, LABORATORIO DE ARQUITECTURAS Y
n TECNOLOGIAS EMBARCABLES EN SATELITE

MODULO 4. NAVEGACION

1. SISTEMA GPS PARA NAVEGACION

1.1. Introduccion

El esquema general de un sistema de navegacion por satélite esta constituido por
tres segmentos.

1. Espacial (Constelacion de Satélites).
2. Usuario ( Receptor).
3. Control.

El problema fundamental de la navegacion por satélite consiste en disponer de una
referencia de tiempo comun, al menos en los transmisores del segmento espacial,
suficientemente precisa, para la medida radiotelemétrica.

La solucion adoptada tanto por el sistema GPS (americano) y GLONASS
(soviético) consiste en resolver la ecuacion vectorial:

7_/; :f(y'lafzaféadladzad3) GC.(X.I)
Donde:
r,: Coordenadas del receptor.

r;: Coordenada del satélite 1.
d;: Distancia entre el receptor y el satélite 1.

Para ello es preciso conocer el vector de la posicion de todos los satélites de la
constelacion (1) y poder calcular las distancias (d;) entre el receptor y todos los satélites
en esta determinacion.

La solucion de la ecuacion (x.1) exige dar respuesta a los siguientes problemas:

- Debe ser conocida por el receptor, con la mayor precision posible, la posicion
de todos los satélites (r;) que participan en la medicion.

- Tiene que ser posible la determinacion de la distancia entre el receptor y cada
satélite (d;). Para ello todos los satélites tienen que tener una misma referencia
de tiempos, esto es, deben de estar sincronizados.

- Es necesario, con gran precision, pasar de un sistema de referencia celeste, al

que estan referidos los satélites (r;), a otro que permita fijar las coordenadas del
movil, o punto de recepcion, al sistema terrestre.

La provision de las sefiales al usuario se hace por el segmento espacial. En el caso
del GPS este segmento estd constituido por la constelacion de satélites artificiales
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“NAVSTAR” bajo el control del Departamento de Defensa (DoD) de los Estados
Unidos. Esta constelacion, en su configuracion actual, dispone de 24 satélites operativos
(21 activos y 3 de reserva) distribuidos en 6 orbitas casi circulares de unos 20.180 km
de altitud media sobre el ecuador.

Cada orbita, contenida en el plano, tiene 4 satélites equiespaciados, luego habra
seis planos orbitales que se caracterizan por formar con el plano del ecuador terrestre un
angulo de 55° (inclinacién de las orbitas). La traza de estos planos con el ecuador son
redas, que pasan por el centro de la tierra, y forman entre si angulos de 60°.

Las sefiales, provistas por cada satélite de la constelacion NAVSTAR, utiliza una
frecuencia de portadora comun, sobre la que modula en fase un cédigo propio de cada
satélite, lo que permite su identificacion.

1.2. Caracteristicas de la senal radiada GPS

En relacion a la sefial radiada por la constelacion de satélites GPS utilizan la
misma frecuencia patron de 10,23 MHz de alta estabilidad y precision, empleando
osciladores de rubidio y cesio. Todos los satélites transmiten las mismas frecuencias de
portadora L; de 1.575,42 MHz y L, 1.227,6 MHz, obtenidas por multiplicacién de 10,23
MHz por 154 y 120, respectivamente. De forma que en el punto de recepcion se
capturaran, superpuestas, todas las sefiales generadas por los satélites que le iluminan.
Sin embargo, cada satélite emite un codigo distinto que le identifica.

La modulacion de las sefiales de portadora L; y L, es en DPSK (Differential Phase
Shift Key), o modulacion de fase, y las senales moduladoras son binarias.

Asi pues las senales transmitidas L;y L,

Ly(t) = Laosen[ mat+m(P(t)@D(t))] = Lop(t)d(t)senw,t ec. (2)
Li(t) = L; {sen[ot+m(P(t)®D(t))] + cos[ot+m(C(t)®D(t)) 1} =
L; {p(t)d(t)senm;t + p(t)d(t)cosw;t}. ec. (3)

L,: amplitud de la portadora (constante).
®7: pulsacion de la portadora.

o;: pulsacion de la portadora.

P(t): secuencia binaria PRN del co6digo P (precision code) (niveles 1,0).

D(t): secuencia binaria del mensaje de navegacion (niveles 1,0).

C(t): secuencia binaria PRN del codigo C/A (Coarse/Acquisition code) (niveles 1,0).
p(t): secuencia binaria PRN del codigo P en NZR (niveles + 1,-1).

d(t): secuencia binaria del mensaje de navegacion en NZR (niveles +1,-1).

c(t): secuencia binaria PRN del codigo C/A en NZR (niveles + 1,-1).

La sefial binaria D(t) contiene el mensaje de navegacion o NAVDATA. El
formato del mensaje contiene la trama de tamafio 1500 bits y se emite con una
velocidad de 50 bps.

Departamento de Automatica 2
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El codigo P es un codigo binario pseudo-aleatorio de larga duracion (ciclo de 267
dias) que caracteriza a cada satélite y de uso restringido (operaciones militares),
dificultad en su captura debido a su velocidad por lo que hace dificulta su utilizacion en
navegacion aérea . Sin embargo, proporciona una precision muy superior a la obtenida
con el codigo C/A.

El codigo C/A es muy facil de adquirir pero, como contrapartida, no ofrece la
precision del coédigo P. En general, los usuarios que pueden emplear el coédigo P utilizan
el C/A para poder adquirir aquel a través de la palabra HOW contenida en el mensaje de
navegacion, pues aunque puede ser capturado directamente, lleva un tiempo excesivo
para ser utilizado en aplicaciones cinematicas.

1.3. Receptor GPS

La informacion obtenida del proceso de recepcion de cada una de las sefales
seguidas son tres:

- Satélite que esta siendo seguido (a través del codigo réplica que correlaciona
con el codigo de la sefal recibida).

- Pseudodistancia (a través del tiempo que ha sido necesario retrasar el codigo
réplica hasta que correlaciona con el codigo de la sefial recibida).

- Deltadistancia o variacion de la pseudodistancia (a través de la diferencia de
frecuencia del oscilador del receptor y la frecuencia de la sefial recibida).

En general un receptor GPS est4 constituido por tres segmentos:
o Conjunto de antena y recepcion de RF.
o Procesador de sefial y calculador de navegacion (GPSU).

o Unidad de control y visualizaciéon (CDU).

1.4. Utilizaciéon del GPS para la navegacion

La solucién de la ecuacion de navegacion (1) requiere, ademas de los vectores de
posicion de los satélites, determinados a partir del mensaje de navegacion la
determinacion de la distancia entre cada satélite y el receptor, lo que se hace midiendo
el tiempo que es necesario retrasar el codigo réplica, generado en el receptor, para que
su correlacion sea maxima con relacion al codigo que modula a la sefal recibida del
correspondiente satélite.

di= cAt; €C. (4)
Siendo At el retraso requerido y ¢ la velocidad de la luz.

Para que la ec. (4) sea valida se precisa que los relojes de los satélites y del
receptor estén sincronizados, situaciéon que no se da, especialmente en el reloj del
receptor. Por ello a d; se le denomina “pseudodistancia”.

Estas distancias (d;) calculadas por un receptor, o pseudodistancias, se pueden
poner como:

di=RitcAt,; + c(Aty - Aty) ec. (5)
en donde,

di : pseudodistancia al satélite i.
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R; : distancia verdadera al satélite 1.

C : velocidad de la luz.

At : offset del reloj del satélite i respecto a la referencia GPS.
Aty : offset del reloj del usuario respecto a la referencia GPS.
At,i  :retardo de propagacion en la ionosfera.

Si en la ecuacion (5) se considera que cAt,i y cAtg son nulas, por haberse
corregido el retardo de propagacion y el error del reloj del satélite, a través de los
parametros de correccion contenidos en el mensaje de navegacion, la ecuacion
mencionada se reduce a:

di=R;+cAt; ec. (6)

De la ec. (6) se deduce que la diferencia entre la distancia real (Ri) y la
pseudodistancia (d;) es precisamente debida a la diferencia entre el tiempo GPS y el
estado del reloj del receptor.

Si denominamos ¢; al sesgo del reloj (clock bias), cAt, de la ec. (5), el sistema de
ecuaciones que determina la posicion del receptor serd, utilizando la ecuacion de la
esfera de radio R; :

(X1 =)’ + (y1 —uy)’ + (z1 — u,)* = (di - cp)’
(X2 =)’ + (y2 —uy)’ + (22— w,)’ = (da - cp)’
(x5 =)’ + (y3 —uy)’ + (23— u,) = (ds - o)’
(X4 = 0)” + (ya —uy)" + (24 —u,) = (ds - ) ec. (7)

En donde x; , yi, zi : i=1..4, son las coordenadas de los cuatro satélites cuya sefal
recibe el receptor, calculadas a partir de las efemérides respectivas; uy , uy , u, son las
coordenadas son las coordenadas del usuario a determinar; d; : i=1..4 son las
pseudodistancias establecidas por medida de tiempo entre los codigos provenientes de
cada satélite y la réplica retardada hasta obtener la mejor correlacion y; cy, es el sesgo
del reloj del receptor, a determinar.

En teoria, el sistema anterior de cuatro ecuaciones con cuatro incdgnitas da la

posicion (u) del receptor, sin embargo, por no ser ecuaciones lineales su resolucion
exige el empleo del calculo numérico, lo que generalmente consume tiempo de
ordenador. Ademas las ecuaciones deberan resolverse para instantes simultaneos de las
cuatro mediciones de d;. Por ello es necesaria su linealizacion.

Ademas del calculo de la posicion de un vehiculo, el GPS proporciona también
informacion precisa de la velocidad del receptor.

El calculo de la velocidad se fundamenta en el desplazamiento de la frecuencia de
portadora, cuando existe velocidad relativa entre emisor y receptor debido al efecto
Doppler.
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1.5. Errores del GPS en la determinacion de la posicion

Las observaciones GPS se ven afectadas por errores que se producen en la
estimacion final de la posicion del usuario.

El error resultante en la determinacion de la posicion depende de dos factores:

- El error en la determinacion de cada parametro (en este caso la distancia d;)
suponiendo que es independiente de la fuente de informacion y del receptor. A
este error se le denomina UERE (User-Equivalent Range Error) Error
equivalente en la determinacion de distancia por el usuario.

- Dilucioén de la precision (DOP), determinada por la geometria relativa dada por
la posicion de los satélites y el receptor.

El valor de DOP es siempre mayor de 1, de lo que se desprende que el error
minimo esperable en la determinacion de la posicion sea mayor que el error en la
determinacion de cada una de las distancias (UERE).

Errores en la determinacién de la distancia (UERE)

Los errores que se producen en la determinacion de cada una de las distancias
entre el satélite y el receptor pueden clasificarse en:

- Errores provocados.
- Sesgos.
- Errores aleatorios.

Los errores provocados son aquellos que produce deliberadamente el DoD
Americano y que se denominan Disponibilidad Selectiva (SA). Estos errores que
intentan ser pseudoaleatorios afectan a los tiempos de referencia de los satélites y a las
efemérides. Su correccion solo es posible con técnicas diferenciales.

Sesgos o errores sistematicos son aquellos que, por su naturaleza, pueden ser
modelizados y, por tanto minimizados a través de la utilizacién de modelos adecuados
que permitan su estimacion. Los sesgos pueden clasificarse segun su origen en:

- Sesgos de efemérides.
- Sesgos del reloj del satélite.
- Sesgos debidos a la propagacion de la sefial.

Los sesgos de efemérides son debidos a las desviaciones de la posicion real del
satélite respecto de la posicion transmitida en el mensaje de navegacion. Las causas de
estas desviaciones son: las anomalias gravitacionales de la tierra y la influencia de
campos gravitatorios de otros cuerpos celestes, la friccion atmosférica que es muy
pequena debido a la altura de las orbitas y a la presion de la radiacion que depende de la
diferencia entre la energia que incide sobre el satélite y la que emite el mismo.

Los factores anteriores hacen que el calculo preciso de la posicion instantanea del
satélite no se base solamente en parametros Keplerianos, sino que se incluyan factores
de correccion adicionales. Los errores en la determinacion de la distancia debidos a
estos sesgos pueden llegar a ser de 20m.

Los sesgos de reloj se deben a la diferencia entre el reloj de referencia
(establecido por la estacion maestra del GPS y supervisado por el USNO 6 observatorio
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naval de USA) y el reloj del satélite, ya que, a pesar de la gran precision de los relojes
embarcados, presentan problemas de ruido, a corto plazo, y de deriva a largo plazo.

El tiempo de cada satélite estd relacionado con el tiempo de referencia GPS a
través de la ecuacion:

t = toe-Atye ec. (8)

en donde t es el tiempo GPS, ty/ es el tiempo marcado por el satélite cuando transmite la
sefal y Aty el offset entre el tiempo del reloj del satélite y el tiempo maestro.

Este tiempo de offset estd modelizado por la ecuacion:
Atge = o + oa(t-toe) + as(t-toc)2 +AL, ec. (9)

donde los coeficientes aj, a2 y as son los coeficientes del polinomio representativo del
offset de fase, frecuencia y deriva de frecuencia del reloj del satélite, transmitidos por el
mensaje de navegacion e At, el término de correccion relativista. Asi mismo, to
representa el instante o época a la que esta referido el calculo del offset.

En la ecuacion (9) en lugar de t (instante desconocido para el receptor) se emplea
ts/c.

La frecuencia recibida, procedente del satélite, discrepa de la transmitida por:

- Diferencia entre los intervalos de tiempo medidos en la referencia “satélite” y
en la referencia “receptor” debido a la velocidad de ambos sistemas de
referencia, justificada por la teoria especial 0 restringida de la relatividad.

- Efecto de la aceleracion “equivalente”, producida por el campo gravitatorio, a
que estan sometidos ambas referencias, y que se justifica con la teoria
generalizada de la relatividad.

- Desviacion de frecuencia recibida, por efecto Doppler.

Estos efectos quedan reflejados en la siguiente formula:
D, -,

1 Vrz Vtz
Jo= S A==+ 53

En donde los tres términos, que se suman a la unidad en el segundo miembro, son:
el debido a la teoria generalizada (® = -GM/r representa el potencial gravitatorio), a la
teoria restringida (V,; representan las velocidades respecto al geocentro de la tierra) y al
efecto Doppler, respectivamente. Los subindices t y r se refieren a los sistemas
“satélite” y “ receptor”.

y+ v - ec. (10)
C

El término debido al efecto Doppler no hay que considerarlo puesto que afecta, en
la misma proporcion que al reloj del receptor, a la duracion del chip del codigo réplica
y, por tanto, se autocorrige.

El término debido a la relatividad restringida, considerando orbitas “casi
circulares” y que la velocidad del satélite es de unos 3863 m/s, muy superior a la del
receptor (un punto fijo a la superficie en el ecuador se desplaza a unos 464 m/s), puede
aproximarse por:
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_ 2
(frffzJ;_%V_zz;_o.gylo-lo ec. (11)
C
t

Del mismo modo, considerando de nuevo Orbitas circulares, el término debido a la
gravedad se puede aproximar por:

fi
donde r = 6378*10° m el radio medio de la drbita.

Obsérvese que estas dos correcciones se aproximan a constantes, cuya suma da
4.47%10"°. Para cancelar este efecto sobre la medida de tiempo, los osciladores de
referencia de los satélites, que nominalmente oscilan a 10.23MHz, se les hace oscilar a
10.2299999553MHz.

(_ﬂ‘ﬁ]:g%(l—i)zs.uo-m ec. (12)
c R

Seglin lo mencionado previamente, tanto el efecto Doppler como los componentes
debidos a las teorias restringida y general de la relatividad no hay que incluirlos en el
término de correccion de la ec. (8), no obstante, la hipotesis de orbita circular no se
satisface exactamente, ya que las oOrbitas tienen una excentricidad (€<0.02), esta
excentricidad hace que el campo gravitatorio del satélite y la velocidad del mismo
varien resultando un término de correccidn relativista que viene dado por:

At = kﬁ,/Rsvsen(?aO"tl) ec. (13)

Dénde: k : 4.44%107"°
e : maxima excentricidad en %.
t; : tiempo transcurrido desde el inicio de una nueva orbita.

La correccion del sesgo del reloj del satélite es tanto mas imprecisa cuanto mas
tiempo haya desde el instante de referencia (toc) en que se cargaron los parametros a;.

Los sesgos por propagacion de la sefial se deben fundamentalmente al efecto
ionosférico, aunque también afecta el efecto troposférico. Es importante en la
determinacion de la posicion 3D puesto que afecta especialmente a la componente
vertical de la posicion.

Las sefiales de caracter EEM, al atravesar la ionosfera, disminuyen su velocidad
de propagacion, lo que se traduce, a nivel de receptor, en un retraso en la sefial recibida.

Las frecuencias altas atraviesan con poco retraso esta capa, siendo el retraso
inversamente proporcional al cuadrado de la frecuencia. Este ley cuadratica es la que
permite minimizar el error de propagacion en receptores que trabajan con las dos
frecuencias (L; t Ly).

Si llamamos R; a la distancia obtenida trabajando con la portadora L; y Ry a la
obtenida a partir de L, seglin la ley expresada anteriormente se puede poner:

Ri=R+ /()%
R=R + (K/(£:)%) ec. 14
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Para receptores que s6lo admiten L; la correccion se hace valiéndose de un
modelo ionosférico que utiliza datos contenidos en el mensaje de navegacion y que son
capaces de atenuar este error en un 75% aproximadamente.

Los receptores realizan para corregir este efecto, sin embargo, el mas utilizado es
el que considera que el retraso se debe a la suma de dos términos “seco” y “humedo”.
La expresion matematica es:

A= MMy
en donde:
f; = coeficiente seco, funcion del angulo de elevacion.
fi = coeficiente himedo, funcién del angulo de elevacion.
M= modelo seco, funcion de T, p, H.
Mpy= modelo humedo, funcién de T, p, H y vapor de H,O.

Los errores aleatorios son aquellos cuya naturaleza no permite su modelizacion
y, por consiguiente no pueden ser reducidos, salvo por técnicas de filtrado recursivo. El
origen de estos errores puede ser; errores aleatorios en el reloj del satélite, efectos no
determinables sobre la propagacién de la sefal, errores por multitrayectorias de las
sefiales recibidas y errores no determinables del receptor.

En la tabla siguiente se resumen las fuentes de error asi como sus valores
caracteristicos.

SEGMENTO FUENTES DE ERROR ERROR EN METROS
COD. C/A COD. P
ESPACIAL | - Estabilidad del relo;j. 33 33
- Prediccion de las
perturbaciones del satélite. 1.0 1.0
- otros 1.0 1.0
CONTROL | - Prediccion de efemérides e
implementacion del modelo 4. 4
- Otros, 0.9 0.9
USUARIO | - Compensacion  del retraso
ionosférico. 75 23
- Compensacion del retraso
troposférico.
- Ruido y resolucion del 2.0 2.0
receptor. 7.5 1.5
- Multisenda. 1.2 1.2
- Otros. 0.5 0.5
SISTEMA | - UERE total 12.2 6.6

Departamento de Automatica 8



Arquitecturas y Tecnologias Embarcables en Satélite Moddulo 4. Navegacion

Satélite 1 Satélite 2
8\ 0 8\

.
i
.

U Y

lZ] UERE(o)
UERE(o)

El area central representa el error
compuesto. Depende del UERE y
de O.

Fig. 1.1 Representacion grafica en 2D del DOP

Satélite 2 Satélite 3

Satélite 1 <

O saslite 4

Esfera de radio unidad

Fig. 1.2 Representacion grafica del tetraedro para su evaluacion con 4 satélites.

Por extension de este esquema puede establecerse que, en el caso del GPS para el
que son requeridos cuatro satélites, el factor de dilucién se determina graficamente
como el inverso del volumen del tetraedro representado en la figura 1.2.

Dentro del concepto de DOP, se han definido en el GPS los siguientes factores de
dilucion, segln las variables involucradas:
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- GDOP : Dilucién de la precision geométrica (considerando las tres
coordenadas de la posicion y estado del reloj).

- PDOP : Diluciéon de la precision de la posicion (considerando las tres
coordenadas de la posicion).

- TDOP : Dilucién de la precision del tiempo (considerando solamente el
estado del reloj).

- HDOP : Diluciéon de la precision en posicidon horizontal (considerando
solamente las dos coordenadas de la posicion horizontal).

- VDOP : Dilucidén de la precision en posicion vertical (considerando solo
la altitud).

Matematicamente los factores anteriores se pueden poner en funciéon de las
desviaciones medias cuadraticas sobre los ejes de referencia, en los que han sido
establecidas las coordenadas del punto de recepcion, resultando, en cada caso las
expresiones que se muestran a continuacion.

- J(aJ +(0,) +(0,) +(0,)’
UERE®
OP \/(au‘. ) +(0,) +(0, )
UERE’
HDOP = \/ ©. ) +(,)
UERE®
2
ypoP = | %) ;
UERE
2
1DOP = |70 D
UERE
siendo:
o, :(8u[ Ou, Ou, N ou, YUERE

+ -
' 8R, OR, OR, OR,

parai=x,y,z, y L
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2. SIMULACION CON STK.

2.1 Descripcion de Escenario y Mision.

El escenario esta compuesto por la constelacion de satélites NAVSTAR, por una
serie de estaciones de tierra (pseudosatélites), base aérea y aeronave y el objetivo es
evaluar el comportamiento de uno de los momentos mas criticos del sistema GPS como
sistema de ayuda a la navegacion aérea, dando cobertura a una aeronave en su senda de
aproximacion a la pista de aterrizaje y como mejorar tal sistema de ayuda a la
navegacion vertical (VDOP) al colocar estratégicamente pseudo-satélites para
amplificacion de la senial GPS y correccion de errores.

Fig. 2.0 Senda de aproximacion.

2.2 Creando el Escenario

Se parte de la ventana de gestion de escenarios seleccionando Navegation como
categoria y gps-laas como escenario,

Start Up for Application - STK x|

A Scenario Manager

— Training/Dema Scenario: Last Loaded
Category Scenario Scenario
Communications ;I s cohst gp=_laas
Operations dpz_lazs
Remate Senzing Mavegacion
Science hubble
Mizzsile Defenze gp=_laas
gps_const
STE Basic Scenarios -
Scenario Catalog [HTHL] Scenario Details [HTRL)

— Scenaria D ezcription
Fequired Licenses: STK., Coverage Optional Licenses: W0
Determine the impact on vertical dilution of precizsion of GPS augmentation

Directary: D:%Archivos de programahaGlsetkhd. 2,150 atabDemoScenarioshM avigation\gpz_laas

Za | Create a Mew Scenario

= Open a Scenario File Request Eval Licenses I

w Explare STK Products

[» e [v

[V Display again

Aceptar I Cancelar

Figura. 2.1. Ventana de gestion de escenarios.
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A continuacién eliminar todos los elementos del escenario excepto la constelacion

de satélites NAVSTAR,

PA satellite Tool Kit

File Edit Properties Tools ‘Window

_ 1ol x|

Help

= da

3 o] [l ol [N [ R 12 s [ L

STE
E--ZE gps_laas

------ gps_=-01
------ @ qps_2-02

------ @ aps_z-03

...... @ gps_z-04

------ aps_z2-0%
...... g aps_z-06
------ @ qps_2-03
------ gps_Z2-09
------ qps_2-10
------ g gps_2-11
------ 4% aps_z-12
------ @ aps_2-1%
------ % aps_2-15
------ @ aps_z-16
...... aps_=z-17
------ aps_z-18
...... g aps_z-19
------ @ qps_2-20
------ @ gps_2-21
------ W2 gps_z2-2Z
------ @ qps_Z2-23

------ 4% aps_z-24

------ @ aps_gz2-25

------ @ aps_2-26

------ @ aps_z-Z7

|Read:y

Figura 2.2. Constelacion de satélites NAVSTAR.

Modificar las propiedades bésicas del escenario, situdndose en el icono del
escenario gps_laas y actualizar sus parametros como se indican las siguientes ventanas.

ps_laas - Basic Properties =1l
Time Period | &nimation I Unitz I Dratabasze I Terrain I Drezcription I
Central Body: Earth
Period
Start: EERENE
Stop: |2 b ay 2002 15:00:00.00
Epoch: |2 b ay 2002 14:00:00.00
Aceptar I Cancelar I Aplicar I Ayuda
||:|eg |LITCG |Ft |kJ;| |sec

Figura 2.3.a. Propiedades basicas: Periodo de tiempo.
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.gps_laas - Basic Properties ;IEIEI

Time Period  Animation | Units I Databasel Terrainl Descriptionl

Start Tirne: 2 b ay 2002 1 4:00:00.00

I |Laameime j; |2 May 2002 1402:55.00

ITime Step j o I'I.EIEIEI TEC

IHigh Speed j : |'I.EIEIEI FEC

fuceptar I Cancelar | Aplicar | Auuda

||:|eg |LITCG |Ft |I<J;| |sec

Figura 2.3.b. Propiedades bésicas: Animacion.

ps_laas - Basic Properties - |I:I|£|

Time F'ericndl Animation  Units I Databasel Tenainl Descriptinnl

— Unitz — Change Unit ' alue

Statute Miles [mi)
Mautical Milez [nm]

Feet [ft]

Seconds |

Gregaorian b eters [m]
Filormeters [km)

Degrees [

Kimrans Aztronomical Units (&)
E arth R adii [Re)
dBs (BN Eilofeet [kft]

Gigahertz
Meters [m
Dearees [
Dearees [

Kelvin (K] =
| 3

Aceptar I Cancelar | Aplicar | Auuda

|deg |UTCG |Ft |kg |sec

Figuras 2.3.c. Propiedades basicas: Unidades del escenario gps laas.

1. Crear la aeronave para ello seleccionar el icono de Create New Aircraft de la
ventana Satellite tool kit dandole el nombre de F-18, seguidamente situdndose en el
icono de la aeronave seleccionar sus propiedades bésicas y situados en Route
introducir la informacion relacionada con la ruta seguida por la aecronave indicados
en la siguiente ventana.
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I
Route IAttitude I Diescription |
Propagatar: IGreatArc j Impart from Fils. .. |
Start Time: Stop Time: |2 May 2002 14:02:55.17 Step Size: ID.DDD 3EC
Latitude | Longitude| Altitudel Speed| Accel| Time| Tum Hadius|
4033506345 3050105 1800000 253171 0.000000 2 mMay 2002 14:00:00.00 0.000
4094542782 312957453 30000 25317 0.000000 2 Map 2002 14:01:51.59 0.000
4034344028 -3135953433 nooo o 253171 3081305 2 May 2002 14:0205.48 0.000
4092544850 316440493 nooo 100.000 0.000000 2 Map 2002 14025517 0.000
|u.nnununun dey |D.uuununuu di |1 0000.000 ft | [253171 firse |u.nnu ft/sec” |2 Way 2002 14:00:00.00 |n.unn ft
B U B Edit Mode Insert Paint [™ Usze Tenain Data
pdate Map Graphics ) it |1 82283 465 ft
¢ Add New Point Delete Paint | iranulaiky
ISmooth Rate vl . Display: €% SGL € ASL
' Change Cument Point -
Copy Paint | Termain Hesolution:
Aceptar I Cancelar | Aplicar | Aypyda
|deg |UTCG |Ft |kg |sec

Figura 2.4. Propiedades basicas del F-18: Informacion de la ruta a seguir por la aeronave.

Seleccionado el icono de la aeronave activar la opcion de propiedades graficas 3D
y, situados en Vector, introducir la informacion indicada en la siguiente ventana.

*¥ F18 - 3D Graphics Properties

Floute ] Aftitude Sphere  Vector lPro:-cimity] todel ] fosets] Contours | Model Pointing | Data Display
Mame Show | Label Color ~
Body Axes Ma Y cyah
LH[CEF] Awes Mo Mo chocolate
Sun Wector Mo Yes yellow
LH Axes Mo Mo gold Add
hoon Wector Mo Mo IndianFed] | |
M adir[D etic] Yector Mo Mo yellow
‘elocity Yector Mo Mo wihiite B Select Al | Deselect Al |
E ast Wector Mo Mo LightSkyBlue
Earth Inertial Axes Mo Mo vellow L
Global Display Options
r ‘Wector Size
- ™ Scale to Attitude Sphere
D ] r Scale: [30000 — f—
¥ Scale Relative to Maodel
Angle Size
r | Sale; |1.000 ——
,—_| Amow Size
Paint Size; |3.000
-
Aceptar | Cancelar | Aplicar Apuda
deg UTCG ft kg SEC

Figura 2.5. Propiedades graficas 3D del F-18
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En el apartado Model seleccionar en Model file el fichero f18.mdl que esta

ubicado en el directorio AGI\stk\4.2.1\STKData\Models\Air\Military.

2. Creando la Base Aérea para ello seleccionar el icono de Create New Facility de la
ventana Satellite tool kit dandole el nombre de Base, seguidamente situandose en el
icono de la Base seleccionar sus propiedades basicas y situados en Position
introducir la informacion relacionada con la ubicacion geografica de la pista

indicada en la siguiente ventana.

#:Base - Basic Properties o ] [ |

Fozition I A2E M azk I Terrain Slope I D' escription I

L atituide: |4u.935229 deg

Langitude: |'3-'I 530355 deg [T Local Time offset from G T: ID-DDEI seC

Altitude: IEI.EIEIEI ft I | Wse terrain data fan altitude update

poeptar I Cancelar | Aplicar | Augda |

| |deg |LITCG |Ft |I<.g |sec

Figura 2.6. Propiedades basicas de la Base.

Seleccionar 3D Graphics Properties de la Base e introducir en el apartado de
Vector los datos indicados en la ventana, en el apartado Model seleccionar en

Model file el fichero airport.mdl que estd ubicado en el directorio AGI\ stk\ 4.2.1\

STKData\ Models\ Ground\ Facilities y en el apartado offsets : Rotational
X=0,Y=0y Z=-38.0 deg , Translational X=0,Y=0y Z=22.0 ft. Por ultimo, ajustar

la escala del modelo de la base a 1.0.

£ Base - 3D Graphics Properties

Wectar l Model ] Dﬂsets] Conlours] todel Pointing | Data Display
Mame Show | Label Calar
Sun Wectar Yes Mo magenta
b oon YWector ez Mo red
fdd.. | |
SelectAl | Desslectal |
Global Digplay Options
r Wector Size
Joeen =] T
= r Seale: [07O00
¥ Scale Relative to Model
Angle Size
r ,— Scale: [1.000 —J—
l—_l Armow Size
Point Size: |3.000
-
Aceptar | Cancelar | Aplicar Ayuda
deg uTCG ft kg seC

Figura 2.7. Propiedades graficas 3D de la Base.
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3. Creando el pseudosatelite para ello seleccionar el icono de Create New Facility de la
ventana Satellite tool kit dandole el nombre de gps_xmtr, seguidamente situdndose
en el icono del gps_xmtr seleccionar sus propiedades basicas y situados en Position
introducir la informacion relacionada con la ubicacién geografica de la estacion

indicada en la siguiente ventana.

£ gps_xmtr - Basic Properties

Fozition |.ﬂ.2EIMa$k| Termrain Sln:-pel Dezcription

Type: IGEu:n:Ietic j
L atitude: |4u.95m 58 deg

=101 =]

Langitude: |-3.1 28290 deg

Altitude: |n.nnn ft

[ Local Time offzet from GMT: ID-':":":' FEC

™| Wse terain data fon sltitude update

Aceptar I Cancelar | Aplicar | BApuda |
| ||:IE|;| |LITCG |Ft |k|;| |sec

Figura 2.8. Propiedades basicas del pseudosatélite.

Seleccionar 3D Graphics Properties de la Base e introducir en el apartado de
Vector los datos indicados en la ventana, en el apartado Model seleccionar en
Model file el fichero antena_mount.mdl que estd ubicado en el directorio AGI\
stk\ 4.2.1\ STKData\ Models\ Ground\ Equipment, Model Scale = 0 y Marker

Scale = 4 en el apartado offsets : Rotational X=0,Y=0y Z=-40.0 deg.

£ gps_xmtr - 3D Graphics Properties

Wectar l todel ] fosets] Conlours] Model Pointing | D ata Display
Mame Show | Label|  Color
Sun Yector Yes Yex  green
tdoon Yectar ‘ez YYes cyan
ol | |
Sekctal | Deselectall |
Global Dizplay Options
r Vectar Size
E= T
D =] r Scale: [16390  — —
[¥ Scale Relative to Model
Angle Size
r ’— Scale: |1.000 —J—
’—_| Arrow Size
Point Size: |3.000
-
Aceptar | Cancelar | Aplicar Ayuda
deg UTCG ft kg se0

Figura 2.9. Propiedades graficas 3D del pseudosatelite.
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2.2 Estudio del VDOP.

Estudio del impacto en el VDOP de la senda de aproximacion utilizando
solamente la constelacion NAVSTAR.

- Sobre el F-18, pulsar el boton derecho y seleccionar el mena Coverage

- Seleccionar todos los satélites de NAVSTAR de la lista y activar Assign y
Compute para determinar todos los intervalos de visibilidad.

1=
Assets [ Aaccess Interval
------ wilk Base = ) o0
,,,,,, gps_smtr Start: |2 b ap 2002 14:00:00.00

------ *gps_2-01 . T
Stop: |2 Map 2002 14:02:55.17
------ 42 =gps_2-02 =1 I

— Figure of Merit

Define I IDiIutlon OF Precision
Walue: |1.4‘I 0211

Graphics

I Show Static  [w Show Animation
Colar: IDIiveDrab 'I

=gps_2-15

""" 2 “aps_2-16 Contours ... I

------ @ =gps_2-17

rrrrrr & o

— Reports———— Graph=z
Do-assion I IActive LI Coverage ... I Cowverage ... I
FOM Value .. | FOM Value .. |
Compute I
FOM Satistaction ...| | | FOM Satisfaction ...|
Elear I Custom ... I Custom ... I
Aceptar I Cancelar I Aplicar I Apuda I

Figura 2.10. Ventana de covertura

- Activar Define.... para abrir el panel de definicion FOM (Figure Of Merit) y
seguidamente activar average, VDOP, Best N donde N=6 y poner Time sep a
1.0 second y Aceptar.

i
r— Definition S atisfaction
Type: IDiIution Of Precizion j [~ Enable
Clmis lm 5 atisfied|if: IGreater Than vl
Method: [GDOF = Threshold: IU_DDDDDU
Type: IBESt N 'l r~Invalid Data Indicator—————————
Best M: IB Walue: ID.DDDUDD
Time Step: I‘I 000000 sec

Aceptar I Cancelar | Aplicar Apuda

Figura 2.11. Ventana de FOM

- Activar el boton Custom.... report y crear Best N report . Abrir el panel Time
Period... y poner 1.0 second , cerrar el panel y crear el informe. Este indicara
del valor del VDOP en cada intervalo con los 6 satélites seleccionados para
cada periodo.
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il

Styles — Repart

Cowverage

Draily Coverage Time Period. .. I
FOr Static Walue

FOR “alu=
Frobahility OF Cowverage —Shle———————————
Satizfaction Intervals 5
Froperties. .. I
add.
Mew

Remowve I
M ake Copy I

IBest & Change I

Cancelar I Apuda I

Figura 2.12. Informe Custom

3. PRACTICAS

3.1 Analizar los resultados obtenidos del informe generado.

3.2 Repetir el apartado 2.2 asignando ademas el pseudosatélite gps_xmtr.

Departamento de Automatica 18




Arquitecturas y Tecnologias Embarcables en Satélite Moddulo 4. Navegacion

3.3 Comparar los resultados obtenidos en 4.2 con los resultados de 4.1.

3.4 Proponer una configuracién alternativa que mejore la VDOP.
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