.3-1 und 8.3-2 wurden die Anzahl sichtbarer Satelliten und die PDOP-Werte fiir
GPS und GPS gestiitzt durch ein einzelnes Pseudolite dargestellt. Fiir die Betrachtungen im fol-
genden wurde willkiirlich PL #7 des Szenarios (Bild 8-1) ausgewihlt.
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Bild 8.3-1: Anzahl sichtbarer Satelliten bei GPS/GPS+PL (Elevationsmaske 7.5°)
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Bild 8.3-2: PDOP bei GPS/GPS+PL (Elevationsmaske 7.5°)

Wihrend die Anzahl sichtbarer Satelliten konstant um eins groBer ist als bei GPS allein, ist die
Geometrie-Verbesserung von der Konstellation der GPS-Satelliten abhiingig.

In Tabelle 8.3-1 sind einige statistische Werte zusammengefaBt:
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Anzahl sichtbarer VDOP PDOP

Satelliten
Nur GPS Mittelwert 7.437 1.204 1.972
Varianz 0.538 0.100 0.112
GPS+PL Mittelwert 8.437 0911 1.674
Varianz 0.538 0.011 0.090

Tabelle 8.3-1: Anzahl sichtbarer Satelliten, VDOP und PDOP fiir
GPS und GPS+PL (Elevationsmaske 7.5°)

Die Auswirkung des einen zusitzlichen Pseudolites bewirkt eine ErhShung der Satellitensicht-
barkeit ohne eine Erhohung der zugehorigen Varianz, da das Pseudolite als permanent sichtbar
angenommen wird. Die VDOP-Verbesserung ist im Mittel nicht ganz so gut wie die VDOP-
Verbesserung durch 23 GLONASS-Satelliten, aber die Varianz des VDOP-Wertes ist sogar
noch kleiner, was an der besonderen Position des Pseudolites liegt.
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9 Zusammenfassung

Die hohe Prizision der Trigerphasenmessungen erméglicht auch fiir kinematische Echtzeitan-
wendungen Positionierungsgenauigkeiten im Zentimeterbereich. Eine notwendige Vorausset-
zung ist jedoch die Bestimmung der Trigerphasenmehrdeutigkeiten. In den letzten Jahren wur-
den einige Algorithmen verdffentlicht, die eine effiziente Suche der korrekten Kombination in
kiirzester Zeit ermdglichen. Eine verbleibende gemeinsame Schwiiche aller Algorithmen ist je-
doch noch immer die ungeniigende Zuverldssigkeit, da systematische Restfehler vor allem nicht
modellierter Storeffekte zu einem verfélschten Test und damit irrtiimlich zur Akzeptanz einer
falschen oder zur Verwerfung einer korrekten Kombination fiihren konnen. Eben diese Unzu-
verldssigkeit ist der Grund, weshalb ein Auswerteverfahren mit Fixierung der Mehrdeutigkeiten
fiir die zivile Navigation (noch) nicht akzeptabel ist. Es bleibt jedoch abzuwarten, ob sich eine
solche prinzipiell hochprizise Navigationsmethode unter verbesserten Randbedingungen, z.B.
bei mehreren Trigerfrequenzen mit hoheren Codechipraten, bei gentigender Sendebandbreite
oder unter Zuhilfenahme von GLONASS oder Pseudolites (PL) durchsetzen kann.

Die Integration von GLONASS stellt aufgrund des FDMA ein gewisses Problem fiir die Mehr-
deutigkeitsfixierung dar, weil bei einer doppelten Differenzierung der Beobachtungen entweder
der kombinierte Empfingeruhrfehler erhalten bleibt oder die Mehrdeutigkeitsterme ihren Ganz-
zahligkeitscharakter verlieren, so daB keine Suche im Vektorraum der Ganzzahlen durchgefiihrt
werden kann. Ein anderer denkbarer Ansatz ist, iiber Multiplikation der doppelt differenzierten
Gleichungen mit einem frequenzabhéngigen Faktor die Ganzzahligkeit des Mehrdeutigkeits-
terms zu garantieren. Leider fiihrt dies auf eine extrem kleine virtuelle Wellenlédnge, so da8 auch
hier keine sinnvolle Anwendung eines Suchverfahrens in Frage kommt. Eine denkbare Losung
dieses Problems ist die Verwendung eines gemischten GPS/GLONASS-Filters, wobei fiir den
GPS-Teil doppelt differenzierte Gleichungen, fiir den GLONASS-Teil aber nur einfach differen-
zierte Gleichungen verwendet werden.

Zu dieser Frequenzproblematik bei GLONASS kommt, daB die politische Zukunft von GLO-
NASS zum augenblicklichen Zeitpunkt unvorhersehbar ist. Vom Betreiber wird keinerlei Ga-
rantie iiber die zukiinftige Verfiigbarkeit der Navigationssignale iibernommen.

Die Untersuchung von Pseudolites hingegen stellt ein aktuell hei diskutiertes Thema dar. Im
Moment sieht die ICAO (,International Civil Aviation Organisation*) die Verwendung von
Pseudolites fiir CAT-II und CAT-III Prizisionslandungen vor. Fiir CAT-I Landungen hofft man,
ohne PL-Unterstiitzung auszukommen, daher sind PLs fiir CAT-I optional. Ob die hohen Anfor-
derungen beziiglich Integritit und Verfiigbarkeit jedoch ohne PLs erreichbar sind, ist zum gege-
benen Zeitpunkt noch unklar.

Die vorliegende Arbeit dokumentiert die Entwicklung eines hochprizisen Navigationssystems,
welches zum Teil im Rahmen eines DARA-Projektes entstand. Zunichst wurden die wesentli-
chen Beobachtungstypen kurz hergeleitet, die mit einem herkémmlichen GPS-Empfanger mog-
lich sind, und in der Regel als Rohdaten nach auBen hin verfiigbar sind. Daran schlo8 sich eine
Identifizierung moglicher Fehlereinfliisse an, die auf die Messungen wirken. Diese Einfliisse
miissen in geeigneter Weise modelliert werden, um die gewiinschte hohe Genauigkeit im Zenti-
meterbereich zu erzielen.
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Wesentlich zur Erreichung der geforderten Prizision ist die Auswertung des Phasensignals, wel-
ches als sehr genaue Entfernungsmessung interpretiert werden kann. Dieses Signal ist jedoch
mehrdeutig im Hinblick auf die Anzahl der Wellenldngen zwischen Satellit und Empféanger. Ein
zentraler Punkt der vorliegenden Arbeit ist daher der Vergleich unterschiedlicher Methoden zur
Bestimmung dieser Mehrdeutigkeiten im kinematischen Fall.

Dazu wurden innerhalb dieser Arbeit verschiedene Ansitze zur Bestimmung der korrekten
Mehrdeutigkeitskombinationen analysiert. Dariiber hinaus wurde ein neuer Algorithmus zur
Bestimmung der Mehrdeutigkeiten entwickelt, der mit anderen existierenden Verfahren ver-
gleichbar ist. Dabei ist die Zielstellung, die Minimierung einer diophantischen L2-Norm, iden-
tisch mit denen anderer Algorithmen. Neu dagegen ist die Suchstrategie, welche auf einer Im-
plementierung einer Baumsuche nach dem Best-First-Prinzip basiert. Dadurch ist es moglich
eine optimale Baumsuche durchzufiihren, und so Teilkombinationen mit zu groBen Residuen
frithzeitig zu verwerfen. Der Preis dieses Verfahrens liegt im bendtigten Speicherbereich, der fiir
eine nach Teilresiduen sortierte Liste der Teilkombinationen vorgesehen werden muB. Als zu-
sitzlicher Rechenaufwand ergeben sich Vergleichsoperationen zum Sortieren der Liste, welche
aber in weit kiirzerer Zeit durchgefiihrt werden konnen, als arithmetische Operationen auf FlieB-
kommazahlen.

Ein weiterer Schwerpunkt der vorliegenden Arbeit ist die Integration von Pseudolites (PLs).
Durch die besondere geometrische Situation des PL-Senders am Boden ergeben sich etliche
physikalische Verhiltnisse, die bei Satelliten nicht auftreten. Beispielsweise werden troposphéri-
sche Fehler durch Differenzbildung nicht eliminiert. Je nach relativer Geometrie zwischen Refe-
renzstation, PL und Nutzer kénnen sich etwaige ,,Orbitfehler des PLs durch Differenzbildung
sogar verstirken. Da das PL-Signal fiir einen an einen Flughafen anfliegenden Nutzer von ,,un-
ten“ kommt, spielt der Antenneneinbauort im Flugzeug eine nicht zu vernachlédssigende Rolle.
Die Vorteile eines PLs sind im wesentlichen die sichere Verfiigbarkeit eines zusitzlichen ,,Sa-
telliten* als Entfernungsquelle, der auBerdem keine kiinstliche Signalverschlechterung (wie S/A
bei GPS) erfihrt. Dariiber hinaus miissen keine ionosphirischen Storeffekte beriicksichtigt wer-
den, da das PL-Signal nur durch den unteren Teil der Atmosphire verlduft.

Eines der groBen Probleme bei der Verwendung von PLs ist die sehr hohe Signaldynamik, die
der Nutzerempfinger wihrend eines Anflugs bis hin zur Landung erfihrt (bekannt als ,Near-
Far“-Problem). Durch die hohe Signalstirke, die notwendig ist um das Signal eines PL in 30 km
Distanz zu akquirieren und zu verfolgen, ist ein GPS-Empfang im Nahbereich des PL ohne be-
sondere Vorkehrungen, d.h. eine besondere Signalstruktur, nicht moglich. Daher wird seit eini-
ger Zeit versucht, das Problem iiber TDMA (,,Time Division Multiple Access®) zu l6sen. Dabei
wird das PL-Signal nur fiir jeweils kurze Zeit mit entsprechend hoher Leistung abgestrahlt (,,ge-
pulst). In der verbleibenden Zeit steht dem Empfinger ein nicht beeintrichtigtes GPS-Signal
zur Verfiigung, so daB ein simultaner GPS/PL-Empfang moglich ist.

Die Auswirkungen dieser gepulsten Signale auf einen GPS/PL-Empfinger wurden im Rahmen
dieser Arbeit erstmals genauer analysiert. Es wird gezeigt, daB bei Korrelation eines Pulses mit
dem im GPS/PL-Empfinger generierten Referenzsignal aufgrund der Unsymmetrie der Teilkor-
relationsfunktion durchaus Verfilschungen der Codemessungen verursacht werden konnen. Dies
spricht einerseits fiir ein Pulsschema mit moglichst vielen kurzen Pulsen, um ein moglichst
gleichmiBiges Signal zu erzielen. Andererseits wird gezeigt, daB eine moglichst lange Korrelati-
onszeit der PL-Empfinger wesentlich zur Giite der PL-Codemessung beitrigt. Daher sind nicht-
kohirent arbeitende Empfinger besser geeignet als kohirente Empfinger, deren Korrelationszeit
durch die Dauer eines Datenbits nach oben beschrinkt ist.
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Um das Codespektrum nicht durch ein ungiinstiges (zu regelmiBiges) Pulsschema zu deformie-
ren bzw. Teilbereiche des Spektrums nicht zu sehr zu verstirken, sollte auBerdem von einer
pseudo-zufilligen Verteilung vieler kurzer Pulse Gebrauch gemacht werden. Dadurch wird ein
Signal erzeugt, das einem gewohnlichen kontinuierlichen Signal noch #hnlicher ist. Bei —relativ
zu den Pulsen gemessenen — langen Integrationszeiten der Empfénger ist anzunehmen, daB die
Auswirkungen auf eine Code- und Phasenmessung gering sind. Die Generierung eines solches
Pulsschemas kann ebenso iiber riickgekoppelte Schieberegister realisiert werden, wie die Gold-
code-Generierung in GPS-Satelliten.

SchlieBlich wurde die vorliegende Arbeit durch verschiedene Tests und Ergebnisse mit dem hier
entwickelten hochprizisen Navigationssystem abgerundet. Einerseits wurden Tests ausgewihit,
welche die hohe Prizision des Systems im Zentimeterbereich verifizieren sollen. Andererseits
wurden diverse Vergleiche implementierter Verfahren angefiihrt, die Giite einer Positionslésung
in Abhédngigkeit von verschiedenen Parametern darzustellen.
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A Hardwarekomponenten des Navigationssystems

In diesem Anhang wird auf die notwendigen Hardwarekomponenten eingegangen, die notwen-
dig sind, um das Navigationssystem in Echtzeit verwenden zu konnen. Neben den Satelli-
tenempfingern sind Prozessierungseinheiten sowie ein geeigneter Datenlink (z.B. VHF-
Datenlink) von der Referenzstation zum Nutzer notwendig.

Im Fall, daB Pseudolites verwendet werden, konnte der separate Datenlink auch entfallen, wenn
die Korrekturdaten iiber das L;-Signal des PL gesendet werden. Die theoretischen Uberlegungen
zum Pulsschema in Unterkapitel 6.3 zeigen jedoch, daB das PL-Signal als Datenlink fiir DGPS-
Korrekturdaten eher ungeeignet ist.

Die im folgenden beschriebenen Hardwareanforderungen betreffen nur den Echtzeit-Betrieb des
Systems. Fiir Auswertungen nach den Testmissionen (,,Postprocessing®), geniigt lediglich eine
Prozessierungseinheit (PC) zur Auswertung der aufgezeichneten Daten.

A.1 Hardwarekomponenten der Referenzstation

Die Referenzstation hat primir die beiden Aufgaben, Rohdaten aufzunehmen und diese tiber
einen geeigneten Datenlink zum Nutzer zu senden. Der Nutzer errechnet sich anhand der be-
kannten Referenzposition Korrekturdaten fiir die einzelnen Satellitenmessungen und bringt diese
Korrekturen an seinen eigenen Messungen an, bevor er die Positionierung durchfiihrt. Wahlwei-
se konnen die Rohdaten der Referenzstation auch fiir eine differentielle Auswertung (DGPS)
genutzt werden.

Telemetrie-Antenne

GPS-Antenne

-

12v

3 :

RS 232C RS 232C

I_'—C]— 220V

Monitor

Prozessierungseinheit
(486 DX-33 PC) 220V

[ o] 22°V

Bild A.1-1: Schematischer Hardwareaufbau einer Referenzstation
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Bild A.1-1 zeigt den schematischen Aufbau einer einfachen Referenzstation.

Wenn nur die Rohdaten (anstelle berechneter Korrekturen) zum Nutzer iibertragen werden sol-
len, wird die Prozessiereinheit einschlieBlich aller Peripheriegerite nicht bendtigt. Es geniigt
dann, die Datenausgabe am GPS-Empfinger (RS 232C Schnittstelle) direkt in den Telemetrie-
Sendereingang zu leiten. Fiir eine operationelle Referenzstation miissen jedoch eine Kontroll-
funktion sowie Konfigurations- und Steuerméglichkeiten vorgesehen werden.

A.2 Hardwarekomponenten des Nutzers

GPS wurde von den Amerikanern so konzipiert, daB auf Nutzer-Seite méglichst geringer Auf-
wand an Hardware und Software (und damit an Kosten) notwendig ist. Prinzipiell geniigen die

folgenden Komponenten, um ein differentielles, satellitenbasiertes Navigationssystem nutzen zu
konnen:

o Satellitenempfinger mit Antenne und Vorverstirker
¢ Prozessierungseinheit (z.B. Laptop-PC mit Timer-Karte)
¢ Datenlink-Empfangsgerit (z.B. VHF-Funkmodem)

In Bild A.2-1 ist der schematische Hardwareaufbau des Nutzers dargestelit.

Telemetrie-Antenne

GPS-Antenne

GPS PPS 12v
RS 232C RS 232C
PC-Timer-Karte
Prozessierungseinheit
(486 DX-33 Laptop) 220V

Bild A.2-1: Schematischer Hardwareaufbau des Nutzers

Die Timer-Karte und die Auswertung des GPS PPS (,,Pulse Per Second*) sind notwendig, um
die Echtzeitfahigkeit des Navigationssystems zu gewéhrleisten. Da die Me8epoche des Empfin-
gers bereits veraltet ist, wenn die MeBdaten im PC ausgewertet werden kénnen, wird der Zeit-
unterschied zwischen MeBepoche im Empfidnger und Ende der Datenprozessierung im PC beno-
tigt. Uber die bei der Auswertung der Daten geschitzte Geschwindigkeit des Nutzers kann so die
Position iiber den Zeitraum dieses Zeitintervalls pridiziert werden.
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B Softwarekomponenten des Navigationssystems

Das innerhalb dieser Arbeit entstandene Softwarepaket PHARAO (Phase Ambiguity Resolution
Applications On-The-Fly) ist ein kinematisches DGPS/DGLONASS/DAPL Navigationssystem,
das in Echtzeit Zentimetergenauigkeiten erreichen kann . Die Prozessierung ist sowohl in Echt-
zeit wie auch mit aufgezeichneten Daten (,,Postprocessing*) moglich. Das sehr flexibel konfigu-
rierbare System erlaubt neben verschiedenen Auswertemethoden, wie Absolutpositionierung,
Einfachdifferenz- sowie Zweifachdifferenz-Positionierung, auch die Verwendung von Ein- oder
Zweifrequenzdaten und unterstiitzt verschiedene Empfingertypen (NovAtel, Trimble, Ashtech
etc.). Im folgenden werden der Softwareaufbau sowie die wichtigsten Algorithmen grob skiz-
ziert. Eine detailliertere Darstellung ist Werner (1997) zu entnehmen.

Die Zielstellung bei der Entwicklung des Systems war nicht, ein operationelles ziviles Naviga-
tionssystem zu entwickeln, welches den hohen Anforderungen an Genauigkeit, Integritit, Ver-
fiigbarkeit und Kontinuitit geniigt, sondern vielmehr die Erstellung eines operationellen Testsy-
stems, mit dessen Hilfe die Méglichkeiten und Grenzen der Trégerphasenauswertung in der Be-
wegung untersucht werden sollte.

Implementiert wurde PHARAO unter MSDOS 6.0 in Borland C/C++ (Compiler V3.1). Die mei-
sten Softwaremodule geniigen dem ANSI Standard und konnen so leicht auf andere Plattformen
portiert werden. Einige Module jedoch, insbesondere die Schnittstellen-Module (zur Datenak-
quisition und Darstellung auf dem Bildschirm), miissen bei einer Portierung neu geschrieben
werden. Aufgrund des objektorientierten Charakters von C++ konnen diese relativ leicht ausge-
tauscht werden.

B.1 Modularer Softwareaufbau

Die Software wurde gemiB ihrer Funktionalitit in verschiedene Module gruppiert, wobei die
Module im wesentlichen C++-Klassen entsprechen. Bild B.1-1 zeigt das Softwaredesign.

Das Herzstiick von PHARAO, welches die Echtzeitfdhigkeit des Systems gewdhrt, ist das
Hauptkontroll-Modul, von dem aus alle Unterroutinen angesteuert werden.

Die empfangenen Daten kommen im Echtzeit-Betrieb zunichst iiber die seriellen Schnittstellen
des Prozessierungsrechners ins System. Dort werden sie weitergeleitet an das Decoder-Modul.
Hier werden die Daten decodiert und entsprechende Rohdatenstrukturen (fiir Messungen, Ephe-
meriden, etc.) gefiillt. Die Synchronisation der beiden Datenstréme erfolgt im Hauptkontroll-
Modul. Nach entsprechenden Troposphiren- und Ionosphirenkorrekturen (basierend auf gege-
benen Atmosphérenparametern oder nach ICAO Standardmodell bzw. Klobuchar-Modell nach
ICD GPS-200) werden die Daten in der Positionierungsroutine ausgewertet. Die Positionierung
erfolgt iiber einen Kalman-Filter, der eine gemeinsame Auswertung von Code- und Trégerpha-
senmessungen ermdglicht. AnschlieBend an die somit entstandene ,,Float“-Losung (die Trager-
phasenmehrdeutigkeiten wurden als FlieBkommawerte geschitzt), wird eine Mehrdeutigkeitsbe-
stimmung durchgefiihrt. Vom Ergebnis der Mehrdeutigkeitssuche und des anschlieBend stattfin-
denden Signifikanztests héngt ab, ob die Mehrdeutigkeiten fixiert und damit eine Trédgerpha-
senlosung hochster Genauigkeit erreicht werden kann. Ist dies nicht moglich, so bleibt die Float-
Lsung als bestes mogliches Ergebnis erhalten.
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Daten der
Referenzstation

Daten der
Roverstation
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r Port-Interface-Modul U
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| Mehrdeutigkeits-Modul ﬂ
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p

Different Base Modules

Bild B.1-1: PHARAO Software Design

Alle wesentlichen Ergebnisse und Statusmeldungen des Systems werden graphisch am Bild-
schirm dargestellt und zur spiteren Analyse in einer Logging-Datei gespeichert. Wihrend des
Systemlaufs sind bestindig Eingaben eines Operators (Testers) per Tastatur méglich. Es kénnen
so interaktiv die Auswertemethode geindert, unterschiedliche Detailinformationen abgefragt
oder verschiedene Logging-Mechanismen angestoen werden.

Der Kern der eigentlichen Prozessierung befindet sich verteilt im Positionierungsmodul und im
Mehrdeutigkeits-Modul. Weitere wichtige Bestandteile sind der implementierte Kalman-Filter
sowie der ,,Time-Update* (im Hauptkontroll-Modul), in dem die letzte berechnete Position iiber

eine Trigerphasen-Dreifachdifferenz aufdatiert wird.
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B.2 Nassi-Shneiderman-Diagramme

Im folgenden sind die wichtigsten Algorithmen des Navigationssystems in Nassi-Shneiderman-
Diagrammen schematisch dargestellt. Funktionsaufrufe und Anweisungsblocke, die jeweils
nochmals detailliert dargestellt sind, sind durch Fettdruck hervorgehoben.

*PHARAO Hauptschleife*

main(argc, argv) *Initialisierungen*

*Initialisierungen* CheckParams(argc, argv)
while(!processing.done) InitGeneral()
Userinteraction() InitScreen()
processing.status != paused Header()
yes ? no InitHardKey()
ReadData() ReadConfigFite()
DisplaySynchronization() Configure()
CheckForComputingCycle() CheckDongle()
DisplayNumObs() ReadEphemerides()
computing_cycle == TRUE AutoStart()
yes ? no InitPositioningFilter()
ApplyCorrections() positioning.status = STA_CREATED
CheckObsStacks()
TimeUpdate()
ProcessData()
ShowData()
TestContinual()
CheckDongle()
PrepareNewEpoch()
Checkiteration()
NormalEnd()
void CheckObsData(class ObsStack *newobs,
void ApplyCorrections(void) class ObsStack *oldobs)
positioning.mode & MOD_POS_SPP for(i=0; i<newobs->GetNum(), i++)
yes ! no tmpobs1 = newobs->GetObs(i),

CorrectSatelliteClockError(&rov) I GetSatLambda(&tmpobs1->sat, &!1_lambda, &2_lambda);

se_dif_cor && (positioning.mode & MOD_POS_SPP] tmpobs1->11_multip = 0;
? tmpobs1->12_muitip = 0;
yes no N
{tmpobs1->valid & OBS_VAL_L1RANGE) 8&
CorrectRovObsStack() | (tmpobs1->valid & OBS_VAL_L2RANGE) &&
(fabs(tmpobst->11_range -tmpobs1->I12_range)
interpolateData() yes >=20.07 no

tmpobs1->valid = OBS_VAL_L1RANGE; I

Atmosphere(&atmosphering)
tmpobs1->valid = OBS_VAL_L2RANGE;
SmoathRange() {tmpobs2 = oldobs->GetObs(&tmpobs1->sat)) == NULL
no ’ A
*CheckL1Block*
void CheckObsStacks(void) *CheckL2Block*

CheckObsData(&ref.obsact, &ref.obsold)

CheckObsData(&rov.obsact, &rov.obsold)
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*CheckL1Block*

*CheckL2Block*

{tmpobs 1->valid & OBS_VAL_L1RANGE) &&
(tmpobs ->valid & OBS_VAL_L1PHASE) &&
{tmpobs2->valid & OBS_VAL_L1RANGE) &&
(tmpobs3->valid & OBS_VAL_L1PHASE) 8&
(fabs(tmpobs1->/1_range - 11_lambda *
tmpobs1->11_phase - tmpobs2->{1_range +
11_lambda * tmpobs2->I1_phase)

(tmpobs1->valid & OBS_VAL_L2RANGE) &&
(tmpobs1->valid & OBS_VAL_L2PHASE) &8
(tmpobs2->vakd & OBS_VAL_L2RANGE) &&
(tmpobs3->valid & OBS_VAL_L2PHASE) &&
(fabs(tmpobs1->12_range - 12_lambda *
tmpobs1->12_phase - tmpobs2->12_range +
12_lambda * tmpobs2->2_phase)
o >=0.5)7? o

tmpobs 1->valid #= OBS_VAL_L1RANGE;

tmpobs1->valid *= OBS_VAL_LI1PHASE;
fabs(tmpobs 1->11_range - 11_lambda * tmpobs1->11_phase
- tmpobs2->/1_range + 11_lambda * tmpobs2->I1_phase)
yos < 50007 o

tmpobs1->1_muttip = MPConstant; I

tmpobs 1->valid A= OBS_VAL_L2RANGE,
tmpobs 1->valid A= OBS_VAL_L2PHASE;

fabs(tmpobs1->t2_range - 12_lambda * tmpobs1->2_phase
- tmpobs2->12_range + 2_lambda * timpobs2->2_phase}
yes <500.0? o

tmpobs 1->12_muitip = MPConstant; I

{tmpobs1->valid & OBS_VAL_L1RANGE) 8&
(tmpobs1->valid & OBS_VAL_L1PHASE) 8&

(tmpobs2->11_multip > 0)
N /\o/

(tmpobs1->valid & OBS_VAL_L2RANGE) &&
(tmpobs1->valid & OBS_VAL_{2PHASE) &&
(tmpobs2->12_multip > 0)

N no

tmpobs1->valid 4= OBS_VAL_L1RANGE;
tmpobs 1->valid *= OBS_VAL_L1PHASE;

tmpobs 1->H_multip = tmpobs2->11_muttip - 1;

fabs(tmpobs 1->11_range - |1_lambda * tmpobs1->/1_phase
- tmpobs2->11_range + |1_lambda * tmpobs2->{1_phase)
yes >=057 rey

tmpobs 1->valid A= OBS_VAL_L2RANGE;
tmpobs 1->valid *= OBS_VAL _L2PHASE;

tmpobs 1->12_multip = tmpobs2->12_multip - 1,

fabs(tmpobs1->12_range - 12_lambda * tmpobs1->i2_phase
- tmpobs2->12_range + 12_lambda * tmpobs2->I2_phase)

tmpobsi->11_muitip = MPConstant; I

tmpobs 1->12_multip = MPConstant; |

void TimeUpdate(void)

*TimeUpdate1*

dynamicing.mode == MOD_DYN_KINEMAT!
?

positioning.mode & MOD_POS_PHA

?
yes //T

yes no
vel[0] = 0.0; vei[1] = 0.0; veif2) = 0.0; velocity_valid
= TRUE;

Sig{0) = 0.0, Sig{1] = 0.0; Sig{2] = 0.0,
Sig{3] = 0.0; Sig[4) = 0.0; Sig{5] = 0.0,

rc = PhaseVelodity(ref.navdat.pos, rc = RangeVelocity{ref.navdat.pos,
rov.navdat.pos, &ref.obsold, rov.navdat.pos, &ref.cbsold,
&ref.obsact, &rov.obsold, &ref obsact, &rov.obsoid,
&rov.obsact, &ref.satold, &rov.obsact, &ref satold,
&ref satact, &rov.satold, &ref satact, &rov.satold,
&rov.satact, epoch.interval, &rov.satadl, epoch.interval,

"°'-°'9,-"°“d vel_old_valid, vel, sig): vel_old_valid, vel, sig);
yos no rc 1= ERR_NOERR
?
vel{0] = rov.navdat.vel{0]; yes /
vel[1] = rov.navdat.vel{1);
vel[2] = rov.navdat.vei{2]; rc = RangeVelocity(ref.navdat.pos,
rov.navdat.pos, &ref.obsold,
*TimeUpdate1* &ref.obsact, &rov.obsold,
&rov.obsact, &ref.satold,
rc = ERR_NOERR &ref.satact, &rov.satold,
? &rov.satact, epoch interval,
yes no vel_old_valid, vel, sig),
“TimeUpdatez* | mmeupdates
for(i=0; i<3; i++)
[ rov.navdatpos{i] += rov.navdat.velll] * epoch.interval;
*TimeUpdates®
“TimeUpdates®
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*TimeUpdate2* *TimeUpdated*
pracision_class >= 2 | = design.GetDesignldx(.posx"),
? filter. ReinitColumnj, filter. GetidxState(iy+rov.navdat.vel[0}
yes no * gpoch.interval; initvarpos{2]),
precision_class = 2; | | = design.GetDesignldx(.posy"),
fiiter.ReinitColumnj, filter.GetldxState(i)+rov.navdat.vel[1]
positioning.mode & MOD_POS_PHA * gpoch.interval; initvarposi2]);
?
yes no | = design.GetDesignldx(.posz");
filter.ReinitColumn(j, filter.GetldxState(iy+rov.navdat.vel{2]
Printinfo(.no valid triple-difference range velocity”), | * gpoch.interval; initvarpos|2]);
velocity_valid = FALSE; filter.Udu2Cowv(),
for(i=0; i<B; i++) for(i=0; i<filter.Size(); i++)
sigli] = vel_old_sigli} + 100.0 * epoch.interval; design.GetldxDesign(i,des),
des[0] != @'
?
yes no
*TimeUpdate3* amb_fixed(i}
?
yes no
velocity_valid &8 (fabs(vel[0] + rov.navdat.ve![0]) >= 10*epoch.interval || )
fabs(vel1] + rov.navdat.vel[1]) >= 10°epoch.interval || ] fiter. SetidxCov(i, . fiter.GetldxCov(i), 0.04);
fabs(vel[2] + rov.navdat.vel[2]) >= 10*epoch.intel filter.Cov2Udu();
? . 3
yes no
Printinfo(.tripte difference veiocity for(i=0; i<3; i++)
rejected due to too large change®),
Fov.navdatvel[l] = - velfi};
velocity_valid = FALSE; velocity_valid = TRUE;
for(i=0: 1<6; i++) for(i=0; i<6; i++)
[ sigli] = vel_old. sigll: [ velold_sigii = sigll:
*TimeUpdate5* void ProcessData(void)
Vel_old_valid = velocity_valid; LogDecodedData(),
1 = design.GetDesignldx(.clck"); rov.obsact.GetNum() < 4
filter.ReinitColumn(j, filter.GetldxState(i), initvarclk); ?
yes no
| = design.GetDesignldx(.cgps"); . i _—
fiter. ReinitColumn(i, fiter. GetidxState(i), initvarcik); Printinfo(.rov-station low on satelites™) I

ref.obsact. GetNum() < 4 && ref.decode.dec_type,
[

| = design.GetDesignldx(.cglo®), = DEC_NONE ?
filter. ReinitColumn(, filter. GetldxState(i), initvarcik); yes - no
| = design.GetDesignldx(.cps!™); Printinfo(,ref-station low on satellites”); I
filter.ReinitColumn(j, filter.GetldxState(i), initvarclk);
(ref.obsact.GetNum() < 4 && ref.decode.dec_type |= DEC_NONE)
positioning.mode == MOD_POS_SPP 1| rov.cbsact. GetNum() < 4
? no 2 yes

no
{ = design.GetDesignidx(.posx"), ChaoseRefSatl:
filter. ReinitColumnj, filter.GetidxState(i), initvarpos{2]); Position(&positioning);
| = design.GetDesignldx(.posy"). SolveAmb(&ambiguiting).
filter. ReinitColumni, filter.GetldxState(i), initvarpos{2]);
LogPseudo(ps1ptr, &ref),
1 = design.GetDesignidx(.posz"); LogPseudo(ps1ptr, &rov):
filter. ReinitColumn], filter.GetldxState(i), initvarpos{2]);
precision_class ==
?
no yes
[ InitPositioningFiter();
singleepochmode == TRUE
?
no yes

positioning.status = STA_ACTIVE;

initPositioningFilter()
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void PrepareNewEpoch(void)

*PrepareNewEpoch1*

fref.datct.data_forced &8 Irov.datcti.data_forced 83

i(ref.datctl.data_complete &8 rov.datctl.dats_complete)
—\m\7 e

GPSTime2String(epoch.begin, time_format, buf);

f. datctl.data_forced && rov.datctl.data_forced
?
yos no

Printinfol.data gap at %s detected" buf); |

ref.datcti. data_forced &4 Irov.datcti. dats_complets
?
yas no

Printinfo(sef forces new epoch due to rov timeout”), l

rov.datcti.data_forced 84 Iref.datct.data_complets
?
yes no

Printinfo{rov forces new apoch due to ref timeout”); J

CycleOutput();;

epoch.begin += epoch.interval;

epoch.begin = floor(epoch.begin®10000+0.5y10000;

epoch.begin >= 604800
yes ! no
epoch.begin -= 604800,
GPSWeek +=1.0;

processing.mode == MOD_POS_POSTPROC 84

fmod(epoch.begin, 3600.0) == 0)
M A

ReadEphemerides(), I
“PrepareNewEpoch1®
*PrepareNewEpoch2*

screening.mode == MOD_SCR_GRAPHIC ||
screening.mode == MOD_SCR_COURSE
M A
gpscick->DisplayTime{epoch.begin), [
ref datctl.data_complete
?
yes no
MoveObsStack(&ref.cbsact, &ref.obsold),

MoveSatStack(&ref satact, &ref.satold),
MoveObsStack(&ref.obsnew, 8ref.obsact);

rov.datctl.data_complete
?

yes no

MoveCbsStack(&rov.obsact, &rov.obsold),
MoveSatStack(&rov.satact, &rov.satold),
MoveObsStack(&rov.obsnew, &rov.obsact),

ref datctl.data_complete = ref.datctl.data_forcad;
rov.datctl.data_complete = ref.datctl.data_forced;

ref.datctl.data_computed = FALSE;
rov.datctl.data_computed = FALSE;

*PrepareNewEpoch2*

add_one_epoch
?

yes no

add_one_epoch = FALSE;

processing.status = STA_PAUSED;

PrintAuto(.system paused - hit space to continue processing®),

void Position(struct procctri *ctrl)

ref.datctl.data_forced
?

pos_mod = ctri->mode;

no pos_mod & MOD_POS_SPP
ref.datctl.data_forced = FALSE; \ no
rel_tim = ref.obsfut GetObs(0)->cv_time -epoch.begin; dif_mod = MOD_POS_SPP; [
rol_tim < -804000.0 pos_mod & MOD_POS_SDP
yes ! no yes ’ no
rel_tim += 804800.0; | dif_mod = MOD_POS_SDP; |
rel_tim < 2* @poch.interval pos_mod & MOD_POS_DDP
yos ’ no yes ! no
MoveObsStack(8et obsiw, &raf cbunew. |  refdatct daa _orosd = TRUE: _mod = MOD_POS_DDP; |
rov.datctl dats_forced refsati = DES_IDX_INVALID:;
? refsat] = DES_IDX_INVALID;
yes no

rov.datc.data_forced = FALSE;

rel_tim = rov.obsfut. GetObs(0)->rcv_lime -epoch.begin;

rel_tim < -804000.0
?
yes no

rel_tim += 604800.0; J
rel_tim < 2* epoch.interval
yes i no
MoveD! &ov.obshit, Srov. .: rov.daictl.dste_forced = TRUE;

pos_mod & MOD_POS_DOP
?
yes no

refsat.sys == SAT_SYS_NO 8&
tsv == SAT_PRN_NO
yes ? no
Printinfo(.no valid refsati = ref.obsact. Getidx(&refsat),
reference satellite refsalj = rov.obsact. Getldx(&refsat);
- no positioning™);
" refsati == DES_IDX_INVALID |}
positioning.status = == DES DX
STA CREATED, >~ refsalj DES'FIDX_lNVALID -t
Printinfo{.no valid “Position1®
fi satellite
- no positioning®),
positioning status =
STA_CREATED;
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*Position1* *Position2*
IPosLastUpdVal spp_iterations = 1;
?
yes no for(i=0; i<spp_iterations; i++)
PosMaxRanMea = 1000000.0; deltat = epoch.begin - PosLastUpdTim; for{othsati=0; othsati<rov.obsact.GetNum(), othsati++)

deltat < -302400.0

e "

deltat += 302400.0; ]

PosMaxRanMea = 1000.0 * deltat;

equ.ClrList();

| PosUseObsSPP(pos_mod, othsati);
filter.UpdState();

rov.navdat.pos[0) = filter.GetldxState(design.GetDesignldx(.posx"));
rov.navdat.pos{1] = filter. GetldxState(design.GetDesignldx(,posy")).
rov.navdat.pos{2] = filter.GetldxState(design.GetDesignldx(.posz"));

pos_ran_kos = 0; pos_ran_oks = 0;
pos_pha_kos = 0; pos_pha_oks = 0;

new_precision_class = precision_class;

dif_mod == MOD_POS_SPP
?

yes

pos_ran_kos >= 1
?

no yes

*Position2* *Position3*

*Position3*

precision_class >= 3
?

no yes

new_precision_class

= precision_class - 1; new_precision_class = 2;

pos_ran_kos == 0 && precision_class <=2
?

no yes

I new_precision_class = precision_class + 1;

new_precision_class <0
?

no yes

| new_precision_class = 0;

precision_class = new_precision_class;

*Position4*

(pos_mod & MOD_POS_L1F) &&
(pos_mod & MOD_POS_RAN)
?

yes no

tmp_mod = dif_mod | MOD_POS_L1F | MOD_POS_RAN;

*Position4*

for(othsati=0; othsati<ref.obsact. GetNum(), othsati++)

for(othsatj=0; othsatj<rov.obsact.GetNum(); othsatj++)

I PosUseObservation(tmp_mod, refsati, refsatj, othsat, othsatj);

(pos_mod & MOD_POS_L2F) &&
(pos_mod & MOD_POS_RAN)
?

yes no

tmp_mod = dif_mod | MOD_POS_L2F | MOD_POS_RAN;

*Position4*

(pos_mod & MOD_POS_L1F) &&
(pos_mod & MOD_POS_PHA)
yes ?

tmp_mod = dif_mod | MOD_POS_L1F | MOD_POS_PHA;

*Position4*

(pos_mod & MOD_POS_L2F) &&
(pos_mod & MOD_POS_PHA)

yes ? no

tmp_mod = dif_mod | MOD_POS_L2F | MOD_POS_PHA;

*Positiond*

positioning. status = STA_ACTIVE;

pos_ran_kos == 0 && pos_pha_kos == 0
?

yes no

positioning status = STA_CREATED; I

*Position5*

*Positions*
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*Position5* *Position6*
new_precision_class = pracision_class; PosComputeRes(),
filter.UpdState(),

pos_ran_kos >= 1
no _LM/

precision_class >= 3
no ? yos

rov.navdat.pos(0] = filter. GetldxState(design.GetDesignldx{.posx"));
rov.navdat.pos] 1] = filter. GetldxState(design. GetDesignidx(.posy”));
rov.navdat.pos{2) = filter. GetldxState{design. GetDesignldx(posz")),

new_precision_class new_precision_class = 2;

PosCleanFiter();

= precision_class - 1, PosLastUpdTim = epoch.begin,
pos_ran_kos == 0 &8 precision_diass <= 2 PosLastUpdVal = TRUE,
no ? yes
I new_predision_class = precision_class + 1;

pos_pha_kos >= {
no ? yes

precision_class ==
no ? yes

new_precision_class

= precision_class; new_precision_class = 3;

pos_pha_kos >= 3
no ? yes

precision_class >= 2
no ? yes

new_precision_ciass new_precision_ciass = 2;

= precision_class;
new_precision_class <0
no ? yes
l new_precision_class = 0,

precision_class = new_precision_class;

void PosUseObservation(int mode,
int refsati, int refsatj, int othsati, int othsatj)

*PosUseObs1*

1PosChkSatForUse(&rov.satact. sat[othsalj])
?
no yes

Sat2Str(&othsat, 81y,

refref = ref.obsact GetObs(refsati),

refoth = ref.obsact. GetObs(othsati);
rovref = rov.obsact. GetObs(refsatj);
rovoth = rov.obsact. GetObs(othsatj);

olhsat = rov.obsact. GetObs(othsat])->sat;

I{refoth->sat == rovoth->sat)
?

no yes

mode & MOD_POS_DDP,
?
yes no

refsat = ref.obsact. GetObs{refsati)->sat; |

{mode & MOD_POS_DDP) 8&
refsat == othsat ?
no yes

fabs(rovoth->rcv_time - refoth->rev_time

>200057
TR yos

*PosUseObe1* Printinfo{.data

times

not synchronized
- ignoring®);

mode & MOD_POS_DDP
?

Sat2Str{&refsat, 82); I

tst = 9.0;

range_ref_ref = 0.0;
range_rov_ref = 0.0;

Derivatives(8ref.satact..sat[othsati].pos{0], &ref.navdat.pos{0},
der_ref_oth, &range_ref_oth);

Derivatives(&rov.satact..sat{othsatj}.pos{0], &rov.navdat. pos[0},
der_rov_oth, &range_rov_oth),

mode & MOD_POS_DDP
?

yes no

Derivatives(&ref.satact..satfrefsati). pos[0), &ref.navdat pos{0],
der_re!_ref, &range_ref_ref);
Derivatives(&rov.satact..sat{refsatj}.pos{0], &rov.navdat.pos{0],
¢_rov_ref, &ran f);

reduceSA
?
yes no

factorSA = ComputeSAFactor{rov.navdat.pos,
ref.navdal.pos, rov.satact sat{othsatj).pos,
rov.satact sat{othsatj).vel);

factorSA = 1.0;

GetSatLambda(&othsat, &lambdaothi1, &lambdaothi2),

mode & MOD_POS_DOP
?

yes no

GetSatLambda(&refsat, &lambdareflt, &lambdarefi2); l

*PosUseObs2*
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*PosUseObs2*

*PosUseObs3*

othsat.sys == SAT_SYS_PSL
?

no|

rovoth->11_phase += psiphasebiasflambdaothlt;
rovoth->|1_range += psirangebias;

mode & MOD_POS_SDP
yes ?

sd_is_range = range_ref_oth - range_rov_oth;
sd_|1_range = refoth->11_range - rovoth->I1_range;
sd_{2_range = refoth->12_range - rovoth->i2_range;
sd_{1_phase = lambdaothi1 ‘refoth->I1_phase

- lambdaothl1*rovoth->|1_phase;
sd_I2_phase = lambdaothi2*refoth->12_phase

- lambdaothi2*rovoth->12_phase;

sd_[1_phase /= lambdaothi1;
sd_I2_phase /= lambdaothi2;

(mode & MOD_POS_L1F) 88 (mode & MOD_POS_RAN) &&
(refoth->valid & OBS_VAL_L1RANGE) &&
(rovoth->valid & OBS_VAL_L1RANGE) 8&

({(mode & MODE_POS_DDP) ||
(refref->valid & OBS_VAL_L1RANGE) 8&

’ (rovref->valid & OBS_VAL_L1RANGE))
yes ? no

+PosUseObs4 (L1Range-Update)* I

(mode & MOD_POS_L2F) && (mode & MOD_POS_RAN) &&
(refoth->valid & OBS_VAL_L2RANGE) &&
(rovoth->valid & OBS_VAL_L2RANGE) &&

(*{mode & MODE_POS_DDP) ||
(refref->valid & OBS_VAL_L2RANGE) &&
(rovref->valid & OBS_VAL_L2RANGE))

yes ? no

*PosUseObs4 (L2Range-Update)*

mode & MOD_POS_DDP
yes ?

no

dd_is_range = range_ref_ref - range_ref_oth

- range_rov_ref + range_rov_oth;
dd_|1_range = refref->11_range - refoth->11_range -

- rovref->|1_range + rovoth->{1_range;
dd_I2_range = refref->I2_range - refoth->I2_range -

- rovref->[2_range + rovoth->I2_range;
dd_{1_phase = lambdarefi1 * refref->11_phase

- lambdaothi1 * refoth->I1_phase

- lambdarefi1 * rovref->|1_phase

+lambdaothl1 * rovoth->I1_phase;
dd_i2_phase = lambdarefi2 * refref->i2_phase

- fambdacthl2 * refoth->2_phase

- lambdarefi2 * rovref->12_phase

+ lambdaothi2 * rovoth->! I:A

dd_{1_phase /= lambdareflt;
dd_{2_phase /= lambdarefi2;

(mode & MOD_POS_L1F) && (mode & MOD_POS_PHA) &&

(refoth->valid & OBS_VAL_L1PHASE) &&

{rovoth->valid & OBS_VAL_L1PHASE) &&

((mode & MODE_POS_DDP) ||
(refref->valid & OBS_VAL_L1PHASE) &&
(rovref->valid & OBS_VAL_L1PHASE))
precision_class >= 3

yes no

*PosUseObsS (L1Phase-Update)* |

(mode & MOD_POS_L2F) && (mode & MOD_POS_PHA) &&
(refoth->valid & OBS_VAL_L2PHASE) &&
(rovoth->valid & OBS_VAL_L2PHASE) &&
({{(mode & MODE_POS_DDP) ||
(refref->valid & OBS_VAL_L2PHASE) 8&
(rovref->valid & OBS_VAL_L2PHASE))
. precision_class >= 3
yes no

*PosUseObs3*

*PosUseObs5 (L2Phase-Update)* I

*PosUseObs4(L1 Range-Update)*

for(i=0; i< KALMAN_MAX_N; i++)

r afij = 0.0;

mode & MOD_POS_SDP,
yes no

aldesign.GetDesignldx(.posx*)] = - der_rov_oth{0};
aldesign.GetDesignldx(.posy")} = - der_rov_oth[1],
a[design.GetDesignldx(.,posz*)] = - der_rov_oth(2];
a[design.GetDesignidx(,cick*)] = PHY LIGHT SPEED;
mea = sd_|1_range - sd_is_range - PHY_LIGHT_SPEED
* filter.G jesign. GetDesignidx(.clck™)),

mode & MOD_POS_DODP,
yes 2

noj|

a[design.GetDesignldx(.posx")] = der_rov_oth[0] - der_rov_ref[0];
a[design.GetDesignldx(.posy*)] = der_rov_oth[1] - der rov_ref{1};
a[design.GetDesignldx(,posz")] = der_rov_oth[2] - der_rov_ref[2],

mea = dd_I1_range - dd_is_range;

b[0] = meavamange;
b{1]} = mea;

for(1=0; i<KALMAN_MAX_N; i++)

bii+2} = a[i}:

equ.AddElem(b, (KALMAN_MAX_N+2)*sizeof(double));

fabs(mea) < PosMaxRanMea "
2

yes
I(othsat.sys == SAT_SYS_PSL &8 excludepsirange)
yes ? 0
filter. Update(mea, a, factorSA*meavarrange, tst)
yes <007 no
Printinfo{,alpha-fail for L1-range pos_ran_oks++;
update with %s:%!f",s1,mea);
pos_ran_kos++;

*PosUseObs4(L2 Range-Update)*

(siehe *PosUseObs4(L1 Range-Update)*
und ersetze L1 jeweils durch L2)

*PosUseObs5(L1 Phase-Update)*

for(i=0; i< KALMAN_MAX_N; i++)

Ii ali] = 0.0;

othdes[0] =

othdes{1] = othsat.sys,
othdes{2] = othsat.sv,
othdes[3] = AMB_TYP_L1;

(othidx=design.GétDesignldx(othdes)) == DES_IDX_INVALID)
?

yes

mode & MOD_POS_SDP

oS
yes no

val_new = (lambdaothl1*sd_{1_phase | val_new = dd_i1 _phase
-sd_is_range - PHY_LIGHT_SPEED - dd_is_range / lambdarefi1;
*fitter. G

GetDesignidx(.cick™))) / lambdaothi1;

var_new = initvaramb;

ExpandFilter(val_new, var_new, othdes),
?

yes no

amb_fixed[design.GetDesignldx(othdes)] = FALSE; I

othidx != DES_IDX_INVALID

?
yes /6

*PosUseObss(L1 Phase-Update)® |
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*PosUseObs5(L2 Phase-Update)*

(siehe *PosUseObs5(L1 Phase-Updsate)*
und ersetze L1 jewsits durch 1 2)

*PosUseObs6(L1 Phase-Update)*

*PosUseObs6(L2 Phase-Update)*

(siehe *PosUseObsé(L1 Phase-Update)*
und ersetze L1 jeweils durch L2)

*PosUseObs7(L1 Phase-Update)*

mode & MOD_POS_SDP

.

<007
e ]

fiter.Update(mea, a, factorSA*meavarphase, tst)

a|design.GetDesignldx(.posx*)] = - der_rov_oth{0};
aldesign.GetDesignldx(posy")] = - der_rov_oth{1};
a|design.GetDesignidx(.posz*)] = - der_rov_oth{2);
a|design.GetDesignldx(.cick’)] = PHY_LIGHT_SPEED;

amb_fixed[othdes)
?
N /é
alothidx] = lambdaothit; |
mea = lambdaothi1°5d_|1_phase - sd_is_range

- lambdaothi1 *fiter. GetidxState(othidx)
- PHY_LIGHT_SPEED
g t

mode & MOD_POS_SDP b{0] = meavarpha;
? b{1] = mea;
yes for(i=0; I<KALMAN_MAX_N; i++)

val_new = foor((lambdaothi |
*8d_|1_phase - sd_is_range
- PHY_LIGHT_SPEED
* Ber.GetidxState( equ.AddElem{b,
wn»cazrm;?x(.ddf))) (KALMAN _MAX_N+2)°si ubie)
| ——Liambdaothi) + 0.5),

yes

| b{i+2] = afi

mode & MOD_POS_DDP pos_pha_oks++:
?

val_new = floor{(lambdarefi1
*dd_M1_phase - dd_le_range)

/ lambdarefi1 + 0.5);

filter ReinitColumn{othidx, val_new,

initvaramb);
a[design.GetDesignidx(.,posx™)] = der_rov_oth{0] - der_rov_ref|0); amb_fixed{othidx] = FALSE;
a[design.GetDesignidx(.posy™)] = der_rov_oth{1] - der_rov_ref[1];
ign. GetDesignidx(.posz’)] = der_rov_oth{2] - der_rov_ref|2); pos_pha_kos++;
amb_fixed|othdes]
?
m\\
e *PosUseObs7(L2 Phase-Update)*
ajothidx} = tambdarefl1; [
(siehe *PosUseObsT(L1 Phase-Updsts)®
mea = lambdarefl1*dd_I1_phase - dd_is_range .
- lambareftt *fiter. GotldxState{othidx); und ersetze L1 jewshs durch L2)
“PosUssDbs7(L1 Phase-Update)*
*void SolveAmb(struct procctrl *ctrl)* *SolveAmb1*
cir->mode == AMB_SEARCH_NONE tmr.Click();
7
yes no T ———— ctri->mode 7
precision_class <= 2 \\-\
AMB_ AMB_ AMB_ AMB_ AMB_
yes no SEARCH_| SEARCH_| SEARCH_| SEARCH_| SEARCH_ Sem-H
” PTET———— LANDDFAU_ LANBDFAU_ LAMDBFDA_ LAMBBFDA_ Ngslgu i
ne=0 (W (wad [y oy r cr
?
yed no tim_usd = tmr. Chick();
ctrl->status == STA_CREATED c?
5 \\
no yes '\\
ctri->status = STA_ACTIVE; amB_RC_ | amBRC_ | AmBRC_ | AMB_RC_ | AMB_RC_
MEMORY TIMEOUT PARAMS FIXIT FOUND
for(i=0; i<n; i++)
[ amb_fixed[i] = FALSE: () P P or oy
processing.mode = MOD_POS_REALTIME
? °)": rc = AmbSearchLandauDF{n, amb, fit_sol, Int_sol, max_ms);
no ‘/,_/m/- {*} rc = AmbSearchLandauBF{n, amb, fit_so}, int_sol, max_ms);

max_ms = 750, max_ms = 1000*spoch.interval
- PRG_COMPUTING_TIME;

*SolveAmb1*

(P rc = AmbSearchLambdaDF(n, amb, [}
it

{*)": *SoVeAmb{AMB_RC_MEMORY)*
(**}: *SolveAmb{AMB_RC_TIMEOUT)®
(P *SotveAmb(AMB_RC_PARAMS)*
(") *SoveAmb{AMB_RC_FIXIT)*
(**): *SolveAmb{AMB_RC_FOUND)®

Entwicklung eines hochprizisen Navigationssystems

Dipl.-Inform. W. Werner




B Softwarekomponenten des Navigationssystems

199

*SolveAmb(AMB_RC_MEMORY)*

[ Printinfo{,ambiguity search failed due to memory problems - system unstable"); |

*SolveAmb(AMB_RC_FOUND)*

*SolveAmb(AMB_RC_TIMEOUT)*

fix_new = FALSE;

fixist.CirSatList(),

I Printinfo{.ambiguity search failed due to imeout™);

*SolveAmb(AMB_RC_PARAMS)*

Printinfo(.ambiguity search p failure - internal error*);

*SolveAmb(AMB_RC_FIXIT)*

fix_new = FALSE;

for(i=0, num_fix=0; i<filter.Size(); i++)

design.GetldxDesign(i, des).

des[0} I= @'
yes ? no

tmpsat.sv = (int)des{2];
tmpsat.sys = des[1];

amb_fixed[i} && !fixist.isinList(&tmpsat
yes ? no

num_fix++;

fixist. AddSat(&tmpsat).

for(i=0, j=0; i<filter.Size(); i++)

((positioning.mode & MOD_POS_DDP) && num_fix >=3) ||
ﬁpﬁilimmg.mode & MOD_POS_SDP) && num_fix >= 4)
?

*SolveAmb(New Filter Fix)*

design.GetldxDesign(i, des); n yes
desf0] = a* for(i=0, num_fix=0; i<filter.Size(); i++)
?
yes' no design.GetldxDesign(i, des);
lamb_fixed]i] des[0] != @'
? ? o
no yes yes n
fix_new = TRUE; \lamb';ixedm
n yes
filter. ReinitColumn(i, int_sol[j], 0.01); l fix_now = TRUE;
amb_fixedfi] = TRUE: fiter.ReinitColumn(i, int_sol[], 0.01);
aad amb_fixedi] = TRUE;
*SolveAmb{New Fliter Fix)* -
*SolveAmb{New Fiiter Fix)*
* AmbSearchLandauDF

{num_amb, amb, fit_sol, int_sol, max_ms) *

no yes

yes

num_amb <=0

i = design.GetDesignldx(.posx“),
filter. ReinitColumn(i, filter.GetldxState(i), initvarpos{2]);

(v}

tmr.Click();

i = design.GetDesignldx(.posy");
filter. ReinitColumn(i, filter. GetidxState(i), initvarpos(2]).

i = design.GetDesignldx(.posz"):
filter. ReinitColumnj, filter.GetldxState(i), initvarpos[2]),

Position(&positioning),

pracision_class = 4,

tops. TransformSym2Cho(cov, num_amb, cho)
ve 1= ERR_NOI no
[ d tops. TransformTri2inv(cho, num_amb, inv
yoaJ= ERR_NOERR 2 no

P for(i=0; i<num_amb; i++)

tmp = floor(5 * sqrt(covisymidx(i,i)}) + 0.5).

tmp >= AMB_MAX_CYCLES
yes 2 no

tmp = AMB_MAX_CYCLES; I

tmp <= AMB_MIN_CYCLES
yes ? A

tmp = AMB_MIN_CYCLES; |

amb_lim[i] = tmp;

for(i=0; i<num_amb; i++)

[ ma_soli = foor(mt_sol + 0.5

res_opt = MCH_NUM_DBL_8IG;
res_2nd = MCH_NUM_DBL_BIG;

for(i=0; i<num_amb+1; i++)

for(j=0; j<=i; j++)
r mat[symidx(ij)} = 0.0;
*AmbSearchLandauDF1*

(*)t: return(AMB_RC_FOUND);
(*)2: return{AMB_RC_PARAMS);
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* AmbSearchLandauDF1* * AmbSearchLandauDF2*
for(i=0; i<num_amb+1; i++) tdone
?
I amb_infli} = 0.0, yes no
idx = num_amb; dx{idx] = tmp_ambl[idx] - fit_soi[idx],
cut = FALSE; tmp = dxfidx] * invisymidx(idx,idx)} + mat{symidx(idx,idx+1)};
done = FALSE;
timeout = FALSE; amb_inflidx] = tmp * tmp +amb_inflidx+1];
while(!done) amb_inflidx]< res_opt
?
idx > 0 && icut yes no
yes "_/”r
*AmbSearchLandauDF4* *AmbSearchLandauDFs*
idx—; next = FALSE;
tmp_ambfidx] = cut = FALSE; cr.Count()
md_solficix]; yes ? no
While(inext) tmr. Check(max_time_ms)
detta = md_solfidx] - tmp_amblidx}; yes ? no
yes\\aena»o 2 _~fo done = timsout = TRUE; [
delta++; I
tmp_ambfidx] = md_solfidx] + delta; * AmbSearchLandauDF3*
next = TRUE;
detta > amb_km{idx] moout
N o yes no
next = FALSE, o Jpvr m?,‘w' ==0
yes no
+#Hdx == ;lum_amb “F \ipv + res_2nd) / (vipv + res_opt)
vos o yes_ > am_b_roko no
done = TRUE; | next = FALSE; o | ep
next = TRUE;
*AmbSearchLandauDF2* {*)": retum(AMB_RC_TIMEOUT);
(*F: retum{AMB_RC_FIXIT);
*AmbSsarchLandsuDF3* (*P: retum{AMB_RC_FOUND);
* AmbSearchLandauBF
* AmbSearchLandauDF4* (num_amb, amb, fit_sol, int_sol, max_ms) *
idx == 0 num_amb <=0
yes ? no yes ? no
res_2nd = res_opt: tmp = 0.0; (w3 e Click();

for(i=0; i<num_amb; i++) for(i=num_amb-1; i>=idx; |-) tops. TransformSym2Cho(cov, num_amb, cho)
1=ERR
int_soli) = tmp_amb{i; l tmp += dx{i] * Inv{symidx(iidx-1)); b
res_opt = amb_ef0} matlsymidx(idx-1.c)] = tmp: LI o e

(43 for(i=0; i<num_amb; i++)
tmp = floor(5 * sqri(covisymidx(i,i)]) + 0.5)

tmp >= AMB_MAX_CYCLES,
* AmbSearchLandauDF5* Py

tmp = AMB_MAX_CYCLES; |

cut = TRUE; tmp <= AMB_MIN_CYCLES
[ - povess
?
yes no tmp = AMB_MIN_CYCLES; ]
cut = FALSE; pRmt——.
idx>=0 for(i=0; i<num_amb; i++)
yes no
md_solfi] = floor(fit_solfi] + 0.5);
res_2nd = amb_inf[0}; ] it 3ok} = . SOl

rea_soli] = md_soifi] - M_sol{i):

res_opt = MCH_NUM_DBL_BIG;
res_2nd = MCH_NUM_DBL_BIG;

for(i=0; I<num_amb; i++)
l tmp_ambii] = md_solll
*AmbSearchLandsuBF1*

(*)": retum(AMB_RC_FOUND);
('} return(AMB_RC_PARAMS);

Entwicklung eines hochpriizisen Navigationssystems Dipl.-Inform. W. Wemer




B Softwarekomponenten des Navigationssystems 201

* AmbSearchLandauBF1 * * AmbSearchlL.andauBF2 *

AmbComputeRes(num_amb, fit_sol, tmp_amb, inv, &m 1sl.Get(&chknode, &val_old)
no yes yes ? no
(Wi sl.maxvalue = tmp; done = TRUE; chknode.idx == 0
empty = TRUE; yes ? no
newnode.idx = num_amb, res_2nd = res_opt;
P | anda PN da 4
\(sl.Put{&newnode, 0)) an "B”\i AndauBF4
yes 7 no cir.Count()
?
o empty = FALSE; no yes
timeout = FALSE; mr.Check(max_time_ms)
problems = FALSE; no ?
firstfound = FALSE; yes
done = FALSE; [ gone = timeout = TRUE:
while('done)
[ *AmbSearchLandauBF2* . .
AmbSearchLandauBF3
problems
?
pes n firstfound
o timeout yes ? no
?
hid ne done = TRUE; res_opt = val_old,
n res_2nd = val_old;
o em?pty for(i=0; i<num_amb; i++)
yes no
o ros_opt == 0 I int_sol[i) = md_solfi] + chknode.dx{i);
yes ? no firstfound = TRUE;
res_2nd = res_opt;
‘r res_2nd / res_opt >
amb_fixratio ?
yes no
cr [ e
(*)": retum(AMB_RC_MEMORY);
(*: return{AMB_RC_TIMEOUT);
{*)" retum{(AMB_RC_FIXIT);
(*)*: return(AMB_RC_FOUND);
* AmbSearchLambdaDF
* AmbSearchLandauBF4 * (num_amb, amb, fit_sol, int_sol, max_ms) *

memcpy(&newnode, &chknode, sizeof(sinode)).

matops. StoreTri2Sym(cov, num_amb, tfm);

newnode.idx—;
newnode.dx{newnode.idx] = - amb_lim{newnode.idx] - 1;
tmpsum = 0;

for(i=num_amb-1; i>newnode.idx; i~)

tmpsum += (rea_sol[i] + newnode.dxli]) * inv{symidx(newnode.idx, i)};

dx = rea_solfnewnode.idx} + newnode.dx[newnode.idx];
tmp = + dx * inv{symidx(newnode.idx, newnode.idx)};

{4 1Y

for(i=-amb_lim[newnode.idx]; i<=amb_lim[newnode.idx]; i++)

newnode.dx[newnode.idx]++;

TeunTransform(tfm, num_amb, ztrans, ztrinv, tfm);

for(i=0; i<num_amb; i++)

tfm_sof[i] = 0;

for(j=0; j<num_amb; j++)

I tim_solfi] += ft_so[j] * ztrans[j*num_amb+;

matops. StoreSym2Tri(tfm, num_amb, tim),

rc=

AmbSearchLandauDF(num_amb, tfm, tfm_sol, tmp_sol, max_time_ms),

tmp += inv{symidx(newnode.idx, newnode.idx)];
val_new = val_old +tmp * tmp;

c == AMB_RC_PARAMS
yes ? no

newnode.idx ==
no ? yes

val_new < sl.maxvalue
no ? ves

| sl.maxvalue = val_new,

val_new <= sl.maxvalue

problems = TRUE;

L , yos
Isl.Put(&newnode, val_new) && tproblems’
2 ves

(Wi rc == AMB_RC_MEMORY
yes ? no
P rc == AMB_RC_TIMEOUT
yes ? no
(Wi for(i=0; i<num_amb; i++)

int_sol{i] = 0;

for(j=0; j<num_amb; j++)

int_sol[i] += tmp_solfj]
| * ztrinvij* num_amb+i];

retum(rc);

{*)*: return(AMB_RC_PARAMS);
("> return(AMB_RC_MEMORY);
(*: return{AMB_RC_TIMEOQUT);
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* AmbSearchLambdaBF
{num_amb, amb, fit_sol, int_sol, max_ms) * * TeunTransform(cov, n, ztrans, ztrinv, tfm) *
matops. StoreTri2Sym{cov, num_amb, tfm); n<2

TeunTransform(tfm, num_amb, ztrans, ztrinv, tim);

for(i=0; i<num_amb; i++) o forti=0; ken'n; 1+)

e——rs [ W] = covfi;
matops.identity(ztrans, n);
matops. Identity(ztrinv, n);

I tfm_sol[i] += fit_sol[j) * ztrans{j*num_amb+i); transform = FALSE;
done = FALSE;

while(!done)

for(j=0; j<num_amb; j++)

matops.StoreSym2Tri(tfm, num_amb, tfim);

rc = AmbSearchLandauBF(num_amb, tm, tfm_sol, tmp_sol, max_time_ms),
done = TRUE;

rc == AMB_RC_PARAMS ——
yes ? no for(i=n-1; i>=0; i~)
o rc == AMB_RC_MEMORY fori=i-1: >=0: 1)
yes ? no TeunTrans2Dim(tfm, n, i, },

2trans1, ztrinvi, tfm) ?
v rc == AMB_RC_TIMEOUT /
yes ? i =
" PES———— done = FALSE;
— matops.MultiplyMatMat
int_sol[i] = 0; (ztrans, ztrans1, n, ztrans);
(0. . matops. MultiptyMatMat
for(j=0; j<num_amb; j++) (ztrinvi, Ztrinv, n_ztrinv);

int_sol(i) += tmp_sol[j] Idone
* ztrinvfj*num_amb+); n ? yes
return{rc). I transform = TRUE;

retum{transform);

{")": retum{AMB_RC_PARAMS);
{1 return(AMB_RC_MEMORY); (" retum({FALSE);
{*F: retum{AMB_RC_TIMEOUT);
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C Bemerkungen zu den PL-Flugversuchen

Im folgenden wird kurz auf die Randbedingungen der PL-Flugversuche eingegangen, welche im
November 1996 und Mai 1997 vom Institut fiir Erdmessung und Navigation im Rahmen des
ISAN-II Wissenschaftsprogramms am Versuchsflughafen Braunschweig durchgefiihrt wurden.

Dazu wird der Aufbau des Prototyp-Pseudolites der Fa. Stanford Telecom erldutert sowie das
Testflugzeug kurz vorgestellt.

C.1 Prototyp-Pseudolite der Fa. Stanford Telecom

Alle in dieser Arbeit beschriebenen Testergebnisse aus praktischen Pseudolite-Tests wurden mit
einem Prototyp-Pseudolite der Fa. Stanford Telecom (STel) durchgefiihrt. Das Pseudolite konnte
aus Mitteln der DARA (Deutsche Agentur fiir Raumfahrtangelegenheiten), jetzt DLR (Deut-
sches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt), innerhalb des Projektes ISAN-II (Integritétsuntersu-
chungen im Bereich der Satellitennavigation) am Institut fir Erdmessung und Navigation der
Universitit der Bundeswehr Miinchen beschafft werden. Im folgenden wird kurz auf die techni-
schen Daten eingegangen.

Das STel Master Pseudolite (MPL) besteht aus einem STel 7201 Signalgenerator, einer Pulser-
einheit, zwei Antennen-Modulen (TX und RX), einem GPS/PL-Empfinger GSV-1033 der Fa.
GPS Silicon Valley, einem Rb-Frequenznormal als Referenzoszillator sowie einem 19-Zoll In-
dustrie-PC mit entsprechender Steuersoftware (,,Synchronicity®).

In Bild C.1-1 ist der logische Aufbau des STel-Pseudolites gemiB STel (1996) dargestelit.

T Antenna Rx | Antenna
‘ srerr 1 PCBus GSV-1033
7l GSv-1033 Module
1PPS !
P Receiver . ]
: Carrier Smoothing Smoothed
1 Measurements
Puinsd ] RemotoMPL | M2 -
(Pulsed ! Control WAAS V1.0 <
: Module
3 : DokFie | Clock and Differential
DT i state.sav ock and Diferent? 250 bit Packets
Puser L i and Clock Steering
PLRF \ Com 1 STel 7201
1
[ | ST 4+— Tol 720
Disk File > Signal Steering
state.inp
s Synchronicity
Oscillator

Bild C.1-1: Logischer Aufbau des STel Prototyp-Pseudolites

Der STel-7201 Signalgenerator ist in der Lage einen beliebigen Nicht-Standard-Code der C/A-
Goldcodefamilie (beliebige G2-Phasenverschiebung gegeniiber G1) zu erzeugen und auszu-
strahlen. Auf die herkdmmliche Art der Goldcode-Erzeugung iiber zwei ,,Tap“-Stellen am
Schieberegister G2, wie sie in GPS-Satelliten implementiert ist, konnen nur 45 (2 aus 10) ver-
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schiedene C/A-Codes erzeugt werden. Um weitere Nicht-Standard-Codes mit guten Kreuzkor-
relationseigenschaften generieren zu konnen, miissen beliebige Phasenverschiebungen des G2-

Registers gegeniiber dem

G1-Register moglich sein. Dies wird durch eine leichte Modifikation

der Coder-Implementierung erreicht. Die Bilder C.1-2 und C.1-3 zeigen zwei prinzipiell mogli-
che Implementierungen. Die erste Moglichkeit besteht darin, den Initialisierungsvektor des G2-
Schieberegisters nicht mit nur Einsen, sondern frei konfigurierbar zu besetzen. Die zweite Mog-
lichkeit besteht darin, einen Zahler einzubauen, der die Initialisierung erst nach einer bestimmten
Anzahl von Takten durchfiihrt.

z Gi)
r-------f 1] 2] 3] 4] 5] 6] 7] 8]9]i0
H e e e
Code ___E Setto | G1(t) G2(t+n T,)
Clock o jall I’
! +
Initialize : A
5 , G2(t+n T,)
oot 1] 23] 4] 5[ 6] 7] 8] 9]0
e G2Coder M. .. A
] Initial G2 State ]
G2 State A

Bild C.1-2: Erzeugung von Nicht-Standard-Codes iiber einen alternativen Initialisierungsvektor

+ .
Lot
ok T ST ST s 5o
A R G C00e e
Code | .1 [Setto é G1{t) G2(t+n T,)
Clock | 1 [all1s — >
Initalize A
. 2 R
| Counter .4_5 +
G2 Delay :
Y | G2y
Gate 2] s[4 s[ e[ 7] 8] s[o—*
Start G2 Coder :

Bild C.1-3: Erzeugung von Nicht-Standard-Codes iiber einen Zihler
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Die Pulsereinheit des PL erzeugt ein 1/11-Pulstastverhiltnis, das Interferenzen mit GPS-
Signalen stark reduziert. Der Signalweg von der Empfangsantenne zum GPS/PL-Empfénger
wird ebenfalls durch die Pulsereinheit gefiihrt, um das sehr starke PL-Signal bei aktivem Puls
zusitzlich zu dédmpfen.

In den Tabellen C.1-1 bzw. C.1-2 sind die technischen Daten bzw. Performanz-Parameter des
Prototyp-PL aufgelistet.

Beschreibung Eigenschaften

Gehiuse 45 kg, 53 cm x 69 cm x 76 cm mit externen An-
schliissen

Versorgungsspannung 115/230 Volt

Empfangsantennenmodul Choke-Ring (38 cm Durchmesser., 7 kg)

Sendeantennenmodul + 19 dBm Spitzenleistung; Choke-Ring (38 cm
Durchmesser., 7 kg)

STel 7201 Signalgenerator 1575.420 MHz, Datenrate 50/250/500/1000 bps

STel 7201 Pulser 1/11 Pulszyklus, +13 dBm Spitzenleistung

GSV-1033 Empfénger 1575.420 MHz, GPS und Pseudolite

486 DX2-66 Computer 8 MB RAM, 200 MB Festplatte -

Referenzoszillator keiner (Cs-Frequenznormal)

Tabelle C.1-1: Technische Daten des Prototyp-Pseudolites

Als Betriebssystemsoftware fiir das PL wurde die von STel entwickelte Steuersoftware Syn-
chronicity V3.2 genutzt.

Merkmal Forderung

Vertikaler Navigationssensorfehler 110 cm (95 %) fiir Distanzen < 10 km
GPS Integrititsschranke 200 m

Maximale kontinuierliche Operation 168 Stunden (zwischen Resets)
Verifizierte Lebensdauer 8.500 Stunden

Spitzenleistung +19 dBm

Maximale Interferenz zu GPS bei 15 m <4 dB-Hz (fiir L1)

Distanz < 2 dB-Hz (fiir L1 - 1.023 MHz)
Minimale Nutzdistanz Sm

Maximale Nutzdistanz 30 km

Signalbandbreite 95 % innerhalb 2 MHz

Tabelle C.1-2: Performanz-Parameter des Prototyp-Pseudolites

Aus Kostengriinden wurde das Prototyp-PL am Institut ohne Rb-Frequenznormal beschafft. Statt
dessen wurde ein institutseigenes Cs-Frequenznormal als Referenzoszillator in allen Tests ver-
wendet.

In kiinftigen PL-Tests, die im weiteren Verlauf des ISAN-II Wissenschaftsprogramms stattfin-
den werden, wird der EinfluB unterschiedlicher Oszillatoren auf die PL-Performanz genauer
untersucht werden.
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C.2 Testflugzeug D-IBUF

Als Testflugzeug stand die D-IBUF der TU Braunschweig fiir die PL-Tests zur Verfiigung. Die
Maschine vom Typ DO-228 ist in Bild C.2-1 dargestellt.

Bild C.2-1: Testflugzeug D-IBUF

Der Kastenrumpf sowie die Bauart des Flugzeugs (,,Schulterdecker*) hat stark limitierenden
EinfluB auf den PL-Signalempfang im Flug. Eine direkte Sichtverbindung der an der Oberseite
des Rumpfes angebrachten Antenne zum PL ist im Flug héufig nicht vorhanden. Wie aus eini-
gen unter 7.3.2 beschriebenen Testergebnissen hervorgeht, hat die FlugzeugauBenhaut negativen
Einfluf} auf die Qualitét des empfangenen PL-Signals.

Daher werden aktuell weitere Untersuchungen zum Thema Zweiantennen-Empfinger im ISAN-
I Wissenschaftsprogramm durchgefiihrt. Durch die Trennung der gemeinsamen GPS/PL-
Antenne in eine obere GPS-Antenne und eine untere PL-Antenne wird diese Problematik zwar
umgangen, jedoch treten zusétzliche Schwierigkeiten, wie ein weiterer Uhrfehler sowie eine
notwendige Synchronisation der Messungen, auf. Zusitzlich werden zur Kompensation des He-
belarmes zwischen den beiden Antennen (ungeféhre) Positions- sowie moglichst genaue Lagein-
formationen benotigt.
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D Mathematische Nomenklatur

Folgende Formelzeichen und Konventionen in der Notation mathematischer Formeln werden in
der vorliegenden Arbeit hiufig benutzt.

Indizes:

Obere Indizes werden meist zur Identifizierung der Satelliten, untere Indizes zur Identifizierung
der Empfinger (manchmal auch der Stationen) verwendet. So bezeichnet R! beispielsweise die
Pseudostreckenmessung zwischen Satellit i und Empfingerr.

Gelegentlich werden untere Indizes auch anders verwendet. Im Fall der Kalman-Filter Beschrei-
bung beispielsweise dienen untere Indizes auch zur Identifizierung der zeitlichen Epoche. Eine
Verwechslungsgefahr besteht durch den eindeutigen Kontext des Vorkommens nicht.

Zur besseren Lesbarkeit werden Indizes zur Kennzeichnung der Abhéngigkeiten weggelassen,
wo sie irrelevant oder selbstverstindlich sind.

Operatoren:

Empfingerdifferenz: Ao _=o —o

Satellitendifferenz: Vel =o' —o

Doppelte Differenz: VAo = Aol —Ael =l —o —o/ +e]
Zeitliche Differenz: Se(t,, 1) =ot,,)—*t,)

Differentialoperatoren:

Particller Differentialoperator:

Matrix Transposition:

Schitzer eines statistischen Wertes:

Betragsoperator:

Statistische Kovarianz:
Komplexe Exponentialfunktion:
Statistischer Erwartungswert:
Runden des Arguments:
Realteil einer komplexen Zahl:
Spur einer Matrix:

Statistische Varianz:

d

o, —
de

®> .ﬂ.|°3

o
Cov(e,e)
e(e),e’
E(s),E{s}
Int(e)
Re(e)
Tr(e)
Var(e)
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Griechische Zeichen:

a Signifikanzniveau

a Dekorrelationsparameter

B Verhiltnis von Geschwindigkeit v zur Vakuum-Lichtgeschindigkeit ¢

14 normierte Summe der Nebenpeaks der gewichteten Autokorrelationsfunktion

4 Verhiltnis von gemessenen Zeiten in relativ zueinander bewegten Systemen

o, Uhrfehler des Empfingers r

o' Uhrfehler des Satelliten i

b Anderung der Pseudostreckenmessung durch Orbitfehler

O Anderung der Pseudostreckenmessung durch ,,Selective Availability*

Ovr.or Anderung der Trigerphasenmessung durch Mehrwegausbreitung (der zweite
untere Index & dient zur Kennzeichnung der Auswirkung auf die
Phasenmessung)

O rr Anderung der Pseudostreckenmessung durch Mehrwegausbreitung (der zweite
untere Index R dient zur Kennzeichnung der Auswirkung auf die Codemessung)

Svp.s kombinierter Mehrweg- und A/D-Wandlereffekt (gro8 fiir PL)

. Anderung der Pseudostreckenmessung durch Ablage des Phasenzentrums

A Troposphirische Laufzeitverzégerung (in [s])

Ay 1rop trockener Anteil der troposphirischen Laufzeitverzogerung (in [s])

A et 1rop feuchter Anteil der troposphirischer Laufzeitverzégerung (in [s])

£ normierte Unsymmetrie der gewichteten Autokorrelationsfunktion

£,&,; Rauschterme

£ Anderung der Pseudostreckenmessung durch Empfingerrauschen und andere
nicht-modellierte Storeffekte

! MeBrauschen der Dopplermessung und andere nicht-modellierte Effekte

S. MeBrauschen im Empfinger (*€ {e, p,I} fiir ,.early*, ,,punctual® oder , late*)

n Diampfungsfaktor eines reflektierten Signals

/A Diampfungsfaktoren des k-ten Mehrwegsignals

A6 Mehrwegfehler im Phasenregelkreis (PLL, ,,Phase Lock Loop®)

o MeBwert fiir Trigerphase

g, Trégerphase '

K Vektor von Mehrdeutigkeiten, Mehrdeutigkeitskombination

K, Mehrdeutigkeitskombination der Nullhypothese

K; i-tes Element des Vektors x

A Wellenlidnge des betrachteten Satellitensignals

Ay, Wellenlinge des GPS L;-Signals

Ay, Wellenlinge des GPS L,-Signals

A Wellenlinge des i-ten GLONASS Satelliten

A(R) durch die Zeilenvektoren in R aufgespanntes Gitter

v MeBrauschen der Trigerphasenmessung und andere nicht-modellierte Effekte
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ZustandsgroBe im geschlossenen Phasenregelkreis
mathematische Konstante 3.14159265...

geometrische Distanz zwischen Empfinger r und Satellit i
Standardabweichung der Trigerphasenmessung

Standardabweichung der Pseudostreckenmessung

Standardabweichung der gegl'aitteten Pseudostreckenmessung zur Epoche k

gemessener Mehrwegfehler
MeBwert der Codemessung
Signallaufzeit zwischen Satellit und Empfinger

Mehrwegstrecke des k-ten Signals umgerechnet in Zeiteinheiten

Anderung der Pseudostreckenmessung durch ionosphirische Refraktion (in [m])
ionosphirische Laufzeitverzogerung auf L; bzw. L (in [m])

Anderung der Pseudostreckenmessung durch troposphirische Refraktion (in [m])
Anderung der Pseudostreckenmessung durch den trockenen Anteil der

troposphirische Refraktion (in [m])
Anderung der Pseudostreckenmessung durch den feuchten Anteil der

troposphirische Refraktion (in [m])
Terme hoherer Ordnung
zeitabhiingige Phasendifferenz zwischen direktem und Umwegsignal

Referenzphasensignal des Empfingers r zum Zeitpunkt £

ausgesandtes Phasensignal des Satelliten i zum Zeitpunkt t

Anfangsphase des Phasensignals des Satelliten i

Anfangsphase des Phasensignals des Empfingers r

.Beatphase* zwischen Empfinger r und Satellit i

Kalman-Filter Transitionsmatrix zur Epoche k

gemessene Phase am Empfénger r zum Satelliten i zum Zeitpunkt t

Minimum der Quadratsumme der Residuen

Chi-Square Verteilung mit Freiheitsgrad r und Nicht-Zentralititsparameter A(x)

Teststatistik

Eigenfrequenz des Phasenregelkreises

Quadratsumme der Residuen

Quadratsumme der Residuen des Gleichungssystems mit vermittelnden

Beobachtungen

Lateinische Zeichen:

a

a
G,,4a,
a,,a,
a,

Beschleunigung

Amplitude

Amplitude der Signale auf L; bzw. L,
reellwertige Trigerphasenmehrdeutigkeiten
Nicht-Mehrdeutigkeitsunbekannte zur Epoche k
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A(x,y,z) »Ambiguity Function*

b Empfingeruhrfehler

B, Bandbreite des Code-Regekreises

c Konstante

c Lichtgeschwindigkeit im Vakuum

c(?) C/A-Code auf L;

€;,C,,Cy Proportionalititskonstanten

¢; Elemente der Matrix C (Zeile i, Spalte j)

C Choleski-Faktor

C/N, Signal-zu-Rausch Verhiltnis

d geometrische Distanz

d Korrelatorabstand

d) Navigationsnachricht

d, Tastverhiltnis (,,duty-cycle®)

D Diagonalmatrix einer UD-Faktorisierung

D Korrelatorabstand

D(p) Verfilschung im Coderegelkreis durch gewichtete Autokorrelationsfunktion

D! Dopplermessung von Empfinger r zu Satellit i

e Partialdruck des Wasserdampfes

e(o0) stationdrer Fehler im Coderegelkreis

AE s o maximale GPS-Signaldegradation

AE,, .. maximale PL-Signaldegradation

E(p) Regelabweichung im Coderegelkreis

El Elevation

Af Frequenzfehler

Af, Delta-Frequenz zwischen Satelliten-,,Slots“ bei GLONASS Frequenz k

S fe L;- bzw. L,-Frequenz des Trigers

Jox Grundfrequenz bei GLONASS (Slot 0) auf Frequenz k

Srea auf Hohe h,,, gemessener relative Luftfeuchtigkeit (in %)

/. Frequenz des Referenzphasensignals in Empfinger r

f Frequenz des Phasensignals des Satelliten i

£ Frequenz k des GLONASS Satelliten auf Slot i

F(p) Regelkreisfilter des Coderegelkreises

F(ED) Mapping-Funktion zur Konvertierung eines vertikalen Effekts auf die
schriige ,,Line-Of-Sight*

) N— Fraktil der F-Verteilung (Signifikanzniveau « , Freiheitsgrade » und n—-u)

g Gravitationskonstante (=9.81m/s*)

G(x) Charakteristisches Polynom

G, Antennen-Leistungsgewinn (,,Antenna-Gain“)

G, Kalman-Filter Rausch-Eingangsmatrix zur Epoche k

hy, Hohe, in der die trockene Komponente der troposphirischen Refraktivitidt ver-
schwindet
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Hohe der als diinne Schicht angenommene Ionosphre
MeBhohe der Wetterdaten
Hohe, in der die feuchte Komponente der troposphirischen Refraktivitit

verschwindet
Designmatrix
Ubertragungsfunktion im Coderegelkreis

Nullhypothese

Alternative zur Nullhypothese
Kalman-Filter Designmatrix zur Epoche k
Komplexe Konstante (i* =-1)

Signal des i-Zweigs nach Korrelation im Empfinger (*€ {e.p.l } fir ,early®,
»punctual“ oder ,,late*)

Einheitsmatrix

Ionosphérenterm

g-Sensitivitit eines Oszillators
Proportionalititskonstanten

Matrix der Nebenbedingungen
Verstirkungsfaktor im Coderegelkreis
Kalman-Filter ,,Gain“-Matrix zur Epoche k

untere Dreiecksmatrix einer LD-Faktorisierung
,,Maximum-Likelihood“-Funktion

L; bzw. L,-Signal des Satelliten
Refraktionsindex, Brechzahl
Empfingerrauschen

Normalmatrix
Oszillatorrauschen im Coderegelkreis

thermisches Rauschen im Coderegelkreis

ganzzahlige Tragerphasenmehrdeutigkeit zwischen Empfanger r und Satellit i
troposphirische Refraktivitit

trockene Komponente der troposphirischen Refraktivitit auf Hohe h
trockene Komponente der troposphirischen Refraktivitit auf Hohe 0

feuchte Komponente der troposphérischen Refraktivitit auf Hohe h

feuchte Komponente der troposphirischen Refraktivitit auf Hohe 0
Laplace-Variable

Luftdruck

P-Code auf L; und L,

Signalleistung, maximaler Korrelationswert im Empfanger
Kreuzkorrelationswerte des Codes bei um ein Chip versetzter Korrelation

Kalman-Filter a priori Fehler-Kovarianzmatrix zur Epoche k
auf Hohe A,,,, gemessener Luftdruck
Signal des q-Zweigs nach Korrelation im Empfanger (*€ {e, p,i} fir ,early”,

»punctual“ oder ,,late*)
Kalman-Filter Kovarianzmatrix des ProzeBrauschens zur Epoche k
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R()

R,

Rk

R, (T,1)
R,
Ri,.R;,
R.,,

S
S(A7)
S/N,
S,
STEC

.

~) |
- -

NONNNS

o

H

NRNR

T eaay
a

Autokorrelationsfunktion des Codes
mittlerer Erdradius

Kalman-Filter Kovarianzmatrix des MeBrauschens zur Epoche k
gewichtete Autokorrelationsfunktion des Codes

Pseudostreckenmessung von Empfinger r zu Satellit i
Pseudostreckenmessungen von Empfinger r zu Satellit i auf L, bzw. L,

geglittete Pseudostreckenmessung von Empfénger r zu Satellit i
Ubergangsmatrix fiir den Wechsel des Referenzsatelliten

Signal im Code- oder Phasendetektor

Signal-zu-Rausch Verhiltnis

Kovarianzmatrix der Mehrdeutigkeiten

»Slant Total Electron Content*

Zeitunterschied

Zeit, MeBzeitpunkt

Zeit, gemessen in einer virtuellen Uhr

Zeitpunkt fir frithe, plinktliche oder spite Korrelation (*€ {e, p,I} fiir ,early®,
»punctual oder ,late)

Empfangszeitpunkt des Satellitensignals, gemessen an der Empfingeruhr
Empfangszeitpunkt des Satellitensignals, gemessen an einer virtuellen Uhr

Sendezeitpunkt des Satellitensignals, gemessen an der Satellitenuhr
Sendezeitpunkt des Satellitensignals, gemessen in einer virtuellen Uhr
Integrationszeit des Empfingers

Temperatur (in °K)

Teststatistik

Pulsfunktion

Dauer eines Code-Chips

Integrationsintervall des Empféngers

auf Hohe h_, gemessene Temperatur (in [K])

Pulsperiode

»Total Electron Content*

Potentialenergie

obere Dreiecksmatrix einer UD-Faktorisierung
Geschwindigkeit

Vektor der MeBfehler

Kalman-Filter MeBrauschen zur Epoche k

. Vertical Total Electron Content*
Kalman-Filter ProzeBrauschen zur Epoche k
Gewichtung der aktuellen Pseudostreckenmessung zur Epoche k

Teststatistik
System-Zustandsvektor
WGS-84 x-Koordinate einer Niherungsposition

i-tes Element des Vektors x .
Losung des Gleichungssystems mit vermittelnden Beobachtungen
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N N NN
- o

N

Kalman-Filter System-Statusvektor zur Epoche k
WGS-84 x-Koordinate der Position des Empfingers r

WGS-84 x-Koordinate der Position des Satelliten i
Kalman-Filter System-Statusvektor zur Epoche k

EingangsgroBe im geschlossenen Coderegelkreis
ZustandsgroBe im geschlossenen Coderegelkreis

Signal im Empfinger nach frither, piinktlicher oder spiter Korrelation

(*€ {e, p,1} fiir ,early”, ,,punctual oder ,late*)
integriertes Signal y, im Empfanger

WGS-84 y-Koordinate einer Niherungsposition
Kalman-Filter Beobachtungsvektor zur Epoche k
WGS-84 y-Koordinate der Position des Empfingers r
WGS-84 y-Koordinate der Position des Satelliten i

Vektor der Beobachtungen
WGS-84 z-Koordinate einer Niherungsposition

WGS-84 z-Koordinate der Position des Empfingers r

WGS-84 z-Koordinate der Position des Satelliten i
Transformationsmatrix fiir die Z-Transformation
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