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Introduzione

Negli ultimi anni l'interesse da parte di istituzioni ed ustrie aerospaziali, sia nazionali
che internazionali per i velivoli senza pilota, comunemeedeéntificati con il termine UAV
(Unmanned Aerial Vehic)ee cresciuto notevolmente. Anche in ambito scientifico quest
interessed testimoniato dalla ormai costante presenza, nelle camferdel settore aero-
spaziale, di almeno una sessione dedicata agli UAV. Lo gpiduecnologico, soprattutto
nell’ambito dei sistemi avionici (si pensi ad esempio aiesid di navigazione satellitare),
ha consentito, infatti, di prevedere la realizzazionerapiego di tali velivoli in applica-
zioni di rilevanza civile e commerciale. Tra i possibili segi che vengono prospettati
[32] e opportuno menzionare:

e Sorveglianza di confini ed aree sensibili

Individuazione degli incendi in aree boschive

Supporto in operazioni di Search and Rescue

Individuazione di materiali inquinanti in mare

Monitoraggio del traffico
¢ Rilevamento fotogrammetrico

In particolare I'utilizzo degli UAV consentirebbe di rideri costi operativi associati alle
missioni di lunga durata e di evitare i rischi per I'incolutndell’equipaggio in missioni
di elevata criticié.

E necessario evidenziare che le prime attiihalizzate allo sviluppo di velivoli senza
pilota sono state intraprese prima della seconda guerralialere sono proseguite du-
rante e dopo la fine del conflitto, in particolare da parteediglize armate statunitensi e
britanniche. Tuttavia gli investimenti per tali atti&ihon erano inseriti in una linea pro-
grammatica definita e venivano intensificati esclusivam@miconcomitanza di conflitti
bellici (Corea, Vietnam). Solamente in tempupecenti, all'inizio degli anni ‘80, da par-
te di alcuni paese stata attribuita agli UAV una notevole importanza striageglapprima
da Israele, successivamente dagli Stati Uniti e, ancaragmentemente, dall’Australia e
da numerosi stati Europei tra cui I'ltalia. In particolaileDipartimento della difesa sta-
tunitense ha stanziato, nel corso degli anni, fondi perddiste la realizzazione di UAV
per scopi di sorveglianza e ricognizione in aree di guerracddseguenza le industrie
aerospaziali americane, a partire dagli anni '90, hannéruiso di commesse militari di
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Xii Introduzione

importo costantemente crescente e sono riusciteacpertare alla fase di produzione al-
cuni velivoli. Tra questi, ilGlobal Hawk costruito dallaNorthrop Grummanrappresenta

il velivolo tecnologicamente piavanzato.

La volonta di estendere anche al settore civile I'impiego di UAV comt@ocome neces-
saria conseguenza, la definizione di criteri per la clasaiftme dei velivoli e soprattutto
la loro regolamentazioneE opportuno notare, a questo proposito, che una definizione
comunemente accettata a livello internazionale degli @hcora mancante. Ciascuno
degli enti o delle autorit civili e militari che, nei singoli paesi, sono responsatslla cer-
tificazione e della sicurezza riguardante il traffico ae@nice una propria definizione
in merito. Il Dipartimento della difesa americano, ad eseyngefinisce [41] come UAV
un velivolo a motore che non trasporta un operatore umane,utilizza forze aerodina-
miche per generare portanza, chegpuolare autonomamente od essere pilotato in modo
remoto, destinato ad un’unica missione o riutilizzabileshee pw imbarcare un carico
pagante letale o non-letalel’autorita federale per 'aviazione (FAA, Federal Aviation
Administration), invece, classifica in questa categgliaeromobili capaci di volare, per
scopi civili, al di fuori della visuale diretta, sotto comifo remoto od autonomo, che non
sono utilizzati per diporto e non trasportano passeggergoipaggio In ambito europeo
le autorita per I'aviazione (riunite nella JAA) ed Eurocontrol, in uocdimento [22] che
definisce le linee guida per una futura regolamentaziomgamo gli UAV comevelivoli
progettati per operare senza un pilota umano a bordo

Per quanto riguarda la regolamentazione, al contrariassbmntra una generale concor-
danza nell'individuare gli aspetti che si dovranno tenereansiderazione per la futu-
ra integrazione degli UAV nello spazio aereo attualmentidato al traffico civile. In
particolare, nell’ambito della navigazione, i velivolireg pilota dovranno garantire le
medesime prestazioni richieste a quelli con pilota a bosthilite dal'ICAO (Interna-
tional Civil Aviation Organization) tramite le RNP (RequireciiNgation Performance).
Le RNP derivano dal concetto di navigazione basata sullégriesi (Performance-Based
Navigation) chee stato introdotto dall'ICAO negli anni 80 per affrontarenmaniera ef-
ficace il problema della crescita del traffico aereo civiless& definiscono il livello di
accuratezza e affidabgitdella stima dei parametri di navigazione,e&cla posizione e la
velocita del velivolo, necessarie in una determinata fase di voladita, in area termi-
nale, in avvicinamento, ecc.). La navigazione aerea,tinfativvenuta tradizionalmente
sfruttando i segnali provenienti da infrastrutture (réali) di terra che fornivano ai ve-
livoli esclusivamente la direzione da seguire. |l volo ligva quindi vincolato dalla po-
sizione delle infrastrutture, che determinavano le aerpeircorribili. Inoltre per le rotte
transoceaniche epin generale per le rotte in cui non era possibile installpee la con-
formazione geografica del territorio, delle infrastrugtarterra, era necessario procedere
con la navigazione stimata, impiegando le informazionnifier dalla strumentazione di
bordo (bussola magnetica, tubo di Pitot, sistemi inefgiatin una conseguente perdita di
accuratezza nel tempo, a causa della deriva tipicamenteiatsa tali strumenti. Questi
fattori, comportando una maggiore separazione tra i vigligostituivano un limite alla
capacid complessiva del traffico aereo. L'introduzione di nuowdioassistenze per I'au-
silio alla navigazione (VOR/DME, LORAN e infine i sistemi di ngazione satellitare),
che permettono ai velivoli di determinare la loro posizioakativa rispetto a punti noti,
ha permesso una maggiore flessibitiell'individuazione delle rotte e una riduzione delle
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distanze minime di separazione degli aerei. L'eterogarditali sistemi ha portato alla
definizione di requisiti (RNP) non pilegati ad un particolare tipo di infrastruttura ma,
come detto in precedenza, ad un livello di prestazione &gsoad una fase di volo.
Risulta comunque evidente che, nelle fasi di sviluppo ptogét, un velivolo senza pi-
lota debba volare in uno spazio aereo inibito al traffico ti alezzi e tuttavia adeguato
alle proprie caratteristiche dinamiche. Le dimensionilegeso delGlobal Hawk ad
esempio, sono paragonabili a quelle di un caccia e di coesegule sue prestazioni in
termini di velocif e quota di volo richiedono un notevole spazio di manovisnatiibile
generalmente solo in ambito militare. Tali necessitnitamente agli elevati costi di pro-
gettazione e produzione (circa 70 milioni di dollari perrapéare) fanno di tale velivolo
un modello da cui noe possibile derivare il progetto di un UAV destinato a scapi-d
cerca per applicazioni civili. Ne consegue che I'approc@adottare, sia per contenere i
costi sia per operare in volo con vincoli meno stringenthlieessere diverso.

In questa ottica, presso i laboratori della Seconda Fadblhgegneria situati nell’lhangar
dell’'Universita di Bologna all'interno dell’aeroporto di Forle stata avviata un’attivat

di ricerca finalizzata alla definizione dell’architetturd &la realizzazione di un sistema
avionico per UAV, ci@ un sistema che realizzi le funzioni di NGC in modo autonomo,
costituito da componenti commerciali a basso costo. Al firtegstare il sistema fin dalle
prime fasi del progetta stata realizzata una piattaforma costituita da un aeretoog-
diocomandato di produzione artigianale, di dimensionese gentenuti. In questo modo,
tutte le operazioni in volo rientrano nella normativa [164 @sistente che regolamenta
I'utilizzo di tali mezzi stilata su disposizione di ENAC (EnNazionale dell’Aviazione
Civile) da parte dell’Aero Club d’ltalia.

L'obiettivo di questa tesi di dottorate quello di presentare le attigiintraprese per ca-
ratterizzare le prestazioni di navigazione del sistemarago ede organizzata nel modo
seguente:

Nel Capitolo 1 vengono descritte le linee generali del progetto e le sualiaviluppo,
inoltre viene esposta 'architettura del sistema avioedan particolare la versione
prototipale che stata realizzata eédattualmente impiegata con funzione di raccolta
dati.

Nel Capitolo 2 viene preso in considerazione il sistema di navigazionglgate GPS.
In particolare I'attenzione& focalizzata sugli aspetti necessari ad introdurre gli
argomenti trattati nei capitoli successivi.

Nel Capitolo 3 sono presentate e confrontate sperimentalmente duelteatiiterenzia-
li (LAAS, WAAS) per la compensazione degli errori assocadke misure di codice
del GPS, al fine di ottenere una stima pirecisa della posizione.

Nel Capitolo 4 vengono introdotte le tecniche di posizionamento predmsostruttano le
misure di fase della portante GPS, con 'obiettivo di caraizare, in post-processo,
la precisione ottenuta in volo mediante le tecniche di cogrecedentemente espo-
ste. In particolare si considera il problema dell’applioaz di tecniche differen-
ziali di fase nel caso in cui la posizione del ricevitore @riimento non sia geore-
ferenziata. Questa analisi risulta essenziale in quamcenuossibile installare in
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modo permanente un ricevitore nel campo di volo. Viene pstgpana trattazione
generalizzata rispetto a quella reperibile in lettergtan@ permette di considerare
i casi in cui la differenza di altezza dei due ricevitori rdtrascurabile.

Nel Capitolo 5 vengono presentati i risultati ottenuti durante i test ifovdn particola-
re sono evidenziate le problematiche (ridotto numero dilatvisibili, possibile
perdita di aggancio dei segnali, ecc.) connesse all’aaliaamica a cug sottopo-
sto il ricevitore che degradano I'accuratezza della stimaodizione. Inoltre sono
esposte le soluzioni tecnologiche adottate per mitigarle.

Nel Capitolo 6 Viene presentato il problema della risoluzione delle amitégintere as-
sociate alle misure di fase, evidenziando I'influenza dehero di satelliti visibili
sulla rapidia di risoluzione. A guesto proposito viene proposto un nuoetodo
basato sull'osservazione di un residuo generato con lerendilcinque satelliti.



Capitolo 1
Progetto UAV

1.1 Linee generali e fasi di sviluppo

Il progetto UAV intrapreso presso i laboratori di Haiklla Seconda Facaldi Ingegneria
si pone I'obiettivo di realizzare il sistema avionico di uglivolo con capaci# di volo au-
tonomo, utilizzando componenti commerciali a basso cdstd [6]. Le funzioni che il
sistema deve svolgere vengono indicate, secondo unafidazgine ampiamente diffusa,
come Navigazione, Guida e Controllo (NGC).

Alla Navigazione compete, in particolare, la determinaeidella posizione e della ve-
locita del velivolo ed anche la loro pianificazione, che consetieesempio, nella scelta
della quota di volo, dei waypoint da attraversare o dellaci&l di crociera. Mentre la
definizione dei valori di riferimento di posizione e vel@citon comporta particolari dif-
ficolta, la stima dei loro valori effettivi costituisce I'aspepaincipale e maggiormente
critico della Navigazione. A tal proposito va rilevato chej requisiti stabiliti dalle RNP,
le caratteristiche prese in considerazione per valutaprdstazioni di questa funzione
riguardano appunto la stima di posizione e sono: I'accaratda continug e I'integrit.

La definizione di accuratezzaintuitiva, essa rappresenta lo scostamento tra la posizio
effettiva e quella stimata e ad essa sono associati un yalbescosituisce il massimo
scostamento ammissibile per una determinata fase di viblar) éivello di confidenza sta-
tistico. Normalmente si distinguono i valori di accuratezz due gruppi, quelli relativi
alle variabili che definiscono la posizione sul piano origate e quelli nella dimensione
verticale (spesso picritica). La continui e la capacd di fornire le stime di posizione
senza interruzione per tutta la durata della fase di vole espressa da una probakildi
avaria. Infine l'integrid rappresenta la capaidi rilevare, entro un tempo massimo dal
loro insorgere, la presenza di malfunzionamenti del siatamonico che possono portare
alla degradazione della stima. | parametri che caratt@miz®’integrita sono il tempo di
rilevamento ed un livello di confidenza.

La funzione di Guida riceve dalla Navigazione i valori di zi@ne e velocia stimati e
quelli di riferimento e deve determinare quali siano ledtt@irie che permettono di an-
nullare la loro differenza. Poiéhsono direttamente connesse alle accelerazioni a cui
sottoposto il velivolo, le traiettorie devono risultarexgaatibili con le sue prestazioni di-
namiche.E opportuno sottolineare inoltre che, per un aereo, laidistione delle forze,
in particolare quelle aerodinamiche, e le accelerazisnitanti dipendono dall'assetto di
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2 1.1. Linee generali e fasi di sviluppo

volo. Di conseguenzapossibile associare alla traiettoria pianificata un &ssetrispon-
dente. La funzione di Controllo si occupa, quindi, di staiaiéire I'assetto del velivolo a
quello fornito dalla Guida, che funge da riferimento. A qogzoposito occorre rilevare
che la stima dell'assetto viene svolta dalla Navigazionkzezando le misure inerziali,
che sono impiegate anche nella stima della posizione e deldeita. Le tre funzioni
costituiscono complessivamente un sistema di controltetimazione sia per il moto che
per I'assetto del velivolo come si pwedere nello schema di Fig.1.1.

assetto di
riferimento
—= Guida )= Controllo
posizione e A \
velocita di AEREO
riferimento as_setto
stimato
posizione e
velocita
stimate ] misure
. . stima (=
Navigazione

Fig. 1.1. Rappresentazione schematica delle funzioni di Navigazione, Guidateolon

Come detto nell'introduzione, &ideciso di impiegare, come piattaforma di sviluppo per
le fasi di volo, un aeromodello radiocomandato. L'ampi&udifone che, anche nel nostro
paese, ha raggiunto 'aeromodellismo amatoriale congseriiédti, di avere a disposizione
prodotti a prezzi contenuti e tuttavia con un elevato graddfidlabilita, in particolare per
guanto riguarda i componenti tecnologicamente @ianzati come il motore, il radioco-
mando e i servoattuatori delle superfici mobili, per i qualbsd parlare di produzione
su scala industriale. Anche per quanto riguarda la stautiet velivolo, realizzata in mo-
do artigianaleg possibile impiegare modelli noti e ampiamente sperinte@gaportando
eventualmente alcune modifiche. La progettazione staldwd aerodinamica non rien-
tra, infatti, fra gli obiettivi del progetto.

La scelta di utilizzare un aeromodello radiocomandatgsirduote sull’attivia di svilup-

po del sistema avionico, in quanto consente di attuare uroapie a due fasi. Nella prima

il velivolo viene pilotato da terra ed il sistema avionicealse alla funzione di raccolta
in volo di dati destinati ad elaborazioni in post-proceshiella seconda fase, invece, il
sistema deve essere in grado di implementare in tempo eélmzioni NGC, necessa-
rie al volo autonomo del velivoloE importante notare, tuttavia, che viene mantenuta la
possibilita di pilotare da terra 'aeromodello, escludendo in qualsiomento i comandi
forniti agli attuatori dal sistema. Gie necessario in quanto il decollo e I'atterraggio au-
tomatico del velivolo non sono previsti, almeno inizialrteen

L'analisi dei dati raccolti durante la prima fase consemt@rimo luogo, di effettuare una
valutazione delle prestazioni di ciascuno dei sottosistémisura nelle reali condizioni
operative, permettendo quindi di apportare modifiche ngb ¢a cui i risultati non siano



giudicati soddisfacenti. Un secondo obiettivo associflomima fase, ch@ necessario
per la progettazione del controllo di assetto, riguardaelemninazione dei parametri del
modello matematico del velivolo tramite un processo di idieazione basato sulle mi-
sure fornite dai sensori e sui comandi forniti da terra atyliegiori delle superfici mobili e
del motore [17]. Sebbene, infatti, sia possibile modelilarelivolo come un corpo rigido
a sei gradi di liber, la determinazione delle forze e dei momenti che agiscom esso
risulta difficoltosa. In particolare risultano incognitinomenti d’inerzia ed i coefficienti
aerodinamici, la cui individuazione richiederebbe I'iagd di strumentazioni, come ad
esempio una galleria del vento, caratterizzate da elewati operativi, che le rendono
quindi incompatibili con le scelte progettuali citate prdentemente.

Le attivita relative alla seconda fase di sviluppo del sistema aviamjeiardano la proget-
tazione ed implementazione delle funzioni NGC. Bisogna evitee, a questo proposito,
che ciascuna delle tre funzioni costituisce un ambito d@irda di notevole interesse, per
guesto motivo I'applicazione UAV che viene proposta mostituire un banco di prova
per lo studio, ad esempio, di nuovi algoritmi di Navigaziampmpure di nuove leggi di
Guida e di Controllo.

1.2 Architettura del sistema avionico

| compiti che il sistema avionico deve svolgere nelle duedesviluppo richiedono capa-
cita computazionali diverse. In particolare le esigenze didtalrelative alla seconda fase
sono notevolmente superiori, in quanto I'implementazideke funzioni NGC comporta
I'esecuzione in tempo reale di algoritmi di complegstevata. Per questo motigosta-
ta scelta una architettura avionica flessibile che cons#irdspandere le potenzialitel
sistema a seconda delle necessiscontrate nell’evoluzione del progetto. L'architestu
e basata su un’urditcentrale che gestisce le informazioni provenienti daosisttemi di
misura tra loro indipendenti.

Il progettoe attualmente nella prima fase di sviluppo, in particoastata realizzata una
versione prototipale del sistema avionico nella quale gmesenti quasi tutti i sensori
previsti e che consente I'acquisizione dei comandi fodatterra ai servoattuatori tramite
la radio ricevente di bordo.

L'unita centrale2 costituita da un computer industriale (PC104) per il q@astato svi-
luppato un sistema operativo embedded, basato su Keme{ che implementa i servizi
strettamente necessari. In questo modo viene garantitaeleveta efficienza nella esecu-
zione dei processi e nello stesso tempo viene occupata salpiacola parte del disco
fisso della PC104, a vantaggio dello spazio dedicato al sajgai dei dati acquisiti. Le
funzionalita principali che il sistema operativo supporta riguardano:

e L'accesso da un computer esterno tramite i servizi di réteeted ftp;

e La comunicazione con i sottosistemi di misura tramite pstdedard RS232 e USB.

Per la lettura ed il salvataggio dei datistata inoltre sviluppata una applicazione in lin-
guaggio C che genera una serie di processi, ciascuno deiegdeputato alla gestione di
una singola porta di comunicazione, collegata ad uno spedfittosistema. Ogni proces-
so crea anche un file dedicato al salvataggio dei messaggiféd di testo in cui vengono
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riportati eventuali errori di lettura dalla porta. A queptoposito occorre sottolineare che
la possibilits di accedere al sistema operativo tramite i servizi di resgittisce un im-
portante ausilio durante I'esecuzione delle prove, qualngistema avionica installato

a bordo delllaeromodello. Infatti il servizio telnet conge di gestire in modo remoto
I'avvio e la chiusura dell’applicazione e soprattutto petta di verificare, leggendo i file
di errore, se l'acquisizione su ciascuna porta si svolgeetiamente, evitando in caso
contrario di iniziare il volo. Il servizio ftp consente imve di prelevare i dati salvati sul
disco fisso della PC104.

Per quanto riguarda, invece, i sottosistemi che sono atlled’unita centrale, essi sono
costituiti da:

e Un ricevitore GPS;
e Un sistema per I'acquisizione dei radiocomandi ricevutiataa.
¢ Un sistema di acquisizione dei dati aria;

e Una unita per le misure inerziali e del campo magnetico terrestrecéess ad un
sistema di acquisizione del numero di giri del motore deliéamodello;

In ciascun sottosistema I'effettuazione delle misure odidsizione dei radiocomanéi
gestita da un microcontrollore, ad esclusione del riceeitGPS che compie le misure
autonomamente. In particolare gli istanti in cui il ricevg esegue il campionamento
corrispondono o sono riferibili con notevole precisionesacondi interi del sistema di
riferimento temporale UTC (Universal Time Coordinated)meorisultea chiaro dalla
trattazione del capitolo successivo. Il ricevitore in@ttornisce un segnale hardware, co-
stituito da un impulso rettangolare alla frequenza di 1 Hzotkeinato PPS (Pulse Per Se-
cond), chee allineato al secondo UTC con la precisione di poche deéinartbsecondi e
pud quindi essere impiegato per definire una base dei tempiwemer il campionamento
di tutti i sottosistemi. A questo proposito un microconivot € adibito alla generazione
di un’onda quadra a 10 KHz sincrona al fronte di salita del B838gganciata ad esso in
fase. Pu specificamente il microcontrollore conta gli impulsi da@stesso generati tra
due fronti di salita del segnale di riferimento e compensavintuali differenze rispetto
al numero nominale, chepari a diecimila.

Il clock a 10 KHz viene inviato ai microcontrollori di ciasesottosistema, che possono
quindi associare alle misure campionate o ai radiocomasgliiaiti un etichetta tempo-
rale corrispondente al numero progressivo di impulsi itefino all'istante di campio-
namento. Occorre rilevare che I'acquisizione dei radicaodn risulta asincrona rispetto
al fronte di salita del PPS, dal momento che la radio riceventn dispositivo esterno e
temporalmente indipendente rispetto al sistema avio#i€oontrario, il campionamento
delle misure del sistema dati aria e di quello inerziale @ieffiettuato dai rispettivi micro-
controllori in modo da essere sincrono rispetto a quelloGeS, seppure con frequenza
diversa. Successivamente, nelle elaborazioni in postessm, le etichette consentono di
mettere in relazione temporale le misure dei diversi sensor

Oltre a gestire le operazioni di campionamento, il micracaiore di ogni sottosistema
funge anche da interfaccia con la PC104 tramite la porta ducorazione ad esso de-
dicata. Lo schema architetturale del sistema avioricappresentato in figura 1.2, nella



guale sono presenti anche i dispositivi esterni ai ggi@lonnesso il sistema: PC, motore
dell’aeromodello e ricevente dei comandi.
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Fig. 1.2. Architettura del sistema avionico

E importante evidenziare che, sebbene la generazioneoddd etl il campionamento sia-
no gestiti esclusivamente in modo hardware tramite i mmntollori, la procedura di
inizializzazione di tali funzioni viene controllata dapplicazione software in esecuzio-
ne sulla PC104. In particolare, all’avvio, I'applicazionmane in attesa che il ricevitore
GPS invii un messaggio di navigazione, contenente la posize la velocd stimate e so-
prattutto il tempo corrispondente. A questo proposito oexdire che il ricevitore riesce a
determinare con precisione il tempo, e a generare di coesegul PPS, solo contestual-
mente alla stima di posizione. Linformazione temporalérdessaggio di navigazione
viene quindi inviata, tramite seriale, dalla PC104 al miorgcollore di sincronizzazio-
ne ed aggiornata ogni volta cleedisponibile un nuovo messaggio. Parallelamente ogni
sottosistema esegue una sequenza di avvio autonomaagkatitorrispondente micro-
controllore, al termine della quale invia al microcontoodl di sincronizzazione un segnale
a basso livello, che noa rappresentato in figura 1.2. Quando riceve il segnale tiaabi
zione di tutti i sottosistemi, il microcontrollore di sirmrtizzazione rinvia I'informazione
temporale aggiornata del messaggio di navigazione del G®¥%@104, ed inizia a ge-
nerare il clock a 10 KHz al successivo fronte di salita del PRSetichette temporali
associate alle misure dei sottosistemi rappresentanougumgl offset rispetto al tempo
ricevuto e salvato dall’'urét centrale.

La descrizione dell’architettura del sistema avionico hesso in luce il duplice ruolo
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svolto dal ricevitore GPS sia come sensore di posizioneait@lche come riferimento
temporale di precisione. Per questo motivstato il primo sottosistema ad essere imple-
mentato e di conseguenza quello su cuwé soncentrata inizialmente l'attiatdi ricerca
che viene proposta nella tesi.

1.3 Piattaforma per i test in volo

Nella versione prototipale del sistema avionico éhstata realizzata i dispositivi sono
integrati assieme ad un pacco batterie e ad una scheda eéngdimone e sono alloggiati
all'interno di un rack, costituito da un telaio in lega legge Il telaio, che garantisce
rigidezza meccanica inoltre rivestito da pannelli metallici che fungono da estho
elettromagnetico. Questa soluzio@estata adottata dal momento che, durante i test di
sviluppo, si sono riscontrate delle interferenze sullaockvente dei comandi generate
dall’avionica, che avrebbero pregiudicato la sicurezzavolie

Il rack costituisce il carico pagante del velivolo, pérté sue dimensioni e la sua massa
hanno influenzato la scelta dell’aeromodello da utilizzzome piattaforma per i test in
volo. In particolareg stato impiegato un aereo ad ala bassa opportunamente catmlifi
nella parte superiore della fusoliera in modo da ricavatepertura richiudibile attraverso
la quale introdurre con facifitil rack. Le ali sono smontabili per facilitare il trasporto
e l'apertura alare complessiva risulta di 2.80 cm. Le sugaridbili sono costituite dai
timoni di profondit e di direzione posizionati in coda e dagli alettoni suliesaino inoltre
presenti i flap che vengono azionati esclusivamente in fasétetraggio per ridurre la
velocita di avvicinamento. La massa a vuoto dell’'aeromodeltt circa 14.5 Kg, ai quali
si devono aggiungere i 3.5 Kg del sistema avionico.

Il velivolo ed il rack sono mostrati rispettivamente in figut.3(a) ed in figura 1.3(b),
in cui si notano l'interruttore di accensione e la presa tk meella parte superiore, il
connettore per l'acquisizione del numero di giri del motpeesto lateralmente e, nella
parte posteriore, il connettore a 16 poli per I'acquisiei@®i comandi della ricevente e
guello coassiale dell'antenna del GPS.

€Y (b)

Fig. 1.3.(a) Aeromodello utilizzato nei test in volfp) Versione prototipale del sistema avionico

L'apparato propulsiv@ costituito da un’elica traente azionata da un motore nibndg-



co a due tempi installato nella parte anteriore della fesaliL’'accensione della candela,
che genera la combustione,comandata da una centralina collegata ad un sensore ma-
gnetico calettato sul basamento del motore. La rotazioti@ldero, anche sul quale
presente un magnete, fache in corrispondenza della posizione del sensore venga in
to un impulso alla centralina che attiva di conseguenzand&a. La centralina fornisce
inoltre, tramite un connettore, il segnale che viene adguiksl sistema avionico, il quale
e costituito da un’onda quadra in cui la differenza tempoted due fronti di salita cor-
risponde al periodo di rotazione dell’albero motore. Unedigpparticolarmente critico
evidenziato durante i test ed associato all'utilizzo detar®a scoppi@ costituito dalle
vibrazioni, che degradano notevolmente le misure degklacemetri. Occorre notare,
tuttavia, che il disturbo introdotto dalle vibrazioni haauinequenza pari a quella di rota-
zione del motore, che tipicamente superiore alle frequenze caratterizzamiriamica
del velivolo, e p® quindi essere filtrato. A questo proposito, oltre ad irgame meccani-
camente con sistemi smorzatori per ridurre 'ampiezzadafirazioni,e stato necessario
aumentare la frequenza di campionamento delle misurei@ierispetto a quella inizial-
mente prevista, per evitare problemi di aliasing ai regimmothzione pil elevati.

Per quanto riguarda il sistema per l'invio dei comandi avsattuatori, la trasmissione
dall'apparato di terra a quello di bordo avviene su una feega riservata all'aeromo-
dellismo nella banda a 40 Mhz. Per garantire maggiore rebkaatil sistema che stato
scelto impiega una modulazione di tipo digitale. La rada@vente invia a ciascuno dei
servoattuatori, su un canale indipendente, il riferimettposizione angolare costituito
da un segnale PWM (Pulse Width Modulation) a 50 Hz in cui la udel duty-cycle
proporzionale al valore di tensione corrispondente ajjtdo desiderato.

L'autonomia di volo dell’aeromodelle superiore ai quindici minuti eeldeterminata dal-
la capacia del serbatoio della miscela cbeirca 1 litro. Poick la capaci delle batterie
della ricevente e della centralina del motore consentetilinao superiore ad un’orag
possibile effettuare una serie di prove consecutive prd@ndo a rifornire il serbatoio tra
un volo ed il successivo.






Capitolo 2

Sistema di navigazione satellitare GPS

2.1 Descrizione generale

Il GPS (Global Positioning Systeng) un sistema di navigazione satellitare a copertura
globale (GNSS Global Navigation Satellite System), coteseite di determinare la po-
sizione di un ricevitore in qualunque punto della Terrazgdndo il segnale proveniente
da un numero minimo di satelliti. 1l sistema, ritenuto diewle importanza strategica,
e stato commissionato negli anni 70 dal Dipartimento dbif@sa Americano per scopi
prevalentemente militari. Tuttavia nel corso dello svidopdurato circa venti anni pri-
ma dell’avvio della piena operatite stato deciso di estendere I'utilizzo del GPS anche
in ambito civile e ad utenti non esclusivamente statunitels applicazioni che hanno
beneficiato dell'impiego del sistema sono numerose e rdarar principalmente la na-
vigazione ma anche la geodestaopportuno precisare geche la gestione del sistema
e stata mantenuta, tramite I’Aeronautica Militare, dal@tpnento della Difesa che pu
sospendere in qualunque momento e senza preavviso il isepée gli utenti civili in
caso di conflitto bellico. La rilevanza strategica assurmiiéachavigazione satellitare ha
comunque indotto altri paesi a sviluppare un sistema aatonén particolare, negli anni
'80, I'Unione Sovietica ha sviluppato il sistema GLONASS¢httaviae stato disattivato
dopo una breve fase operativa, a causa anche degli eveititipziie hanno portato alla
divisione del’lURSS. A met degli anni 90, la Russia, che ha mantenuto le infrastreittur
del sistema, ha deciso di rendere nuovamente operativdlINBASS sostituendo i satelli-

ti della costellazione non pifunzionanti. Nello stesso periodo I'Unione Europea, ftam
I’'Agenzia Spaziale (ESA), ha avviato la realizzazione dgtiesna GALILEO, del quale
sono stati recentemente posti in orbita i primi due sait@iéit eseguire test di sviluppo.
Sia per il GLONASS che per il GALILEO si prevede che la messseirvizio non avven-
ga prima del 2010, di conseguenza il G®8ttualmente I'unico sistema GNSS attivo.

[l principio su cui si basa la navigazione satellitare csteshella determinazione del tem-
po necessario ad un segnale elettromagnetico, generato skaellite, per raggiungere
un ricevitore. Il tempo di propagazione, infatiproporzionale alla distanza tra la posi-
zione del satellite all'istante di invio del segnale e laipm®e del ricevitore all'istante
di ricezione. Determinando le distanze di un numero sufftei@i satelliti, se sono note
le loro posizioni,e possibile stimare la posizione del ricevitore. Da quasttbtodemerge
la necess# di definire, oltre ad un sistema di riferimento per la pasigi anche un si-

9
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stema di riferimento per la misura dei tempi. Per quantoarda la posizione, il sistema
di riferimento adottato per il GP8 'ECEF (Earth Centered Earth Fixed), la cui origine
coincide con il centro della Terra ed i cui assi sono ad edg#asioln particolare 'ass&

e diretto dall'origine all'intersezione tra I'equatore ganeridiano di Greenwich, I'asse
Z coincide con l'asse di rotazione terrestre e I'a¥se diretto verso Est, a completare
una terna ortogonale destrorsa. Pérdaie concerne il tempo, invecestato scelto come
origine un istante convenzionale espresso nel sistemiedmento UTC, corrispondente
in particolare alla mezzanotte tra il 5 ed il 6 gennaio del@98ccorre rilevare che il
numero di secondi del sistema UTC viene periodicamenteimentato di un’uni per
mantenere l'allineamento con le stagioni, per questo ra@iattualmente in anticipo di
14 secondi rispetto al tempo GPS.

Gli elementi costituenti I'architettura del GPS sono treasdolvono specifiche funzioni:
Il segmento spazialke costituito da una costellazione di ventiquattro satetthe sono
suddivisi in sei piani separati uniformemente ed inclirditcinquantacinque gradi ri-
spetto all'equatore, I'altezza rispetto alla superficiegstree di circa 20000 Km. La
distribuzione dei satelliti in ciascun piamostata realizzata in modo tale da garantire la
visibita di almeno quattro di essi in ogni punto della Terra. Ciasatellite provvede a
diffondere due segnali nelle bande L1 ed L2. Le operaziogietierazione ed invio dei
segnali sono scandite da un orologio atomico ehestallato a bordo ed sincronizzato
al tempo GPS.

Il segmento di controll@ composto da cinque stazioni di monitoraggio posizionate i
differenti punti della Terra e da una stazione principalesegmento di controllo si oc-
cupa di valutare lo stato di funzionamento dei satelliti eléierminarne la posizione,
oltre che di correggerne I'assetto quando risulta necesskr particolare le stazioni di
monitoraggio misurano la distanza dai satelliti che hammuista e le inviano a quella
principale che provvede a stimare i parametri orbitali dscuno di essi. Tali parametri,
comunemente denominati effemeridi, costituiscono il ragg® di navigazione che vie-
ne successivamente inviato alle stazioni di monitoraggia queste ai satelliti tramite un
data-link nella banda S, clieimpiegato anche per il controllo di assetto. Va rilevate ich
parametri orbitali rimangono validi per un lungo perioddeinpo, maggiore alle sei ore,
per guesto motivo vengono inviati ai satelliti piuttostoar@ente.

Il segmento utente rappresentato dai ricevitori, che acquisiscono uno sbkentrambi i
segnali L1 ed L2. I ricevitori riescono a determinare siadsipioni dei satelliti, tramite
le effemeridi, sia il tempo di propagazione dei segnalitsiindo la particolare struttura
di questi ultimi, che sardescritta in maggiore dettaglio nella sezione successiva

2.2 Segnale e Ricevitore

Il GPS adotta come tecnica di diffusione dei segnali la CDMAdE®ivision Multi-
ple Access), che consente la condivisione della stessadnza e dello stesso intervallo
temporale da parte di molteplici dispositivi di trasmis@o La separazione ottenuta
codificando il segnale modulante di ciascun dispositivo goa specifica sequenza bi-
naria prima della traslazione alla frequenza portante.i $eegadono in considerazione,
per esempio, i segnadi (t) es;j (t) generati da due generiche sequefiZe) e Sj (n) che
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assumono valor-1:

Ne—1 Ne—1
S0=3 SOPE-1T)  §O= T §0 pl-nT)

in cui N¢ € il numero di cifre che costituiscono le sequenze(g € un impulso rettan-
golare di ampiezza unitaria e durdlg e definendo inoltre la funzione di correlazione
come:

1 tO-‘rNcTc

Cij () = / s (t) -5 (t+At)dt (2.2.1)
’ NC : TC to

le condizioni necessarie affinglun insieme di sequenze possa essere impiegato per una

trasmissione di tipo CDMA sono:

periZj Cij(A)~0 Vi,jeS, VAte0, N-Te] (2.2.2)

1 seAt=0
peri=j Cii(d)=q1-2 selat|<T. VieS VAte[-T, T (2.2.3)
~0 se|At] > T

e corrispondono alla propréetli ortogonalia tra elementi dello stesso insieme. In partico-
lare la prima viene indicata come condizione di cross-tazrene, in quanto riguarda due
sequenze diverse. La seconda invece viene indicata cordeamre di auto-correlazione,
ede opportuno rilevare che essa risulta molto simile a queliadegnale generato da una
sequenza binaria casuale di infiniti elementi, nella quatavia gli estremi di integrazio-
ne sono estesi ax e 4+, e che vale inoltre esattamente zero nel caso inAti> Te.
Per questo motivo le sequenze che presentano una funziamkodcorrelazione del tipo
(2.2.3) vengono dette pseudocasuali (PRN Pseudorandore)Nois

Il GPS impiega due insiemi di codici ortogonali, il prireccostituito da sequenze di 1023
cifre. La frequenza del segnale da esse generato, che \e@oenthato C/A (Coarse Ac-
quisition), e di 1.023 MHz, perdi il periodo di ripetizione2 di 1 ms {c=1/1023 ms). ||
secondo insiemeé composto da sequenze con un notevole numero di cifre, datked
terminare un periodo di ripetizione di una settimana, e@&gmale generato, che viene
denominato P (Precise), ha la frequenza di 10.23 MHz. Ad satallite corrispondono
un codice C/A ed un codice P univoci che vengono sommati in hoatlte al messaggio
di navigazione. | segnali risultanti sono impiegati per made in modalid QPSK (Qua-
drature Phase Shift Keying) le portanti L1 a 1575.42 MHz edal2227.60 MHz, pi
precisamente il segnale col codice C/A modula in fase la ptatal mentre il segnale
col codice P modula in quadratura la portante L1 ed in fasla L

Il messaggio di navigazione di ciascun satellite che ha uteate di 50 Hz contiene,
come detto in precedenza, le sue effemeridi ed anche unrsattime dei parametri or-
bitali degli altri satelliti chiamato almanacco. La sturti del messaggio di navigazione
e periodica, ogni trenta secondi viene ripetuto un preambebuito dall'informazione
temporale corrispondente al secondo in cui inizia il pesjogspresso nel sistema di ri-
ferimento temporale del GPS come numero della settimanaande all'interno della
settimana. Sia i codici che le portanti sono sempre in fasd’tozio del preambolo in
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guanto le frequenze scelte garantiscono rapporti intgsraporzionali&. Ad esempio in
ogni bit del messaggio di navigazione sono compresi 20 giediel codice C/A, a ciascu-
no dei quali corrispondono 1540 periodi della portante L1.

Il segnale che viene acquisito da un ricevitore GRfuindi costituito dalla combinazio-
ne dei segnali diffusi dai satelliti che sono in vista della intenna. Dopo essere stato
convertito ad una frequenza intermedia ed essere stato@aatp, il segnale viene pro-
cessato in parallelo sugpcanali. Ciascun canale si occupa di agganciare i codici (C/A
e P) e le portanti di uno specifico satellite, sfruttando leppita di cross-correlazione e
di auto-correlazione espresse dalla (2.2.2) e dalla (2.2.§uesto proposito ogni canale
implementa due loop di aggancio annidati per ciascuna eopgilice/portante, conme
rappresentato in figura 2.1.

n-esimo canale

| |
Conversiong Conversiong . Compens| Correlators Generatored
RF/IF A/D 21 Doppler > el codicel > piscriminatorg | I
i A della portantd | |
| A |
| Generatorg o | Discriminatore |
i del codice del codice : |
: A Clock del |
Lo ] Ricevitore
| |

Fig. 2.1. Schema funzionale dei loop di aggancio del codice e della portante

Il loop piu interno riguarda I'aggancio del codice, che viene otterotrelando il segna-
le ricevuto con una replica, generata internamente dalitare, del particolare codice
da identificare. Il risultato dell’operazione di correlazée € valutato dal discriminatore
che determina lo scostamento tempotatléra i due segnali. La replica del codice viene
di conseguenza anticipata o ritardata fino ad ottenere dlopitt correlazione. A questo
propositoe opportuno notare chetppiccolae la durata delle cifre del codice, migliore
e la risoluzione temporale ottenuta dal discriminatore.deesto motivo il codice P, che
ha una frequenza dieci volte superiore al CéAzaratterizzato da una maggiore precisio-
ne di aggancio, da @iderivano i nomi associati ai due codici. A valle del conala
viene effettuato I'aggancio della portante, confrontaadohe in questo caso il segnale
ricevuto, nel quale pérnone piu presente il codice, con uno di riferimento generato dal
ricevitore. Occorre notare che il segnale ricevuto presant frequenza diversa rispetto
a quella nominale a causa dell’effetto Doppler generatoratdb relativo tra ricevitore e
satellite. Pertanto il discriminatore della portante wndlia la differenza di frequenza con
il segnale di riferimento e provvede a compensarla. |l disicratore implementa inoltre
un PLL (Phase-Locked Loop) per mantenere I'aggancio didiafla portante, che risulta
necessario per demodulare il messaggio di navigazione.

L'aspetto che contraddistingue il sistema GPS nei conificintn generico sistema di te-
lecomunicazione CDMA riguarda la possikilitli porre in relazione gli scostamenti di
tempo, di frequenza e di fase individuati e corretti dalvite con le distanze e le ve-
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locita relative rispetto ai satelliti in vista. In particolaredoostamento temporale tra il
codice ricevuto e la replica generata equivale, a meno deenulintero di ripetizioni del
codice (di cui si tiene conto mediante software), al tempprdpagazione del segnale
dal satellite corrispondente al ricevitore; moltiplicanguindi lo scostamento temporale
per la velocia della luce si ottiene la distanza. La frequenza Doppleitasnvece pro-
porzionale alla proiezione del vettore di velacielativa tra ricevitore e satellite lungo la
loro linea di vista. Per quanto riguarda la differenza deftra la portante ricevuta ed il
riferimento generato dal ricevitore, anch’essa pssere trasformata in una distanza mol-
tiplicandola per la lunghezza d’onda corrispondente. audttale distanza, a differenza
di quella basata sul codice, ha un valore iniziale ambig@oodmsiste in un numero inte-
ro di cicli della portante, il PLL infatti riesce a teneredcéa solo delle variazioni di fase
dal momento in cui viene effettuato I'agganci® necessario evidenziare che il tempo di
riferimento con cui il ricevitore genera i segnali di code@ortante non corrisponde al
tempo GPS, essendo basato tipicamente sull’oscillazione dquarzo che ha un’origi-
ne arbitraria, legata all'istante di accensione del ricge, e soprattutto ha una stakilit
molto inferiore rispetto a quella associata agli orologinaici a bordo dei satelliti. Per
guesto motivo gli scostamenti temporali e di fase ottenalirgtevitore presentano un
bias variabile nel tempo, ma tuttavia comune a tutti i carizilconseguenza le grandezze
ottenute moltiplicando gli scostamenti temporali per lbbgia della luce vengono dette
pseudodistanze, in quanto non hanno un significato esalmsinte geometrico.

La complessa architetturale di un ricevitore GPS e di conseguenza ilcaisto dipen-
dono dal numero di canali e soprattutto dal frequenze ingdéegin questo senso una
classificazione basata sull'impiego a cui sono destinatisente di suddividere i ricevito-
ri in due classi: quella dei ricevitori utilizzati per apgdizioni tecnico-scientifiche, in cui
sono richieste le massime prestazioni, e quella dei ricaper applicazioni commerciali
di ampia diffusione, nelle quali il costo deve essere cauttenl dispositivi appartenenti
alla prima classe sono in grado di fornire tutti i tipi di misucice la pseudodistanza del
codice C/A, le pseudodistanze del codice P relative sia dllahe alla L2, ed infine la
fase e la frequenza Doppler di entrambe le portanti. Al @idr ricevitori della seconda
classe operano esclusivamente sulla portante L1 e sulee@dfg, mentre il codice P non
viene impiegato sebbene, come detto in precedenza, garanina maggiore precisione.
Cio e dovuto in primo luogo al fatto che la notevole lunghezzasdel periodo di ripeti-
zione non consente una rapida individuazione del picco detazione e diventa quindi
necessario utilizzare il codice C/A per decodificare il mgggadi navigazione ed ottene-
re il tempo della settimana con cui inizializzare la genieraz della replica del codice P
da parte del ricevitore. Inoltre il codice P viene generalteeriptato per motivi militari
con un ulteriore codice a disposizione solamente di utentirazzati. Questa modaditdi
funzionamento viene adottata per evitare di inseguirealegonformi a quelli trasmessi
dai satelliti ma generati intenzionalmente per produrremiore sulla stima della distanza.
Per gli utenti generici sono state sviluppate delle teadie consentono di determinare
le pseudodistanze anche in caso di criptazione del codicat&yia tali tecniche, per la
descrizione delle quali si rimanda alla letteratura spei{f], comportano I'elaborazione
congiunta dei segnali su entrambe le frequenze.

Per quanto riguarda il numero di canali implementati, ivitei della prima classe ne
hanno tipicamente 16, che risultanaimhe sufficienti in quanto il numero massimo di
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satelliti GPS in vista sempre inferiore a 12. | ricevitori della seconda classec@ hanno
generalmente un numero di canali inferiore (10-12), tusgtalcuni modelli, specialmente
quelli sviluppati pu recentemente, possono arrivare fino a 16. | canali libess@ao es-
sere impiegati per acquisire, comeaapiegato nel capitolo 3, dei segnali di correzione
forniti da sistemi satellitari ausiliari (WAAS).

La scelta del ricevitore da impiegare nel sistema avioristata orientata, coerentemen-
te con le linee generali di sviluppo del progetto, al conteamto dei costi e s optato
quindi per dispositivi che appartengono alla seconda eldsscevitori presentata. L'at-
tivita di ricerca ha riguardato di conseguenza I'applicazioreswiluppo di tecniche che
presuppongono l'utilizzo di una sola frequenza. Per quesibvo nel seguito, se non
diversamente specificato, quando si parldr pseudodistanza si intendequella rela-
tiva al codice C/A, mentre quando si padedi misure di fase e frequenza Doppler si
intenderanno quelle relative alla portante L1.

2.3 Modello delle misure

| segnali trasmessi dai satelliti nel percorso verso ciasmevitore subiscono gli effetti
di diverse fonti di errore. | differenti contributi di err@possono essere resi espliciti nel
modello delle misure eseguite dal ricevitore.

2.3.1 Pseudodistanza

Il modello che esprime la pseudodistanza relativg-asimo satellite pty essere scritto
come:

Bir =\ (X = %) 2+ (¥ = %) 2+ (Zj— 7)2+C-by by + 1+ T)+ My + vy (23.0)

v~

rjr
in cui:
e Djr & la misura di pseudodistanza fornita dal ricevitore;

¢ Xj,Yj eZj sono le componenti, nel sistema di riferimento ECEF, debvetposi-
zione del satellitg-esimo;

e X, Yy €z sono le componenti del vettore posizione del ricevitor@resse nel
sistema di riferimento ECEF;

e rj € la distanza geometrica tra satellite e ricevitore;
e ce¢ lavelocia di propagazione della luce nel vuoto;

e b e il bias del ricevitore, cie la differenza dell’origine temporale di quest’ultimo
rispetto al sistema di riferimento temporale del GPS;
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e b; ¢ la differenza del tempo misurato dall’orologio atomicocadm del satellite
j-esimo rispetto al tempo di riferimento del GPS;

e |j e l'errore causato dal passaggio del segnale attraversadafera,
e Tj e l'errore causato dal passaggio del segnale attraversaplasfera;

e Mj; e l'errore, chiamato multipath, dovuto alla sovrapposieiosul segnale pro-
veniente dal satellite lungo la linea di vista, di segndléssi da superfici poste in
prossimia del ricevitore;

e Vjr € l'errore di misura del ricevitore,

L'errore temporaleb; & dovuto alla deriva dell’'orologio atomico del satelliteectseb-
bene sia molto pi lenta rispetto a quella associata al quarzo dei riceyitotiavia ha
portato nel corso degli anni ad un disallineamento non tradsle rispetto al tempo di
sistema, che per alcuni satelliti ha raggiunto il valoreudilghe decimillesimo di secondo
equivalente in distanza ad alcune decine di chilometrirrbt® infatti non viene diretta-
mente compensato mastimato dal segmento di controllo che effettua una predei
sulla sua evoluzione. In particolare viene utilizzata wtgyk polinomiale del secondo or-
dine funzione del tempo, i cui coefficienti vengono trasmesseme alle effemeridi nel
messaggio di navigazione, come descritto nel documentjiakcun utente calcola una
stima dell’'errore nell'istante di trasmissione del segrid parte del satellite e la sottrae
alla misura di pseudodistanza. Nel seguito quindi contihtee 9 si intendeé la misura
di pseudodistanza compensata con la stima dell’erroreodkael satellite mentre con il
terminec- b; si intendea esclusivamente 'errore residuo, che risulta di qualchgran

L'errore ionosfericdj & causato dalla variazione del modulo e della direzionadelo-
cita di propagazione del segnale, per effetto del passaggavertso la ionosfera, cheela
parte pu esterna dell’atmosfera, in cui I'aria risulta ionizzatdld radiazioni solari. L'ef-
fetto della variazione di direzione risulta tuttavia mgtiocolo e pw essere trascurato. |l
modulo della velocd di propagazione di un segnale elettromagnetico dipendeeaizzo
fisico che viene attraversato edgeneralmente espressa tramite I'indice di rifrazione
chee dato dal rapporto tra la veloaitli propagazione nel vuoto, indicata in precedenza
conc, e quella nel particolare mezzo considerato. In partieolaionosfera si compor-
ta come un mezzo dispersivo, eid suo indice di rifrazione funzione della frequenza
del segnale che la attraversa. Una conseguenza che deripsedta propriét dei mez-
zi dispersivie che, per un segnale modulato, la veladt propagazione della fase della
portante risulta diversa da quella del segnale modulantquesto proposito, indicando
connm l'indice di rifrazione relativo al segnale modulante e eagquello associato alla
portante di frequenza generi€asi pw dimostrare [31] che vale la relazione:

dnp

it (2.3.2)

Per quanto riguarda le frequenze della banda L a cui apggmene portanti del segna-
le GPS, un’espressione che approssima molto accurataitiadiee di rifrazione della
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ionosferaé data da [43]:

. N-# _, 4031
87-[2.50.rne. f2 o f2

np~1 N (2.3.3)

in cui:
e N & il numero di elettroni nella ionosfera per unii volume e espresso in 17
e erappresenta la carica dell’elettrone corrispondentd £02-10~1° C;
e M & la massa dell’elettrone a riposo che vak0F- 1031 Kg;
e & & la permittivi& nel vuoto pari a 854-10 12 F.mL.

Sostituendo dunque la relazione appena introdotta neBa2)? I'indice di rifrazione del
segnale modulante risulta:

40.31 2-4031. f 40.31
nm:(l— = -N>+f-(T-N>:1+ 2N (2.3.4)

L'errore che viene commesso nella stima della pseudodiatanttenuto integrando, lun-
go il percorsa? seguito dal segnale nella ionosfera, la differenza traida di rifrazione
dato dalla (2.3.4) e quello corrispondente alla propageezitel vuoto, che pari ad 1:

4031 40.31
|J:/$(nm—1)d|: 2 ./deI: = TEC (2.3.9)

dove la quanta denominata TEC (Total Electron Content) corrisponde alerordi elet-
troni presenti in un cilindro di sezione unitaria e che seade per l'intero percors&’.

Il numero di elettroni varia, sia nel tempo che nello spairidunzione dell'intesia delle
radiazioni solari, mentre la lunghezza del percorso cotoplal segnale dipende dall’an-
golo di elevazione del satellite rispetto al piano delkannte locale del ricevitore. |l
percorso pai breve, in cui I'errore risulta minore, corrisponde al casoui il satellite si
trova sulla verticale del ricevitore ed ha quindi elevaeiomassima.

E’ opportuno rilevare che, avendo a disposizione le misupseudodistanza su entrambe
le frequenzeg possibile effettuarne una combinazione lineare per etéeenna espres-
sione di pseudodistanza priva dell’errore ionosfericoi UBnti che impiegano solo la
frequenza L1, invece, possono utilizzare un modello [48ljiiparametri sono generati
dal segmento di controllo ed inseriti nel messaggio di rezigne. Il modello tuttavia
compensa solo parzialmente I'errore che rimane comundterdae di qualche metro.

Anche la troposfera, che lo strato dell’atmosfera a contatto della superficie stree
altera il modulo della veloci di propagazione del segnale ed in modo marginale la sua
direzione. Tuttavia essa, al contrario della ionosferaosnporta come un mezzo non
dispersivo, quindi il suo effetté indipendente dalla frequenza del segnale e si ripercuote
nello stesso modo sulle misure di pseudodistanza e di faggarticolare, essendo il suo
indice di rifrazione maggiore di uno, la troposfera introdwn ritardo di propagazione.
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Lindice di rifrazione e di conseguenza I'errofgdipendono dai valori di pressione, tem-
peratura ed umidit dell’aria. Generalmente si considera I'errore tropasecome com-
posto da due contributi, quello dovuto al vapore acqueo f@atponent) che, a causa
delle variazioni locali,e difficilmente modellabile, e quello determinato daglrigia-
rametri atmosferici (dry component) che, al contrariop gssere modellato con buona
precisione, utilizzando dei valori medi stagionali, e cgponde a circa il 90% dell'errore
complessivo. Anche in questo caso mineréelevazione del satellite, rispetto al piano
dell'orizzonte locale del ricevitore, maggioeela lunghezza del percorso compiuto dal
segnale nella troposfera e quindi I'errore associato gothell’ordine di alcuni metri.

Per quanto riguarda il multipath la ricezione di segnalesii relativi al medesimo sa-
tellite induce il correlatore ad inseguire molteplici segme relative allo stesso codice
che differiscono temporalmente a causa del diverso per@aguito. Come conseguen-
za il risultato dell’operazione di correlazione presemapicco che non corrisponde al
tempo di propagazione del segnale lungo la linea di vistaidevitore e satellite. Inol-
tre 'andamento della funzione di auto-correlazione nenlta pli simmetrico rispetto al
picco stesso, come nel caso della (2.2.3). L'entiell'erroreMj; sulla pseudodistanza
puo variare fino a raggiungere qualche metro e dipende dalipasinento dell'anten-
na rispetto ad oggetti circostanti. Inoltre la caratteazzane statistica dell’errore risulta
diversa a seconda che il ricevitore sia fermo od in movimehtel primo caso infatti il
multipath presenta generalmente un’elevata correlazemeorale, mentre nel secondo,
a causa del moto relativo tra I'antenna del ricevitore e [gesiici riflettenti, il tempo di
correlazione risulta molto piccolo e quindi I'erroreessere assimilato ad un rumore
bianco.

Il termine vj; corrisponde all’errore compiuto dal loop di aggancio delice nel misu-
rare il tempo di propagazione ed include gli errori di quazdgzione ed il rumore termico
dei componenti. Esso dipende quindi dalla gaatécnologica degli elementi che costi-
tuiscono il ricevitore. L'errore di misura viene tipicantermodellato come un rumore
bianco, la cui deviazione standard risulta tipicamenterinofe al metro.

2.3.2 Fase della portante

Per la misura di fase della portante il modedigimile a quello espresso dalla (2.3.1) e
risulta: 3
((Pjr —|—er) ‘A =Trj+C-b+c-bj — I+ Tj + mjr + jr (2.3.6)

dove:

° qur € la misura di fase fornita dal ricevitore;

Njr & l'ambiguit iniziale intera;

A e lalunghezza d’onda della portante;

mj; & I'errore dovuto al multipath;

Mjr € I'errore di misura del ricevitore;
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e gli altri termini hanno lo stesso significato introdottoprecedenza. In particolare il
contributo dell’errore ionosferico risulta uguale in mé@ma opposto in segno rispetto
a quello relativo alla pseudodistanza, &dttenuto sostituendo nell’espressione (2.3.5),
al posto diny, l'indice di rifrazione della portante dato dalla (2.3.3)a fase della por-
tante subisce quindi un anticipo, evidenziato anche dal &ite I'indice di rifrazionem,

e sempre inferiore ad uno, peddia velocit di propagazione della fase nella ionosfera
risulta superiore a quella nel vuoto. Questo aspetto naitaisuttavia in contrasto con
la teoria della relativa in quanto il contenuto informativo del segnale, eéhdato dalla
modulazione, si propaga ad una veladitferiore ac [43].

Per cd che riguarda il multipath si possono applicare al loop djaagio della fase con-
siderazioni simili a quelle svolte per il correlatore detim®. Nel caso della portante
tuttavia I'errore commesso corrisponde ad una frazionk diehghezza d’onda e quindi
e al massimo dell'ordine di pochi centimetri. Anche il rumali misurae notevolmente
inferiore rispetto a quello del codice e risulta tipicangedt qualche millimetro. Que-
sto aspetto risulta fondamentale nell’applicazione diide di posizionamento preciso,
come sad mostrato nei capitoli 4 e 6.

2.3.3 Frequenza Doppler

L'espressione che mette in relazione la veldcilativa tra ricevitore e satellite e la fre-
guenza Doppler pu essere ottenuta notando che quest’ultima corrispontmpdisto
della derivata rispetto al tempo della fase della portabht®@vvicinamento tra ricevitore
e satellite infatti corrisponde ad una diminuzione dell@ |distanza e di conseguenza
della fase, mentre la frequenza Doppler risulta positivapatrario 'aumento di fase
associato ad una frequenza Doppler negativa. Trascuraigalinente gli errori si pa
scrivere la relazione esatta della fase, indicata in quesso cong;, come:

((Pjr +er> A =rj+c-by

derivando rispetto al tempo risulta:

d(@r+Njp) , _dryr  db
—a ATt
(dq)jr dN; B orjr d(Xj —Xr) orj 0(Yj —yr)
+ A= . .
dt ~dt 2 (Xj—x) ot a(Yj—wr) ot
orjr O(Zj —Zr) dby
+0~'(Zj—2r). ot +C.E.

Poicte 'ambiguita interae costante, la sua derivatanulla. Inoltre, indicando codj, V;
eW, le componenti del vettore veloaitel satellitey;, nel sistema di riferimento ECEF
e conuy, vy ew; quelle del vettore velogitdel ricevitorev,, si ottiene:

do, X; — Y — Zi—
%.,\ :M.(Uj_ur)+M.(Vj_vr)+M.(V\/j_Wr)+c.%
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definendo poi c0|T1,-r il versore che identifica la linea di vista, chaliretto convenzional-
mente dal satellitg-esimo verso il ricevitore:

Ijr:

risulta infine: .
~Djr A =Tj; - (Vr —Vj) +c-dr (2.3.7)
~————

Vrj

in cui conDj; e indicata la frequenza Doppler, cdn(drift) la derivata del bias del rice-
vitore e convyj la proiezione del vettore di veloditelativa tra ricevitore e satellite lungo
la linea di vista.

Per quanto riguarda gli errori che alterano la propagazitmiesegnale& opportuno evi-
denziare che il bias del clock del satellite, I'errore idieogo ed il ritardo troposferico
variano molto lentamente, quindi il loro effetto sulla miswli frequenza& molto piccolo
ed espresso in termini di veloaitrisulta al massimo dell'ordine di pochi centimetri al
secondo. Il multipath invece ha una variakilpiu marcata, che dipende dalla distanza
delle superfici riflettenti e dalla condizione di moto delexitore, tuttavia anche il suo
contributo di errore contenuto entro qualche centimetro al secondo. Per qomexteo
solitamente si considera un unico termine per esprimen®te della frequenza Doppler,
che include pure il rumore di misura del ricevitore. Indidamuindi corfjjr la misura ef-
fettuata dal ricevitore e cogy, I'errore complessivo, il modello della misura di frequenza
Doppler diventa:

~ =T
—Djr - A =T - (Y —Vj) +c- 0 + & (2.3.8)

2.4 Algoritmi per la stima di posizione e velocia

In questa sezione viene presentato il classico algoritneocoimsente di stimare la posi-
zione del ricevitore utilizzando un sistema di equazionitige (2.3.1). Poick oltre alle
tre coordinate di posizione risulta incognito anche il ldasricevitore, sono necessarie
guattro equazioni per risolvere il problema. La stima diipose del ricevitore consente
di determinare le linee di vista con i satelliti ed ottenere@hseguenza le componenti
del vettore veloca ed il drift del ricevitore impostando un sistema di equaizd®el tipo
(2.3.8). Chiaramente le componenti della posizione e dellecita del satellite, presen-
ti nei modelli della pseudodistanza e della frequenza Dapplevono essere note. Per
questo motivo nel messaggio di navigazione inviato da aimasatellite sono presenti, co-
me detto in precedenza, le effemeridi, &igparametri orbitali della traiettoria percorsa.
Ogni ricevitore provvede quindi a stimare la posizione edmeita del satellite, relative
all'istante di invio del segnale, utilizzando gli algoritpresenti rispettivamente in [1] e
[35]. Sebbene l'orbita di un satellite, specialmente adaltezza elevata come quella
dei satelliti GPS, sia predicibile in modo notevolmenteuaato utilizzando le equazioni
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gravitazionali di Keplero, tuttavia la stima di posiziorteemuta con le effemeridi affetta
da un errore, che tipicamente risulta inferiore a dieci metentre la stima di veloditha
la precisione di alcuni centimetri al secondo. Tali errorigercuotono sulla stima della
posizione e della veloditdel ricevitore.

2.4.1 Stima di posizione

Le relazioni che esprimono le pseudodistanze sono linegoetto al bias del ricevito-

re mentre sono non lineari rispetto alle sue coordinate dizmme. In letteratura sono
descritti metodi per ottenere una soluzione in forma chdedgproblema, tuttavia viene
comunemente adottato un algoritmo iterativo basato snkafizzazione delle pseudodi-
stanze, che caratterizzato da una rapida convergenza.

A questo proposito, raggruppando le quattro incognite egbveX; ed indicando comj;

la pseudodistanza esatta relativa al satejkesimo, il corrispondente sviluppo in serie
di Taylor calcolato nell'intorno del vettore di riferimeng;, e troncato al primo ordine

risulta:

pir (%e) ~ pir (%ro) + Opjs |7<r0 - (Xr —Xrp) (2.4.1)

in cui:

Pjr (Xr) = \/(Xj —Xr)z—f— (Yj —Yr)2+ (Zj —Zr)z-i—C' br

rjro
XI’ Xro
Xr — Xro — 0
z Zsy
C- br c- bro

ed il gradiente dpj, rispetto adk;, calcolato inx,, vale:

ﬁp.’ _ [ dpir Opjr 9Py IpPjr
% i 0% 0y 0z d(c-by) ||,

fo

[ =X =Y (-7 1]
rJr rJr rJr

:-(Xro_xi) Yo —Yi) (z,—2j) 1
Firg Firo Firg

E opportuno notare che i primi tre elementi del gradientiageeudodistanza corrispon-
dono alle componenti della linea di vidfaintrodotta in precedenza. Per quanto riguarda
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i valori di riferimentox,, Yo, Z, € C- by,, in assenza di informazioni a priori sulla posi-
zione e sul bias del ricevitore, possono essere posti ariditnente uguali a zero.
Disponendo delle misure di pseudodistanza di quattrolgiaéel utilizzando la relazio-
ne (2.4.1) e possibile introdurre il seguente sistema di equazioealinche consente di
ottenere una stim# del vettore delle incognite:

Pir — Pir (?ro)

Par — P2r (Rro) 3 <:’ X )
: X —HE - (R —% 2.4.2
Par — Par (Rro) (o) n ( )
Par — Par (Xry)
avendo posto: _ 1
(ap=Xar)  (YpYar)  (Zp—Zur)
Mr Frg l'irg
(Xro—xzr) (er—er) (ZrO—er)
oy F2r F2rg Frg
H (Xr,) (o—Xar)  (Veo—Yar) (29—Zar)
31 3 M3rg
(gXar)  (gYar) (2g~Zar) 4
| rag Farg Farg d

La soluzione ricavata invertendo la (2.4.2ppmssere presa come riferimento per calcola-
re nuovamente i termirpjr (Xr,) € la matrice HX;,). Il processo viene ripetuto fineHa
norma della differenza tra due stime consecutive non asuoferiore ad un valore prefis-
sato. Tipicamente, partendo da un vettore di riferimensiittoto da elementi tutti nulli,
sono sufficienti meno di dieci iterazioni per ottenere lavesgenza della soluzione con
una precisione inferiore al millimetro. La stima ottenusalita comunque affetta dagli er-
rori che sono presenti nelle misure di pseudodistanza e pedlizioni dei satelliti, i quali
vengono proiettati sulle quattro componentkgdalle righe dell’inversa della matrice H.
Gli errori sulle posizioni dei satelliti si ripercuotonodare sul calcolo delle linee di vista,
tuttavia si p@ verificare che il loro effetto, in questo casotrascurabile.

Per ogni istante in cui sono disponibili le misure deve ess@plicato nuovamente l'al-
goritmo iterativo di stima della posizione e del bias dekvitore. A questo proposito
e opportuno evidenziare che la soluzione ottenuta in unrmé@iato istante po essere
utilizzata come riferimento per inizializzare il procesticstima dell'istante successivo,
in questo modo il numero di iterazioni necessarie per gitexgeconvergenza si riduce.
In particolare se la posizione del ricevitore tra due istdintnisura consecutivi non varia
in modo significativo, pa essere sufficiente una sola iterazione. Per determinale qu
sia I'ordine di grandezza dello scostamento di posizionmessibile per ottenere la con-
vergenza della stima in un solo passo, occorre valutarentriboito dei termini di ordine
superiore al primo nello sviluppo in serie di Taylor dell&pdodistanza. Il termine del
secondo ordine, indicato con,Trisulta:

To=3- (Xr —%ro) - UPjr |>*<r0 +(Rr = Rep)
e per il suo valore assoluto vale:

1 . . — — =
IT2| = 2 (Xr —Xro)T : DZF’J’r ’?ro - (Xr —Xro)

1 =2 o g 12
<5 |[Bois, |- 1% — %
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In particolare la matrice hessiapalata da:

[ dzPir dZPjr dzpjr dzpjr )
X2 0% OYr 0% 0z dx%:9(cbr)
‘72F’jr (92pjr 02pjr 52Pjr
iz _ ‘ B 0% Ayy ay? 0z 0y, o(cby)dy
Pirlz, = 9%pyr 9%pyr 9°pyr 9°pyr
0% 0z 0y 0z 0z¢ o(cby)oz
9%pjr 9%pjs 9%pjr 9°pir
| dxd(ch) dyd(chr) 9dzd(ch)  g(ch)? %o
[ oY) H(20-2)" (X)) (e X)(20-21) ]
r3 r3 r3
I'o ) Iro ) I'o
_ (o=Xi) (Y1) (Xo=Xi) +(2o-2i) o (Yro— ) (zy-2)) 0
r3 r3 r3
I'o Iro irg )
_ (eg=Xi)(z0=Z) _ (hg=Yi)(20-7)) (er—X,) +(¥ro—Yi) 0
r3 rs rs
Iro iro irg
| 0 0 0 0 |

percb, impiegando la propriatper cui la norma di una matrice p@ssere maggiorata
dalla somma dei valori assoluti dei suoi elementi,  parivere:

P <— ZX |aij |

dove sie maggiorato il valore assoluto di ogni elemento diverso eta zlella matrice
hessiana con il termine/Ljr,. Alla distanzar j;, di 20000 Km, chee tipica per un ricevi-
tore posizionato in prossindgitdella superficie terrestre, una variazione di 100 metiasul
posizione del ricevitore determina quindi un valoréTi| inferiore a:

9 1
|T2|—2 2.107

Procedendo in modo analogo siguerificare che i termini di ordine superiore al secondo
forniscono un contributo notevolmente inferiore e possessere peroitrascurati. Se
dunque il ricevitore si muove ad una vel@cihferiore ai 100 m/s (ci® 360 Km/h) e le
misure vengono campionate alla frequenza di 1 Hz, I'errofimearizzazione, dopo una
sola iterazione dell’algoritmo di stima, risulta sufficiemente piccolo.

10* =2.25.10"3[m]

Il metodo linearizzato espresso dal sistema (2.4.2)gasere facilmente esteso al caso in
cui il numeron di satelliti visibili sia superiore a quattro:

P1r — P1r (Xry)

Pnr — Pnr (Xro)

in cui H e una matricex4 le cui righe rappresentano, come in precedenza, i gradielte
pseudodistanze dei satelliti calcolati per i valori detoet di riferimentaX,,. Supponen-
do che le uniche grandezze affette da rumore siano le psestgioze e considerando di
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conseguenza esatti gli elementi della matrice H, la soheiche si ottiene corrisponde
alla stima ai minimi quadrati ordinari del vettore delleagaiteX;:

A P1r — P1r (Xrg)
X = %o +HT (%) - : (2.4.3)
Prr — Prr (Xro)

dove sié indicato con H la pseudoiversa di H che risulta:
. S S -1 9
HT (Rrg) = (HT (Rrg) - H (Xep)) - HT (%) (2.4.4)

La matrice pseudoinversa di H, che ha dimensiong 4ode della propriét per cui la
somma degli elementi di ciascuna delle prime tre righe vaie mentre la somma degli
elementi dell’'ultima riga vale uno. Gisignifica che un errore della stessa ensiti tutte
le misure non produce nessun effetto sulla stima delle tedioate di posizione mentre
si ripercuote totalmente al bias del clock del ricevitorea propried vale anche per la
matrice inversa di H calcolata nel caso in cui siano dispbmbattro misure.

E necessario ricordare che il metodo dei minimi quadratygppone che gli errori sul-
le misure abbiano valore medio nullo. Questa ipotesi @omrificata per le misure di
pseudodistanza del GPS, infatti, come detto in precedesoka,l rumore di misura del
ricevitore pw essere assimilato ad un rumore bianco. La stima del vettopeesenta
dunque un offset rispetto al valore effettivo.

La soluzione di posizione data dalla (2.463gspressa nel sistema di riferimento ECEF,
tuttavia ai fini della navigazione si preferisce adottaresistema di coordinate riferito
alla superficie terrestre. A questo propogitopportuno adottare una superficie geome-
trica che approssima quella terrestre tenendo conto $ofoatiella sua non sfericit In
particolare per il GPS si utilizza I'ellissoide di rivolume chee definito dallo standard
WGS-84 (World Geodetic System 1984), il quale stabilisce ipggmiassi dell’ellisse
generatrice, mostrata in figura 2.2, i seguenti valori:

a=6378137m|
b= 63567523142

Comee possibile notare, il semiasse minore di lunghezza b atencon I'asse di rota-
zione terrestre, che nel sistema di riferimento cartestaimdividuato d&z. E opportuno
precisare che anche il nuovo sistema di riferimentmentrato nell’origine della Terra e
fisso rispetto ad essa, tuttavia nel seguito il termine ECE @#izzato per identificare
solo il sistema di coordinate ortogonali mentre il sisteifexito all’ellissoide vera chia-
mato Geodetico. Considerando, come mostrato in figura Z2nirico punto P, giacente
nel piano dell’ellisse generatrice ed esterno ad essaceidralo, a partire da esso, la
perpendicolare all’ellisse, si determina con essa I'segeione rispetto alla quale viene
misurata la quota. Prolungando la normale all’ellisse all’interno di quediao all’'asse
minore, si viene a formare un’altra intersezione, distaialta precedente di un segmento
di lunghezza N. | punti d’intersezione, sia con I'elliss@ dwon I'asse minore, ed il valore
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Fig. 2.2. Ellisse generatrice della superficie di riferimento per il sistema di coord®ateletico

di N dipendono esclusivamente da chee I'angolo formato con I'asse maggiore dalla
retta passante per P e normale all’ellisse. Risulta infatti:

a
V1-€e2.sirtA

dovee e I'eccentricit dell’ellisse e vale:

/ b2
e= 1-;

L'angolo A prende il nome di latitudine e puassumere valori compresi nell'interval-
lo (—m1/2, /2). Gli estremi dell'intervallo non sono inclusi, in quarioretta normale
all’ellisse in questi cas parallela all'asse minore, e non sipuuindi, definire la loro in-
tersezione. L'angol@ misurato rispetto all'asse maggiore, ed i valori posgo quelli
corrispondenti al semipiano positivo di Z, come ad esemgpralgpunto P in figura. Oltre
alla quota e alla latitudine necessario un ulteriore parametro per identificare in modo
univoco un punto nello spazio. Per questo motivo, in rifemo alla figura 2.3, si defini-
sce cong I'angolo formato con I'assX del sistema ECEF dalla proiezione del punto P
sul pianoXY. L'angolo ¢, cheé denominato longitudine, puassumere i valori compresi
nell’intervallo (-1, 71] ed & misurato positivamente a partire dall’a¥sm direzione di.

Il punto generico P piudunque essere espresso in modo equivalente dalle teraeadi p
metri (A, @, h) e &, y, 2), tra le quali valgono le relazioni:

X= (N (/\)+h> COSA cosp
y= (N (/\)+h> COSA sing
z=(N(A)- (1) +h) sinA
Impiegando le relazioni precedertpossibile ottenere direttamente la longitudine:

Q= arctan(%)



25

Fig. 2.3. Visualizzazione degli angoli di latitudine e longitudine

Per quanto riguarda il calcolo della latitudine e della quathe non possono essere
esplicitate, sono disponibili sia dei procedimenti iteiagia dei metodi in forma chiusa
approssimati, per la descrizione dei quali si rimanda a [14]

2.4.2 Stima di velocia

Per ottenere la stima delle componenti del vettore veloeidel drift del ricevitore si
consideri nuovamente la relazione esatta della frequeopplBr (2.3.7), posta in forma
vettoriale: -
ST T Vy

—Djr')\‘H' ‘Vj:[|- 1}.
I jr C-dr

con un numerm, maggiore o uguale a quattro, di equazioni sb garivere il sistema:

—»T -
—Diar- A +1g- V1 vy
: =H(X)-
o7 [ c-dr ]
—Dnr‘A +|nr'Vn

Utilizzando quindi la stima di posiziorf’e per calcolare la matrice H, introdotta in prece-
denza, e disponendo delle misure di frequenza Doppler,llgisoe ai minimi quadrati
del problema risulta:

~ ST
—Dq,-A _le V1
: (2.4.5)
~ —)T _
—Dnr A 'Hnr 'Vn
In figura 2.4 sono presentate le stime delle tre component, w, del vettore veloca

ottenute in condizioni statiche con una acquisizione diec25 minuti alla frequenza di 1
Hz. Come si po notare I'accuratezza di tutte le componendiell’ordine di poche decine
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Fig. 2.4. Valori stimati delle componenti del vettore velarih condizioni statiche

| u(mls | o(mls) |
Uy -0.0023 0.1369
Vy -0.0034 0.0749
Wy 0.0015 0.1062

Tab. 2.1. Parametri statistici delle stime di velogit

di centimetri al secondo, in particolare il valore megie la deviazione standamldegli
errori sono sintetizzati nella tabella 2.1.E opportuno evidenziare che nel periodo di
acquisizione il numero di satelliti visibi variato, tuttavia non si evidenzia alcun effetto
apprezzabile sulla stima di velogit

2.4.3 Effetto della distribuzione geometrica dei satelliti sullestime

L'accuratezza corrispondente alle differenti componeetivettori di posizione e velogit
stimati dipendono sia dai rumori associati alle misure,dsigli elementi della matrice
pseudoinversa di H. In particolare, poichella matrice H sono presenti i versori delle
linee di vista tra i satelliti ed il ricevitore, I'errore dalstima di posizione e velodéitdi-
pende dalla distribuzione nel cielo dei satelliti visibiRer valutare quale sia il I'effetto
della geometria della costellazione si supponga che giriesulle misure di pseudodi-
stanza siano bianchi, incorrelati tra i diversi satellition la stessa varianﬁ. Lanalisi
puo essere applicata in modo del tutto simile alla vefbocibnsiderando, per le misure di
frequenza Doppler, un diverso valore della variam@,lndicando quindi codX, I'erro-

re nella stima del vettore di posizione e bias del ricevitereong, il vettore degli errori
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sulle misure di pseudodistanza di dimensione genertasi pLo scrivere la relazione:
La matrice di covarianza dell’errore di stima, indicata &misulta di conseguenza:
_ S soT] ta aTytT] _ gt Tl at? - ytytT 42
P—E|8% - 5% | = E|[H'&elH" | =H'-E &8} | " =H'H o

dove E| rappresenta I'operatore valore atteso e sono state irsfitrgate le ipotesi di in-
correlazione e di uguale varianza degli errori di misurailpsalcolo della corrispondente

matrice di covarianza ?pé;] . Ricordando infine la definizione di matrice pseudoinversa
(2.4.4),e facile verificare che:

1yt T 52 — (4Tl 162 — a2
P=H'H" 05 = (H'H) ~o;=Gaj

avendo posto:
G=(H™H)

La varianza di ciascun componente del vettdXe & ottenuta moltiplicando il corrispon-
dente elemento della diagonale principale della matriceeGoﬁ. Poicle per ipotesi
la varianza delle pseudodistanzda stessa per tutti i satelliti, si puefinire un unico
parametro per caratterizzare I'effetto della distribngia@ei satelliti sull’errore di stima
complessivo. In particolare, utilizzando I'operatorectiia di matricdr (-), viene indicato
come GDOP (Geometric Dilution of Precision) il termine:

GDOP= /tr ((HTH) ™) (2.4.6)

Elevando il GDOP al quadrato e moltiplicandolo pn%si ottiene la varianza totale del-

lerrore. E interessante notare che il vettore di errds pud essere proiettato in un
sistema di riferimento parallelo alla superficie terreabpunto in cui si trova il ricevito-
re applicando una opportuna matrice di rotazione echmzione degli angoli di latitudine
e longitudine. In questo mod® possibile valutare I'accuratezza delle componenti verti
cale ed orizzontale dell’errore, che risultano di maggioteresse per la navigazione.
A questo proposito si osserva tipicamente che la comporventieale dell’errore risulta
notevolmente maggiore rispetto a quella orizzontale Tispiega con il fatto che il ri-
cevitore ha in vista solo i satelliti che si trovano sopracal erizzonte e non sono quindi
distribuiti in modo omogeneo nella direzione verticale.






Capitolo 3

Tecniche di correzione differenziali

3.1 Introduzione

Nel capitolo precedente 8ievidenziato il fatto che la stima di posizione effettuata e
misure di pseudodistanza di un ricevitore GPS presentarareatell’ordine di poche de-
cine di metri che si ripercuote, per effetto della distribne dei satelliti, prevalentemente
sulla componente verticale. In alcune applicazioni unrerddtale entia pLo risultare ec-
cessivo, si pensi ad esempio ad un aereo in fase di avvicmamsgumentale alla pista di
atterraggio per il quale I'accuratezza nella stima dellatguleve essere inferiore al metro.
In questo contesteé opportuno evidenziare che I'errore residuo del bias dellda ha

lo stesso effetto su tutti i ricevitori. Inoltre I'erroreluposizione del ricevitore stimata
con le effemeridi, quello ionosferico e quello troposferianno una elevata correlazione
spaziale, danno ceéoun contributo uguale sulle misure di ricevitori posti aegliedesima
posizione, che si differenzia all’'aumentare della distadei ricevitori. Queste quattro
tipologie di errore vengono petticomunemente indicate come errorindodo comune
mentre il multipath ed il rumore di misura sono definitirdodo non comuni quanto
agiscono sui ricevitori in modo indipendente dalla loraalga. Un altro aspetto impor-
tantee rappresentato dal fatto che gli errori di modo comune mariaolto lentamente
nel tempo e nell’arco di poche decine di secondi possonaessasiderati costanti.

Se si utilizzano uno o piricevitori fissi, collocati in posizioni note con elevatapisione

e tali da non essere soggetti in modo significativo a muhigapossibile determinare per
le loro misure il contributo degli errori dnodo comunell risultato ottenuto pa esse-
re applicato per correggere le misure, corrispondentisigisi satelliti, effettuate da un
altro ricevitore che si trova in prossiraiti quelli fissi. Le tecniche che adottano questo
principio di correzione, basato sull’'utilizzo di almeno uecevitore di riferimento, sono
chiamate differenziali. | principali elementi che conserd di classificare queste tecniche
sSono costituiti da:

e |la distanza massima dai ricevitori di riferimento ed il lenamero
e il metodo di determinazione dei termini di correzione
¢ la modalitr di trasmissione delle correzioni

29
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In particolare nelle sezioni successive vengono des@ittenfrontate con prove speri-
mentali due tecniche di correzione che sono state starzdatdia livello internazionale
[9], [10].

3.2 Correzioni LAAS

La tecnica LAAS (Local Area Augmentation Systeenjlefinita dal’RTCA (Radio Tech-
nical Committee for Aeronautics) nel documento DO-245 [Hs&prevede I'impiego di
una unica stazione di terra per generare e diffondere leziormi, che sono valide entro
una distanza di pochi chilometri, tipicamente inferioreébadalla stazione stessa. Sebbe-
ne sia sufficiente un unico ricevitore per determinare leezoni, tuttavia la normativa
prevede, al fine di garantire la ridondanza del sistema, ehgano impiegati nella stazio-
ne di terra tre ricevitori e che le correzioni trasmessecs@stituite dalla media di quelle
ottenute da ciascuno di essi. Le posizioni dei ricevitosua® essere georeferenziate,
cioe le loro coordinate devono essere note con una notevolssiome, tipicamente infe-
riore al centimetro, in questo mo@gossibile stimare la distanza tra ricevitore e satellite.
Indicando infatti corx;, yi, z le coordinate note del ricevitoieesimo e corXj, Yj, Z;j le
coordinate del satellitg-esimo ottenute con le effemeridi, la distanza stinmgtasulta:

Fi = (R = %)%+ (% =)+ (2 - 2)°

Per facilitare le successive conS|dera2|chOpportun0 esprimere in modo esplicito le
coordinate esatte del satellitg, Yj, Zj e gli errori dovuti alla imprecisione delle effeme-
ridi, AXj, AYj, AZ;, ottenendo quindi:

fii = \/m
in cui sie evidenziata la distanza esatjatra ricevitore e satellite
=V 050"+ ()" + (2 -2)°
ed il termine di errore
Aji =2+ (Xj—x) - OXj +2- (Yj —yi) - AY;
+2-(2j~2) 02+ (%) + (&%) + (8Z))°

Infine, notando chd;; € molto pii piccolo dir?
mata da:

i, la distanza stimata LESSere approssi-

. A Aji A
e ra ) < 2. rJ,> 200y (32.1)
La correzionecorrjj, relativa alj-esimo satellite e calcolata datesimo ricevitore della
stazione di terrag ottenuta eseguendo la differenza tra la distanza stimatpseudodi-
stanza misurata il cui modelfdato dalla (2.3.1):

o Aj
corrj = fji = fij = L+ 5 — (r+ e bt e by + 1+ T+ Mji +vji)  (3.2.2)
T
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In merito alla relazione appena introdotta va ribadito ¢hermineb; rappresenta il bias
residuo del clock del satellite, a seguito dell’applicagalla misura di pseudodistanza
del termine correttivo stimato con i parametri del messagdgnavigazione. La correzione
e costituita quindi dagli errori, il cui contribut® dell’ordine di poche decine di metri, e
dal termine costituito dal bias del ricevitore moltipliogter la velocia della luce, che
invece pw assumere valori molto elevati. Per evitare di trasmetieie correzione di
entita eccessiva si somma alla (3.2.2) una stima del bias deltacevata da:

. 1 n
b= —— z CorTji

In cui n & il numero dei satelliti che sono in vista di tutti i ricevitalella stazione di
terra. Assumendo che gli errori tiodo comunsiano uguali per tutti e tre i ricevitori di
riferimento, il termine di correzione complessivip;, del satellitej-esimo risulta infine:

3

1 - Ajc be+M+ V.
dove sie posto
_ 1 3 R _ 1 3 — 1 3
5bG:§i;(bi—bi)y Mjezéi;Mji, VJ'G::S,i: Vji
AjG A“ .
~ 1,23

Ciascun utente, che si trova in prossindella stazione di terra, somma alle misure di
pseudodistanza relative ai satelliti che ha in vista leispondenti correzioni e, successi-
vamente, effettua la stima della posizione e del bias tealaif2.4.3). A questo proposito
e opportuno riscrivere, tenendo conto delle correzioeiethentoj-esimo del vettore che
esprime la differenza tra la misura di pseudodistanza edilvalore di riferimento:

Prr — Pjr (Xeo) +8pj = (rjr +C-br +¢-bf + 1+ T +Mjr + Vjr ) — (Fjry +C-br,)

A bg +Mig + Vv,
)

= Ijr —Tjo+C- (br—bro_ége)

A A L
T <_}/erjrf+}/ﬁe/+ Mir + Vijr _MjG—VjG> (3.2.3)

dove per la distanza di riferimentg,,, calcolata utilizzando le effemeridi, 8iposto:

A
2 Jlo
lirn = Tirs +
Jlo Jro .
2:Tirg

in analogia a quanto fatto precedentemente con la (3.21i)oétre sié supposto che:
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E opportuno notare che il termidbg & presente nelle correzioni di tutti i satelliti, perci
non ha effetto sulla stima delle tre coordinate di posizidekricevitore utente, ma si
ripercuote esclusivamente sulla stima del bias, si ricmr@il riguardo le considerazioni
svolte a pagina 23. La relazione (3.2.3), inoltre, evidaniziatto che la correzionAp;
elimina per l'utente il contributo degli errori dhodo comunema introduce i valori medi
del multipath e del rumore di misura relativi ai ricevitoglth stazione di terra, per questo
motivo & fondamentale che il contributo di questi errori sia linatd piu possibile. In
particolare il posizionamento dei ricevitori di riferimeriontano da superfici riflettenti e
I'utilizzo di antenne che hanno guadagno nullo sotto I'voiate, consentono di mitigare
notevolmente I'effetto del multipath. In relazione al témmije, invece, assumendo che i
rumori di misura dei singoli ricevitori, tra di loro incottegi, abbiano la stessa deviazione
standardo,, risulta:

Jo) = VOItOitol V3 o osrr.
= -0y = L. - Oy

G<VjG) = 3 ?

La deviazione standard del rumore di misura medio intradddila correzione differen-
ziale @ dunque poco pidella mea di quella dei singoli ricevitori, che generalmete
inferiore al mezzo metro per dispositivi di elevata qualit

Va rilevato inoltre che, a causa dei tempi di elaborazioneteadmissione, le correzioni
calcolate dai ricevitori di riferimento in un determinagiante, vengono ricevute dagli
utenti con un ritardo e possono essere quindi applicatealaonisura successiva. Per
guesto motivo la stazione di terra determina, per ognifstdnmisura, anche la veloait
di variazione della correzionp;, utilizzando i termini di correzione calcolati negli istan
ti precedenti. Leffettiva correzione applicata dall'nte nell’istantd, riferito al tempo
GPS, risulta quindi:

Apj (t) = Apj (to) +Apj (to) - (t —to)

dovety e l'istante in cui la correzione e la sua vel@cdi variazione sono calcolate dalla
stazione di terra, ed espresso anch’esso nel sistema di riferimento tempoehl@eiS.
Poiche gli errori dimodo comun®ariano lentamente nel tempo, la propagazione lineare
della correzione, per tempi di latenza di pochi secondijtassufficientemente accurata.
Per quanto riguarda la modalitli invio delle correzioni, si adottano sistemi di trasmis-
sione diversi in funzione dell’ambito applicativo. In gadlare nel settore aeronautico lo
standard RTCA definisce il formato del messaggio binario crgiene le informazioni

di correzione, il quale viene utilizzato per modulare leefas una portante nella banda
VHF. Molti ricevitori GPS attualmente disponibili in commogo sono in grado di applica-
re le correzioni differenziali LAAS, tuttavia si richied@ilizzo di un sistema ausiliario
per la loro ricezione.E necessario evidenziare che la tecnica LA&Stata sviluppata
per correggere in particolare le misure del codice C/A, mddes® principio pa essere
applicato anche alle misure di pseudodistanza del codicallB misure di fase delle por-
tanti. In quest'ultimo caso tuttavia bisogna tenere combpdoblema della risoluzione
delle ambiguid iniziali, che saa trattato nel capitolo 6.
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3.3 Correzioni WAAS

La tecnica WAAS (Wide Area Augmentation System) prevedeidegnali provenienti
dai satellitit GPS siano monitorati da molteplici stazioniefra posizionate in un area
vasta centinaia di chilometri. | dati raccolti dalle sta@isono inviati ad un centro di
controllo principale che stima i contributi degli erroridiodo comunsul codice C/A per
ciascun segnale ed invia le correzioni a satelliti geostemi che provvedono successi-
vamente a diffonderle. Concordemente con le specifiche teefiel documento RTCA
DO-229C [10], gli utenti che si trovano all'interno dell&a di copertura ricevono da ogni
satellite geostazionario un segnale, sulla frequenza LGBS&, costituito dalla somma
modulo 2 di un codice PRN e di un messaggio di correzione cotomas250 bit ed in-
viato alla frequenza di 1 Hz. Il codice PRN di ognuno dei siitgieostazionarge unico
ed appartiene alla stessa famiglia di codici ortogonal@Gfe§, per questo motivo i segna-
li che forniscono le correzioni possono essere acquisitcaaali liberi del ricevitore ed
utilizzati anche per determinare delle misure di pseudadea aggiuntive.
La tecnica WAASe stata concepita per essere applicata su scala contmeN&gli Stati
Uniti € operativo g da alcuni anni un sistema di correzione di questo tipogctato re-
centemente certificato dalla FAA (Federal Aviation Admirason) per gli avvicinamenti
in Categoria | degli aeromobili. In Europa I'Agenzia Spagigluropea (ESA) ha avviato
lo sviluppo del sistema EGNOS (European Geostationarydééian Overlay System) in
conformi@ allo standard RTCA. Attualmente il progetto EGN@% uno stato di svi-
luppo avanzato, ma nalcompletamente operativo, per esempio non tutte le siadiion
monitoraggio previste sono funzionanti ed il segnale itovidai satelliti geostazionaé
in fase di test e non garantisce, quindi, la conti@auiél servizio. Anche in Giappone si
sta sviluppando un sistema di correzioni su scala continetéibmato MSAS.
Al contrario della tecnica LAAS in cui l'utente riceve un goitermine di correzione da
applicare alla misura di pseudosistanza di ciascun sat&PS, per il WAAS i differenti
contributi di errore sono stimati e trasmessi in modo sdparth messaggio di 250 bit
assume quindi un formato diverso in funzione dell’erroraual& correzione trasmessa
si riferisce. Per la descrizione del formato dei differeigi di messaggi si rimanda al
documento RTCA [10].
L'errore residuo del bias del satellifeesimo viene corretto con due termini. Il primo
consente di stimare le variazioni di lungo periodo del big ettenuto con la seguente
legge polinomiale:

Obj (tr) = dafo+ dary - (tt —to) (3.3.1)

in cui i parametridasg, das1 €ty sono presenti nel messaggio inviato dal satellite WAAS
e rappresentano rispettivamente l'offset e la deriva eielbire ed il tempo di riferimento
per la correzione. Il terminéb; e calcolato nellistantér, corrispondente alla trasmis-
sione del segnale da parte del satellite GPS. La correziarsoahmare alla misura di
pseudodistanza ottenuta moltiplicando la (3.3.1) per la velacitella lucec.

Il secondo termine di correzione, cheespresso in metri eglapplicato direttamente alla
misura di pseudodistanza, consente di stimare le variediaorto periodo nel bias del
satellite. La correzione calcolata, per ogni istante di misuga con il polinomio:

Pc; (tm) = PRG +RRG - (tm—tof) (3.3.2)
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In cuitys € il tempo di riferimento per la correzione e corrispondéstdinte di invio del
messaggio da parte del satellite WAAS. L'unico paramete\ibne fornito nel messag-
gio e I'offset PRG, mentre la velocd di variazione della correziorRRG e calcolata
dall'utente impiegando i valori d?RG ety relativi al messaggio precedente:

PRC]’ - PRCj, previous

tof — tof, previous

RRG =

Per quanto riguarda I'errore ionosferico, il centro di eoho, utilizzando le misure for-
nite dalle stazioni di monitoraggio, stima il ritardo veetie associato a punti predefiniti
della ionosfera, che corrispondono ad una griglia esteattala sfera terrestre. | punti
della griglia sono divisi in 9 bande verticali, ciascunargondente a 40 gradi di lati-
tudine e contenente circa 200 punti, ed in 2 bande orizzontgrossimit delle zone
polari. Ogni sistema WAAS trasmette i ritardi verticali ginti relativi esclusivamente
alle bande della propria area di copertura. L'utente deverdgnare il punto in cui la
linea di vista con ciascun satellite interseca la ionos@saunta come una sfera di raggio
prefissato, e scegliere i puntiypvicini della griglia che formano un rettangolo o un trian-
golo contenente il punto di intersezione. Una opportunalinazione lineare dei ritardi
associati ai punti scelti consente di ottenere il ritarddivale, 7j, del punto di intersezio-
ne, cic il ritardo ottenuto supponendo che l'intersezione dehakgcon la ionosfera sia
perpendicolare. Per tenere conto dell’effettiva diregidnintersezione, il ritardo vertica-
le viene moltiplicato per un coefficienté, chee funzione dell’elevazione del satellite,
Elj, rispetto al piano dell'orizzonte locale del ricevitore:

1
\/1_ (I‘x’e-cosEIJ)2
Re+h
in cui il raggio terrestrdR, e I'altezza della ionosfera hanno i valori convenzionali:

Re = 63781363Km] hy = 350[Km]

F(Elj) =

La correzione da sommare alla misura di pseudodistanzgeai@ino satellite I'opposto
del ritardo calcolato e risulta dunque:

ICj=-F (E|j) ‘T (3.3.3)

Il ritardo troposferico viene stimato con notevole accezaa utilizzando un modello, per
guesto motivo il sistema non invia nessuna correzione. ebig calcola il termine da
sommare alla pseudodistanza glesimo satellite tramite la relazione:

TCj = — (dgry + wer) - M(El}) (3.3.4)

dove dgry € dwet SONO le due componenti (dry component, wet component) teda
troposferico, descritte nella sezione 2.3.1, i cui valontabulati in funzione dell’altezza
e della latitudine del ricevitore e del giorno dell’anno im € effettuata la misura [10],
mentrem e funzione dell’elevazione del satellite:

1.001
/0.002001+ SIEl|

m(El}) =
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Gli errori sulle tre componenti di posizione di ciascun Biéevengono compensati utiliz-
zando i parametri di correzione trasmessi dal sistema, @he gspettivamentdx;, dy;,
0zj per la posizione &x;, dyj, dz; per la velocid. In particolare I'utente applica alla
posizione del satellite stimata con le effemeridi la caoee ottenuta con I'espressione
vettoriale:

Xcj (tr) oX; (tr) OXj (tr)
yei(tr) | = | dyj(tr) | + | Oyj(tr) | - (tt —to) (3.3.5)
zgj (tr) 0z (tr) 0z (tr)

in cuitt etp sono rispettivamente il tempo di trasmissione del segnBI® &d il tempo di
riferimento della correzione WAAS, che sono stati intrdiddéscrivendo le correzioni di
lungo periodo (3.3.1).

Dal momento che il calcolo dei termini di correzione deglioerionosferico e tropo-
sferico richiede la conoscenza dell’elevazione del stelspetto al piano dell’orizzonte
locale del ricevitore, I'applicazione delle correzioni W8 e la stima della soluzione sono
eseguite due volte, come descritto dal seguente algoritmo:

1. Sicorreggono le misure di pseudodistanza con i terminodbp (3.3.2) e di lungo
periodo (3.3.1)

2. Si calcolano le posizioni dei satelliti negli istanti cagmissione dei segnali utiliz-
zando i tempi di propagazione corretti al passo precedente

3. Si correggono le posizione dei satelliti tramite la (8)3che viene calcolata negli
istanti di trasmissione dei segnali utilizzando i tempi dogmgazione corretti al
passo 1

4. Si stimano la posizione ed il bias del ricevitore

5. Si calcolano le elevazioni dei satelliti e si determindm@orrezioni ionosferiche
(3.3.3) e troposferiche (3.3.4)

6. Si correggono le misure di pseudodistanza con i termimoséerico e troposferico

7. Si calcolano le posizioni dei satelliti negli istanti cagmissione dei segnali utiliz-
zando i tempi di propagazione corretti al passo precedente

8. Si correggono le posizione dei satelliti tramite la (8)3che viene calcolata negli
istanti di trasmissione dei segnali utilizzando i tempi dogagazione corretti al
passo 6

9. Sistimano la posizione ed il bias finali del ricevitore

Latecnica WAAS nonrichiede all’'utente I'adozione di dispiivi ausiliari per la ricezione
delle correzioni, in quanto il segnale proveniente dailbatgeostazionari viene acquisito
dal ricevitore GPS senza dover apportare modifiche ai lo@ggiancio del codice e della
fase. L'unica differenza riguarda la decodifica del mesgadgcorrezione, che tuttavia
comporta solo cambiamenti al software del ricevitore.
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3.4 Prove comparative

Al fine di valutare I'accuratezza della stima di posizionentita applicando le correzioni
LAAS e WAAS alle misure di pseudodistanza, sono state atquikune serie di dati nel
corso di prove sperimentali. L'obiettivo principadestato quello di verificare le prestazio-
ni del sistema EGNOS chein fase di sviluppo da parte del’lESA. L'elaborazione dell
informazioni raccolte sono state eseguite in post-pracpss poter applicare i due tipi di
correzione sullo stesso insieme di misure e consentir@rdigguenza, I'analisi compara-
tiva dei risultati. In particolare per la generazioni delterezioni LAASe stata utilizzata
la stazione di terra implementata presso i laboratori d&dleonda Facaltdi Ingegneria a
Forli[7]. E opportuno notare che I'elaborazione in post-procesde dgbrmazioni non
richiede l'invio in tempo reale dei messaggi di correzioper, questo motivo durante le
prove nore stato attivato il collegamento radio della stazione datelnoltre le correzioni
LAAS sono state applicate alle misure di pseudodistanz&&8 senza ritardo e nan
stato perd necessario calcolare il termify;, corrispondente alla veloéitdi variazione
della correzione. Le correzioni WAAS inviate dai satelBtGNOS sono state invece de-
codificate e rese disponibili dal ricevitore GPS presentsiseema avionico dell’'UAV e
sono state salvate dalla PC104.

Per poter effettuare un confronto significativo dei ristiksstato necessario avere a dispo-
sizione un riferimento rispetto al quale calcolare gli @rdoposizione. Per questo motivo
le prove sono state eseguite in collaborazione con i riteriadel gruppo di geodesia del
dipartimento DISTART (Dipartimento di Ingegneria delleture, dei Trasporti, delle
Acque, del Rilevamento del Territorio) della Faeolli Ingegneria, che dispone di una
rete di stazioni di riferimento su scala regionale (nedl@compresa tra le cittdi Bolo-
gna, Ferrara, Arezzo e Urbino), la quale consente di appliteecniche differenziali per
la compensazione degli erroriiodo comunéelle misure di fase della portante GPS. In
particolare le tecniche impiegate dal DISTART sono denat@NRTK (Network Real
Time Kinematic) e sono descritte, ad esempio, in [26], [EB]]. Poicte gli errori dimo-
do non comunassociati alle misure di fase risultano dell’ordine di gamdmtimetri, la
stima di posizione che si ottiene, una volta risolte le amitégniziali, ha una accuratezza
tipicamente inferiore ai dieci centimetri, e gpguindi essere utilizzata come riferimento
per determinare gli errori sulle posizioni stimate con dlio, che sono invece dell’ordine
di qualche metro.

Nel corso delle prove stato quindi utilizzato un ricevitore del DISTART del gaialono
state determinate le stime di posizione precise ed alle @unmndi pseudodistanza sono
state applicate in post-processo le correzioni LAAS e WAAS.

Per caratterizzare il comportamento delle due tecnich@mlezione in funzione del re-
gime di moto del ricevitore utente e della sua distanza da#laione di terra sono state
eseguite tre tipologie di prove. Nella prima il ricevitoriene mantenuto fermo per alcuni
minuti nei pressi della stazione di terra. Nella secondagilxicevitore viene installato
a bordo di un furgone che percorraipiolte un circuito posizionato a circa 3.5 Km della
stazione di terra. In questo mo@opossibile valutare per un periodo sufficientemente
lungo I'effetto delle correzioni in condizioni dinamichmantenendo pressaelnaltera-
ta la distanza dalla stazione di terra. Nella terza provaenili ricevitore, partendo in
prossimia della stazione di terra, percorre un tragitto fino a ragggwma distanza dalla
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stazione stessa superiore ai 15 Km, che rappresenta caowalmente il limite per I'ap-
plicazione delle correzioni LAAS. In tutte le prove il cammpamentce stato effettuato
alla frequenza di 1 Hz e, per ogni istante di misura, son@ stakcolate con la (2.4.3)
tre stime di posizione corrispondenti rispettivamente abeudodistanze non corrette,
all'applicazione delle correzioni LAAS ed all’applicanie delle correzioni WAAS. Le
posizioni stimate e quelle del riferimento sono state ssglgamente espresse in un siste-
ma di coordinate locali con l'origine corrispondente altssizione di uno dei ricevitori
della stazione di terra, con due assi diretti verso Nord e¢e&4 terzo orientato secondo
la verticale locale. Indicando quindi coqs, Vi, Zif le componenti del riferimento in
coordinate locali e coRs, Ys, Zs le componenti corrispondenti ad una qualsiasi delle tre
stime di posizione anch’esse espresse in coordinate |ecalo stati determinati I'errore
orizzontaled, e quello verticale assoluidy, definiti come:

On = \/(Xs—Xrif)2+ (yS—Yrif)2
& = |zs— zif |

In particolare gli errori orizzontali e verticali relatidlla prova statica sono presentati
rispettivamente nelle figure 3.1 e 3.2. Il ricevit@stato posizionato a 2 Km dalla stazione
di terra per un periodo di circa 15 minuti. Come previsto, giog di maggiore enta
corrispondono alla stima ottenuta senza applicare cameaile misure di pseudodistanza
del GPS, visualizzati nel primo grafico di entrambe le figumeltre si evidenzia come le
due tipologie di correzione contribuiscano a ridurre nokeente gli errori, specialmente
quelli verticali.
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Fig. 3.1. Errori orizzontali di posizione relativi alla prova statica
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Fig. 3.2. Errori verticali di posizione relativi alla prova statica

E opportuno dire che nei primi secondi della prova la comegiionosferica del WAAS
non e stata disponibile, in quanto il ricevitore, dopo I'acdeng, non aveva ancora ac-
quisito il messaggio corrispondente, che ha una bassadnequli aggiornamento (circa
10 minuti). Questo aspett® evidenziato nelle figure dove i valori iniziali degli eriror
corrispondenti alla soluzione WAAS sono considerevolmenaggiori rispetto a quelli
ottenuti nel resto della prova. La tabella 3.1 sintetizzarnametri statistici della prova
in termini di valore medio e varianza, indicati rispettivame cond, e gs per I'errore
orizzontale, e cody, e g5 per I'errore verticale.

(M) g, (M) (M) as, (M)
GPS 1.709 0.259 9.176 0.536
LAAS 0.642 0.353 0.620 0.454
WAAS 1.243 0.305 0.778 0.962
[1,971)s
WAAS 1.203 0.234 0.528 0.418
[100971)s

Tab. 3.1. Parametri statistici delle stime di posizione nella prova statica

| risultati presentati nelle figure 3.4 e 3.5 si riferiscotia aeconda prova, nella quale il
ricevitore percorre ripetutamente un circuito. La praxes del tracciato sul piano oriz-
zontale locale Nord-Est precedentemente introdettoostrata in figura 3.3, nella quale
si evidenzia il fatto che la lunghezza del circuégari a 900 m e la sua distanza dalla
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stazione di terra si mantiene tra 3 e 3.5 Km. In questo modoelgtazioni delle correzio-
ni LAAS rimangono inalterate. Il tracciat® stato percorso dieci volte al fine di avere un
insieme di campioni statisticamente significativo.
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Fig. 3.3. Vista in pianta del circuito percorso
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Fig. 3.5. Errori verticali di posizione relativi al circuito

Anche in questo case possibile notare un notevole miglioramento fornito dasnbe

i tipi di correzione differenziale, specialmente nel canatrticale. Tuttavia le correzioni
LAAS mostrano prestazioni migliori rispetto a quelle WAABfatti la figura 3.4 evi-
denzia un errore crescente sia per la stima di posizioneasmnrezioni sia per la stima
ottenuta applicando le correzioni WAAS. Al contrario quesffetto risulta trascurabile
nel caso delle correzioni LAAS. Gie dovuto alla maggiore prontezza nella risposta agli
errori sulle misure di pseudodistanza, soprattutto a quetiosferico, da parte della tec-
nica LAAS. | parametri statistici della prova sono riportatlla tabella 3.2.

O (m) a5, (M) %, (m) a5, (M)
GPS 1.756 0.534 9.416 1.331
LAAS 0.636 0.369 0.673 0.541
WAAS 1.209 0.490 0.749 0.592

Tab. 3.2. Parametri statistici delle stime di posizione nel circuito

| risultati della terza prova sono visualizzati nelle figulg& e 3.8. Poich I'obiettivo
della provae quello di valutare I'accuratezza delle correzioni LAABaalmentare del-
la distanza del ricevitore dalla stazione di terra, in figBu&e stata riportata la distanza
dall'origine del sistema di riferimento locale in funziodel tempo.E necessario notare
che lungo il percorso, a causa della presenza di ostacsbnsl verificate numerose per-
dite di aggancio della fase. Questo ha determinato la nqrodibilita della traiettoria di
riferimento in alcuni periodi della prova per i quali di cegsienza noe stato possibile
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determinare I'errore, come evidenziato nei grafici. Tuttavia alla massima distanga ra
giunta dal ricevitore, che circa 17 Km, il confronto dei risultaé stato possibile.

17

16
15
14
13
dist. (km)
12
11

10

L L L L L L L L L L I
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000 2200 2400
t(s)

Fig. 3.6. Distanza del ricevitore dalla stazione di terra
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Fig. 3.8. Errori verticali di posizione relativi alla prova in distanza

Dall’analisi dei risultati presenti nelle figure 3.7 e 3.&snferma il fatto che le correzioni
LAAS risultano migliori di quelle WAAS quasi ovunque. L'ura eccezione si verifica
alla massima distanza raggiunta dal ricevitore dove laetaione spaziale degli errori di
modo comunsai riduce e la loro compensazione per differenza risultaovedficace. Al

contrario le correzioni GPS presentano un andamento oneogeel corso della prova.
| parametri statistici relativi ai due perioditpiunghi nei quali & avuta continué del

riferimento di posizione sono raccolti nella tabella 3.3.

S (M) T, (M) 3 (m) ag, (M)
GPS 2.435 0.939 11.617 1.787
(1,800
GPS 5.564 0.910 6.263 0.961
[12001300S
LAAS 1.001 0.618 1.052 0.877
(1,800
LAAS 0.699 0.488 0.672 0.552
[12001300S
WAAS 1.587 0.711 1.271 0.910
(1,800
WAAS 1.136 0.559 1.091 0.822
(12001300S

Tab. 3.3. Parametri statistici delle stime di posizione nella prova di lunga distanza
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E necessario rimarcare, infine, che I'applicazione delteezioni riduce in modo consi-
stente la sensibibit della stima di posizione al cambiamento dei satelliti cairla stima
stessa viene calcolata. Questo aspettyidenziato nella figura 3.9 che si riferisce al-
I'errore verticale di un tratto relativo alla terza prova.darticolare si nota come in cor-
rispondenza del secondo 580, I'errore della soluzionenotéesenza correzioni presenta
una variazione di circa sei metri. €é causato dal fatto che uno dei satelliti che in pre-
cedenza erano utilizzati per stimare la posizione nontagil in vista, presumibilmente
a causa degli ostacoli incontrati. Infatti dopo circa qighdecondi le misure di pseu-
dodistanza del satellite diventano nuovamente dispaombientita dell’errore calcolato
ritorna al valore assunto prima della perdita di visikilitva detto, inoltre, che I'effetto
dell’'errore nella misura di pseudodistanza di un satedlittaccuratezza della stima di
posizione nore predicibile, in quanto quest’ultima dipende dal contidbtomplessivo di
tutti i satelliti. Nel caso presentato in figura 3.9, ad esempcontributo del satellite, di
cui viene momentaneamente perso I'agganeioettamente peggiorativo.
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Fig. 3.9. Sensibilit dell'insieme di satelliti sulla stima di posizione

3.5 Conclusioni

| risultati delle prove comparative riportati nella seagorecedente hanno evidenziato il
considerevole miglioramento nell’accuratezza dellaatiinposizione ottenuto applican-
do alle misure di pseudodistanza le due tipologie di coorezi In particolare le presta-
zioni delle due tecniche si sono dimostrate sostanziaknpatagonabili.E opportuno
rilevare che nell’ambito della navigazione aerea la tetWMMAAS riveste una maggiore
importanza in quanto la sua area di applicabitif una estensione continentale. La tecni-
ca LAAS mantiene comunque un notevole interesse di ricangaarticolare per quanto
riguarda I'impiego delle misure di fase, per applicazioncui si richiede un’accuratezza
elevata.






Capitolo 4

Tecniche di posizionamento preciso

4.1 Introduzione

Le tecniche differenziali relative alle misure di fase dglbrtante GPS consentono di otte-
nere, come accennato nel capitolo precedente, delle stipwsizione con una precisione
molto piu elevata rispetto a quelle ottenute con le tecniche diffeedi di codice, e che
risulta tipicamente dell’ordine di pochi centimetri. Vaardato che la stima di posizio-
ne diventa possibile solo dopo aver individuato le ambégiritere associate alle misure
di fase. Nella loro pi semplice applicazione le tecniche differenziali di fastiedono
I'impiego di solo due ricevitori, di cui une utilizzato come riferimento e rimane pérci
fermo in una posizione nota. La distanza tra i due ricevitoos come per la tecnica
LAAS, deve essere limitata entro pochi chilometri, indicamnente 10-15. Le tecniche
NRTK utilizzate dal DISTART rappresentano una evoluzionguglle base e consentono,
grazie all'impiego di una rete di molteplici stazioni digifmento, di estendere la distanza
del ricevitore mobile dai nodi della rete fino ad alcune deanchilometri.

Le tecniche di fase possono essere impiegate, nellamkitprdgetto UAV, per deter-
minare con notevole accuratezza le traiettorie percorselim dall’aeromodello e per
valutare di conseguenza, nelle reali condizioni operal&/prestazioni della funzione di
Navigazione del sistema avionico. A questo propo8itiata intrapresa un’attiaitdi ri-
cerca con l'obiettivo di approfondire le tecniche che inggieo le misure di fase di due
ricevitori, cercando di evidenziare le problematiche asge allo specifico ambito appli-
cativo. In particolare in questo capitolo sono dapprimeoihbtti i modelli delle misure
di fase allgsingole’ e alle’doppie differenze’successivamente viene trattato il problema
dell’applicazione della tecnica alleingole differenzehel caso in cui la posizione del ri-
cevitore di riferimento sia nota con un margine di incergedkproblema della risoluzione
delle ambiguia viene invece discusso nel capitolo 6.

4.2 Modelli alle ‘singole’ e alle ‘doppie differenze’
Il modello alle‘singole differenzedelle misure di fasé costituito dalla differenza delle
misure relative allo stesso satellite compiute nello stessnte da due ricevitori posti

ad una distanza tale per cui gli errori di modo comune si puassssumere uguali per

45
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entrambi. Come detto in precedenza uno dei due ricevitdisso e le sue coordinate
sono note, mentre I'altro @uessere in movimento. Considerando quindi il modello delle
misure di fase (2.3.6), ed indicando in particolare Ede grandezze relative al ricevitore
fisso e corM quelle relative al ricevitore mobile, per jtesimo satellite il modello alle
'singole differenzetisulta:

((z)jM -I-NjM) ‘A — ((Z’jF -I-Nj|:) ‘A =rjm +C-bm -I-C-pj/—%-f-%-l-ij + Ujm
— (rjF +c-bp+c- b = W+ T+ M + wjF)

e ponendo:
DG = Qv — PF ANj = Njm — Nje Ab = by — bg
Amj = mjy —Mje Apj = Ujm — Hjr
diventa N
(D@ +AN}) <A =rjm —1jF +C-Ab+Am; + Ay, (4.2.1)

L'ipotesi di sincronizzazione delle misure dei due riceriitformulata in precedenza
fondamentale per poter considerare un unico valore perdedotate dei satelliti presenti
nei terminirjv erjr. Data la notevole velogita cui si muovono i satelliti (circa 3Km/s)
un disallineamento di pochi millisecondi corrisponde itifad una differenza di posizio-
ne di alcuni metri. Nei casi in cui le misure non siano sinapatee possibile propagare
linearmente la fase di uno dei ricevitori all'istante di oma dell’altro utilizzando la fre-
guenza Doppler. In particolare indicando rispettivameatety, etg gli istanti, espressi
nel sistema di riferimento temporale GPS, in cui il ricekgtanobile e quello fisso eseguo-
no la misura, il valorebjM della fase del ricevitore mobile propagata all'istante diuma
di quello fisso risulta:

Om (tF) = Gm (tw) +Djwm (tw) - (tr —twr)

Supponendo nota, per il momento, la differenza delle anitgiguiziali AN;, le incognite
del modello alle singole differenze sono costituite datberdinate del ricevitore mobi-
le xm, Ym, zu € dalla differenza dei bias dei due ricevitéd. Per ottenere una stima
del vettore delle incognitgy, si puw quindi procedere linearizzando il modello alle sin-
gole differenze, analogamente a quanto fatto nella (2.44dl)'intorno di un vettore di
riferimentoXy,, ottenendo:

(A@+ANj) - A & Tjmg — e +C-Abg+ iy - (R — Rnp) + A + A (4.2.2)
in cui:
Xm XMo
XM = X e
M 2 Mo 2,

c-Ab c-Abg
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FiMo = \/(XJ — o) E (Y — o) * + (Z) — 20)°

Rie — Crs | o= X)) Mo —Yi) (2w — 2
hJM_DrJMlXMO_ [( |9jMo i) ( rojMO ) ( rOjMo i)

Disponendo delle misure di almeno quattro satedlifossibile calcolare una stima delle
incognite. Poick le coordinate del ricevitore fiss@, yr, z= sono noteg possibile in-
trodurre una formulazione equivalente del modello lirezaio che consente di stimare le
componentisy,, Sy, Sz, della posizione relativa del ricevitore mobile rispettqueello
fisso:

(AQ +ANj) - A & Tjmg —TjE +C- Db+ Njw - (Sv — Sw) +Am; + Ay, (4.2.3)
in cui:
Sxm XM — X Sxug XMy — XF
c-Ab c-Ab c- Aby c-Abg

2

ity = J (%~ 06— Sug)) + (i~ 0 ~ ) + (21— (2~ 52,.))

him = Or jm |Y<M0 = [ <(XFI’S}(RA/|OO)XJ> <(yFrSjy'\’\j|%)Yi> <(ZF;;:\4AOO)ZJ> 1 }

Utilizzando la relazione (4.2.1), si puefinire il modello allédoppie differenzedelle

misure di fase come la differenza tra le relazioni &legole differenzedi due satelliti
compiute da due ricevitori. Per la coppia di sateflig k si pud scrivere quindi:

(A@ +AN;) - A — (A +ANK) - A =r'jm —I'jE +C- A+ Am; + Ap;
— (rkm — ke + C- A+ Amy + ALy )
(DA(Z)jk + DANjk) ‘A =M —TjF —Im + ke + 0Amy + OApje  (4.2.4)
avendo posto:

DAk =A@ — Ak DANj, = ANj — AN
OAm;j, = Am; — Amy OAuj = Apj — Apy

Come si po notare, nel modello alleloppie differenzeil contributo corrispondente alla
differenza dei bias dei ricevitodb viene eliminato, perdi le incognite sono solamente
le tre coordinate di posizione del ricevitore mobile, chesquelle di maggiore interes-
se.E importante evidenziare che, per ottenere una stima delreedelle incognite, sono
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comunque necessarie le misure di quattro satelliti, ungsk e particolare viene scelta
come riferimento da sottrarre alle rimanenti.

L'introduzione del modello allédoppie differenzehon diminuisce I'enté& degli errori
sulle misure e quindi non comporta miglioramenti nella @nstdi posizione rispetto al-
le ‘singole differenze’ ma proprio per il fatto che riduce le incognite del probleatia
sole componenti della posizione e semplifica quindi la rioteg & stato tradizionalmen-
te il piu impiegato nella letteratura riguardante le misure di fasgarticolare per la
risoluzione delle ambiguat

4.3 Utilizzo di una stazione di riferimento non
georeferenziata

Nella esecuzione delle prove di volo dell’aeromodello @opossibile utilizzare come
riferimento uno dei ricevitori della stazione di terra gete presso i laboratori della Fa-
colta di Fori, dal momento che il campo di prova distaigli venti chilometri e quindi
gli errori dimodo comuneon risulterebbero completamente compensati. Per questo m
tivo viene portato sul campo di prova un ricevitore audiiahe viene mantenuto fermo
durante I'acquisizione delle misure. La sua posizioneatigt none nota con precisione
ma viene stimata utilizzando le misure di codice GPS. Legagione della posizione sti-
mata del ricevitore di riferimento nel modello allengole differenzelinearizzato, che
rappresentato dall’equazione (4.2.2), introduce un emetla distanzajr che porta di
conseguenza ad un errore nella stima di posizione assa@uteevitore mobile. D’altra
partee possibile ottenere una stima accurata della posizioaévéltra i due ricevitori
con la (4.2.3), dal momento che, in questo caso I'erroreeviatrodotto sia nel termine
rir che nel termine v, e quindi in buona parte si compensa, nello stesso modo in cui
I'errore sulla posizione dei satelliti calcolate con leesfieridi viene compensato dalle
correzione differenziali LAAS nella (3.2.3). Tuttavia unamponente residua di errore
e sempre presente e la sua entttascurabile per le misure di codice, potrebbe risultare
eccessiva per le misure di fase. In particolare essa dipgadbversi fattori come: la
distanza tra i ricevitori, la posizione relativa tra i rictevi ed il satellite, il modulo e la
direzione dello scostamento sulla posizione del ricegif@so. Va rilevato che utilizzan-
do il modello alle’doppie differenzei contributi di errore presenti in ogni relazione sono
due, uno per ciascun satellite.

Una relazione matematica dell’'errore introdotto nel midalle ‘singole differenzeta
uno scostamento non noto sulla posizione del ricevitore fisgcavata in [36], in cui

le coordinate dei ricevitori e del satellite sono espresdesistema di riferimento locale,
chee stato descritto nella sezione 3.4, la cui origine coincioie la posizione vera del
ricevitore fisso ed i suoi assi sono diretti verso Nord, vé&isbed in direzione ortogonale
all'ellissoide con verso orientato all’esterno. Inoltergono poste le seguenti condizioni:

. la distanza tra i due ricevitori deve essere piccola (mentO8i km) rispetto alla
distanza ricevitore-satellite
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. la differenza di quota dei due ricevitori deve essere pacaspetto alla loro distan-
za, in modo tale da considerare il vettore di posizione ikglatome giacente nel
piano Nord-Est

Di conseguenza si pudimostrare che un’approssimazione dell’errore, indicainK, e
data dall’'espressione:

'ME - On

K =— | sin(a — ap)sin(a — ay) + cos { cos(a — do) cos(a — ay) ;
M

+ sin{ cos{ cos(a — GO)M

(4.3.1)
dove:

on, Oy rappresentano i moduli delle componenti orizzontale ecade dell’errore
di posizione del ricevitore di riferimento

. a, { sono gli angoli di azimuth e co-elevazione del satellite siglema di riferi-
mento locale

« 0o, € 'azimuth del vettore di posizione relativa tra i due ri¢esi nel sistema di
riferimento locale

. a1, € 'azimuth della componente orizzontale dell’'errore dsigione del ricevitore
di riferimento nel sistema di coordinate locali

« I'jm € la distanza tra ricevitore mobile e satellitesimo, chee stata introdotta in
precedenza

e dove la distanza tra i due ricevit@rindicata comyg:

e =\ 0 = Xe)2+ (i — Y6 )P+ (2 — 202

Le variabili appena introdotte sono mostrate in figura 4alzede posizioni dei ricevitori

e del satellite sono considerate espresse nel sistemaminénto locale.

Riguardo alle due condizioni poste per derivrgpossono essere fatte alcune conside-
razioni. La prima condizione, che richiede che la distanaza due ricevitori sia piccola
rispetto alle distanze ricevitore-satelli;eanche necessaria per poter ritenere compensati
gli errori di modo comunepercd e sempre verificata nelle tipiche applicazioni del mo-
dello alle‘singole differenze’ La seconda condizione, invece, che assume il vettore di
posizione relativa tra i due ricevitori giacente nel pianarddEst, non consente di con-
siderare tutti i possibili casi di posizionamento relativa i ricevitori che si verificano,

ad esempio, quando I'aeromodello si trova in volo. Per quasitivo si propone una
rappresentazione alternativa del modello &iagole differenzeche non fissa nessuna
condizione sulla giacitura del vettore di posizione reka{34]. La presenza degli errori

di misura none essenziale ai fini delle successive considerazioni, @etreiscurando i



50 4.3. Stazione di riferimento non georeferenziata

Xk, YF, ZF

Fig. 4.1. Configurazione delle posizioni dei ricevitori e del satellite

termini Am;j, Ap; ed indicando com\g; la differenza delle fasi esatte dei due ricevitori,
I'equazione (4.2.1) piuessere riscritta in forma vettoriale:

XM —X|

M—Xj  ym=Yj  Zm—Zj —Y;
r'jm rim rim M—Zj
C~bM

Xg =X

B [XFXJ YFYi  ZF L 1} YF=Yj
riF riF riF Z—Z]
c-br

Occorre evidenziare che i vettori riga introdotti nellaabne rappresentano i gradienti
di rjm erjr entrambi calcolati nelle coordinate di posizione vere dscun ricevitore,
perco saranno indicati conjv ehjg, in analogia a quant®stato fatto in precedenza nelle
equazioni (4.2.2) e (4.2.3). Sommando e sottraendo dahdeamembro della relazione
precedente il terminkjy - [xr — Xj,yr — Y],z — Zj,C- bF]T, dopo alcuni passaggi si pu
ottenere:

XM —XF X|:—Xj
AQ +AN) - A = h; M -YF hiv —hig) | 70 4.3.2
(Ag; +AN;) M + (hjm — hie) -2, (4.3.2)
C‘(bebF) C'b|:
Ci

dove le incognite che devono essere stimateg(@@ocoordinate del vettore di posizione
relativa e la differenza dei bias) sono evidenziate nel pnettore colonna.

See disponibile una stima accurataltiy e del termine indicato co@;, la rappresen-
tazione espressa dall’equazione (4.3.2) pssere utilizzata per calcolare una soluzione.
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Nella sezione successiva si dimosirehe, impiegando per i termihiy, hjr e per la
posizione del ricevitore di riferimento, i valori stimatbrc le misure di codice, I'errore
introdotto nel modello allesingole differenzee sensibilmente inferiore alla nzetlella
lunghezza d’onda della portante, condizione necessaripgier risolvere le ambiguit
iniziali. La relazione che esprime I'errore pessere derivata facilmente.

Prima di tuttoe opportuno notare che la differenzalti@ e hjr, presente nell'equazione
(4.3.2), produce un vettore riga con il quarto elemento leggaaero. Di conseguenza, il
contributo del bias del clock del ricevitore di riferimemtel corrispondente prodotto sca-
lare € nullo, perab anche il quarto elemento dell’ultimo vettore colonna’egllazione
(4.3.2) pw essere posto a zero senza perdita di gengrdlitoltre poicte le coordinate
di posizione del satellite, ihjy e Cj, sono sottratte alle corrispondenti coordinate del
ricevitore, saranno considerate esatte e i errori loraiegausati dalla imprecisione delle
effemeridi, saranno sottratti algebricamente alle coreptirdella posizione dei ricevitori
stimate col codice. Questa manipolazione non altera lartist e le linee di vista tra |l
satellite ed i ricevitori che sono state ottenute col cadBigpossono quindi definire:

« XM, Y™, Zv rappresentano le componenti della posizione del riceviboobile sti-
mate col codice, che includono anche le componenti di edella posizione del
satellite

« Xr, YF, Zr rappresentano le componenti della posizione del ricexitoobile stimate
col codice, che includono anche le componenti di erroraqeikizione del satellite

. jm rappresenta la distanza tra la posizione del satellite edezjpne del ricevitore
mobile stimata col codice

. TjF rappresenta la distanza tra la posizione del satellite edezjpne del ricevitore
di riferimento stimata col codice

. hju rappresenta il gradientgy calcolato iy, Y, 2v
. FljF rappresenta il gradientgs calcolato inxg, Yr, Zr

Ancora una voltae possibile sommare esottrarre dal secondo membro delieigine
(4.3.2) i termini

XM —XF )?F—Xj
r ymM—YF r r Vr =Y
h'|\/| e h'M — h'[:
M| (hm—hie) | 5
C~(b|\/|fb|:) 0

ottenendo dopo alcuni passaggi:

XM —XF )?F—Xj
(DG +ON) A =R | ™ |+ (Fm—he) | T | +Kka (433
V-7 -7

C~(beb|:) 0
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doveKj indica I'errore della rappresentazione alternativa, chdta:

XM —XF XF—X| XF —X;
r YM—YF YF—Yj & B Ve =Y
Ka=(hm —him) | 2000 [+ (i =hie) | 20 [ = (hm=hie) | )
- —Z] -4
0 0 0

Infine, dal momento che tutti i vettori hanno il quarto eletearguale a zero, si gugiun-
gere ad una forma picompatta e fisicamente significativekghi, considerando solo i primi
tre elementi di ciascun vettore. Per esempio il vettore piga- Xj,yr —Yj, 2= — Z;], che
rappresenta il vettore vero di posizione relativa tra ftded ricevitore di riferimento, pal
essere indicata caljr . Inoltre il vettore riga che rappresente le componentiedélea di
vista vera tra satellite e ricevitore di riferimento , casta dai primi tre elementi dnje

pud essere indicata cdrp ChlaramentdaJF ha norma unltarla ed allineata comljr .

Definendo in modo simile i vettodiy, Tju, djr, IJF dim eIJM I'espressione dell’errore
diventa:

Ka= (T —T ) (dipg —di) + (Tw —Tje) -dif — (Tm —Tje) - dif (4.3.4)

4.3.1 Valutazione dell’accuratezza

La formulazione dell’error&K s, espressa dalla equazione (4.3¢);ompletamente ge-
nerale, dal momento che stata derivata senza limitazioni sulla posizione redatiei
ricevitori. Tuttavia essa non evidenzia in modo esplicitafluenza di alcuni parametri
di particolare interesse, come ad esempio la distanza icaviitori e I'errore sulle loro
posizioni stimate con il codice, sull’ergidell’errore introdotto nel modello allsingole
differenze! Di conseguenza noa facile valutare il valore massimo assunto dall’errore.
L'approccio seguito per analizzare I'accuratezza dellaziene (4.3.2f basato sulla ri-
cerca di un limite superiore e di un limite inferiore p&t che dipendano direttamente dai
parametri citati in precedenza.

Prima di tutto, applicando la propréetlistributiva all’equazione (4.3.4) e calcolando cia-
scun prodotto scalare utilizzando il coseno dell’angolonfato da due vettori e le loro
norme, si ottiene:

T T 7 7 T 7 T
Ka =ljm ~de —M—hm -de +ljm -de
+M IJ|: d |]M d +TjF JJE

= |5 <050~ |0 |-cos + ]| cosp
1 rm 1 1 Ijm 1 Ik
T T '—7. ~T it ~T
_w'|de"&)1§9_M'|dJF‘ COS(PJF@ ‘diF|‘@1§,0
1 I 1 f 1 f

= (1—cosy)-rjm +(cosB—1)-rjg +(1—cosy)-fjr (4.3.5)
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doverjm, fjm, rjr €jr sono stati definiti in precedenza ed inoltre:

. y & I'angolo traljy (0 dif;) e Tjw (or dy), chee funzione del modulo e della
direzione dell’errore presente sulla stima di posizioneidevitore mobile ottenuta
con il codice

. B &l'angolo tral:jM (odly) edjl Ti)

- e langolo traljy (od;j;) edif (oTjF)
Nel seguito saranno considerati anche altri due angoli:

. &, chee I'angolo traljy (0 de,I) el (djl) edeé funzione del vettore di posizione
relativa tra i due ricevitori

. 8, elangolotrajr (0d;l) eljr (or dj;) edé funzione del modulo e della direzione
dell’errore presente sulla stima di posizione del ricawtdi riferimento ottenuta
con il codice

Come si verifichex in seguito, tutti gli angoli appena definiti sono piccokrgo i loro
coseni sono positivi e possono essere sostituiti con l@ggdmazione al secondo ordine
dell’'espansione in serie nell’intorno dello zero. Inoliree & sono in generale alcuni
ordini di grandezza inferiori rispetto B, ¢ e €, di conseguenza i termin?, 62 ey-&
sono trascurabili. Quindi 'equazione (4.3.5) diventa:

(1 (78 o+ (1272 1)+ (1 (1= 272) 1

2

@
Ka ~ —?-r“: +7-I’j|: (4.3.6)

L'equazione (4.3.6) mostra che I'errokg € determinato dalla somma algebrica di due
termini di segno opposto. In merito a questog perificarsi una delle seguenti configura-
zioni:

(B>, rg>fr — Ka<O

B>¢, re<fip — KasO

B<o, r>fr — KasO

| B<o, rE<fiF — Ka>0

dove nel primo caso, il segno #ia risulta sempre negativo, mentre nel quarto, risulta
sempre positivo. Inoltre si guverificare facilmente che fissando il valore assoluto delle
differenze trgB e @, e trarjr erjr, il primo caso corrisponde al pipiccolo valore nega-
tivo assunto d&a ed il quarto corrisponde al massimo valore positivo. Rel@iricerca

di un limite per I'errore po essere divisa nella ricerca di un minorarig,, della rela-
zione (4.3.6) nelle condizioni relative al primo caso (leninferiore), e nella ricerca di
un maggiorante,, della stessa relazione nelle condizioni relative al queaiso (limite
superiore). Per prima cosa aaronsiderato il limite superiore.
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Indicando cor\r jr la norma del vettore ottenuto dalla dlfferenzaiﬁ_l edJF , che rappre-
senta I'errore presente sulla posizione del ricevitorgfdiimento stimata con il codice,
vale la disuguaglianza triangolare:

FiF <rjF +ArjE (4.3.7)
di conseguenza

2 2
KA<—% r'iF —1—% (I’jF —|—Al’j|:)

Y, 2

inoltre, dal momento che nel caso del limite superigre piu grande di3, puo essere
riscritto come la somma ¢ e di un termine positivo generial, ottenendo:

—\2 —\ 2
(B+62) —Bz'er+([3+25> o

e, assumendo ch sia qualche ordine di grandezza inferior@ acome si mostrer in
seguito, il terming? pud essere trascurato, portando a:

(B2+2:8-3)
2

Ka <

Ka<B-3-rie + D (4.3.8)

In modo simile per il limite inferiore vale:

2 2
Ka > —%‘ (fj;: —l—Aer) —l—%'FjF

2 .2 2

dove sie sfruttata la disuguaglianza triangolare:

rig <fjp +Arje
Scrivendo in questo casp come la differenza trf e 8, e trascurando il terminé?,

risulta:

_ BZ
KAZ—B-5-ij—7-AFjF

e finalmente, applicando ancora la disuguaglianza triamgotspressa dall’equazione
(4.3.7), si ottiene:

2

B jF +ArJF)_% ArJF

2
( B +223 J ArJ-F> (4.3.9)
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Occorre evidenziare che le disuguaglianze (4.3.8) e (Ar&8presentano limiti della stes-
sa entib ma segno opposto, e possono essere ulteriormente lisuifeiiormente ed infe-
riormente introducendo i valori massimifie d. | valori massimi possono essere espressi
rendendo espliciti i vincoli geometrici @ e ¢ con gli angolig, y e d, che dipendono dal
vettore di posizione relativa e dagli errori di stima dei digevitori. A questo proposito,

€ opportuno notare che i V€I’S6jﬂ4 ,ij, eij, determinano, a coppie di due, tre triangoli
isosceli, che corrispondono alle facce di un tetraedra;ip@r possibile mettere in rela-
zione gli angolig, B e 8, formati dai vettori, con i corrispondenti lati della guafaccia,
indicati rispettivamente coh, b e d, come mostra la figura 4.2. Infatti risulta:

f=2-sin(p/2) b=2-sin(B3/2) d=2-sin(5/2)

Fig. 4.2. Tetraedro formato daw, Tjr el

Applicando la disuguaglianza triangolare alla quarta itacel tetraedro e sostituendo
i seni con gli angoli corrispondenti, che in precedenza siabassunti piccoli, si gu
ottenere:

b—d<f<b+d
i:
. B .0 ) . B .0
2-sm§—2-sm§§2-5|n§§2-sm§+2-sm§
lz
B o o B 9o
2_2§2§Z+z (4.3.10)

Dall’equazione (4.3.10) segue che il massimo valo[écdﬁi inserire nelle relazioni (4.3.8)
e (4.3.9)2 8. Allo stesso modo, considerando i vetthi, Tjm, elje, vale:

B<e+y

percb il massimo valore dB e

B=¢e+y
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Occorre evidenziare che i vincoli posti sugli angoli, g@aspresso dalla sommaflie &
e conf espresso dalla sommadle y, corrispondono alla configurazione in cui i quattro

vettori coinvolti appartengono allo stesso piano e seguasequenzéy, liv, [ir, Tj,
come esposto nella figura 4.3(a).

(b)

Fig. 4.3.(a) Configurazione oTijM ,T,—M ,T,—F eTLF che corrisponde alla relazioié.3.11)del limite

superiore(b) Configurazione dij, Tjw, Tjr eljr corrispondente alla relaziorié.3.12)del limite
inferiore

Applicando il valore massimo & e B, 'equazione (4.3.8) puessere maggiorata otte-
nendo:

(E+y)°+2 (e+y) o
2

Ka<(e+y)-0-rig+ -ArjE

e finalmente, calcolando il quadrato e trascurando i terygird? e y- 8, il limite superiore
diventa:

2
€
K;:e-d-rjp+(?+y-e+s~5)-ArJ-F (4.3.11)
Il limite inferiore K, , dal momento che opposto al limite superiore, risulta:
£2
KA:—8'5'rj|:—<?—|—y'8—|—€~6>~Arj;: (4.3.12)

In questo caso i vincoli posti sugli angoli, cgrespresso dalla differenza fie d e con
B espresso ancora come la somma @i y, corrispondono alla configurazione in cui i

guattro vettori coinvolti appartengono allo stesso piarseguono la sequenfpu : TjM,

Tir, T, come esposto in figura 4.3(b).

Le espressioni (4.3.11) e (4.3.12) possono essere valpgategni configurazione dei
ricevitori e del satellite, infatti, fissando le loro posimi, si possono determinare i valori
dirjum, rir eruve, che possono essere messi in relazione con l'angapplicando il
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teorema dei coseni al triangolo corrispondente:
2 2 2
Fim +TE —Tvs

COSsE =
2:-Tim - TiF

(4.3.13)

2 2 2 \ 2
re. 4+re —r
. M F—TwB
£ ~ sing = 1—(' J )

2- Fim - TjF
Inoltre il teorema dei coseni puessere applicato al triangolo determinato dai ve&f,{_ri
edjE, ottenendo una relazione analoga per

2 w2 2
e + e —Aer

C0SO = o
2-I‘j|: ‘TjF

(4.3.14)

Dal momento che la direzione del vettore che rappresentai&sulla posizione del ri-
cevitore di riferimento stimata col codige indipendente dalla posizione di entrambi i
ricevitori e del satelliteg opportuno valutare quale sia la configurazione che mazzimi
I'angolo d o, equivalentemente, minimizza abs

Fissando I'ampiezza)rir, dell’errore e avendo precedentemente determingtol’e-
quazione (4.3.14) risulta funzione solorgk ,"e, dopo un cambiamento di variabile,opu
essere riscritta come:

L+ A
CcoSso = ;
2-s
where
Fir i
S= . A=1-— 2 <1
IF iF

La derivata di questa relazione rispettosatsulta:

dcosd  (2-9)-(2-5)—2-(S+A)
ds 4.8
1 A
T2 2.¢
e si annulla in corrispondenza del valore minimo di @osQuesto avviene quando |l
termineA/s” & uguale ad uno, che corrisponde alla condizione:

) 2 2

er = er —Ar“:
che esprime il teorema di Pitagora per un triangolo retteEngeenter j come ipotenusa.
La relazione appena ottenudacoerente con la condizione posta per definire il limite
inferioreK, , che assumegje piu grande dr jr 0, equivalentements,pit piccolo di uno.

Sostituendo questo espressione nella relazione (4.3d@gplo corrispondente, indicato
CON J;,ay diventa:

Z
2 2
<er —Aer> _ Arje
2 2 -
er. &

Brax™ SiNdmay= | 1—
) TF
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Per il limite superioreKy, invece, si assume chegs sia inferiore arjr o, equivalente-
mente, ches sia uguale o superiore ad uno. Siopwerificare che, per questi valori di

s la derivata di co$ e positiva, pera@ il valore che minimizza ca§, e di conseguenza
massimizza, € il piu basso, ché esattamente uno. Questa configurazione corrisponde,
chiaramente, ad un triangolo isoscele dal momentorgheisulta uguale ajr, quindi
I'angolo ottenuto con I'equazione (4.3.14), indicdg,,, diventa:

2
q;axzsmaﬁax:\l_ #
T2
2
Ar?
—\1-(1--2%
\ 2.1

_ (%)2_1 (A_>
riF 4 riF

Allo stesso modo, indicando cakrjy la norma del vettore ottenuto dalla differenza di

~

dle e djL,, che rappresenta I'errore sulla posizione del ricevitoobite stimata col codi-
ce, e applicando il teorema dei coseni al triangolo cornsiente, la relazione di gamma
y risulta:

Fow + o — Ay
2 Fim - FjM
Dal momento che noa stata posta nessuna relazioneypersuo valore massimo, indi-
cato conymax € lo stesso sia per il limite inferiore che per quello superid-issando il
valore diArjv edrjw, Ymax corrisponde al valore che annulla la derivata dell’'equaeio

(4.3.15) rispetto &ju, chee:

cosy = (4.3.15)

&2 2 2
rjM —I’jM —AI’J-M

e di conseguenza

Z
2 2
<rjM _ArjM) _ Arjum
2 T or.
Fim W Fim

Ymax~ SiNYmax= | 1—

A conclusione di questa sezione, siopfinalmente verificare che, come esisupposto,
I'angolo & e piccolo, infatti sie dimostrato che il suo valore massindg,, € dato dal
rapporto dell'errore di stimérjr, chee dell'ordine dei metri, e la distanza tra ricevi-
tore di riferimento e satellitejr, chee dell'ordine di migliaia i chilometri. Le stesse
considerazioni si applicano all’angolg il cui valore massimaomax € dato dal rapporto
dell’errore di stimaAr v e della distanza tra ricevitore mobile e satelfifg. Va eviden-
ziato che anche I'angole € piccolo. Infatti, derivando la relazione (4.3.13) rigpetr ju

ed uguagliando a zero,il valore massimcdisulta espresso dal rapporto della distanza
tra i ricevitori Armg, chee limitata a poch chilometri, . Confrontando le relazioni
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ottenute per i valori massimi degli angoli, segue che qudillo € alcuni ordini di gran-
dezza pil grandedi quelli did e y. Inoltre I'angolo¢ risulta molto pu grande did e y
per quasi tutte le configurazioni di posizione tra i ricenitd il satellite, a meno che essi
non siano quasi allineati, peécfipotesi di trascurare i termird? e y?, posta per ottenere
I'equazione (4.3.6), (4.3.11) e (4.3.12)yalida.

4.3.2 Risultati di simulazione

Al fine di valutare I'accuratezza della rappresentazioteradtiva del modello allésin-

gole differenze’espresso dall’equazione (4.3.3), si possono determiitiariéi superiore

ed inferiore del termine di erroi€a per differenti configurazioni di posizione tra i rice-
vitori ed il satellite utilizzando le relazioni (4.3.11) 4.8.12). Per i casi in cui il vettore

di posizione relativa tra i ricevitori puessere considerato giacente nel piano orizzonta-
le, i valori dei limiti possono essere comparati con qudtenuti perK dall’equazione
(4.3.1). Come sg affermato in precedenzd,rappresenta I'errore introdotto nel modello
delle misure linearizzato (4.2.3) sepresente uno scostamento non noto nella posizione
del ricevitore di riferimento. Perginella prima parte di questa sezione sono presentati i
risultati diK, e K, insieme ai corrispondenti valori #i, considerando una differenza di
altezza nulla tra i due ricevitori, mentre nella secondaepaerranno mostrati i valori di
K\ eK, per differenze di altezza crescenti.

Per facilitare il confronto tr&a e K, nel seguito le posizioni dei ricevitori e del satellite
saranno riferiti al sistema di coordinate locali precedergnte introdotto. Inoltre, dal
momento che I'error& dipende dalla differenza tra I'azimuth del vettore di pasie re-
lativa ag e I'azimuth del satellitex, come mostra la relazione (4.3.1), uno dei due angoli
pud essere posto a zero senza perdita di gengrafierod, annullandang, il vettore di
posizione del ricevitore mobile, che rappresenta anchettibve di posizione relativa, pu
essere espresso come:

XM 'mB
YW | = 0
M 0

e K puod essere riscritto, dopo alcuni calcoli, in forma vettaial

K='MB T ¢ (4.3.16)
I jm
con
— (sirfa +cosa - cos{) & - cosary
k= sina - cosa - sinf ¢ e=| & -sinag
&

sin - cos{ - cosa

e dovedy, - cosay, o, - Sina1 e o, rappresentano, nel nuovo sistema di riferimento, le coor-
dinate del vettore di errore presente nella posizione delitore di riferimento stimata
con il codice, la cui normaAr e .



60 4.3. Stazione di riferimento non georeferenziata

Per eseguire un confronto significativo, la direzione délove di erroree deve essere
coerente con le ipotesi poste per derivare le equazionil®.& (4.3.12). Dal momento
che le coordinate incognite sono tre, sono necessarie altneondizioni per risolvere
il problema. La prima ottenuta imponendo che il vettore giaccia nel piano determ
to dalle posizioni dei ricevitori e del satellite. Il veteodi posizione del satellite, che,
nel nuovo sistema di riferimento, equivale alloppostovigtore di posizione relativa tra
satellite e ricevitore di riferimento, risulta:

X; r'je - cosa - sing
Yj | =| rig-sina-sind | = —de
Z; I'jF - cos{

quindi la condizione di complanagitdiventa:

Ym X Yj e=0
AV Z

e sviluppando il prodotto vettoriale

[O —Ivg-rjF cos¢ rmg-rjF sinasing } -e=0 (4.3.17)

Il secondo vincolo pa essere posto sull’angold. Con riferimento alla figura 4.4, si
possono derivare due espressioni, che corrispondonoise kmperiored;;,, ed al limite

inferiore &4
_ 5t
[ X Y Zj } e=rjp-Arjr -cos(%") (4.3.18a)

[ Xi Y Zj } -e=Trjr -Arje -cos(g— 6r;ax) (4.3.18b)

- 5rﬁax

@) (b)

Fig. 4.4. Configurazioni del vettore di errore e del vettore di posizione dellga corrispondenti
a (@) Omax and (b) Jpax
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Inoltre, come mostrano le figure 4.3(a) e 4.3(b) della seziprecedente, nel caso del
limite inferiore, il vettoreTjF, che rappresenta la linea di vista tra il satellite e la posi
del ricevitore di riferimento stimata col codice, deve gigcentro i vettorij eTjM, men-

tre nel caso del limite superiore, esso giace all’estern® @dino aij. Percd, facendo
riferimento alla figura 4.5¢ possibile determinare I'angolo formato tra il vettore dsip
zione relativa tra i due ricevitori ed il vettore di erraé entrambe le configurazioni.

Fig. 4.5. (a) Configurazione del vettore di posizione relativa tra i ricevitori ed il vettdi errore,

e, nel caso del limite superiore. Le situazioni ffeminore o maggiore dit/2 sono riportate,
rispettivamente, sulla sinistra e sulla degbipConfigurazione del vettore di posizione relativa tra
i ricevitori ed il vettore di erroreg, nel caso del limite inferiore. Le situazioni p@rminore o
maggiore dirt/2 sono riportate, rispettivamente, sulla sinistra e sulla destra

Di conseguenza il terzo vincolo, per i limiti superiore efénore rispettivamentes:

[ n— 6rJﬁax

XM Y™ ZM} -e=rvg-Arj -cOS T+6 (4.3.19a)
n _

[XM YM ZM} -e=rIvp-ArjF 'COS(E_amax_ 6) (4.3.19b)

dove 6 pud essere derivato dal prodotto scalare tra il vettore diziase relativa tra i
ricevitori ed il vettore di posizione del satellite:

X|
[XM M ZM] Y]
Zj

cosb = = cosa -sind

'me-TjF
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Le relazioni (4.3.17), (4.3.18a) e (4.3.19a) possono essseritte in forma matriciale
come:

0

. . 5y,
A.e— r,F-Aer-cos( 5 aX)

rve - ArjF - COS(—H_S&"X + 9)

dove
0 —rmg-TjF COS{ Imp-IjF Sinasing
A= | rjg-cosa-sin{ rjr -sina-sing rjF - c0s¢
r'mB 0 0

e la sua inversa risulta

[ 0 (1—sinZZ-cosza) ]

0 'mB
~_cog sina-sin{  sina - cosa .sint g
r'iF - T'mB l'iF 'mB
sina - sing cos{ _ cosa -cos( -sind
lF -'mB liF 'mMB |

-1_ L
A= (1-sir?{ -cofa)

Percb, risolvendo il problema lineare e sostituendo il vetteresultante nell’equazione
(4.3.16), si po ottenere dopo alcuni calcoli un valore Kj indicato conK™, che pw
essere comparato con il limite superiore<dt

AriE -rve O
_ =1 .cos| —max
Iim 2

K+ ) \/1-siP-coga (4.3.20)

Analogamente, le relazioni (4.3.17), (4.3.18b) e (4.3)1issono essere riscritte come:

_ 0 -
A.e— er-Aer-cos<’—zT—6n—1ax)
rme - ArjF ~cos<§ — Omax— 9)
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Il vettore e, ottenuto risolvendo il problema lineare e sostituito 'eelliazione (4.3.16),
porta ad un valore d, indicato corK —, che pw essere comparato con il limite inferiore
di Ka:

_ Arje -rvs _ :
K™ = _‘rT - COSOmax’ \/1—S|n2Z -coa (4.3.21)

Prima di presentare i risultati di simulazioe®pportuno notare che la distanza tra satelli-
te e ricevitore di riferimento puessere espressa in funzione dell'angolo di co-elevazione
del satellite. Infatti indicando corR la distanza del ricevitore di riferimento dal centro
della Terra e com il raggio dell’'orbita del satellite supposta circolaeepossibile appli-
care il teorema dei coseni al triangolo corrispondentesgmato in figura 4.6, ottenendo
I'equazione di secondo grado:

p?=rf +R—2-1 -R-cos(m—{)
r% +2-1jr -R-cos{ — (p*—R¥) =0

che ha una sola radice positiva, dal momento ch& @égsempre maggiore di zergoee
maggiore dR, di conseguenza:

(jF = —Reos{ +/p? — R2.-sirP¢ (4.3.22)

R
Earth Center

Fig. 4.6. Relazione geometrica trg- e

Nelle simulazioni il valore diR e stato assunto uguale al raggio Equatoriale terrestre
(6378.137 Km), mentre il reggio orbitale del satellgez stato preso pari a 26540.747
Km [43]. Le variabili indipendenti rimangono pecci’azimuth e la co-elevazione del
satellite,a e ¢, la distanza tra i ricevitoriryg, ed i moduli degli errori presenti nelle
stime di posizione dei ricevitori ottenute con il codite;r e Arjy. La distanza jy puo
essere calcolata una volta assegnati i parametri pre¢eBensemplificare ulteriormente
la presentazione dei risultati, riducendo icegjuattro il numero dei parametri liberi, aar
considerato un unico valore per gli errori sulle posiziogii icevitori, indicato com\r jr .
Fissando il valore di tre parame&ipossibile visualizzar, , K, K, e K™ in funzione
del quarto.

Nelle figure 4.7(a) e 4.7(b) sono riportati, in funzione @limuth del satellitex tra O e
180, le curve che rappresentano, in millimetri, gli errﬁ;j e K™ per alcuni valori della
co-elevazione del satellite, che variano tfae08C. La distanza tra i ricevitore stata
fissata a 10 km ed stato considerato un errore di 20 m pey=. Come si po vedere
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'andamento diK; e K™ & simile e la differenza tra i loro valodé trascurabile in ogni
condizione. In entrambi i casi il valore massimo, @&gquasi un centimetro, si verifica
guando e uguale a D (cioe quando il satellité perpendicolare al vettore di posizione
relativa tra i ricevitori) ece costante per tutti i valori dir, inoltre, per gli altri valori di
co-elevazione dei satelliti, i risultati sono simmetrispretto ada uguale a 90. 1l grafico
per i valori dia tra 180 e 360, € ottenuto per simmetria rispetto edpari a 180.

‘ (=80 1 ‘ ‘ ‘ ‘
45 %((f 135 180 0 45 90 135 180
o

(@) (b)

Fig. 4.7. Entita in millimetri degli errori(a) K{ e (b) K* in funzione dell'azimuth del satellite,
con una distanza di 10 km tra i ricevitori ed un errore di 20 m nella poszii ricevitore di
riferimento stimata con il codice.

Le curve diK, e K™, con le stesse condizioni fissate sulla distanza tra i ticg\e su
Arie perK; e K™, sono mostrate nelle figure 4.8(a) e 4.8(b).

— _ r =10 Km, Ar._=20m
rMB— 10 Km, A rJ.F—ZO m MB jF

Fig. 4.8. Entita in millimetri degli errori(a) K, e (b) K~ in funzione dell'azimuth del satellite,
con una distanza di 10 km tra i ricevitori ed un errore di 20 m nella posezitei ricevitore di
riferimento stimata con il codice.
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Come si po vedere i risultati sono, con differenze trascurabili,aglposti di quelli pre-
sentati in figura 4.7, quindi in seguito saranno considesaitt K\ e K*. Per valutare
I'effetto della distanza tra i ricevitori sui termini di eme, le simulazioni sono state ripe-
tute conryp uguale a 30 km, pergitre volte superiore a quella fissata in precedenza. |
risultati perK{ e K*, espressi in centimetri, sono presentati nelle tabelle42. Le
differenze tra i termini corrispondenti alle due formutazidell’errore sono anche in que-
sto caso trascurabili ed i loro valori sono circa triplicatrcd la dipendenza degli errori
dalla distanza tra i ricevitog quasi lineare.

KX(cm) rm=30Km  Arjz=20m
{\a| © 45 o 130° 180°
0° 2978 | 2978 | 2978 | 2978 | 2.978

20 2.7593| 2.8489| 2.9351| 2.8469| 2.7566
40 2.1573| 2.508 | 2.8141| 2.5048| 2.1534
60° 1.3194| 2.0859| 2.6367| 2.0825| 1.3164
80 0.4227| 1.7471| 2.4327| 1.7441| 0.4217

Tab. 4.1

K*(cm) rug=30Km  Arjr=20m
{\da o 45 o 130° 180°
0° 2976 | 2976 | 2976 | 2.976 | 2.976

20 2.7574| 2.847 | 2933 | 2.845 | 2.755
40 2.156 | 2.506 | 2.8121| 2.5033| 2.1523
60° 1.319 | 2.0848| 2.635 | 2.0815| 1.316
80 0.4227| 1.7463| 2.4312| 1.7434| 0.4217

Tab. 4.2

In modo analogo, per valutare I'effetto dell’'errore sultzsgione del ricevitore di riferi-
mento stimata con il codice, le simulazioni sono state capdi coM\rj- posto a 50 m e
rmp riportata a 10 km. | risultati dK; e K™, espressiin centimetri, sono presentati nelle
tabelle 4.3 e 4.4. La differenza tra gli errertrascurabile anche in queste condizioni, e la
dipendenza dei termini di errore dajr € quasi lineare.

Va evidenziato il fatto che nelle simulazioni sono statickei valori, sia per la distanza
tra i ricevitori che per I'errore sulla posizione stimatandbcodice, molto conservativi.
Infatti le distanze previste per I'applicazione del modadllle ‘singole differenzesono in-
feriori ai 10-15 chilometri ed anche I'errore sulla posisostimata dell’ordine di pochi
metri, assumendo di impiegare le correzioni WAAS.
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KX(cm) rmg=10Km  Arjr=50m
{\«a 0° 45 o 130 180°
0° 2.4805| 2.4805| 2.4805| 2.4805| 2.4805

20 2.2976| 2.3724| 2.4447| 2.3718| 2.2969
40 1.796 | 2.0883| 2.344 | 2.0874| 1.795
60° 1.0985| 1.7367| 2.1963| 1.7358| 1.0976
log 0.3519| 1.4547| 2.0264| 1.4538| 0.3516

Tab. 4.3

K*(cm) rug=10Km  Arjz=50m
{\a| o 45 o 130 180°
o° 2.4798| 2.4798| 2.4798| 2.4798| 2.4798

20 2.2971| 2.3718| 2.4441| 2.3713| 2.2963
40 1.7957| 2.0878| 2.3434| 2.0869| 1.7946
60° 1.0983| 1.7364| 2.1958| 1.7355| 1.0975
80 0.3519| 1.4544| 2.026 | 1.4536| 0.3516

Tab. 4.4

Per i casi in cui la differenza di altezza tra i ricevitori n@trascurabile rispetto alla loro
distanza, la relazione (4.3.1), che esprime il termkhenon pw essere utilizzata. Al
contrarioe possibile valutare I'andamento dei limiti superiore ddiiiore dell’erroreKa.
Definendo in particolare caofy I'angolo di co-elevazione del vettore di posizione relativ
quest’ultimo risulta:

XM XmB Sin{o
w | = 0
v XmB C0S{o

Nelle figure (4.9(a)) e (4.9(b)) sono presentati i risulthtsimulazione dKA+ che corri-
spondono, rispettivamente{auguale a 45e 10, conryg fissato a 10 Km &r s posto

a 20 m. La prima importante considerazione che gssere svolta riguarda I'eriitnas-
sima dell’errore commesso, che risulta, come si evideraignafici 4.7 e 4.8, all'incirca
la stessa ottenuta nelle medesime condizioni di distamzaricevitori e di errore sulla
loro posizione stimata con il vettore di posizione relatijyacente nel piano orizzontale.
L'effetto della co-elevazion€p € quello di cambiare le condizioni di co-elevazione ed
azimuth del satellite in cui il valore massimo viene ragtiunn particolare2 opportuno
notare che, al decresceredi il valore di{ per il quaIeKAF € massimo tende ad aumen-
tare, e la stessa cosa vale per I'azimath

La dipendenza dei termini dalla distanza tra i ricevitoria¢ términe di errore risulta an-
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che in questo caso pressedimeare per@ non vengono presentati ulteriori risultati.

rMB=1O Km, A rJ.F=20 m,Z0=45

10r
8,
+ 6
Ky |~ 4
4 7
/4
y //
74
2j/
O = ‘o L L ‘o
0 45 90 135 180
a
(@)
10 Mg~ 10 Km, A rJ.F:ZO m,ZO:10
g8 7=80 —. —
+
KA

=0

0 45 909° 135 180
(b)

Fig. 4.9. Entita in millimetri degli errori(a) K, e (b) K~ in funzione dell'azimuth del satellite,
con una distanza di 10 km tra i ricevitori ed un errore di 20 m nella pasgzitel ricevitore di
riferimento stimata con il codice.

| due valori di{p, impiegati nelle simulazioni, sono stati scelti evitantdliheamento
tra il vettore di posizione relativa dei ricevitori e le Iméli vista ricevitori-satellite, che
corrispondono all’annullamento dell’angoto Infatti in questo caso lipotesi ché e y
siano inferiori ade, chee stata usata per ottenere le relazioni (4.3.11) e (4.3ri#),
e valida. Tuttavia il valore dka nelle condizioni di allineamento risulta piccolo egu
essere determinato direttamente dalla (4.3.4) che diventa

Ka=— (?jM —T“:) d~]-|£

Per concludere I'analisi effettuagapossibile valutare qua’l'entita dell’errore massimo
che ci si deve attendere applicando la relazione (4.3.%dtati ottenuti durante le prove
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4.3. Stazione di riferimento non georeferenziata

di volo. A questo proposito considerando una distanza coeatea di 2 km tra i ricevitori
ed un errore di 20 m sulla posizione stimata con il codicepsspno utilizzare i valori dei
grafici 4.9, divisi per cinque in quanto si riferiscono ad wulstanza di 10Km, dai quali
risulta un’errore massimo inferiore ai 2 mm, aghparagonabile al rumore di misura della

fase della portante.

4.3.3 Risultati sperimental

In questa sezione sono presentati i risultati ottenutiiepptio la rappresentazione alter-
nativa del modello allésingole differenzea dati sperimentali. Le misure di codice di due
ricevitori collocati in posizioni note sono state raccqite analisi in post-processo.
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Fig. 4.10.(a) Andamento del termina e del corrispondente limite superidtg espressi in mil-
limetri(b) Ampiezza degli errori, espressi in metri, sulle stime di posizione dei ricewttamute

con il codice

L'obiettivo delle prove sperimentadi stato quello di valutare in condizioni reali la valalit
delle relazioni (4.3.11) e (4.3.12) per i limiti superiortdzi(aferiore,K,;F andK, , rispetto
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al valore vero del termine di erroi€s, espresso dalla (4.3.4). | risultati presentati in
figura 4.10 si riferiscono ad una acquisizione di 15 minuirathte la quale la distanza tra
I ricevitori era circa 1.800 m, e la loro differenza di altezzra trascurabile. L'azimuth
del vettore di posizione relativa tra i ricevitori era circa 100mentre quello del satellite
considerate variato nel corso della prova tra 276 280. L'azimuth relativo, rispetto
al quale sono stati tracciati i grafici della sezione prentgl@ dunque variato tra 7Ce
80°. La co-elevazione del satellite inveéeimasta all’incirca uguale a 401l periodo

di acquisizionee stato scelto intenzionalmente breve per avere una coafigume quasi
costante tra ricevitori e satellite. In questo modo pgsere valutato meglio I'effetto degli
errori presenti nelle posizioni dei ricevitori stimate cbrodice, che sono mostrati in
figura 4.10(b) ed espressi in metri. Le posizioni sono oteisenza applicare nessuna
correzione e gli errori evidenziano anche il tipico effettousoidale dovuto al multipath.
Come si po vedere il limite superior&,, visualizzato in rossce sempre maggiore di
Ka, in particolare il grafica espresso in millimetri per@i’errore effettivo risulta mezzo
millimetro, cice dello stesso ordine di grandezza del rumore di misura pastadella
portante.






Capitolo 5

Prove di volo

Le condizioni ambientali in cui il sistema avionico si trad operare, una volta che viene
installato sull’aeromodello, risultano notevolmentdichie. In particolare essosottopo-
sto alle vibrazioni indotte dal motore a scoppio, il cui #fferisulta maggiore quando
il velivolo si trova a terra, a causa della reazione vinalelne quest’ultima esercita sul
carrello. La conseguente oscillazione dell’antenna @eMitore GPS, che solidale con

la fusoliera, determina una degradazione nella ricezi@hsefnale che guportare alla
perdita di aggancio del codice e, soprattutto, della fadla gertante per alcuni satelli-
ti. 1l contributo delle vibrazioni risulta comunque moltofériore quando il velivolo si
trova in volo, come testimoniano le misure di accelerazifmmeite dall’unita inerziale
del sistema avionico. D’altra parte I'elevata dinamicaoagga ad alcune fasi di volo
dell'aereo costituisce una ulteriore causa che geterminare la perdita di aggancio del
segnale. A questo proposito bisogna rimarcare il fatto ohka esecuzione delle virate,
il velivolo subisce una rapida rotazione attorno al propisse longitudinale, la quale, nel
caso specificog particolarmente accentuata paalma notevole parte della massa com-
plessiva dell'aereo, costituita dal motore e dal rack aemre distribuita proprio lungo
I'asse longitudinale e di conseguenza il momento d’inecoi@ispondent& molto pic-
colo. Inoltre, per effetto della rotazione, I'antenna dekvitore GPS risulta inclinata
rispetto all'orizzonte terrestre eccdetermina un mascheramento della parte del cielo che
si trova in direzione opposta a quella di virata, che non eptesla ricezione dei segnali
provenienti da satelliti con bassa elevazione. Infattneeane che vengono comunemen-
te fornite con i ricevitori hanno un diagramma di radiazi@oe@ un guadagno nullo al di
sotto del loro piano di riferimento per evitare la riceziahaegnali riflessi da terra. Tali
antenne vengono chiamaiatch

Le prime prove in volo del sistema avionico sono state duffigaézzate alla valutazione
del comportamento del ricevitore GPS in condizioni dindraiparticolarmente severe.
Il ricevitore inizialmente impiegato era un Allstar dellar@aian Marconi con abbinata
un’antenna di tipgatch | risultati ottenuti nel corso di alcune prove di acquisiz di-
stinte hanno evidenziato in tutti le circostanze delle fa&sni insoddisfacenti.

In particolare nella figura 5.1(&)riportato I'andamento del numero di satelliti agganciati
dal ricevitore nel corso di una prova nella quale sono sfédttaati due voli consecuti-
vi, che corrispondono indicativamente ai periodi che vagalosecondo 400 al 600 e dal
secondo 700 al 900. La stima della quota alla quale ha viagdiaelivolo nel corso
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del primo voloe presentata nella figura 5.1(b). Come b pwtare, per alcuni periodi il
numero di satelliti visibilie risultato pari a zero, non consentendo quindi di calcdiare
soluzione di posizione. Infatti dal secondo 480 al secoritbibgrafico della quota pre-
senta una discontinait Va rilevato che la perdita di aggancio per un periodo kogjo,
comee quello di 40 secondi, noa giustificabile con l'effettuazione di un’unica virata,
che, tipicamente, dura meno di dieci secondi. Il probléndavuto principalmente al fatto
che, una volta perso I'aggancio di tutti i segnali, il rideve deve eseguire una procedura
di inizializzazione che paurichiedere, in alcuni casi, qualche decina di secondi.
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Fig. 5.1. (&) Numero di satelliti agganciati dal ricevitore Canadian Marconi durantedeadb)
Quota stimata dal ricevitore

Il motivo principale della perdita di aggancio dei segnalrahte la prova a cui si ri-
feriscono i grafici precedené costituito essenzialmente dalle elevate vedoaigolari
verificatesi durante le virate, mentre I'effetto dovuto alscheramento per via dell’incli-
nazione dell’aereo risulta un aspetto secondario. A guasiposito, facendo riferimento
alla figura 5.2, che rappresenta I'elevazione di uno deilgatde sono stati visibili du-
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rante la prova, si punotare che in molti istanti il segnale nerstato agganciato, sebbene
il satellite abbia mantenuto una elevazione prossima dajoelssima e non abia risentito
quindi del mascheramento dovuto all’angolo di virata.
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Fig. 5.2. Elevazione di uno dei satelliti agganciati durante la prova

A seguito dei risultati ottenuti con le prove sperimentsile determinata quindi I'esigen-
za di sostituire il ricevitore facente parte inizialmengs sistema avionico. In particolare

e stato impiegato come nuovo ricevitore il TIM-Lx deflablox, cheé stato anch’esso
sottoposto a prove in volo. Inolte stata adottata una diversa tipologia di antenna il cui
diagramma di radiazione presenta un guadagno piuttostatelanche al di sotto del pia-
no di riferimento. Si tratta di un tipo di antenne che sonbaziate nei dispositivi palmari
per i quali I'orientazionee incerta e pa variare di frequente. Tali antenne sono caratte-
rizzate dal fatto che I'elemento metalli@avvolto a spirale attorno ad un dielettrico e
sono perad chiamateelicoidali. Per mitigare I'effetto del multipath al quale sono inevita
bilmente soggette, le anteneicoidali sono realizzate in modo tale da avere una buona
propriet di reiezione dei segnali che presentano una polarizzazivertita rispetto a
guella del segnale GPS. Infatti il segnale proveniente ai@ll#i ha una polarizzazione
circolare destrorsa, obil campo elettromagnetico, visto dal satellite, ruotarat alla
direzione di propagazione in senso orario. Per effettaddlessione da parte di una su-
perficie, la polarizzazione diventa sinistrorsa ed il suatigbuto pw essere notevolmente
limitato con una opportuna realizzazione dell'antenna.

Nella figura 5.3(ae presentato il numero di satelliti in vista durante una ardivvolo
nella qualee stato impiegato il ricevitorg-blox. Come si pa notare dal confronto con

il grafico 5.3(b) che rappresenta la quota del ricevitorauihero di satelliti se mante-
nuto pari a 6 durante quasi tutto il periodo di volo. La ricume del numero di satelliti
che si verifica immediatamente prima e dopo il volo, alla gu@rrisponde un notevole
errore nella stima della quota causata dalle vibrazioni prodotte dal motore a scoppio. In
particolare la stima di posizione che corrisponde allfigtan cui sono visibili tre satelliti

e ottenuta dal ricevitore imponendo per la quota un valometimento e riducendo di
conseguenza il numero di incognite da stimare.
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Fig. 5.3.(a) Numero di satelliti agganciati dal ricevitopeblox durante la provéb) Quota stimata
dal ricevitore

Nella figura 5.4 viene presentato, infine, il numero di sditeker i quali, durante la stessa
prova, il ricevitoree riuscito ad agganciare la fase della portante. Si evideinzparti-
colare il fatto che le misure di fase risultano molta giensibili alle vibrazioni ed alle
condizioni dinamiche di volo rispetto a quelle di codice.

Tuttavia il numero di satelliti dei quali viene agganciagafdse si mantiene, per tutto
il periodo in cui il ricevitoree in volo, superiore a quattro, pedciisulta teoricamente
possibile determinare una stima di posizione accurataepiaiettorie percorse dall’ae-
romodello. A tal fine pay, € necessario determinare le ambiguitiziali intere associate
alle misure di fase. L'ambiguitdi ciascun satellite rimane costante nel tempo se vie-
ne mantenuto I'aggancio continuo della fase corrisporedentieve essere determinata
nuovamente qualora I'aggancio venga perso. In generaleleduologie che consentono
di risolvere le ambigu# utilizzano le misure di fase di almeno quattro satelliticate
per un certo numero di istanti. In particolare il numero de8ii disponibili risulta un
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parametro importante per ridurre gli istanti necessaai ialtlividuazione dell’ambiguit
Questo aspetto sadiscusso in dettaglio nel capitolo successivo.

8

7,

2O 500 1000 t(s) 1500 2000 2500

Fig. 5.4. Numero di satelliti per i quali risulta agganciata la fase della portante da galte
ricevitorei-blox durante la prova






Capitolo 6

Risoluzione dell’ambiguita intera

6.1 Definizione del problema

La notevole accuratezza associata alle misure di fase pl@itante GPS, sia per quanto
riguarda il modello allesingole differenzesia per quanto riguarda il modello altoppie
differenze) puo essere sfruttata per ottenere una stima della posizidetévaetra i rice-
vitori solo dopo aver individuato le ambigaiiniziali intere corrispondenti alle misure
stesse. Infatti, come detto nel capitolo 2, il circuito dgagcio della fase della portan-
te, presente in ciascuno dei canali del ricevitore, norceéesdeterminare la fase iniziale
del segnale proveniente dal satellite ma esclusivamemariazione della fase, a partire
dall'istante di aggancio, rispetto al segnale di riferintegenerato internamente dal ri-
cevitore. Questo aspetto rappresenta la maggiore citiglie misure di fase perehin
caso lI'aggancio del segnale di un satellite venga persmbiiguita intera corrisponden-
te, precedentemente individuata, perde significato e desere determinata nuovamente
una volta che viene ripristinato I'aggancio. Per questavophelle applicazioni in tempo
reale si richiede che il processo di risoluzione sia rapileféciente, ci@ che il numero
di istanti di misura sia il pi piccolo possibile e che le elaborazioni da svolgere suile m
sure stesse non sia elevato. Nelle prove finalizzate al&ametazione delle traiettorie in
volo del velivolo, la risoluzione in tempo reale delle ambtg noné necessaria, pereh
le elaborazioni sono svolte in post-processo. Tuttaviapaamento che i risultati delle
prove di volo hanno evidenziato la particolare sensibitielle misure di fase alle condi-
zioni operative ¢ opportuno adottare una tecnica che consenta di ridurtarieno degli
istanti di misura richiesti per la risoluzione dell’ambitgy al fine di limitare i periodi nei
quali il riferimento di posizione non guessere calcolato.

Nel corso degli anni sono stati proposti vari metodi per kedeinazione, o risoluzione,
delle ambiguid come descritto in [25]. Nelle successive sezioni vengoopgsti, in par-
ticolare, due diversi approcci per la risoluzione delle auita: un metodo allédoppie
differenze; denominato LAMBDA, che considerato uno deipiefficienti, ed un meto-
do alle‘singole differenze’ Quest’ultimo, in particolare, nella formulazione profzom
letteratura risulta poco efficiente nel caso in cui il numdirsatelliti utilizzati non sia ele-
vato. Per questo motivo se ne propone una versione moditibatpresuppone I'impiego
delle misure di soli cinque satelliti, pari a quelli che sarsultati disponibili in modo
continuo durante le prove di volo.
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6.2 Metodo LAMBDA

Il metodo LAMBDA (Least-Squares Ambiguity Decorrelation jagtment)e basato, co-
me altre tecniche presenti in letteratura, sul principiordmimi quadrati applicato ad
un sistema linearizzato di equazioni alippie differenze’ Il ragionamento sviluppa-
to di seguito po comunque essere esteso anche al modello delle misurtsiatiele
differenze! Ricordando il modello (4.2.4) e la relazione linearizzagfedsingole diffe-
renze’(4.2.3) per il posizionamento relativo, che sono stat@dttte nella sezione 4.2,
possibile ottenere:

(DA(’bjk + DANjk) ‘A ~IiMo — I'jF —'keMo + TkF
+ (hjm — him) - (3m — Bwo) + OAMG + DA (6.2.1)

In cuisy rappresenta il vettore delle tre coordinate incognitesdedisizione relativa gy,
rappresenta il vettore di riferimento per la linearizzagoln particolare viene formulata
I'ipotesi che i rumori sulle misure di fase non differeneigiano mutuamenti incorrelati
siatrai satelliti sia tra i due ricevitori, che abbiano needulla e la stessa varianzg. Per
questo motivo il termin&lAmyy, dovuto al multipath, viene considerato nullo. Scegliendo
il satellite 1 come riferimento, il sistema dil equazioni corrispondenti alle misurerdi
satelliti effettuate all'istanté e costituito da:

y(t) = G(t)- 55(t) + N+ M (t) (6.2.2)

in cui sie posto:

0S(t) = 3w (t) —Swo (1)

Mg | ToF | Timg  TaF

R S S S
y(t)= :
~  Inmg | ToF | Time  TiF
S S S T
how () ham (1) DA (1)
A A AN, A
G(t) = : N = : M(t) = :
ﬁnM (t) _ F]]_M (t) UANn OAun (t)
A A A
dove la matrice di covarianza del vettore M risulta:
og, 0 0 O 21 1 1
0 a(g 0 O . |12 11
>=R. ] ) R = 2%
: .0 1
0O 0 O ag 11 1 2
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-110--0-110--0

(n—1x2(n—1))

Il sistema (6.2.2) presenta un numero di incognite supeabnumero di equazioni dispo-
nibili infatti oltre alle 3 coordinate di posizione sono peatin-1 ambiguit alle‘doppie
differenze! Tuttaviae possibile introdurre un secondo insieme di equazioniivelalle
misure degli stessi satelliti effettuate all’istamte 1 ottenendo il sistema complessivo:

[ ALY } - { 53(29 s ] [ Y ]

_|_

{ (n—1xn-1) ] N+ [ (t) ]

(n—1xn-1) +l)
in cui | ed O sono rispettivamente la matrice idemt la matrice nulla di dimensione
indicata, e dove si sono considerate tre ulteriori incagditposizione per tenere conto
del fatto che uno dei due ricevito# in movimento. In questo caso le incognite sono
2x 34 (n—1) e le equazioni disponibili & (n— 1), percd se sono visibili 7 satelliti il
numero di equazioni, pari a 12, eguaglia quello delle indegi€onsiderando un insieme
di misure relative a molteplici istanti, il numero di equaai risulta superiore a quello
delle incognite ed il sistema puessere riscritto, con opportune posizioni, nella forma
generale:
y=G-0s+A-N+M (6.2.3)

La soluzione ai minimi quadrati del problema (6.268pttenuta individuando i vettori
delle posizioni e delle ambiggitche minimizzano la funzione costo:

C(88N) =y —G-88—A-N||3,
—(y—G-5%—A-N)T-W-(y—G-35—A-N) (6.2.4)

nella quale la matrice dei pe®V corrisponde alla inversa della matrice di covarianza
delle misure allédoppie differenzedel sistema (6.2.3), costruita utilizzando la matiice
definita in precedenza:

0o0l?!
00

- oM
- Mo

0 0 -+ 02

La minimizzazione della funzione cos@(ds,N) rappresenta tuttavia un problema ai
minimi quadrati non convenzionale in quanto gli elementivédtore N sono vincolati ad
essere interi. In particolare il metodo LAMBDA determina ¢duzione in tre passi.
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Nel primo passo viene eliminato il vincolo di interezza suimbiguié ottenendo una
stlma ai minimi quadrati ordinari dei vettori mcogn&‘ée N, e la matrice di covarianza
S associata;:
. 25 Z&R
250 2N
la qualee stata partizionata evidenziando le matrici di covarialzge >y, corrispon-
denti ai due vettori, e la matrice di cross- correlazﬁrggN

Il secondo passo consiste nella ricerca del vettore ad aleméeeri N che minimizza la
funzione costo:

c(N)= (N=R)"-wy- (N=N) (6.2.5)

doveN & la stima ottenuta al passo precedente e come matrice déipesiene im-
piegata l'inversa dellay, anch’essa ottenuta al passo precedente. Il luogo dei glati
presentano lo stesso valore della funzione céstostituito da un ellissoide centratoh
Lo spazio entro il quale cercare i vettori ad elementi intendidati per la soluzione pu
essere quindi delimitato fissando un valofger la funzione. Lellissoide corrispondente
al valore scelto deve essere sufficientemente grande densatil vettore effettivo delle
ambiguit e sufficientemente piccolo per essere esplorato velodemen

L'efficenza del processo di ricerca del minimo della funei@ostoe influenzata dalla
forma dell’ellissoide e dalla sua rotazione rispetto akesdocanonica dello spazio del-
le ambiguit. A proposito della forma occorre dire che I'ellissoidauilta notevolmente
allungato. Cb accade in particolare quando le misure disponibili somitdite a pochi
istanti, in questo caso infatti si puwerificare che il numero di condizionamento del-
la matriceWy, chee legato al rapporto tra le lunghezze dell’'asse maggiorenenai
dell’ellissoide, risulta molto elevato. Ne consegue chmuail vettori candidati, le cui
componenti differiscono notevolmente da quelléNgdipossono assumere un valore della
funzione costo inferiore rispetto a vettori che si trovamgece nelle vicinanze del centro
dell’ellissoide. Per quanto riguarda la rotazione, esskvuta al fatto che gli elementi
esterni alla diagonale principale della matridg, non sono nulli. Gd significa che le
componenti dei vettori candidati risultano notevolmeraer@ate. E opportuno rilevare
che, se la matrice dei pesi fosse diagonale, il vettdbre minimizza la funzione costo
potrebbe essere ottenuto arrotondando all'intetoviiino ciascuna componente i

I metodo LAMBDA cerca di aumentare I'efficienza del procedsdcerca introducendo
una matrice di trasformazione del vettore delle ambigaite consente di rendereWay

il pitu possibile diagonale e con un rapporto tra I'autovaloresmas e quello minimo
prossimo ad uno. Il caso limiteé rappresentato dalla matrice ideatdlla quale corri-
sponde uno spazio di ricerca di forma sferica. Le compormahtiettore delle ambigut
espressi nel nuovo spazio, devono essere intere operaiatrice di trasformazione deve
avere elementi interi. Inoltre anche la sua inversa deveealementi interi perahla so-
luzione ottenuta nel nuovo spazio deve corrispondere acktiare di interi nello spazio
originale. A causa di questi vincoli, nanpossibile in generale raggiungere la perfetta
diagonalizzazione della matrice di covarianza, pur ottedoaina notevole riduzione della
correlazione tra le ambiguait | dettagli riguardanti la costruzione della matrice dsfor-
mazione sono descritti in [37].
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Una volta individuato il vettore che minimizza la funzionasto, esso viene inserito nel
sistema (6.2.3) e si procede alla stima ai minimi quadrdtvdtore delle incognite di
posizioneds, che costituisce il terzo ed ultimo passo del metodo LAMBDA.

Un aspetto ch@& necessario considerare, relativamente al secondo peltagbritmo,
riguarda la validazione della soluzione ottenuta. Setinfasistema (6.2.3% costruito
con misure relative ad un intervallo temporale di pochi selcgow capitare che alcuni
vettori presenti nella regione ammissibile abbiano vad@ila funzione costo delle am-
biguita (6.2.5) molto simili al minimo. Per questo motivo nel prese di ricerca viene
individuato anche il vettore\l, , corrispondente al valore della funzione costo immedia-
tamente superiore al minimo ed utilizzando la (6.2.4) vieakeolato il rapporto tra le
funzioni costo del sistema complessivo associate ai dueruet

(y—G-6§—A~I\_12>T-W~ (y—G-é%—A.r\_Jz)

fc= ~ T - —
(y—G-6§—A-N> -W-(y—G-6§—A-N>

Il vettore N viene considerato quello delle ambiguiffettive se il rapport@ sufficien-
temente superiore ad 1. Va rilevato il fatto che non esisteriterio per assegnare una
soglia minima perc, nella pratica si assume generalmente il valore 3 [29],.[##)o a
guando il rapporto non supera il valore fissatoecessario considerare le misure di un
ulteriore istante. L'utilizzo delle misure di entrambe tedquenze e la disponibiitdi un
numero elevato di satelliti consente di ridurre in modo sigativo le epoche necessarie a
verificare il test. Ad esempio i risultati presentati in [1&e si riferiscono a condizioni di
prova in cui sono visibili sette satelliti, mostrano @possibile individuare le ambigait
con due sole misure relative a secondi consecutivi. Questsiderazioni tuttavia non
sono applicabili nel caso delle prove con I'aeromodello.oBis ricordare infatti che il
ricevitore presente nel sistema avionico utilizza una #relquenza ed inoltre durante le
fasi di volo il numero di satelliti disponibili risulta ran@ente superiore a cinque, come
hanno evidenziato i risultati delle prove. Potrebbero mesdanque necessarie le misure
di alcune decine di secondi per ottenere e validare la smeziNon si deve neanche tra-
scurare il fatto che la presenza di un errore non modelldle susure, come ad esempio
il multipath, rende inefficace il metodo LAMBDA [23]. Per quiesiotivi si € cercato un
approccio diverso al problema della risoluzione dell’ aguiite.

6.3 Metodo basato sullésingole differenze’

Il metodo presentato in questa sezi@gnsviluppato sul modello delle misure di fase alle
‘singole differenzeé pw essere applicato alle relazioni linearizzate (4.2.2)2 %}, nelle
quali il vettore di riferimentoe costituito dalla soluzione di posizione e bias ottenuta
con il codice, e soprattutto alla rappresentazione alteané.3.2). In questo contesto
comunque la trattazione viene svolta sul modello lineatizz(4.2.3), corrispondente al
posizionamento relativo. In particolare, trascuranddiano questo caso il contributo del
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multipath, le relazioni corrispondenti adsatelliti formano il sistema:

(D@ +ANg) - A — 1y +T1F him Ay
(A%+ANn) A - rnM0+rnF hnM AIJn

Dal momento che& possibile sommare o sottrarre a ciascuna equazione tihsisin
termine costante senza alterare la stima del vettore pogizna solo quella del bias (si
ricordi a questo proposito il commento a pagina 23 relatileo @seudoinversa), si con-
viene di sottrarre a tutte le equazioni il termifil; - A.

Il metodo, che segue I'impostazione presente in [20], grpsoe che siano visibili alme-
no cinque satelliti in modo tale che sia possibile suddradesistema in due parti:

[

(¢S+NS) Al Hs

in cui le grandezze indicate camsi riferiscono all'insieme dei primi quattro satelliti e
guelle indicate cos al secondo insieme composto dai satelliti imanenti, echitignlare
per i termini a primo membro & posto:

5%+ [ Mp ] (6.3.1)

Ms

~  Timg | MIF ~  Ism,  Isp
A — —2+ — Ag — Mo | T5F
A A G-+
$p= r : r b= r_ r
0 am 4F ~ nM nF
A — —2 + AG— ™Mo, TnF
O P + 3 ¢h 5 + 5
0 0 ANs — ANy CANs;
N — | AN2=ANp || OANy N _ B _
P | AN3—AN; | — | DOANgy s : = :

In cui sono state evidenziate le ambigudtle‘doppie differenzeprecedentemente intro-
dotte. Lindividuazione delle soluzioreeottenuta imponendo varie combinazioni di interi
al vettore delle ambiguat Ns, del primo insieme di satelliti ed utilizzando il seconde in
sieme di satelliti per verificare quale combinazione rigylella effettiva.

A questo proposito si definisce un vettore di primo tentatindicato coan, impie-
gando le misure all&doppie differenzetella pseudodistanza e della fase e I'operatore
arrotondamento- |:

0
OAD ~
0 P21 OAG,
o~ | Nox || oL "
No = Nap | DA)\pm — DA@s
Na1 L i
OAD41 ~
— 0A
L L A (m.l— -
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Supponendo che gli errori sulle misure di pseudodistanpadiféerenziate siano incor-
relati tra i satelliti e tra i ricevitori e che abbiano disuizione normale, con deviazione
standardo, (molto maggiore di quella associata alle misure di fase@jgaina delle am-
biguita del vettore di primo tentativo, prima di effettuare I'amedamento, ha una devia-
zione standard pari acg, che pw essere utilizzata per definire la regione ammissibile
all'interno della quale individuare le combinazioni dielenti interi da verificare. Dalla
condizione di normali della distribuzione degli errori risulta infatti che lengponenti
del vettore delle ambiguitesatte si trovano con una probahbibuperiore al 99% all'inter-
no di un intervallo centrato nelle corrispondenti ambiguiél vettore di primo tentativo e
di semiampiezza pari a tre volte la deviazione standardcamdo quindi corzil numero
intero ottenuto arrotondando per eccesso la qtﬁaadtmensionale,-f{Zap) /A, che cor-
risponde all'incertezza espressa in termini di lungheZaedh della portante, la regione
ammissibile 4 risulta:

w:{Np+[o i k]T|i,j,ke[—z,---,z],zeZ}

ede dunque composta da-z+ 1)3 combinazioni.
A questo punto per ogni istante in cui sono disponibili leurgsviene applicato a ciascun
elementoN, +dNp, della regione ammissibile il seguente algoritmo di rieerc

1. Si determina una stimaés, del vettore delle incognite di posizione relativa e di
differenza dei bias dei ricevitori con le misure del primsieme di satelliti:

5% =H,* [<¢D+Np+de) ./\]

2. Sicalcolano le quanéit

1
¢S: XHS 5§p

3. Sistima un vettore di ambigaifper il secondo insieme di misure utilizzando I'ope-
ratore arrotondamento|:
Ns=[§s— @]

4. Si calcola il valore massimd, dei residui corrispondenti alla misure di fase del
secondo insieme di satelliti:

R(Np,dNp) = [[($s— 65 — s,

5. Si valuta seR sia inferiore ad una soglia prefissafd ed in caso contrario la
combinazione di interi viene eliminata dalla regione ansibige prima di ripetere
I'algoritmo per le misure dell'istante successivo.

L'algoritmo si interrompe quando la regione ammissibigulia costituita da un solo ele-
mento,Np, che corrisponde al vettore delle ambigugtsatte. Ad ogni istante infatti cam-
bia la configurazione geometrica tra i satelliti ed i ricexiie, di conseguenza, cambiano
le matriciHp, Hs ed i vettorig ,, ¢ L'unico residuo che si mantiene limitaéappunto
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guello corrispondente aﬁp, la cui enti e determinata dal rumore presente sulle misure,
ed in particolare, per un generico istante, risulta:

R(Np,0) = [Hs-Hp* - mp —my],

La relazione precedente puessere utilizzata per fissare il valore della sogltd che
discrimina I'ammissibili& delle combinazioni. A questo proposito, assumendo cheeanc
gli errori sulle misure di fase abbiano distribuzione ndemai pw scrivere:

[rr::] “( sup 3 \a«'j\>-(6oq,):TH

1§i§n74J:1
nella quale conglsi € indicata la matrice idenéitdi dimensione pari al numero di satelliti
del secondo insieme e 8iapplicata la definizione di norma infinito [30] alla matrige
di elementia;j. Si ricorda inoltre cha rappresenta il numero totale di satelliti in vista e
proprio questo parametro risulta decisivo ai fini delladépie dell’efficienza del metodo
appena presentato, come sppmwtare nella figura 6.1.

R(Np,0) <[] HS-HEV1 1 ] |

o

o]

[ee]

— 58V
— 6SV
— 7SV
— 8SV | 4

1000 1500 2000
t(s)

Fig. 6.1. Riduzione nel tempo del numero di combinazioni ammissibli

Il grafico, con ordinata logaritmica, si riferisce ad unavareperimentale statica nella
guale sono risultati visibili con contingitotto satelliti per entrambi i ricevitori, I'algo-
ritmo e stato applicato quattro volte utilizzando gli stessi liatper il primo insieme
e variando il numero di satelliti componenti il secondoemse. In particolare ciascuna
curva rappresenta, in funzione degli istanti di misurauinero di combinazioni facen-
ti ancora parte della regione ammissibile. La deviazioaeddrdo, per le misure di
pseudodistanza stata scelta pari a 30 cm, da cui discende un valoredr la regione
ammissibile iniziale pari a 10 ed un numero di combinaziamesiore a 9000. Si u
notare che, in corrispondenza del numero massimo di satediibili, le combinazioni
ammissibili dopo un solo istante di misuggpari a 9 e che I'ambiguitviene risolta do-
po circa duecento secondi, quando rimane una sola combivazil metodo non risulta
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percd sufficientemente rapido anche con un numero di satelétiatb. Questo aspetto
risulta ulteriormente aggravato nel caso in cui il numersedelliti in vista sia solo cinque,
che rappresenta in particolare la situazione verificatasdndizioni di volo per 'aeromo-
dello. Le combinazioni valide dopo circa duemila secondicsimfatti ancora superiori a
dieci. Tuttavia, sulla base dell’algoritmo introdottostato sviluppato un nuovo metodo
per la risoluzione delle ambigaithe presuppone I'utilizzo della misure di cinque satellit
e che viene presentato nella sezione successiva.

6.3.1 Modellazione dell’evoluzione del residuo tramite un sistema
lineare

Si assuma che il numero di satelliti visibili sia 5, e si switth nuovamente il sistema
di equazioni corrispondenti in due parti, come nella (§.3/h questo caso il secondo
insiemee costituito da un solo satellite. Si consideri anche lagohe di primo tentativo
per i quattro satelliti ottenuta con le misure di codice. Qudtima pw essere espressa
come somma tra il vettore delle ambiguitereN, ed un vettore di scostamenfiNg
costituito anch’esso da elementi interi di cui il primo mullll residuo corrispondente,
considerato con il segno, risulta quindi:

R(NmaNp) :(¢S_¢S)_NS
:<HS-H51- <<ﬁp+ﬁp+5Np> —¢S>
_ {HS.HBL (¢p+ﬁp+5Np) —¢SJ (6.3.2)

Esprimendo poi i vettorip , e ¢, in cui sono presenti le misure di fase aléngole
differenze coma somma dei termini esatti, indicati cpp e ¢, ed i rispettivi termini di
errore Ny, e m, il residuo pw essere riscritto:

R(Np, 8Np) = ((Hs-Hgl- <¢p+ﬁp) —¢S> +Hs-Hgl-aNp+Hs-Hgl-mp—ms)
_ KHS.HBL (¢p+ﬁp) —¢S) +HS.H51.6Np+HS.Hgl.mp—mSJ

nella qualee stato evidenziato il terminéHs- Hgl- <¢p+l\_lp) — ¢S) che corrispon-
de all'ambiguit esatta dell’'unico satellite del secondo insieme. Essdtaisjuindi un
numero intero, peroiapplicando la propriatdell’operatore arrotondamento:

la+b| =a+|b| ac’z
si ha infine:
R (Np,ONp) = (Hs-HyL (5Np =0 ) — [Hs-HgL (55— |
+Hs Hpt 8Np+Hs-Hyt-mp—ms

— |Hs-Hpt - Np+Hs-Ht - mp—mg]
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Come si po notaree stata ottenuta una relazione dell’errore che evidenzgedresiduo
sia funzione esclusivamente del vettore di scostamentatndiguita di tentativo e quella
vera. A questo proposito, ricordando che il primo elememtiovdttori delle ambigué e
nullo si pw porre:
Nl
NP = 3Np|,., = Nz

p=HsHy',, =[P P2 P3|
raggruppando poi i termini di errore nel vettore:

e=Hs Hpt-mp—mg
il residuo assume la forma compatta
R(NP) =p-NP+e—[p-NP+eg| (6.3.3)
Si consideri ora I'equazione cartesiana di un piano neldzsp
M:a-x+b-y+c-z+d
La distanza di un puntBy di coordinatexg, Yo, Zo dal pianoll € data dalla relazione:

W e

Quest'ultima po essere utilizzata per definire, in ogni istante di midyia&spressione:
_ Pa(k) - N+ pa(k) - N>+ pg(k) - N® — N“
\/PR(K) + P3(K) + P3(K)

che rappresenta la distanza del vettore di scostani¢htial piano perpendicolareme
con coefficiental dato da:

d=—N%=—|py(k)-N*+ pa(k) - N+ ps(K) - N3]

Si pw notare che il numeratore della (6.3.4) rappresenta lloes(6.3.3), nel quale tutta-
via e stato trascurato il vettore degli errori e. Essa gunque costituire un modello del-
I'evoluzione nel tempo del residuo. In particolare, se siviene di considerare costante
nel tempo e pari al suo valore iniziale il termine inté&®, il modello risulta lineare con
variabili di statod, N*, N2, N3, N9, e con funzione di uscita data dalla (6.3.3). Il termine
N9 pud essere reso costante compensando le eventuali disdtipnovocate dall’opera-
tore arrotondamento quando il suo argomento eccede la me#aa Questo aspetto non
rappresenta un particolare problema péerzhmisura affetta da discontinajtche corri-
sponde al residuo del vettore delle ambigult primo tentativo calcolato con la (6.3.2),
disponibile. La differenza delle relazioni (6.3.4), seerpper due istanti consecutivi risulta:

_ pik+1)  pa(k) \ p2(k+1)  p2(k) \
d(k”)‘d(k”(||p<k+1>u ||p<k>||> Nl+(r|p<k+1>|| Hp(k)ll) N

+( ps(k+1)  ps(k) ).N3+( p(k+1) - D(k))”) NG

Ipk+ 1)1 [Ip(K)] Ip(k+ )| - [ p(k

5(K) (6.3.4)
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I modello del problema diventa petci
X(k+1) = A(k)x(k)
y(k) = C(k)x(k) + e(k) (6.3.5)

avendo posto:

[ 1 alz(k) a13(k) a14(k) a15(k) i
0 1 0 0 0
A(k) = 0 0 1 0 0
0 0 0 1 0
0 0 0 0 1
aye PLEED ik ape P2OED el
Ip(k+ 1) [Ip(K)]] Ip(k+ D[l [Ip(K)]]
ay— Pkt ps(k) ags— Pk D = pK)
Ip(k+ 1) [Ip(K)]] Ip(k+ D[ - [[p(K)]]

Ck)=[0 pu(k) p2(k) pa(k) —1]

Lo stato del sistema (6.3.5) p@essere stimato tramite un filtro di Kalman a tempo discre-
to. In particolare nel modello noé presente il rumore di processo, mentre per il rumore
di misura vale:

Efe(k)-6" (J)] = Rdjk = 2- || [ Hs()-Hp(k) —1 |- 02

dovedj rappresenta I'operatore di Kronecker. Chiaramente nonssigra porre vincoli

di interezza per le variabili di stath?, N2, N3, N9, percd le stime fornite dal filtro
risulteranno a valori reali. A questo proposito si suppdmeN!, N2, N3, siano variabili
aleatorie mutuamente incorrelate a valor medio nullo, carianza pari a 42, hanno
infatti la stessa incertezza degli elementi del vettoreritng tentativoNp. Le variabili o
edNP hanno valore medio nullo e risultano correlate alle altee éssendo loro funzioni.

Il vettore iniziale dello stat@ dunque costituito da elementi nulli, mentre la matrice di
covarianza dell’errore dello stato all'istante inizigelata da:

4-(IpI°+1)-0Z 2-p1-0p 2:p2-0p 2:P3-0p —4- P>

2-p1- 0O 405 0 0 4-p%-0f
P(0) = 2-p2- 0y 0 403 0 4.-p5-0p
2-p3- O 0 0 405 4-p5- 03

2 2
—4-||plI*- 05 4-pi-0f 4-pi-0f 4-p3-05 4-|pl*-0p
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in cui gli elementi del vettore si riferiscono appunto all’istante iniziale. Il sistema3®)
presenta alcune propréetin particolare la matrice di transizione dello statojéath con
® (k, ko) risulta:
ML Aj perk>kotl,
® (k ko) =
I per k=Kp.

1y an(i) Y)Yk aa(i) Yk aus(i)

® (k; ko)

I
o o o o

0
0
1
0

o O O Bk
o O +—» O
O O O

di conseguenza il Gramiano di osservavihilitiventa:

k
W (k ko) = -ZQ(DT (i, ko)CT (J)C(j) @ (i, ko)
J:
e pw essere espresso in forma ricorsiva:

W (k, ko) =W (k— 1, ko) + DT (k, ko) CT (k) C (k) ® (k, ko)
0 0 0 0 0
0 p(K) P1(K) - p2(k)  p1(k) - ps(k) —p1(k)
W (k—1,ko)+ | O Pk -P2(k) Pk} pa(k)-pa(k) —pa(k)
0 pa(K)-pa(k) pa(k)-pa(k)  P3(k)  —pa(k)
0 —pu(k) —p2(K) —p3(K) 1

Come si p notare uno degli autovalori della matrice Gramiano résultllo, dal mo-
mento che la prima riga, e la prima colonna per simmetriap sostituite da zeri che non
vengono mai modificati. Per questo motivo il sistema Barompletamente osservabile.
Si pw verificare tuttavia che il sisten@uniformemente rivelabile. Un sistema lineare
tempo-variante, infatti¢ rivelabile in modo uniforme se esistono degli in®kt >0 e
delle costantd, b con 0< d < 1, 0< b < = tali che ogni volta che risulta:

[P (k+t,k) &l >d[[] (6.3.6)
per qualche stato inizialé ed istante iniziald, allora

ETW (k+s k) &E>DbETE (6.3.7)
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Per il sistema in esame la relazione (6.3.6) pgsere scritta:

&1+ P12 &2+ B13- &3+ P14+ &4+ P15- &5 &1
&2 &2
é3 >d-|| &3
Sa &4
és és
da cui risulta per ogni stato iniziale un valore minimaldiari a:
€125l
Omin = :
e

e necessario dimostrare quindi che esiste per ogni com@izioziale un valore db che
soddisfa la (6.3.7). A questo proposéasufficiente considerare la formula ricorsiva del
Gramiano di osservabiéif ottenendo:

ETW (k,ko) & = ETW (k—1,ko) &+ ETDT (K, ko) CT (K)C(K) @ (k,ko) € > bETE

ETW (k—1,ko) & + [pr(K) - &2+ p2(K) - E3+ pa(K) - £ — &s)° > bET &
ETW (k—1,ko) & + (&1 ]| p(K)[|)> > bETE

Va notato che all’'ultimo passo &isfruttata la relazione (6.3.4) che lega la prima variabi-
le di stato alle altre quattro. A questo puriaufficiente notare che la quaatia primo
membroe non decrescente, in quanto somma di termini non negatwidelal momento
che la component& non converge a zero a meno che non siano zero tutte le altqgazom
nenti, esiste un istantetale per cui la relazione (6.3.7) risulta soddisfatta erioame per
tutti gli istanti successivi. Come dimostrato in [3], la cazidne di rivelabilita assicura la
limitatezza della matrice di covarianza dell’errore dirediP (k) del filtro di Kalman.

| risultati ottenuti nella stima dello stato del modello3%) non sono tuttavia soddisfa-
centi, la convergenza verso i valori esatti risulta lenteattutto la riduzione dell’errore
di stima, seppure stabile, non presenta un andamento munisiéutte le componenti.
Per questo motivo si opera una trasformazione dello spagtie dmbigui N1, N2, N3,
definendo i vettori:

o pkeD)—p()
1= Tokr D) —p]
o pApk+D)
V= o Ap kD]
oo u(k)Av(k)
8= u Avo]

il vettoret giace nel piano contenente i vetto(ig+ 1) e p(k), il vettorev e ortogonale &
ed al piano contenente(kb+ 1) e p(k), infinew completa una terna ortogonale destrorsa.
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Definendo quindi la matrice di trasformaziohe

00O

1
0
TK=|0
0
0

oS c

che risulta ortogonalél! = T 1), si pw ottenere un sistema equivalente al (6.3.5):

in cui:

In questa nuova rappresentazione risulta che I'errora seltonda componente del vetto-
re di stato, che rappresenta la proiezione lungo la dirediotel vettore di scostamento
NP, si riduce in poche decine di secondip @quivale a stimare la posizione del piano
perpendicolare @ e passante p&P. Questo aspetto @uessere utilizzato per limitare la
regione ammissibile entro la quale cercare le combinazibiiteri. E possibile infatti
determinare una coppia di piani anch’essi perpendicolag distanti da quello stimato in
precedenza di una quatitorrispondente alla incertezza sulla stima della secooua
ponente del vettore di stato. A questo proposito, utilizioagli element;; della matrice

di covarianza dell’errore di stima del filtro, corrispontlealla seconda componente del
vettore di stato, si pudefinire la quanti:

2
D (k) = \/222+H 12
211

Nella figura 6.2 presentato con la linea blu I'errore tra la proiezionetasatquella
stimata del vettoréNP lungo la direzioneli, mentre con la linea rossarappresentata
I'andamento dD (k). Come si po notare la riduzione dell'incertezza rispetto all'isent
iniziale & molto rapida e porta alla diminuzione della regione amitrilesn poche decine
di secondi. In particolare nella figura &3resentato il dettaglio dei primi 60 secondi del
grafico precedente. Come sigpootare ga dopo venti secondi I'errore di stingginferiore
alla mezza und.

Z13
Z33

214
T44

H 215
255
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Fig. 6.2. Errore di stima della seconda componente del vettore di stato
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Fig. 6.3. Dettaglio dell’errore di stima della seconda componente del vettore di stato
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