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AUSLEGUNG EINES DIREKTEN KOPPELFILTERS ZUR INTEGRATION
VON GBAS-ROHDATEN MIT INERTIALNAVIGATION
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Zusammenfassung
Nach einer kurzen Vorstellung des Ground Based Augmentation System (GBAS) als modernes Prazisionsan-
flugsystem wird zunachst erlautert, wieso die Kombination mit einem Inertialnavigationssystem (INS) in die-
sem Zusammenhang sinnvoll ist und welche StiitzgroBen verwendet werden kénnen. AnschlieBend wird ein
direktes Koppelfilter beschrieben, das die Rohdaten direkt im Vollzustand fusioniert. Nach einer kurzen Be-
schreibung der Implementation dieses Filters wird dann die Performance anhand aufgezeichneter Flugver-

suchsdaten bestimmt.

1. INSTRUMENT LANDING SYSTEM

Momentan werden Prazisionsanflige nach Instrument
Flight Rules (IFR) standardmaBig mit dem Instrument
Landing System (ILS) durchgefiihrt. Die Anfédnge des ILS
gehen bis in die 1930er Jahre zurlick, damit ist dieses gut
erprobt und gilt als eines der sichersten Systeme in der
gesamten Luftfahrt.

Eine ILS-Bodeninstallation besteht aus zwei voneinander
unabhéngigen Sendeanlagen und wird jeweils flr eine
einzelne Landebahnrichtung betrieben. Die Signale des
Azimutsenders (horizontale Flihrung des Luftfahrzeuges)
und des Elevationssenders (vertikale Fihrung) werden
vom Luftfahrzeug empfangen und dort die Ablagen zum
gewlnschten Gleitpfad ermittelt. Die Ablagen bekommt
der Pilot auf dem Kreuzzeigerinstrument dargestellt. Fir
das ILS wurden verschiedene Kategorien definiert, die
angeben, welche Sichtbedingungen minimal nétig sind,
um einen Anflug durchfiihren zu kénnen, siehe TAB 1.

ILS-Kategorie Runway Visual | Decision
(CAT) Range (RVR) Height (DH)
CATI 550 m 60 m

CATII 350 m 30m

CAT llla 200 m Om

CAT llib 50 m Om

CAT lllic Om Om

TAB 1. Mindestanforderungen der ILS-Kategorien [5]

Die Decision Height (DH) gibt die Héhe an, bis zu welcher
der Pilot den Anflug ohne Bodensicht durchfihren kann.
Kann bei dieser Héhe die Piste nicht gesehen werden,
muss der Anflug abgebrochen werden. Die Runway Vi-
sual Range (RVR) gibt die notwendige Sicht entlang der
Piste an.

Der groBe Nachteil dieses Systems ist jedoch die hohe
Komplexitét einer ILS-Installation. Beide Sender missen
regelmaBig gewartet und vermessen werden. AuBerdem
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kann eine ILS-Installation immer nur eine Landebahnrich-
tung versorgen. Dies flihrt zu generell hohen Kosten, die
umso hoéher liegen, je héher die zugelassene Kategorie
der Anlage ist.

2. GROUND BASED AUGMENTATION SYSTEM

Ein alternativer Ansatz ist die Verwendung von Satelliten-
navigationssystemen (Global Navigation Satellite System
— GNSS) zur Steuerung von Préazisionsanfligen. Momen-
tan sind dies vor allem das US-amerikanische GPS und
das russische GLONASS, in Zukunft wird auch das euro-
paische Satellitennavigationssystem Galilio verwendet
werden kénnen. Gemein ist jedoch allen Satellitennaviga-
tionssystemen, dass diese per se keine ausreichende
Integritat, also Verlasslichkeit des Gesamtsystems, liefern
kénnen. Daher wurde von der International Civil Aviation
Organization (ICAO) im Annex 10 [5] mit dem Ground
Based Augmentation System (GBAS) ein augmentiertes
Satellitennavigationssystem standardisiert, welches Uber
differentielle Korrekturdaten die flir Prazisionsanflige
nétige Genauigkeit und Préazision bieten kann. Die Prin-
zipskizze ist in BILD 1 dargestellt.

“ Satelliten

\__Subsystem

BILD 1.

Beim Differential GNSS (D-GNSS) werden die Satelliten
der GNSS-Konstellation um eine Bodenstation erganzt,
die aus mehreren GNSS-Empféngern und einem Daten-
linksender besteht. Mit den GNSS-Empfangern werden
zunachst die Pseudoranges zu den einzelnen GNSS-Sa-

Prinzipieller Systemaufbau von GBAS [3]
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telliten bestimmt. Aus den bekannten Positionen der Emp-
fanger und den bekannten Satellitenpositionen kann somit
fir jeden Satelliten die theoretisch zu erwartende Pseudo-
range berechnet werden. Aus dem Vergleich der gemes-
senen und erwarteten Pseudorange kénnen differentielle
Korrekturdaten fur jeden einzelnen Satelliten generiert
werden. Werden diese Korrekturen an ein Luftfahrzeug in
der Umgebung versendet, so kénnen an Bord des Luft-
fahrzeuges die empfangenen Korrekturdaten auf die ge-
messenen GNSS-Pseudoranges angewendet werden, um
die gemeinsamen atmospharischen Fehler kompensieren
zu kdnnen.

Als Datenlink wird fir GBAS das sogenannte VHF Data
Broadcast (VDB) verwendet. Dazu wurden verschiedene
Nachrichtentypen (Message Types - MT) definiert, in
denen die verschiedenen Daten Uibermittelt werden.

2.1. Verarbeitung der Korrekturdaten

Momentan werden primar drei Nachrichtentypen fir
GBAS verwendet. Im MT1 werden die Korrekturdaten, die
in der Bodenstation ermittelt wurden, an das Luftfahrzeug
Ubertragen. Im MT2 werden von der Bodenstation er-
mittelte Integritatsparameter Ubertragen. Im MT4 schlieB-
lich werden Parameter Ubertragen, mit denen das Luft-
fahrzeug einen Anflugpfad konstruieren kann.

Im Luftfahrzeug muss zunéchst ein Smoothing der emp-
fangenen GNSS-Pseudorange durchgefiihrt werden.
Hierzu wird zundchst durch Betrachtung der vorherigen
und aktuellen Phasenlage ® eine erwartete Pseudorange
hochgerechnet:

=P+ A
2

M P

proj

'(q)n _(I)n—l)

Hierbei ist P, die geglattete Pseudorange und A.; die
Wellenldnge des L1-Signals. Mit dieser theoretisch zu
erwartenden Pseudorange kann nun aus der gemessenen
Pseudorange p, die geglattete Pseudorange

(2) Pn :Pproj +a'(pn _Pproj)

errechnet werden. Der Parameter a gibt dabei an, wie
stark die Pseudorange geglattet werden soll. Ts bezeich-
net dabei die Samplingzeit, wahrend die Zeitkonstante t
mit 100 s vorgegeben ist:

Nach der Glattung der Pseudoranges kdnnen nun die
Korrekturinformationen angewendet werden:

4) PSR'=P +PRC+RRC-(tt,, )+TC

Die Pseudo-Range-Correction (PRC) ist ein im MT1 Uber-
tragener Parameter, der die absolute Differentialkorrektur
einer Pseudorange beinhaltet. Die Range-Rate-Correction
(RRC) hingegen beschreibt die Anderung der Pseudoran-
ge-Korrektur mit der Zeit. Daher muss bei diesem Para-
meter auch noch die Zeitdifferenz bestimmt werden, die
zwischen der Generierung und der Anwendung der Kor-
rekturdaten liegt. Dies geschieht mit dem Modified Z-
Count, einem weiteren Parameter aus dem MT1, durch
den der Zeitpunkt angegeben wird, zu dem die Korrektur-
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daten erzeugt wurden. Die Tropospheric-Correction (TC)
schlieBlich wird aus verschiedenen Parametern des MT1
und MT2 berechnet, um troposphéarische Effekte ausglei-
chen zu kénnen.

Zu der durch GBAS korrigierten Pseudorange wird auch
die Standardabweichung berechnet:
+0 . +0,.

pr.air iono

+0?

tropo

2 2
5) o =0, nd
Die Gesamtvarianz setzt sich also aus verschiedenen
Teilvarianzen zusammen, die jeder flr sich den Einfluss
eines anderen Faktors beschreiben und aus den ver-
schiedenen Parametern des MT2 berechnet werden kon-
nen.

Mit der so korrigierten Pseudorange PSR’ und der be-
rechneten Standardabweichung kann dann wie gewohnt
eine  GNSS-Positionsbestimmung durchgefiihrt werden.
StandardmaBig handelt es sich hierbei um ein Weighted-
Least-Squares-Verfahren.

2.2. Verarbeitung der GBAS-Endanfliige

Neben den Differentialkorrekturen werden durch die
GBAS-Bodenstation im MT4 auch Parameter Ubertragen,
aus denen sich ein Luftfahrzeug den gewilnschten An-
flugpfad errechnen kann. Verschiedene Final Approach
Segments (FAS) koénnen dabei gleichzeitig von einer
Bodenstation Ubermittelt werden. Aus diesen kann der
Pilot dann einen Anflug auswahlen. Dies ermdglicht es
einer GBAS-Bodenstation, fiir mehrere Landebahnen und
sogar Flughéafen in der ndheren Umgebung Prazisionsan-
flige bereitzustellen. Ein GBAS-Empfénger kann dann
aus den empfangenen MT4 FAS-Daten den genauen
Anflugpfad berechnen. Prinzipiell ist dies in BILD 2 darge-
stellt.

LOC=GARP

deewr GS=GERP

BILD 2.

Final Approach Segment [3]

Dies alles macht GBAS zu einem flexiblen und modernen
Prazisionsanflugsystem, welches auch kleineren Flugha-
fen die Mdglichkeit gibt, Prazisionsanfliige zu etablieren.
Nachteilig ist hierbei jedoch, dass GBAS momentan le-
diglich analog zur ILS-Kategorie | zertifiziert ist und somit
bei extrem schlechten Sichtbedingungen nicht eingesetzt
werden kann. Dies ist allerdings eine zwingende Voraus-
setzung, um GBAS operationell einsetzen zu kdnnen. Aus
diesem Grunde wird momentan weltweit untersucht, wie
mit GBAS eine Integritdt gewahrleistet werden kann, die
es ermdglicht, eine Zulassung analog der ILS-Kategorien
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Il 'und Il zu erreichen. Ein Ansatz hierfur ist die luftfahr-
zeugseitige Kombination eines GBAS-Empfangers mit
einem Inertialnavigationssystem in einem KALMAN-Filter.

3. KALMAN-FILTER

KALMAN-Filter [1] sind Algorithmen, um aus verrauschten
Messungen eines Systems so gut wie mdglich auf den
wahren Zustand des Systems zu schlieBen. Dazu wird
zunachst von der allgemeinen Zustandsraumdarstellung
eines dynamischen Systems ausgegangen:

x=F-x+G-u+w
(6) -
z=H -x+vVv

Der Vektor x ist der Zustandsvektor, durch den das Sys-
tem komplett beschrieben werden kann. Das Eigenverhal-
ten des dynamischen Systems wird mit der Dynamikmat-
rix £ beschrieben. Der Eingangsvektor u ermdglicht die
Steuerung des Systems, wobei mit der Eingangsmatrix G
die Auswirkung von Eingaben auf den Systemzustand
beschrieben wird. Mit dem Prozessrauschen w werden
allgemein Stérungen beschrieben, die auf das System
selbst wirken.

Der Systemzustand ist jedoch nicht direkt ersichtlich, es
kénnen nur die Messungen z aus dem System bestimmt
werden. Den Zusammenhang zwischen der Messung und
dem Zustand wird lber die Messmatrix H hergestellt,
wobei auch das Messrauschen v berlicksichtigt werden
muss.

Das KaLmaN-Filter funktioniert als Beobachter. Dabei wird
versucht, im KALMAN-Filter das zu beobachtende System
so gut wie mdglich nachzubilden. Die Unterschiede zwi-
schen der realen und der durch das nachgebildete Sys-
tem erwarteten Messung werden dabei Uber einen Ver-
starkungsfaktor K(t) wieder im Beobachter zurlickgefihrt,
wie dies in BILD 3 dargestellt ist.

System

Beobachter

BILD 8.

Die Zustandsschatzungen des KALMAN-Filters werden mit
einem " gekennzeichnet. So kann der Schéatzfehler e und
die Fehlerkovarianzmatrix P definiert werden:

(7)
(8)
Ziel der KALMAN-Filterung ist es, diesen Schétzfehler zu

minimieren, damit der geschatzte Systemzustand mdg-
lichst gut dem realen Zustand entspricht.

KALMAN-Filter als Beobachter

=x—X
=Efe-¢')

I

I~
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Der Umstand, dass die Nachbildung des Systems im
Beobachter nie fehlerfrei sein kann, wird durch die Kova-
rianzmatrix des Prozessrauschens Q berlcksichtigt. Die-
se berlcksichtigt Restunsicherheiten des Systems:

© Q=E 0 o'}

Ebenso wird auch die Kovarianzmatrix des Messrau-
schens berechnet:

(10) R=EYy -V}

Konventionelle KaLman-Filter [7] arbeiten jedoch nicht
kontinuierlich, sondern diskret. Daher muss auch die
Zustandsraumdarstellung aus Gleichung (6) diskretisiert
werden:

X t+tlu +o,

_I
(11)
H- ‘X, TV,

Die hierbei entstehenden Matrizen @ und L sind die dis-
kretisierte System- bzw. Eingangsmatrix (jeweils mit linea-
rer Naherung):

Ts
(12) P=e"" =I+F Ty

I

+%EQ-T§

Das KALMAN-Filter ermittelt nun die Schatzung in zwei
voneinander getrennt ablaufenden Schritten: dem Pradik-
tions- und dem Korrekturschritt. Der Pradiktionsschritt
wird immer zu festgesetzten Zeiten ausgefuhrt. In diesem
Schritt werden die Eingangswerte sowie die Systemdy-
namik benutzt, um eine A-Priori — Vorhersage des Zu-
stands und der Kovarianz ermitteln zu kénnen:

(13) L= jg(r)-gdr ~
0

(14)

=P % ,+LCu,
(15) P =

Sobald nun neue Messungen z zur Verfigung stehen,
werden diese Vorhersagen im Korrekturschritt durch diese

korrigiert. Zunachst wird dabei die KALMAN-Matrix Kk be-
rechnet:

e K, =P -H' -(H-P_-H" +R]'

Mit dieser Verstérkung werden dann der Zustand und die
Kovarianz angepasst, sodass aus der A-Priori — Vorher-
sage eine A-Posteriori — Schatzung wird:

(17) X, =%, +K, -(zk —g-ic;)
ve) P =(-K, -H) P,
Diese A-Posteriori — Schatzung ist nun die bestmdgliche

Schatzung des Zustandes eines dynamischen linearen
Systems.
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4. KOMBINATION VON INS & GNSS IN EINEM
KOPPELFILTER

Die Kombination aus Satellitennavigationssystem und In-
ertialnavigationssystem wird bereits vielfach in der Luft-
fahrt zur Ermittlung der Position eingesetzt, da beide
Systeme komplementare Eigenschaften besitzen. Satelli-
tennavigationssysteme ermdglichen weltweit eine driftfreie
Positionsermittlung, allerdings rauscht die ermittelte Posi-
tion sehr stark. Es handelt sich dabei nicht um ein auto-
nomes System, da es zwingend auf die korrekte Funktion
der Satelliten angewiesen ist. Inertialnavigationssysteme
bestimmen die eigene Position, indem sie die translato-
rischen und rotatorischen Beschleunigungen messen,
diese mittels gekoppelter Differentialgleichungen zweimal
integrieren und so (bezogen auf eine bestimmte Aus-
gangsposition und —geschwindigkeit) die aktuelle Position
ermitteln. Durch den komplett autonomen Aufbau der
Inertialnavigation ist diese Positionsbestimmung praktisch
von auBen nicht zu stéren. Durch die doppelte Integration
von Messdaten wirken sich schon kleine Messfehler nach
einiger Zeit sehr stark auf die Positionsbestimmung aus,
sodass reine Inertialnavigationssysteme mehr oder weni-
ger stark driften. Die kurzzeitige Positionsbestimmung
jedoch ist sehr genau und relativ rauschfrei.

BILD 4.

Werden die Messungen beider Systeme nun in einem
Koppelfilter fusioniert, so kdnnen die guten Eigenschaften
beider Systeme gezielt miteinander kombiniert werden.
Eine Mdglichkeit hierzu ist der Aufbau eines Tight-Cou-
pled-Filters, welches die gemessenen Rohdaten beider
Systeme in einem Navigationsfilter kombiniert. Prinzipiell
ist dies in BILD 4 dargestellt.

Aufbau des Navigationsfilters

Diese Art der Kopplung unterscheidet sich von den aktuell
verwendeten Algorithmen dadurch, dass die Rohdaten
der einzelnen Systeme und nicht die bereits errechnete
Position im Navigationsfilter verwendet werden. Die Kopp-
lung erfolgt dabei im Vollzustand, sodass das Filter — im
Gegensatz zu Kopplung im Fehlerzustandsraum — direkt
die Position und nicht Abweichungen zwischen den ein-
zelnen Positionen ermittelt.

4.1. Zustandsvektor

Der Zustandsvektor x enthélt mindestens 17 Zustande
und beschreibt den kompletten aktuellen Zustand des
Systems:

x=(@Alhuvwaq,q q,q,

(19) T
Aa, Aa,Aa, Ao Ao Ao, Ar)

Die Position wird mit den Parametern ¢, A und h im
WGS84-Koordinatensystem  beschrieben, wéahrend die
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Geschwindigkeiten u, v und w im geodétischen North-
East-Down — Koordinatensystem (NED) definiert sind. In
den Quaternionen qo, q1, g2 und gz sind die EULER-Winkel
@, © und W kodiert, welche die Lage des Luftfahrzeuges
im Raum beschreiben. Die Verwendung von Quaternio-
nen hat den Vorteil, dass es — im Gegensatz zur direkten
Verwendung der Winkel — zu keinen Singularitaten kom-
men kann. Dies kann beispielsweise bei einem Nicklage-
winkel von 90° passieren, dann zeigt das Luftfahrzeug
gerade nach oben, sodass kein Gierwinkel ¥ angegeben
werden kann. Die Parameter Aay, Aa,, Aa. sowie Awy,
Awy und Aw; beschreiben die jeweils ermittelten Fehler in
den vom INS gemessenen Beschleunigungen bzw. Dreh-
raten. Optional kdnnen im Zustandsvektor auch zusétzli-
che Parameter wie zum Beispiel Skalenfaktoren aufge-
nommen werden, um kleine Nichtlinearitdten des Inertial-
navigationssystems berucksichtigen zu kdnnen.

4.2. Eingangsvektor

Als EingangsgréBe u werden die Messungen des INS
verwendet, da dessen Messungen deutlich hochfrequen-
ter (ca. 100 Hz ggi. ca. 1 Hz) und mit deutlich weniger
Rauschen als die des GNSS-Empféangers vorliegen.

_ T
0)u=(a,a,a, 0 0 0.)

Der Eingangsvektor u besteht aus den gemessenen Vek-
toren der Drehraten (wx, wy, wz) und der Beschleunigun-
gen (ax @y, d;). Aus diesen Messungen kann Uber zwei
gekoppelte Differentialgleichungen eine Position berech-
net werden (vgl. [4]).

4.3. Messungen

Das Satellitennavigationssystem wird als Messung im
Navigationsfilter verwendet, da die Update-Rate hier deut-
lich geringer als beim INS ausfallt und sich hier auch ein
Messrauschen deutlicher bemerkbar macht. Um neben
der Position auch die Geschwindigkeit des Luftfahrzeuges
stitzen zu kénnen, werden zwei verschiedene Messun-
gen des GNSS-Empfangers verwendet: die GBAS korri-
gierte Pseudorange PSR und die Dopplerfrequenzver-
schiebung DF. Durch die zwei verschiedenen Messwerte
des Satellitennavigationssystems missen allerdings auch
zwei verschiedene Messfunktionen im Navigationsfilter
benutzt werden, um aus den Rohdaten auf die Position
und Geschwindigkeit des Luftfahrzeuges schlieBen zu
kénnen.

Die Stitzung der Position geschieht durch die GBAS
korrigierten Pseudoranges. Die zugehdrige Messfunktion
setzt sich aus der geometrischen Schragentfernung

2

(1) p :\/(XU — Xsy )2 + ('xU — Xgy )2 + ('xU - xSV)

dem Empféngeruhrenfehler At sowie dem Restfehler ¢
zusammen:

(22) PSR=p+ At + ¢

GNSS-Empfanger messen dann die Pseudoranges zu
den einzelnen Satelliten, sodass sich ein Gleichungssys-
tem ergibt, welches geldst werden kann, wenn eine aus-
reichende Anzahl von Pseudorangemessungen vorliegt.
Dabei ist die Position der Satelliten (xsv, ysv, Zsv) aus den
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Ephemeridendaten bekannt, sodass nur die Nutzer-
position (xu, yu, zu) und der Empfangeruhrenfehler (Af)
unbekannt sind. Bei weniger als vier Pseudorangemes-
sungen ist dieses Gleichungssystem daher unterbestimmt
und kann nicht gel6st werden. Bei vier vorhandenen
Pseudorangemessungen kann das Gleichungssystem
exakt berechnet werden. Stehen mehr als vier Messungen
zur Verfligung, so ist das Gleichungssystem Uberbe-
stimmt und nicht direkt I6sbar. Die Position kann in die-
sem Fall zum Beispiel mit einem Least-Squares — Verfah-
ren berechnet werden.

Die Geschwindigkeit wird Uber die Dopplerfrequenzver-
schiebung gestutzt. Diese entsteht durch die unterschied-
lichen Geschwindigkeiten in Sichtrichtung von Nutzer und
Satellit:

T
(23) DF: Xrel Q

L1

Die vektorielle Differenzgeschwindigkeit

vx vSV,x
(24) Xrel = vy - vSV,y
vz vSV,z

wird dazu skalar mit dem Einheitsvektor der Sichtlinie zwi-
schen Satellit und Empfanger

X;,—X
(25) @ =———
Xy — )_Csv|

multipliziert und durch die Wellenldnge des verwendeten
Signals geteilt, im Falle der L1-Frequenz also A = 19,05
cm.

Da es sich bei den Messgleichungen (22) und (23), die im
Folgenden mit h(x) bezeichnet werden, jedoch um nichtli-
neare Gleichungen handelt, sollte das originale diskrete
KaLman-Filter [7] nicht verwendet werden. Stattdessen
werden bei diesem Navigationsfilter Algorithmen wie das
Extended Kalman Filter (EKF) oder das Unscented Kal-
man Filter (UKF) verwendet, die auf nichtlineare Probleme
angewendet werden kdnnen.

4.4. Extended Kalman Filter

Das EKF kann mit nichtlinearen Gleichungen arbeiten,
indem im Préadiktionsschritt eine Linearisierung am jewei-
ligen Arbeitspunkt durchgefuhrt wird. Diese Linearisierung
erfolgt Uber die sogenannte Jacobi-Matrix, in der die je-
weilige Messgleichung h(x) nach allen Komponenten des
Zustandsvektors abgeleitet wird:

d .
kil :ghi (X;,0)

J

(26) H

Fir n Messungen ergibt sich somit mit zwei verschiede-
nen Messungen die folgende Messmatrix:
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5 () (5, () (5, () - 5

) ) G () (%) (3 - ()
e ) e ) - )
(27) (%] (%F) [?TF) (agﬂ (agrj [aégfj (aa%r]

Bei der Berechnung dieser Ableitungen miissen auch die
Koordinaten mitbetrachtet werden, da die Messglei-
chungen (22) und (23) in kartesischen ECEF-Koordinaten
(Earth-Centered-Earth-Fixed) definiert sind, der Zu-
standsvektor jedoch die Position im WGS84-
Koordinatensystem und die Geschwindigkeit im geodéti-
schen NED-Koordinatensystem vorhélt. So muss bei der
Berechnung der partiellen Ableitungen beachtet werden,
dass beide Funktionen nach allen Variablen differenziert
werden mussen:

(522}
op ~\ dx, ) \ 98
Am Beispiel des Terms
RS AN AN
(29) 0 ox J¢@ dy J¢@ Jdz d¢@

ODF Ju oDF odv ODF ow
+ [p— +  —_ + R —
ou JIp v J¢ ow J¢

wird deutlich, dass die Berechnung der Jacobi-Matrix
durch die verschiedenen Koordinatentransformationen mit
viel Aufwand verbunden ist.

4.5. Unscented Kalman Filter

Eine andere Moglichkeit zur Nutzung einer nichtlinearen
Gleichung in einem KaLmaN-Filter ist das Unscented Kal-
man Filter [8]. Dieses beruht auf der sog. Unscented
Transformation (UT, siehe BILD 5) und gehdrt zur Familie
der Sigma-Point Kalman Filter (SPKF).

« ﬁ
<+ Unscented

Prinzip der Unscented Transformation (nach
(61)

Hier wird auf eine Linearisierung der Messgleichung ver-
zichtet und stattdessen direkt mit der nichtlinearen Glei-
chung gerechnet. Zu diesem Zweck werden zundchst
systematisch einige Punkte im Zustandsraum erzeugt.
Diese Sigma-Punkte werden so gewahlt, dass der Mittel-
wert dem Ausgangszustand entspricht und die Standard-
abweichung die Ungenauigkeit des Zustandes reprasen-
tiert. Dann wird auf die nichtlineare Funktion auf alle so
erzeugten Sigma-Punkte angewendet, sodass sich eine
Menge transformierter Punkte bildet. Durch das Berech-

BILD 5.
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nen des Mittelwertes und der Standardabweichung dieser
transformierten Punkte kann die Transformation genauer
berechnet werden als im Falle einer Linearisierung. Durch
die vielen zu transformierenden Punkte arbeitet das UKF
jedoch langsamer als ein EKF. Dafir liefert die Verarbei-
tung in einem UKF gerade bei hochdynamischen Flugver-
suchen tendenziell bessere Ergebnisse [10].

5. IMPLEMENTATION DES
NAVIGATIONSFILTERS

Das vorgestellte Navigationsfilter wurde in die Navigati-
onsumgebung TriPos des Instituts fir Flugfihrung imple-
mentiert. TriPos ist ein C++ Framework, mit dem ver-
schiedenste Navigationsrechnungen im Post-Process
durchgefiihrt werden kénnen. Hierfir existiert mit dem
TriPosNavigator (BILD 6) eine graphische Oberflache, die
verschiedene Navigationsprinzipien flexibel miteinander
kombinieren kann. Um die Flexibilitdt des Programms zu
erhalten, wurden die GBAS-Funktionalitaten getrennt vom
direkten Koppelfilter implementiert. Dadurch kénnen beide
Systeme getrennt und unabh&ngig voneinander einge-
setzt werden. Auch konnten die Einzelsysteme so unab-
héngig voneinander getestet werden, wodurch schon
wahrend der Entwicklung eine Uberprifung des Codes
maoglich war.
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BILD 6.

Auch konnte das direkte Koppelfilter bereits wahrend der
Entwicklung ausgiebig getestet werden, da in TriPos be-
reits seit langerer Zeit verschiedene Kopplungsalgorith-
men zur Kombination von GNSS und INS im Fehlerzu-
stand implementiert sind. Mit diesen etablierten und er-
probten Filtern konnte das neue direkte Kopplungsfilter
dank aufgezeichneter Versuchsdaten einfach verglichen
werden.

TriPosNavigator (Screenshot)

Das GBAS-Subsystem basiert auf der Basisklasse eines
herkdmmlichen GNSS-Empféngers. Damit lasst es sich
auf der einen Seite identisch ansprechen, zum anderen
kénnen durch das Bilden von GNSS-Empfanger-Ketten
verschiedene GNSS-Empfénger flir GBAS genutzt wer-
den. Zur Korrektur der empfangenen GNSS-Rohdaten
und zur Berechnung der Flugpfadablagen und der Protec-
tion Level besitzt der GBAS-Empféanger noch zusétzlich
eine Schnittstelle zur Dekodierung von GBAS-VDB-
Nachrichten.
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6. ERPROBUNG IM FLUGVERSUCH

BILD 7.

Versuchsflugzeug Dornier Do 128-6 (D-IBUF)

Zur Verifikation des Navigationsfilters wurden die aufge-
zeichneten Daten eines Flugversuchs im Post-Processing
mit diesem Filter ausgewertet. Es handelt sich dabei um
einen Versuchsflug, der am Flughafen Braunschweig mit
der Versuchsmaschine ,D-IBUF* des Instituts fir Flugfih-
rung durchgefihrt wurde, siehe BILD 7.

Diese Versuchsmaschine vom Typ Dornier Do 128-6 war
flr diesen Flugversuch mit mehreren GPS-Empféngern,
verschiedenen inertialen Messeinheiten, einem Telerad
VDB-Empfénger sowie einem Multimode-Receiver (MMR)
ausgestattet. Die Messungen dieser Gerate wurden wéh-
rend des Fluges aufgezeichnet und standen somit dann
fir das anschlieBende Post-Processing im TriPosNaviga-
tor zur Verfigung.

In Deutschland wird momentan lediglich am Flughafen
Bremen eine GBAS-Bodenstation betrieben, die operatio-
nell genutzt werden kann. Um GBAS auch in Braun-
schweig zu testen, wurde eine von der russischen Firma
NPPF-Spectr temporar im Institut fir Flugfihrung instal-
lierte GBAS-Bodenstation verwendet (siehe BILD 8). Da
diese nur experimentell genutzt wurde, konnte lediglich
eine kleine Sendeantenne verwendet werden. Dadurch
kam es — gerade auBerhalb des Endanfluges — zu gravie-
renden Empfangsproblemen im Luftfahrzeug. Deswegen
wurden die Ubermittelten VDB-Korrekturen am Boden
aufgezeichnet und standen somit im Post-Process zur
Verfligung.

GBAS Monitor

BILD 8. Experimentelle GBAS-Bodenstation am Institut

fur Flugfihrung der TU Braunschweig
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Der Flugversuch fand am 13. Mai 2008 am Forschungs-
flughafen Braunschweig statt, die geflogene Trajektorie
des Fluges ist in BILD 9 dargestellt.

BILD 9.

Trajektorie des Flugversuches vom
13.05.2008

Priméares Ziel dieses Versuchsfluges war es, ein Vergleich
des ILS mit GBAS zu ermdglichen. Daher wurden insge-
samt funf Anfllige auf die Piste 26 des Flughafens Braun-
schweig durchgefihrt und die Abweichungen zwischen
dem ILS und GBAS bestimmt. Da samtliche ermittelten
Daten vom Bordsystem aufgezeichnet wurden, bildeten
die Rohdaten der verschiedenen Systeme die Grundlage
fir das anschlieBende Post-Processing, in dem auch das
hier hergeleitete Navigationsfilter getestet wurde.

6.1. Simulationsszenario

Das Ziel der Auswertung der aufgezeichneten Flugver-
suchsdaten lag im Test des entwickelten Navigationsfil-
ters. Erstes Ziel dieser Auswertung war, die Funktion des
Navigationsfilters beim Ausfall der GNSS-
Stltzinformationen zu Uberpriifen. Die Genauigkeit der
Berechnung war dabei nur sekundar, sodass auf eine
Optimierung der Filterparameter verzichtet wurde. Daher
sind bei entsprechenden Optimierungen deutliche Ver-
besserungen in der Performance des Navigationsfilters zu
erwarten.

Bei GBAS-Anfliigen ist der Endanflug die Flugphase, die
am kritischsten auf eine genaue Positionsbestimmung
angewiesen ist und daher die hdchsten Integritdtsanforde-
rungen stellt. So wurde zunéchst ein Szenario erstellt, in
dem in den finf Endanfligen der komplette GNSS-
Empfang unterdrickt wird. Die Dauer dieser Abschattung
wurde dabei so gewahlt, dass mit jedem weiteren Anflug
eine langere Abschattung simuliert wird (siehe TAB 2).

Anflug Nr. Beginn Ende Dauer
1 212249 s 212279 s 30s

2 212993 s 213038 s 45s

3 213637 s 213697 s 60 s

4 214278 s 214368 s 90 s

5 214973 215093 120 s

TAB 2. Simulierte GNSS-Abschattungen im Flugversuch

In BILD 10 sind im Héhenverlauf des Flugversuches zu-
satzlich die simulierten GNSS-Abschattungen dargestellit.
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BILD 10. Hoéhenverlauf des Versuchsfluges mit simulier-

ten GNSS-Abschattungen

Durch diese Abschattungen konnte danach Uberprift
werden, wie lange das Navigationsfilter in diesen Phasen
ohne GNSS-Stiitzung noch innerhalb der Vorschriften fir
einen CAT I-Endanflug funktionierte.

6.2. Fehlerdefinition

Um eine Vergleichbarkeit von verschiedenen Systemen
zu ermdglichen, missen zunéchst genaue Kriterien defi-
niert werden. Bei Navigationssystemen sind dies die in
BILD 11 dargestellten Fehler.

GBAS
Endanfiug

Commanded Flight Path

BILD 11. Definition der Fehler im Flug

Ausgangspunkt fir die Fehlerbetrachtung ist der Com-
manded Flight Path (CFP). Dies ist der Flugpfad, wie er
vom Luftfahrzeug abgeflogen werden sollte, in diesem
Fall also der veroffentlichte GBAS-Endanflug.

Dem gegenuber steht mit dem Actual Flight Path (AFP)
der tatsachlich geflogene Flugpfad. Bei den Flugver-
suchsdaten wurde hierfir eine hochgenaue differentielle
Phasenlésung (PDGPS) mit TriPos errechnet. Hierzu
wurden die aufgezeichneten Daten eines stationdren
Referenzempfangers am Institut fir Flugfiihrung verwen-
det. Der Unterschied zwischen dem AFP und dem CFP
wird als Total System Error (TSE) bezeichnet und ist ein
MaB, wie gut das Gesamtsystem aus Pilot und Navigati-
onssystem dem Soll-Flugpfad folgen konnte.

Zuletzt wird noch der durch das Navigationssystem er-
rechnete Flight Path indicated by Navigation System ein-
gefiihrt. Der Unterschied, der zwischen dem realen und
dem ermittelten Flugpfad beobachtet werden kann, wird
als Navigation System Error (NSE) bezeichnet und ist ein
MaB fir die Genauigkeit des Navigationssystems. Anhand
des NSE kann somit Uberprift werden, wie lange das
Navigationsfilter auch ohne Stiitzung durch ein Satelliten-
navigationssystem in der Toleranzgrenze fiir einen CAT I-
Anflug bleibt.
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Die Differenz aus NSE und TSE wird als Flight Technical
Error (FTE) bezeichnet und gibt die Féhigkeit des Piloten
bzw. des Flugreglers wieder, den erwlinschten Flugpfad
abzufliegen.

7. ERGEBNISSE

Aus dem Vergleich zwischen dem realen und dem durch
das Navigationssystem ermitteltem Fehler wurde dann
der NSE fur den Versuchsflug errechnet. Fir den horizon-
talen NSE (H-NSE) ergab sich der Verlauf aus BILD 12.
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BILD 12. Horizontal Navigation System Error bei Ab-

schattungen

Zunachst fallt hier — von den Abschattungen abgesehen —
auf, dass das durchgehende Niveau der Fehler mit ca. 4
m recht hoch ist. Dies kann durch die experimentelle
GBAS-Bodenstation erklart werden, deren eigentliches
Ziel im Test der Interoperabilitét lag. Daher wurde auf eine
genaue Vermessung der Anlage verzichtet.

Im Bereich der Abschattungen féllt auf, dass das Naviga-
tionsfilter die beiden ersten Abschattungen (30 s und 45
s) sehr gut meistert, danach jedoch deutliche Fehler zuta-
ge treten. Im dritten Anflug wéchst der horizontale Fehler
bis auf ca. 13 m an. Aber selbst in diesem Fall hatte der
Anflug fortgesetzt werden kdnnen, da dieser H-NSE noch
unterhalb des Horizontal Alert Limit fir CAT 1 liegt, das
nach [2] fur den letzten Teil des Endanfluges mit 40 m
angesetzt ist. Auch wird deutlich, dass nach dem dritten
Anflug die Fehler kleiner werden auch wenn die Dauer der
Abschattung zunimmt. Dies kann zumindest teilweise
durch die fehlende Optimierung des Filters erklart werden.

8. ZUSAMMENFASSUNG UND FAZIT

Nach einer Einflhrung in die verwendeten Schliisseltech-
nologien wurde zunachst dargestellt, aus welchem Grund
es sinnvoll ist, GBAS mit einem Inertialnavigationssystem
zu stitzen. Es wurde dafiir ein direktes Koppelfilter mit
Rohdatenstiitzung entwickelt, welches zusammen mit
einem GBAS-Subsystem in der Navigationsumgebung
des Instituts fir Flugfihrung implementiert wurde. Zur
Validierung dieses Ansatzes wurden anhand von Flugver-
suchsdaten im Post-Process ausgewertet, fir welchen
Zeitraum das Navigationsfilter ohne Stitzung des Satelli-
tennavigationssystems den Anflug innerhalb der fir CAT
I-Anfliige geltenden Limits fortsetzen konnte. Auch wenn
sich in den Ergebnissen groBe Schwankungen wieder
fanden, so lasst sich doch festhalten, dass im Simulati-
onsszenario das Fortsetzen des Anfluges mdéglich gewe-
sen ware. Wird nun berlicksichtigt, dass keine Optimie-
rung der Filterparameter durchgefiihrt wurde, wird zumin-
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dest deutlich, dass der Ansatz im Vergleich zum unge-
stitzten GBAS eine gréBere Integritat liefern kann. Fir
den Nachweis der erzielten Integritdt missten jedoch
noch weitere aufwandige Tests mit Worst-Case - Szenari-
os durchgefiihrt werden. Momentan wird am Institut far
Flugfiihrung daran gearbeitet, das direkte Koppelfilter in
einen Autonomous Integrity Monitoring — Algorithmus
(AIM)  zu integrieren und so durch verschiedene Filter-
banken eine weitergehende Integritatssteigerung errei-
chen zu kénnen.
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