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Sammendrag

Some theoretical and technical principles of GPS space navigation are explained and applied
to the HERMES spaceplane and COLUMBUS Free-Flying Laboratory, TOPEX/POSEIDON,
ARISTOTELES and EOS satellites. Basic principles of the Precise Range and Range Rate
Equipment (PRARE) have also been explained as this instrument will be implemented on
some of the Block III GPS satellites for satellite-to-satellite tracking.

1 Innledning

GPS satellittene er i seg selv interessante for forskere som studerer satellittenes banebevegelser,
men GPS kan i prinsippet ogsa brukes til stedfesting av romfartgyer og andre satellitter i jordbane.
Denne anvendelsen er i ferd med 4 bli implementert bide i amerikanske og europeiske romprosjekt
og noen teoretiske og tekniske prinsipper vil her bli gjennomgatt.

Den praktiske konsekvensen av Kepler's lover for GPS-satellittene er :

e Den relative bevegelsen i forhold til varjevndggnspunktet foregar i et stasjonzert plan som
inneholder jordens massesentrum.

Det fjerneste (apoge) og narmeste punktet (perige) i banen er stasjonaere i rommet.

Stgrrelsen og formen pa ellipsebanen er konstant.

Satellitthastigheten er ikke konstant: den er stprst i perige og minst i apoge.

Satellittene har en omlgpstid pa ca. 12 timer som er lengre enn andre navigasjonssatellitter
som f.eks. Transit. :

GPS-satellittbanenes mest hensiktsmessige referanse er jordens ekvatorplan og rekta.ngula:r-e koor-
dinater med x-aksen gjennom Greenwich-meridianen (fig. 1) i et jordfast roterende system.

2 Navigasjonsmeldingen
Navigasjonsmeldingen som sendes via GPS inneholder fglgende parametre:

o AODE Efemeridens alder i sekund.

e C,. Amplituden til den harmoniske sinuskorreksjonen av baneradius i meter.

o An Differansen mellom middelbevegelsen og den beregnede verdi (radianer/sekund).
M, Middelanomalien ved referansetiden (radianer).

Cuc Amplituden til den harmoniske cosinuskorreksjonen til oppadstigende knutes lengde (ra-
dianer).

e ¢ Eksentrisiteten
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Tabell 1: GPS Navsiar systemoversikt

| Type || Blokk 11 |

Statis 20, desember 1590

10 satellitter skutt opp

Oppskyiningsplan 24 satellitter 1985-93
" Banekonfigurasjon |3 satellitter separert med
120% i hvert av ==ks plan
. som er separert med 607
Banehayde 20.183 km
Inklinasjon |grader) 56
Omlepsperiode [ 2 timser
Satellitter alltid €l syne 5
Hepetisjon 1606 timer
Oppshyiningsraketier Delta I1/FPAM-D
Vekt i bane 230 kg
Levetid 7.5 &r
2 frekvensband (MHz) Ly 15652 - 1585.7
Lz | 1217.4 - 1237.8
Bitrate [Mbat/s) 0/ A-koden 1.023
P-koden 10:23
EIRFP {dBW) C/A-koden 26.8 - 288
P-koden 3.8
Max, effekttetthet i Ly-spekieret = 1_l.'1§W,.|' Hz

Polarisering I Hoyre sirkul=r
Navigasjonsneyaktighel {mtlﬂs ||

Horisantalplanet C/A-koden | 100
P-koden 16
Vertikalplanet O A-koden 157
P-koden 18
Hastighet [m/s) C/ A-koden 0.2
P-koden 0.2
Tid (nanosekund) C/A-koden 385
P-kode || 180
| Integritetskonfindens {timer) L5
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Figur 1: GPS baneparametre
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e C,., Amplituden til den harmoniske sinuskorreksjonen til oppadstigende knutes lengde (radi-
aner).

e /A Kvadratroten til store halvakse (\/m).

e T,. Efemeride referansetiden (sekunder).

e Ci. Amplituden til den harmoniske cosinuskorreksjonen til inklinasjonen (radianer).
o {1y Rektasensjon ved referansetiden (radianer).

e C:, Amplituden til den harmoniske sinuskorreksjonen til inklinasjonen (radianer).
e i Inklinasjonen ved referansetiden (radianer).

o C,. Amplituden til den harmoniske cosinuskorreksjc;nen til baneradien (meter).

o w Perigeets knutelengde (radianer).

. fio Driftsraten til rektasensjon (radianer/sekund).

e io Driftsraten til inklinasjonen (radianer/sekund).

o Koden til L,.

¢ GPS ukenuminer.

e L, P-kode dataflagg

e Satellittngyaktighet.

e Satellittens helsetilstand.

o Tgp Estimert gruppeforsinkelse.

e AODC Klokkedataenes alder.

3 Satellittposisjoner

Vi beskriver banene til GPS satellittene med de seks baneelementene som er illustrert numerisk i
tabell 2:

1. a store halvakse

2. e eksentrisiteten

3. i, inklinasjonen ved referansetiden ¢,

4. Q, oppstigende knutes lengde (rektasensjon)
5. w perigeets knutelengde

6. M, midlere anomali

Vi kan uttrykke satellittenes posisjoner i rektangulaere koordinater som fglger:

z = Pyrcos f+ Qgrsin f
y= Pyrcos f + Qyrsin f
z=P,rcos f+Q,rsin f
(1)
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Tabell 2: Baneelementer for de operative GPS satellittene 16.desember 1990 kl 00:00 UTC. GMST
= 84.3745 grader.

PRN a (km) e | o (grd) | 1o (grd) | w (grd) | Mo (grd)

2 || 26559.6140 | 0.008959 | 54.8281 8.5866 | 180.7382 | 237.2605

3 || 26560.3085 | 0.012570 | 63.9941 82.5527 | 147.4316 | 204.0788

6 || 26559.7248 | 0.006180 | 63.8159 | 321.0739 | 118.3099 | 174.8521

9 (| 26560.4949 | 0.015500 | 63.6144 | 320.5938 59.6588 | 192.6751
11 || 26548.6603 | 0.014340 | 63.4730 82.2800 | 221.8858 | 278.4516
12 |} 26559.8557 | 0.010970 | 63.1152 | 320.0586 | 320.3817 27.0534
13 || 26560.4455 | 0.002492 | 63.2268 81.1772 | 220.6172 | 278.3929
14 || 26560.0822 | 0.005283 | 55.0155 | 190.1029 | 158.8352 | 215.5204
15 || 26560.5200 | 0.008010 | 54.9060 | 131.2008 | 115.6964 | 172.2242
16 || 26558.8542 | 0.002278 | 54.8720 | 190.9317 | 155.4670 | 211.8527
17 || 26558.0287 | 0.006629 | 54.9987 | 132.9848 58.9864 | 115.2337
18 [| 26560.8019 | 0.004550 | 54.4734 | 248.4281 50.1159 | 106.8518
19 || 26577.3275 | 0.003142 | 54.5091 { 309.4788 | 319.6629 19.3673
20 i| 26560.0822 | 0.003515 | 55.1443 8.4492 | 100.2557 | 156.8622
21 |} 26559.7954 | 0.009944 | 54.6722 | 189.1124 | 119.2395 | 175.7944
23 |} 26560.2230 | 0.004092 | 54.8889 | 190.4336 | 210.1911 | 266.8229

hvor
Pr = coswcosfl—sinwsin{coss
Q:= —sinwcos§l — coswsinflcosi
Py, = coswsin + sinwcos Qcos:
Qy= -—sinwsin§l — coswcos{lcosi
P, = sin w sin 1
Q;: = coswsin i

Hastighetskomponentene kan uttrykkes tilsvarende,
= —?(P,a sin F — Q,a\/i—-—?cos E)
y= —-?(Pyasin E - Q,,aﬂcos E)
z= —n—:(P,a sin E — Q,aﬂcos E)
(3)

hvor n er middelbevegelsen og a store halvaksen, som beskrevet tidligere.
Oppstigende knutes lengdeparameter (1 forholder seg til oppstigende knutes lengde o ved

tiden to og Greenwich’s tilsynelatende siderisk tid (GAST!) i begynnelsen av uken (sgndag kl.
0000 UT);

Qo = 0o — GASTu. (4)
Den geografiske lengden A til oppstigende knute i GPS tid ¢ er da gitt ved
A= w — GAST
Qo + Ot — to) — GASTus. — wet
= Qo+ (1 —w)(t —to) — weto

1 Greenwich Apparent Sideral Time
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Figur 3: Nord- og sergiende satellittbaner krysser hverandre under rett vinkel.

Tabell 3: Dominerende perturbasjoner for en GPS satellitt

KILDE Max aksellerasjon | Max avdrift
m/sek? | m/time
Jordens sentrale gravitasjonsfelt 5.65.10-T | 1.4-10°
Jordens annen zonale harmoniske 5.3-10-% 300
Manens gravitasjon 5.5-10-6 40
Solens gravitasjon 3-10-¢ 20
Jordens fjerde zonale harmoniske 10°7 0.6
Solens straling 10-7 0.6
Jordens gravitasjonsanomalier 10-8 0.06
Alle andre krefter 10-8 0.06

3.2 Perturbasjoner

For GPS satellittene (a = 26560 km) er de maksimale aksellerasjonene og avdrift pr. time pga. de
viktigste perturbasjonene som fgiger av tabell 3 [Van Dierendonck et al. 1978].
Vi ser av tabellen at perturbasjonene som forirsakes av jordens annen zonale harmoniske (J,)
er den dominerende for GPS satellittene, mens J4 er ca. tusen ganger mindre i stgrrelse.
Perturbasjonsproblemet lgses numerisk for GPS gjennom navigasjonsmeldingen som beskriver
en bane som er basert pa de observasjoner som er gjort av kontrollstasjonene [JPO Juli 1989).

4 Stedfesting

GPS er opprinnelig utviklet for navigasjon som vi kan kalle kinematisk posisjonering i sanntid.

Dynamisk posisjonering er et uttrykk som brukes i offshore-bransjen ved f.eks. rgriegging og
posisjonering av en oljerigg der fartgyet holdes pa plass av maskineri eller ankre i den posisjon som
gis av et integrert navigasjonssystem.

4.1 Radiomalinger

Det er tre typer malinger av radiosignalene fra GPS satellittene som kan brukes til stedfesting;
nemlig kode- , doppler- og fasemalinger. Kombinasjonen av disse vil bli brukt i romprosjekt. Kode-
og dopplermalinger er kjent blant navigaterer og fasemalinger er i lengre tid brukt av geodeter til
stedfesting av faste punkter pa jordens overflate. Hver GPS satellitt sender radiosignaler pa to
frekvenser i L-bandet i mikrobslgeomridet. Senterfrekvensene for disse er 1575.43 MHs (L,) og
1227.6 MHz (L2).

De utsendte signalene fra satellittene har formen:

Si(t) = D; (t)M;(t) cos(wt + &) (6)
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Figur 4: Blokkdiagram av direkte sekvens spredt spektrum system

der D;(t) er datamodulasjonen (50 bps®) av en navigasjonsmelding og annen informasjon om satel-
littene, M;(t) er kodemodulasjonen, w er vinkelfrekvensen pa barebslgen og ® er fasen. Indeksen
1 viser til satellitten.

L, signalet moduleres av biade en presis kode (P-koden) for presis posisjonering (PPS?) og
C/A*-kode for standard posisjonering (SPS®):

SL1(t) = Ap Pi(t)D;(t) cos(wit + @) + A Ci(t)Di(t) cos(wit + $) (N

der A, er P-kodens amplitude, Pi(t) P-kodens status (+1), A. C/A-kodens amplitude og C;(t)
C/A-kodens status.

Ly signalet moduleres bare av P-koden som i sin krypterte form kalles Y-koden og er kun
tilgjengelig for klassifiserte brukere:

Spa(t) = Bppi(t)D.'(t) cos(wat + P) (8)

der B, er amplituden og P;(t) eventuelt krypteres (P;(t)Y;(t)) for & gjgre kodesignalet ubrukelig
for tofrekvensbrukere uten tilgang til kodesystemet og nekkelen.

Kodene er pseudostgykoder (PRN®). C/A-koden bestir av en sekvens med binarkoder som
sendes med en frekvens pa 1.023 MHs og gjentas hvert millisekund (ms). P-koden bestir av en
annen binsrkodesekvens som sendes med frekvensen 10.23 MHz og gjentas kun hver 267 dag.

FasemaBnger pa barebglgen kan gjgres nir modulasjonen er fjernet fra bglgen ved a kvadrere
kodesignalené slik at vi fir en ren sinusbglge med jevne nullgjennomganger upavirket av faseskift
i radiosignalet:

5(t)? = A(t)? cos*(wt + @) = %(1 + cos2(wt + &)) (9)

der kodesekvensen alltid er ik +1 og kan droppes.

Siden bglgelengden for barebglgen er mye kortere enn lengden til noen av kodene, er fasemalinger
mye mer presise enn pseudoavstandsmalinger.

Det vi maler er hvor i fasen vi befinner oss, f.cks. 0.25 sykler eller 90° inne i fasen. Den mottatte
fasen er ingen monoton, linezer funksjon i tiden $(t) pga. den relative bevegelsen mellom satellitt
og mottaker, klokkedrift, refraksjon, relativistiske effekter etc.

3bits pr. sekund

3Precise Positioning Service

¢ Coarse/Acquisition
®Standard Positioning Service
¢ Pseudo Random Noise
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En bakdel ved fasemalingene er at vi ikke vet i hvilken fase vi er da vi ikke kjenner antall
perioder mellom satellitten og mottakeren. En metode i lgse dette problemet pa er 3 anta at
pafglgende malinger har samme ukjente initialperiodeflertydighet, trekke dem fra hverandre og
finne en stabil lgsning.

Hovedproblemet er imidlertid fasebrudd, dvs. vi mister faselasen pga. stey, refleksjoner etc. og
er tilbake til utgangspunktet, hvilket er det stgrste hinderet for a bruke fasemalinger i sanntid.

Faseforsinkelsen til radiosignalene gjennom jonosfzren og troposfzren kan beregnes ved 4 sam-
meligne fasene til L; og L signalene.

Vi kan generelt utirykke den observerte fasen som:

‘I’kz—f:i-( -%'*’Dtrop)

deri=1,2k=1,2,3..n0gper avstanden mellom satellitten og mottakeren, fi frekvensen (L eller
L;), A en konstant som er proporsjonal med det totale (TEC") elektroninnhold pr. kubikkmeter
langs signalbanen i ionosfaren og Dyyop forsinkelsen i troposfaeren som vi kan se bort i fra nar vi
befinner oss utenfor atmosfaren.

Ved differensiering mellom tofrekvens fasemalinger (®1 og ®,) finner vi et lite uttrykk som er
proporsjonalt med ionosfaereeffekten:

f Hf1 1
- (53)

der k er observasjonsnummeret.
Ved & differensiere (11) pd ny mellom to tett pafglgende fasemalinger, oppnas en enda mindre

dobbeltdifferanse:
f )
-~ | ¥, -=%
fa )k ( fi )k

N IO 0 N I R
= 7 (flg fzg)(AL Ar-1) (12)

Diou

1]
—~
i

;
|
[=
(8]

Dersom fasemalingene gir en verdi pa Dion som ikke er meget liten, indikerer dette et fasebrudd
eller unormalt mye stgy i malingene til en av de to eller begge frekvensene.

I omrider med mye plasmaturbulens eller scintillasjoner i ionosfzren er denne metoden ikke
brukbar og det er utviklet andre metoder som brukes for & korrigere/linearisere fasebruddene som
oppstar i slike tilfeller [Mader 1988].

I praksis inngar i ligning 12 en malt pseudoavstand r som avviker fra sann satellittavstand p
pga. feil i malt gangtid til radiosignalet, men denne feilen oppheves av ligningen:

D= (& — ®-1) — (T — Tk-1) (13)

da pr — pr—1 =Tk — Tk-1
[Mader et al 1986] har vist at man ogsa kan bruke fasemalinger til kinematisk posisjonering av
fly og man kan i prinsippet gjore det samme med raketter og romfartgy.

4.2 ITonosfzriske forhold

Jonosfzeren er betegnelsen pi den delen av jordens ytre atmosfaere som er ionisert pga. solens
partikkel- og strilingsfluks (solvinden). Den bestar av et plasma med frie elektroner i et konstant
jordmagnetisk felt. som fprer til at radiobglgene brytes i forhold til fritt rom.

lonosfaeren bestir av forskjellige lag med markante elektroninnhold. Tykkelsen av D, E og
F-lagene varierer i takt med solens daglige gang og solfiekksyklusen (~ 11 ar). I forbindelse med

solare flares eller utbrudd pa solen vil det ogsa oppsta partikkelskurer i jonosfzren som avviker fra
det normale.

TTotal Electron Content
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Radiobglgenes brytning i ionosfeeren kan bestemmes ved hjelp av Appleton-Hartree’s hgyfrekvens
kollisjonsfrie (=0) tilnzzrming [Mueller & Zerbini 1989):

X
1- ’(l—z) * \/4(2 z) +Y?

hvor n er brytningsindeksen, X = (fu/f)?, Yr = Ysin6 og Y, = Ycos6, Y = f,/f, f, et
gyrofrekvensen, f,, plasmafrekvensen, f forplantningsfrekvensen og 8 er vinkelen mellom forplant-
ningsretningen og magnetfeltet.

Denne ligningen viser avhengigheten av det jordmagnetiske felt, men er uavhengig av det til
forste orden. Hgyere ordens ledd avhenger av magnetfeltes retning og styrke som

9
n"=1-

(14)

X XY XY,
nx1—- —F —cosb —

3 ) sin’6 +

1 (R 1 (R
AT:—/ (n—l)ds:—/ An ds, (16)
cJo cJo

hvor R er den totale avbgyde avstand til satellitten og c er lyshastigheten.
Derivasjonen av brytningsindeksen kan da uttrykkes til fgrste orden som

N’ e N _ 403
Ans —/— = ———— e = ——
Iz 8x2eom f2 3
.3 0~
AT = 1—4——1—/ Nds = 1.34- 10-71:3,
aivwa R
Nr =/ Nds = QNrgc. (19)
0

Et integrert elektroninnhold (TEC) pa 10! elektroner/m? tilsvarer en GPS L, ionosfarisk
gruppeforsinkelse pi ~ 50 ns til jordens overflate eller ca. 16 meter i avstand. GPS sender pa
to frekvenser (L, og L;) for & korrigere posisjonen for disse forsinkelsene i signalgangen. For et
romfartgy vil denne forsinkelsen vare mindre etter som det befinner seg i eller over ionosfaren.

4.3 Relativistiske effekter

Den generelle og spesielle relativistiske effekten spiller ogsa en rolle i satellittnavigasjon som vist i
detalj av [Remondi 1984).

Pa grunn av forskjellen i gravitasjonspotensialet mellom romfartgyet og GPS satellittenes po-
sisjon vil frekvensen til GPS radiosignalene gke med en faktor pa ca. 4.45- 107! eller mindre,
alt etter romfartgyets hgyde. Dette utgjgr ca. 40 ms/dag eller 1.6 ms/time eller 2/3 Hs. Denne
effekten kompenseres for ved & sette frekvensen til satellittoscillatoren lavere.

Den spesielle relativistiske effekten pga. satellittenes bevegelse i forhold til et romfartgy i lav
hpyde utgjgr ca. 1 periode pa tre minutter eller maksimalt 0.006 perioder i sekundet slik at

dersom madlingene gjgres med fa sekunders mellomrom vil denne relativistiske effekten fortone seg
som mottakerstay.
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Figur 5: Pseudoavstandsmaling til 4 satellitter

4.4 Pseudoavstandsmaling

Den primare tredimensjonale posisjoneringen ved hjelp av GPS er basert pa pseudoavstandsmaling
til 4 satellitter. Disse pseudoavstandene blir bestemt ved & skalere de malte signaloverforingstidene
r; med forplantningshastigheten co. Metoden krever ngyaktig synkronisering av alle satellittk-
lokkene med systemtiden til GPS. Dette oppnas ved & bruke en atomklokkestandard i hver satellitt
kombinert med klokkekorreksjonsparametre som formjdles av kontrollstasjonene.

Tredimensjonal posisjonering er i prinsippet mulig med 3 satellitter, men da trenger brukeren
en klokke som ogsa er synkronisert med GPS systemtiden, hvilket er en komplisert og dyr lgsning.
Derfor blir det gjort en ekstra maling til en fjerde satellitt slik at man kan estimere klokkefeilen
t4eit og utlede fglgende ligning:

R; ' =| ¥i — Tobe | +Cotfeit = CoTs

R, = \/(2-' — Zo5)? + (% — Yobe)? + (2 = 2obs)” + cotpeat (20)

deri = 1,2,3,4 og r; = {Zi, ¥, zi} er posisjonen til den i’te satellitten og Tobs = {Tobss Yobsy Zobs } €T
posisjonsvektoren til observateren i koordinatsystemet det gyeblikk observasjonene gjgres. Fra de
pseudoavstaidene R; som mailes samtidig kan man beregne de fire ukjente Toba, Yobas Zobs OF tfeil
ved beregning av (20).

Dette er tilfellet nar vi bare har klokkefeil & ta hensyn til, men i praksis vil man generelt uttryke
pseudoavstanden [Martinez Olagiie et al. 1989] mellom et romfartpy og en satellitt som

Ry = RY* + Ef + EI™ + il + AT, — B (21)
hvor
o RY°° er den virkelige avstanden mellom romfartgyet og satellitten.

o ES efemeridefeil i navigasjonsmeldingen som er i storrelsesorden 10-50 meter nar S/A ikke
er i bruk.

e Ei°* ionosfarekorreksjonen ~ 10 - 100 m.

e n'¢C intern stgy i brukerens mottaker hvilket resulterer i en feil pa 5-10 meter.
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Figur 6: PRARE avstandsmaling

o ATE, forskjellen mellom brukerklokken og systemtiden til GPS (mindre enn 1 ms).

e E!*® gjenvarende feil i satellittklokken etter at det er korrigert for relativistiske effekter, i
samme storrelsesorden som EF.

De overnevnte tilstandsvariable estimeres i et sakalt Kalman filter [Perez Cortes et al. 1989)] og det
er dermed den tilfeldige stoykilden n7fS som gir storst feil pa ca. 10 m i posisjonen. S/A effekten
kan fjernes ved bruk av differensielle metoder, f.eks. ved samtidige Doppler- og fasemalinger til en
DRS® hvis posisjon er kjent.

5 PRARE

PRARE (Precise Range and Range Rate Equipment) er et instrument som brukes til avstandsmaling
(fig. 6) for & bestemme ERS I 9 satellittens posisjon i banen ved i observere den fra kjente
folgestasjoner. I Norge planlegges det i opprette stasjoner i Tromsg, Ny Alesund, Jan Mayen og
Stavanger.

PRARE er utviklet av Institut fir Navigation (INS) i samarbeid med Deutsches Geodatisches
Forschungsinstitut (DGFI) og sender pa 8.5 GHs i X-bandet og tar imot pa 7.2 GHz i tillegg til
tofrekvensband sendinger pa 2.2 GHsz i S-bandet og 8.5 GHz for & estimere ionosfaereforsinkelsen.
4 bakkestasjoner kan fglge PRARE til samme tid i aktiv mode og dataene blir sendt ned og lagret
i kontrollsenteret i Oberpfaffenhofen i Tyskland. En posisjonsmelding blir ogsad sendt ut over
systemet i likhet med GPS.

Systemet opererer med en estimert total feil pa ~ 5 cm og er ogsa basert pa pseudosteykoder,
men disse vil vaere offentlig tilgjengelige for brukere av systemet som kun kan brukes til posisjoner-
ing og av den grunn ikke er av noen militrstrategisk betydning.

Observasjoner gjgres av Statens kartverk i samarbeid med Forsvarets Forskningsinstitutt (FFI},
DGFI og det tekniske universitetet (TU) i Delft. Hensikten er & beregne forelgpig bane raskt,
forbedre gravitasjonsmodellene og beregne presise baner basert pa bedre datamateriale og modeller.

PRARE kan i likhet med GPS ogsa brukes til & studere ionosfaeren og troposfarens innfiytelse
pa radiosignalene for de som er spesielt interessert i denne type fysikk.

PRARE vil ogsa bli installert pa noen av GPS blokk III satellittene [Lechner & Wilmes 1989]
og en GPS mottaker vil bli installert pa ERS II slik at man kan bruke begge systemene til & sjekke
posisjonene til hverandres satellitter og pd den maten gke neyaktigheten 1 banebestemmelsen.

$Data Relay Satellite
9 European Remote Sensing
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Figur 7: HERMES navigasjonssystem

6 Romflyet HERMES

HERMES er et romfly som skal frakte mennesker, eksperimenter og utstyr til og fra romstasjonene.

Det europeiske romflyprosjektet engasjerer for tiden ca. 1500 mennesker i ca. 300 institusjoner
‘over hele Europa. HERMES skal etter planen gjennomfore 12 dagers ferder med 3 astronauter og
3 tonn nyttelast. To romfly skal bygges ifslge navarende planer.

6.1 Astronauter

En stor del av opcrasjonene i rommet utfgres automatisk og ved hjelp av roboter, man det gjenstar
imidlertid mange oppgaver hvor maskiner ikke kan erstatte mennesket. Derfor er det nedvendig
med astronauter.

Ca. 60 astronautkandidater vil i 1991 bli plukket ut fra medlemslandene i ESA og halvparten
av disse vil bli valgt ut til videre trening for i utfgre arbeidsoppgaver ombord i HERMES og den
internasjonale romstasjonen FREEDOM.

Minimumskravet for opptak er doktorgrad eller tilsvarende forskningserfaring, meget god helse
og gode sprakkunnskaper. Norsk romsenter (NRS) pa Smestad er allerede i gang med utvelgelsen
av norske astronautkandidater og 49 av ca. 170 spkere gikk gjennom farste runde i prosessen.

Det forste aret av treningen vil forega i det europeiske astronautsenteret i Kgln der alle kandi-
datene vil bli grundig skolert i tekniske og teoretiske aspekter av romfart og forskning.

De etterfglgende 18 maneder vil kandidatene bli delt opp i to grupper; romflyspesialister og
laboriatoriespesialister. De utvalgte mannskaper vil deretter gjennomga 18 maneders intensiv
trening i aktuelle aspekter av den ferden de er tatt ut til.

6.2 Navigasjon

Romflyets navigasjonssystem er beskrevet i {Frezet et al 1989] og [Ambrosius et al 1989] har simul-
ert bruk av GPS til navigering av HERMES, men uten adgang til P-koden som ikke kan regnes
tilbudt pga. militeere restriksjoner. Den forste HERMES ferden vil veere ubemannet og GPS vil

bli brukt. Fig. 7 viser nar de forskjellige delene av navigasjonssystemet trer inn i romferdens
forskjellige faser:

e Under oppskyting brukes treghetsnavigasjon og oppdatering med GPS dersom dette viser
seg ngdvendig.
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Tabell 4: Feil i posisjon og hastighet ved romfly navigasjon

[ Navigasjonstype || Virkel. pos. | Foruts. pos. || Virkel. hast. | Foruts. hast. |
Absolutt navigasjon
av fglgemal med 427 m 10.46 m 0.85 cm/s 2.0cm/s
4 pseudoavstander

Absolutt navigasjon
av fglgemal med 247Tm 62T m 0.13 cm/s 0.38 cm/s
4 dopplemalinger

Relativ navigasjon
ved behandling av 4.86 m 4.63 m 1.45 cm/s 2.68 cm/s
A pseudoavstander
Relativ navigasjon
ved behandling av 0.15m 0.78 m 0.50 cm/s 2.0 cm/s
A dopplermalinger

e I bane brukes GPS [Okkes & Lucas 1988] sammen med DRS-malinger der GPS ikke er
tilstrekkelig.

e Romfergen beholder sin holdning i rommet ved hjelp av gyroskop og to stjernesensorer.

e Relativ navigasjon ved rendezvous gjgr bruk av differensiell GPS (C/A-kode) inntil en
avstand av hundre meter til mgteobjektet hvor optiske sensorer (CCD kameraer) overtar de
siste metrene. [Perer Cortes et al. 1989] gir et estimat i tabell 4 over de resultater de er
kommet frem til ved denne type navigasjon.

o I tilbakevendingsfasen blokkeres all radiokommunikasjon og -navigasjon pga. de ionis-
erte gassene rundt romfergen og posisjonen bestemmes med et sakalt pseudoaltimeter som
estimerer atmosfzerens friksjon.

e Under innflyvning brukes differensiell GPS sammen med et radioaltimeter og 4 TRIDENT
radiofyr pa bakken. - ’

Det fritt flyvende europeiske romlaboratoriet COLOMBUS (fig. 8) vil ga i bane rundt jorden
med en hastighet pa 7 km/s og ogsa bruke GPS til gyeblikkelig posisjonering med en ngyaktighet
PA noen titalls metre.

[Lucas & Martin-Neira 1990] ved ESTEC? har utviklet et nytt GPS integrert navigasjonssys-
tem (GINAS!?) som vil bli brukt bide i HERMES og COLOMBUS til navigasjon og utregning av
gjenvaerende distanse til rendesvous.

Systemet er basert pa differensiell GPS Kalman filtrering og utprgvd pa bakken med en po-
sisjonsfeil pa bare noen centimetre (fig. 9) over en avstand pa 48.010 meter. Systemet kan ogsa
brukes til 4 bestemme holdningen til et romfartgy ved bruk av to antenner som er montert pa hver
sin side av en sitkuler skive (fig. 10). Azimut og elevasjon blir beregnet ved minste kvadraters
metode og Kalman filtrering av trippel differanse fasemalinger og en ngyaktighet pa bedre enn 0.1°
er oppnadd med malinger hvert sekund.

GINAS vil ogsa bli brukt pa den polare plattformen (fig. 8) og andre fritt flyvende romlabora-
torier og mindre satellitter etter hvert som instrumentet og systemet utvikles.

Den amerikanske romfergen ventes ogsa 4 ta i bruk GPS med det fgrste om ikke dette allerede
har skjedd pa noen av de militzere ferdene.

19Furopean Space TEchnology Center, Noordwijk, Holland
11 GPS Integrated Navigation and Attitude-Determination System
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7 TOPEX

Satellittaltimetre med stadig stgrre ngyaktighet har tidligere vaert i bane ombord pa Skylab, GEOS-
3, SEASAT og GEOSAT og har bevist den vitenskapelige nytten av dem. I 1984 gikk derfor
NASA!? sammen med CNES!? om en felles satellitt (fig. 11) for & studere jordens oseaner.

Fellesprosjektet OCEAN TOPOGRAPHY EXPERIMENT (TOPEX/POSEIDON) vil med
radar kartlegge havenes topografi med en ngyaktighet pa ca. 2 cm. En GPS mottaker ombord
brukes sammen med ti mottakere i et nettverk med presise posisjoner pa bakken til 3 bestemme
satellittens posisjon, med en ngyaktighet pa ca. 13 cm i en hoyde pa ca. 1334 km. JPL stir bak
prinsippstudiet og MOTOROLA [Carson et al 1989] har fitt ansvaret for utviklingen av mottak-
erne. Oppskytning er planlagt i 1992.

Vi kan illustrere (fig. 11) verdien av en presis banebestemmelse nar vi skal bestemme beveg-
elsene i havet. Jo bedre vi kjenner hoyden pa satellitten ved & korrelere banen med altimeteret dess
bedre kjenner vi havets bevegelse i forhold til geoiden, det midlere havnivd. GPS bestemt hgyde
kan justeres ved hjelp av differensiell GPS i forhold til et kjent punkt og dermed gke ngyaktigheten
i malingene. ,

TOPEX/POSEIDON vil ogsa bli brukt til 4 studere GPS radiosignalenes brytning i atmosfaeren
og ionosfzeren, et fagomride som har mer en 20 ars tradisjon 1 JPL’s utforskning av planetene
der radio okkultasjon ble brukt til & bestemme tetthet, trykk og temperatur i atmosferene og
elektrontetthet i ionosfarene (fig.13). GPS blir ogsa brukt i JPL’s Deep Space Network (DSN) for
a bestemme elektrontettheten i jordens ionosfeere i det de mottar signaler fra romsondene og pa
den maten korrigerer for gruppeforsinkelsen [Srinivasan et al 1989].

12National Aeronautical and Space Administration, USA
13Centre National d'Etudes Spatiales, Frankrike
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Figur 12: ARISTOTELES og ERS

8 ARISTOTELES

Solid Earth Mission (Applications and Research Involving Space Techniques Observing The
Earth fields from Low Earth orbit Spacecraft) (fig. 12) skal brukes til 4 studere jordens gravitasjon,
magnetfelt og oseaner. Satellitten skal selv korrigere for de ikke-gravitasjonelle perturbasjoner
v.h.a. gradiometre og vil avbilde et ideelt gravitasjonsfelt.

Et nettverk med 25 stasjoner skal beregne satellittens presise bane ved hjelp av PRARE og
en GPS mottaker brukes ogsd her til 3 bestemme dens posisjon med ngyaktigheter i centime-
teromradet. Satellitten er planlagt skutt opp i 1995 sammen med en ERS satellitt til 780 km
hoyde. Deretter vil den bli plassert i en solsynkron bane pd ca. 200 km hgyde og 96.33° inkli-
nasjon i 6 til 9 maneder, til slutt i en hgyde pa ca. 700 km og inklinasjon pa 98.1° i 3 ar eller
mer.

Geodynamikk omfatter krefter og prosesser i jordens indre, mantel, skorpe og detes vekselvirkn-
ing med oseanene og atmosfaeren. Tidligere ble disse fagomridene betraktet som adskilte, og spe-
sielt bevisene for platetektonikk har revolusjonert var forstaelse av jorden. Geodynamikk er derfor
ni et meget kompleks forskningsfelt som omfatter bide dynamikken i jordens litosfzere, rotasjon
{polenes bevegelse, dagens lengde), topografi, gravitasjonsfelt, magnetfelt og oseanografi. Alt dette
ma kartlegges pa globalt vis og over lengre tid, og derfor er en satellitt som ARISOTELES meget
nyttig.

All bevegelse i jordskorpen og jordens indre har en viss betydning for ngyaktigheten av vare
navigasjonssystemer, spesielt treghetsnavigasjon og satellittnavigasjon. Det er derfor ngdvendig
med en god forstaelse av geodynamikken og det er her vir interesse for ARISTOTELES kommer
inn.

Fysisk oseanografi er jo ogsa et interessant felt for sjgfarere og en bedre kartlegging og overvakn-
ing av havstrommene og deres innvirkning med atmosfzren vil effektivisere og gjgre sjgfarten
sikrere. Sa selv.om ARISTOTELES fgrst og fremst er et gravitasjonseksperiment, vil satellitten
ogsa ha stor betydning for geodesien, geodynamikken og kan ogsa brukes til f.eks. posisjonering
av oljeplattformer ved hjelp av PRARE med en ngyaktighet pid noen centimetre over basislinjer
pa noen hundre kilometre.
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Figur 14: EOS og GPS satellittene.

De amerikanske jordobservasjonssatellittene (EOS-A & EOS-B) (fig. 14) planlegges skutt opp i

1997 og

1999. De vil bruke GPS til posisjonering, geodesi, profilering av atmosfaren og studier av

jionosferen (fig. 13). Man regner med at de ogsa vil veere i stand til & studere gravitasjonsbglger
med tilstrekkelig presisjon slik at man kan lokalisere arsaken til dem. EOS er en del av NASA’s

Mission

to Planet Earth program og Global Change Initiative (CGI).

3 mottakere ombord vil vaere i stand til 3 fglge opptil 18 satellitter samtidig ved hjelp av tre
antenner som er montert slik at de kan se flest mulig satellitter (fig. 15) samtidig. En forbedret
versjon av MOTOROLA’s Monarch GPS mottaker vil sannsynligvis bli brukt, men det er ogsa
mulig denne blir byttet ut med ROGUE mottakeren.
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Figur 15: GPS antenner pa EOS.

10 ROGUE mottakeren

Statens kartverk har kjopt inn en del ROGUE mottakere (fig. 16) fra California. Disse er utviklet
ved JPL [Meehan et al 1989] og produseres av Allen Osborne Associates Inc. De har en evne
til 3 holde fasen som overgir andre mottakere pa markedet og vil ogsa bli brukt til kinematisk
posisjonering av raketter og romfartey.
Mottakeren maler pseudoavstand pa bide C/A og P koden i tillegg til de 3 fasene pa bade L,
og L, bazrebglgene. Den kan fglge opptil 8 satellitter samtidig pa 8 forskjellige kanaler.
Kravspesifikasjonene til ROGUE mottakeren er som fglger:

o Integriteten til kretsene som laser fasen skal vare slik at fasebrudd er sjeldne

e Alle observasjonene skal tidsmerkes samtidig og synkroniseres ngyaktig med GPS tiden.

e Evne til 3 tale aksellerasjoner pa 6 - 20 G.

e Mulighet for & sla over til kodelgs signalbehandling nar kodesignalene krypteres.
e En gjennomgaende testing av prototypene for 3 verifisere spesifikasjonene.

Behandlingen-av et L; C/A signal er vist i fig. 17 og viser ogsa hvordan mottakeren i prinsippet
er konstruert. En antenneforsterker bringer signalet ned til en konverter som deler opp signalene i
Ly og L». L, deles opp i C/A og P kode kanaler. Hver av de tre kanalene (C/A, P, og P,) filtreres
og klippes for de digitaliseres. Lokaloscillatoren og de mottatte signalene syntetiseres i konverteren
fra et 5 MHz referansesignal.

Behandlingen av de digitale kodesignalene utfsres parallellt pa fire kretskort som overvikes ved
hjelp av en 68020 CPU. Disse kretsene tar ut fasen, avstand og signal/stgy forhold. I prinsippet
kan man utvide kapasiteten til 3 omfatte flere satellitter ved & koble flere kort i parallell. Kretsene
fijerner doppler effekten, utforer kode krysskorrelasjon og summerer produktet av dem.

Mailingene lagres i sanntid i en intern RAM buffer med en kapasitet pd ca. 1 MB som kan
tappes over en RS 232 linje koplet til en PC. Det arbeides med systemer for monitorstasjoner som
gjer det mulig & forbigd bufferen og behandle malingene i sanntid samtidig som de lagres pa en
harddisk. Et slik system er ngdvendig for at denne type mottaker skal kunne brukes i SATREF
prosjektet [Seatex 1989].
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Differensiell/kinematisk GPS kan brukes til romnavigasjon og posisjonering av raketter og satel-
litter. Norsk romsenter er allerede i gang med studier for & bruke GPS til posisjonering av de
rakettene som sendes opp fra Andgya rakettskytefelt og finne igjen nyttelasten som kommer ned.
ESRANGE i Kiruna har allerede bestilt en 11 kg mottaker fra Allen Osborne som vil bli imple-
mentert i en av deres raketter.

ESA og NASA vil bruke GPS som en del av standardutrustningen i sine fremtidige romprosjekt
nar den tredimensjonale dekningen er si god at ogsa hgyden kan bestemmes med god ngyaktighet.
P kode mottakere synes ogsa & bli tilgjengelige for vitenskapelig bruk, bade til navigasjon og
posisjonering.
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Den geografiske lengden A til oppstigende knute i
GPS tid t er da gitt ved

A= w — GAST
Qo + Ut — to) — GASTyp. — wet
ﬁo + (ﬂ - we)(t - to) — welp (26)

der w, er jordens vinkelhastighet. Verdiene for u =
Gm = 3.986008 - 10'4m3/s? og w, = 7.292115147 -
10~ %radianer/s.

Man kan sa finne satellittenes posisjoner og
hastigheter ved (22-24) med noen tillegg for korrek-
sjonene som er gitt i navigasjonsmeldingen.

e Middelanomalien M = Mo + (/& + An) (t -
to)

e Eksentrisk anomali ved iterasjon av Keplers
ligning Ei41 = M + esin E}, der initialverdien
Ey=M.

e Sann anomali f = arctan ( lﬁ—’_"e‘E)

Lengde i banen u = w + f + Cyccos 2(w + f) +
Cuasin2(w + f)

e Baneradius r = a(1 — ecos E) + Cr.cos2(w +
f) + Crysin2(w + f)

e Inklinasjonen = ig + 1,(t —10) + Cicsin2(w +
f) + Cipsin 2(w + f)

e Oppstigende knutes lengde A = o+ (Q—w,)(t—
tO) — Wetg

Koordinatene i det jordfaste roterende koordinatsys-
temet WGS84 kan na finnes fra ligningene (22-24)
ved & erstatte 2 med A.

Man bruker navigasjonsmeldingen til & sjekke
kvaliteten pa dataene, fgr man i ettertid bruker
den presise efemeriden til & beregne ngyaktigere po-
sisjoner.

2.3.4 Perturbasjoner

Kunstige satellitter beveger seg ikke helt i samsvar
med teorien for tolegemeproblemet pga. pertur-
basjoner som er forarsaket av :

e Asymmetri i jordens gravitasjonsfelt

Tiltrekningskrefter fra solen, manen og plan-
etene

Friksjon i jordens atmosfzere

Elektromagnetiske krefter i jordens magnetfelt
e Solens stralingstrykk

o Partikler og stgvplasma i det naere verdensrom

Tabell 1: Dominerende perturbasjoner for en GPS

satellitt :

KILDE Max aksell. | Max avdrift
m/sek? m/time
Jordens gravitasjonsfelt || 5.65 -10~! 1.4-10°
2. zonale harmoniske 5.3-10"% 300
Manens gravitasjon 5.5.-10"° 40
Solens gravitasjon 3.10°¢ 20
4. zonale harmoniske 10-7 0.6
Solens straling 10-7 0.6
Gravitasjonsanomalier 10-8 0.06
Alle andre krefter 10-8 0.06

For GPS satellittene (a = 26560km) er de mak-
simale aksellerasjonene og avdrift pr. time pga.
de viktigste perturbasjonene som fglger av tabell 1
[Van Dierendonck et al. 1978]. Vi ser av tabellen
at perturbasjonene som forarsakes av jordens annen
zonale harmoniske (J3) er den dominerende for GPS
satellittene, mens J4 er ca. tusen ganger mindre i
stgrrelse.

Perturbasjonsproblemet lgses som nevnt numerisk
for GPS gjennom koeffisientene i navigasjonsmeldin-
gen som er basert pa de observasjoner som gjgres av
kontrollstasjonene.

2.4 Stedfesting

GPS er opprinnelig utviklet for navigasjon som vi
kan kalle kinematisk posisjonering i sanntid.

Dynamisk posisjonering er et uttrykk som brukes
i offshore-bransjen ved f.eks. rgrlegging fra skip og
posisjonering av en oljerigg der fartgyet holdes pa
plass av maskineri eller ankre i den posisjon som gis
av et integrert navigasjonssystem.

Geodetens oppgave i fgrste omgang er statisk po-
sisjonering av relativt faste punkter pa jordoverflaten
for geodetiske formal, hvilket ikke kreves i sanntid.

2.4.1 Toposentrisk avstandsmaling

For 4 bestemme geografiske posisjoner bruker vi de
avstandsmalingene som er gjort av de forskjellige
satellittfglgestasjonene.

Disse observasjonene uttrykkes som funksjoner av
satellittenes og stasjonenes posisjoner i geosentriske
og toposentriske koordinater.

Vi har beregnet sann anomali f og eksentrisk
anomali E og finner satellittens posisjon og hastighet
1 banen ved:

a(1 — e?) c?s;
——— " sin
(1-4+ ecos f) 0




