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ZASTOSOWANIE METODY PPP DO WYZNACZENIA TRAJEKTORII
STATKU POWIETRZNEGO

Streszczenie

Artykut przedstawia wyniki badan dotyczqcych wyznaczenia pozycji statku powietrznego przy wykorzystaniu
metody kinematycznej PPP w trybie post-processingu. W tym celu uzyto nieréznicowych obserwacji kodowych GPS
z odbiornika Topcon TPS Hiper. Metoda PPP zostata scharakteryzowana oraz opisano konfiguracje modutu PPP
w programie RTKLIB. Obliczenia zostaly zrealizowane w komercyjnym oprogramowaniu RTKLIB w module RT-
KPOST. Scharakteryzowano metode PPP oraz opisano konfiguracje modutu PPP w trybie kinematycznym w pro-
gramie RTKLIB. W eksperymencie lotniczym w Deblinie (01.06.2010) pozycja samolotu zostata wyznaczona na
podstawie danych z efemerydy broadcast oraz efemerydy precyzyjnej. Ze wstepnych badan wynika, iz zastosowanie
precyzyjnych wspotrzednych i zegarow satelitow GPS poprawilo pozycje samolotu odpowiednio w ptaszczyznie
horyzontalnej o ponad 0,45 m, a w plaszczyznie wertykalnej o ponad I m.

WSTEP

Budowa i modernizacja konstelacji globalnych systeméw nawi-
gacji satelitarnej GNSS umozliwia petne rozpowszechnienie i wyko-
rzystanie techniki satelitarnej w transporcie lotniczym. Sposrod 4
systeméw GNSS, obecnie tylko GPS (32 satelity), GLONASS (24
satelity) i BEIDOU (okoto 16 satelitdw) zapewniajg ciagte pozycjo-
nowanie prawie na catym obszarze kuli ziemskiej [14]. W przypadku
systemu GALILEO (tylko 8 satelitéw) mogq pojawia¢ sie problemy z
widoczno$cig i dostepnoscig satelitbw nad okre$lonym obszarami
Ziemi, co skutkuje niepetnym procesem implementacji obserwacii
GALILEO w precyzyjnym pozycjonowaniu statkéw powietrznych.
Warto nadmieni¢, iz w pozycjonowaniu statkéw powietrznych sg
stosowane réwniez roznicowe systemy wspomagania SBAS, fj.:
WAAS (na obszarze Ameryki Pétnocnej i Potudniowej), MSAS
(obszar Japonii, Wschodniej Azji, Australii), EGNOS (obszar Europy
i Afryki Poinocnej), GAGAN (obszar Indii, Azja Potudniowa i Srod-
kowa), SDCM (obszar Federacji Rosyjskiej) [5, 6]. Konsekwencjq
wystepowania 4 nawigacyjnych systeméw GNSS oraz systeméw
SBAS jest nieprzerwane $ledzenie okoto 80 satelitdw z orbity MEO
oraz ponad 10 satelitéw z orbity GEO przez stacje referencyjne na
catym $wiecie. Duza liczba obserwacji satelitarnych rejestrowanych
przez odbiornik daje mozliwo$¢ tworzenia kombinacji liniowych dla
pomiarow kodowych i fazowych na réznych czestotliwo$ciach.
Zastosowanie kombinacji liniowych powoduje réwniez eliminacje
b%edow systematycznych w pomiarach GNSS, np. [1, 4]:

kombinacja ,Geometry-Free”- eliminuje: odlegto$¢ geometrycz-

ng pomiedzy satelita a odbiornikiem, efekt Sagnaca, op6znienie

troposferyczne, charakterystyke centrum fazowego satelity i od-
biornika, parametry ruchu obrotowego Ziemi;

— kombinacja ,lonosphere-Free’- eliminuje: op6Znienie jonosfe-
ryczne (1 wyraz rozwinigcia okoto 99%), opdznienia sprzgtowe
DCB z pomiardw kodowych i DPB z pomiaréw fazowych;

— kombinacja ,Melbourne-Wiibbena™- eliminuje: odlegto$¢ geome-
tryczng pomiedzy satelita a odbiornikiem, opdznienie troposfe-
ryczne i jonosferyczne, btedy zegaréw satelity i odbiornika;
Wsrdd wyzej wymienionych kombinaciji liniowych, wielko$¢ po-

miarowa ,lonosphere-Free” jest dos¢ powszechnie stosowana do

wyznaczania pozycji uzytkownika w trybie statycznym i kinematycz-
nym. W przypadku trybu kinematycznego, pozycja statku powietrz-
nego jest estymowana wytacznie z dwuczestotliwosciowych obser-

wacji kodowych (P1/P2), za$ w trybie statycznym dodatkowo sg
stosowane obserwacje fazowe (L1/L2). Typowa doktadno$¢ rozwia-
zania w trybie kinematycznym wynosi kilka metréw, za$ w trybie
statycznym nawet kilka cm (okres obserwacji powyzej 2 godzin).
Kombinacja ,lonosphere-Free” moze by¢ réwniez z powodzeniem
wykorzystywana w testach lotniczych. W praktyce kombinacja ,lo-
nosphere-Free” moze zagwarantowa¢ uzyskanie wyzszej doktadno-
§ci pozycjonowania w poréwnaniu z metodg Single Point Positio-
ning, na co ogromny wplyw ma eliminacja wptywu jonosfery oraz
zastosowanie precyzyjnych produktow stuzby IGS (np. efemeryda
precyzyjna lub precyzyjne wyznaczone zegary satelitow i odbiorni-
kéw) [7]. Jednakze taka konstrukcja wymaga uzycia dwuczestotli-
wosciowego odbiornika oraz dostepu do sieci internetowej w celu
pobrania precyzyjnych produktéw geodezyjnych z serwera stuzby
IGS.

Autorzy w artykule zaproponowali wykorzystanie metody PPP
w trybie kinematycznym do odtworzenia trajektorii statku powietrz-
nego w post-processingu. Eksperyment badawczy zostat zrealizo-
wany w Deblinie w dniu 01.06.2010 r. z uzyciem odbiornika Topcon
TPS Hiper, zamontowanym w samolocie Cessna. Pozycja samolotu
zostata wyznaczona na podstawie surowych obserwacji kodowych
GPS z zastosowaniem depeszy nawigacyjnej GPS (I test) oraz
precyzyjnych produktow IGS (Il test). Otrzymane rezultaty z prze-
prowadzonych badan lotniczych zostaly zaprezentowane w pracy
na odpowiednich wykresach graficznych.

1. METODA PPP-KINEMATIC. ALGORYTM
WYZNACZENIA POZYCJI SAMOLOTU

Kombinacja ,lonosphere-Free” poprzez zastosowanie precy-
zyjnych produktdw stuzby IGS w procesie opracowania obserwacji
GNSS jest nazywana metodg Precise Point Positioning [8] i dzieli
sic na metode PPP-KINEMATIC (metoda PPP kinematyczna,
przedstawiana w artykule) oraz metode PPP-STATIC (metoda PPP
statyczna). Metoda PPP w trybie kinematycznym wykorzystuje do
wyznaczenia pozycji uzytkownika nieréznicowe obserwacje kodowe
(P1/P2) w systemach nawigacyjnych GNSS. Obecnie moze by¢
stosowana w systemach GPS, GLONASS, BEIDOU i GALILEO, w
przypadku gdy dwuczestotliwo$ciowy odbiornik $ledzi wiecej niz 4
satelity na niebie. Podstawowe réwnanie obserwacyjne dla metody
PPP w trybie kinematycznym przyjmuje postaé [2]:
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P, =Pl+a,P2=d+c-(dtr—dts)+T +Rel

(1)
gdzie:
f12
0(1 = +ﬁ =42.546
f1 - fz
f22
@, =——52—=-1546
fl - fz

R - kombinacja liniowa ,lonosphere-Free” dla obserwacji kodowych
GPS,

P1, P2
tow GPS,

d. odlegto$¢ geometryczna miedzy satelitami GPS a odbiornikiem,
zawiera informacje na temat parametréw ruchu obrotowego Ziemi,
precyzyjnych wspdirzednych anteny satelity i odbiornika, centrum
fazowego anteny satelity i odbiornika oraz efektow ptywowych i
dynamicznych, predkosci ruchu ptyty kontynentalnej, itp.,

2 2 2
eps =\j(x— X)) +(y=Y,) +(z-2,)
(x,y,2) - pozycja samolotu w uktadzie geocentrycznym,

(X:Ysi Zo) - pozycja satelity GPS na orbicie,
C. predkosé $wiatta,

- obserwacje kodowe (na czestotliwosci L1 i L2) od sateli-

dtr . btad zegara odbiornika dla obserwacji GPS,
dts. btedy zegaréw satelitow GPS,
T -opdznienie troposferyczne dla obserwacji GPS,

Rel -efekty relatywistyczne dla obserwacji GPS (gtéwnie mimo-
$rod orbity).

Réwnanie (1) mozna zapisa¢ w postaci modelu matematycz-
nego, przyrownujac prawa strong réwnania (1) do 0 [12]:

F: d+c(dir—dts)+T -Rel-P,=0 2

Réwnanie (2) dla funkcji matematycznej F, po przeprowa-
dzeniu procesu linearyzacji i rozdzieleniu wyznaczanych parame-
tréw od zastosowanych modeli fizycznych, jest rozwigzywane meto-
dg najmniejszych kwadratéw [10, 13]:

A-dx+1=V 3)
gdzie:
A macierz pochodnych czastkowych po wyznaczanych parame-
trach,

dx:[5x,5y,52,dtr]T

dx. wektor szukanych parametréw,
. wektor wyrazéw wolnych,
V. wektor poprawek.

Réwnanie (3) w postaci macierzowej przyjmuje nastepujaca
postac:
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[Ax, Ay, Az, 1_
. % 9 OX I Vv
Ax, Ay, Az, ! !
1 S I
dz dz dz SZ - =
C.dtr| |1, A
AX, Ay, Az, 1
L dn dn dn n (4)
gdzie:
AX =X, — X,
Ay = yO _Ys ,
A1=27,-27,

Parametry dx w postaci przyrostow do wspotrzednych ,a pro-
ri” anteny odbiornika oraz btedu zegara odbiornika, wyznaczane sg
z uktadu réwnan normalnych:

dx=(A" -F>-A)‘1~AT Pl
(5)
gdzie:

P - macierz wag.

Ostateczne wsp6trzedne samolotu wyraza réwnanie (6):
X=X, +0X,Yy=Y,+0Y,2=2,+61 ©)

gdzie:

(%1 Y01 20) - przyblizone wspotrzedne odbiornika z pliku RINEX,

(0%,0Y,01z)

wspotrzednych.

wyznaczone w procesie wyréwnania przyrosty do

Wspétrzedne samolotu z réwnania (6) sg wyrazone w uktadzie
ortokartezjanskim ECEF (geocentrycznym), dlatego w ramach
uproszczenia uzyskanych wspoirzednych XYZ stosuje si¢ zamien-
nie wspotrzedne elipsoidalne BLh, powstate w wyniku transformacii
Helmerta. Macierz wariancyjno-kowariancyjng, (na gtownej przekat-
nej zawiera bledy $rednie) wyznaczonych wspétrzednych samolotu
w uktadzie geocentrycznym ECEF opisuje réwnanie (7) [9]:

Cx=mo-(A"-P-A)"
(7)
gdzie:

m0._ btad Sredni jednostkowy,

10 = f[PW]
n—k ,

N liczba obserwagji,

k. liczba wyznaczanych parametréow.

Btedy $rednie pozycji samolotu w uktadzie geodezyjnym BLH
s opisane w nastepujacy sposob:

Q=R.Cx-R
mB:m
mL:m
mh=Q.3) ©




gdzie:
R - macierz przejscia z uktadu geocentrycznego do uktadu geode-
zyjnego,

—sin(B)cos(L) —sin(B)sin(L) cos(B)
R= —sin(L) cos(L) 0
cos(B)cos(L) cos(B)sin(L) sin(B) .

2. EKSPERYMENTY | WYNIKI

W cze$ci badawczej wykonano 2 eksperymenty lotnicze, kto-
rych celem bylo wyznaczenie trajektorii samolotu w ptaszczyznie
poziomej i pionowej oraz uzyskanie doktadno$ci poszczegoinych
wspotrzednych w uktadzie geodezyjnym BLh. Podstawowym mate-
riatem badawczym byty surowe obserwacje GPS w formacie RINEX
2.11, pozyskane z odbiornika Topcon TPS Hiper, zamontowanego
w samolocie Cessna. Lot testowy odbyt sie 1 czerwca w 2010 r. na
terenie wokét lotniska w Deblinie (patrz Rys. 1 i 2). Odbiornik reje-
strowat obserwacje kodowe (C1, P1i P2), fazowe (L1iL2) i dopple-
rowskie (D1 D2) z czgsto$cig 1 s. Czas przelotu trwat 3360 sekund
wedtug czasu GPST (czas systemu GPS). W tescie nr | pozycja
samolotu zostata wyznaczona w oparciu o obserwacje GPS oraz
parametry zawarte w depeszy nawigacyjnej GPS. W przypadku
testu nr Il, pozycje statku powietrznego okreslono przy pomocy
obserwacji GPS oraz precyzyjnych produktdw stuzby IGS, {j. precy-
zyjnych wspétrzednych i zegardw satelitow GPS.

Na Rys. 1 i 2 zaprezentowano trajektorie pozioma i pionowa
samolotu Cessna. Rozciggtos¢ potudnikowa i réwnoleznikowa
trajektorii poziomej samolotu wynosita odpowiednio: 21.50 + 21.90 i
51.30 + 51.99. W przypadku trajektorii pionowej, minimalna wyso-
ko$¢ lotu, podczas startu i ladowania, wynosita mniej niz 150 m, za$
maksymalna okoto 700 m, co daje rdznice putapu na poziomie okoto
550 m. Wykresy na Rys. 1 i 2 zostaty wykonane w edytorze nume-
rycznym Scilab 5.4.1 z uzyciem bibliotek graficznych.
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Rys. 1. Trajektoria pozioma samolotu Cessna.
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Rys. 2. Trajektoria pionowa samolotu Cessna.
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Trajektoria samolotu w ptaszczyznie poziomej i pionowej zosta-
ta wyznaczona w module RTKPOST w programie RTKLIB. Aplikacja
RTKLIB jest narzedziem aplikacyjnym typu ,open source”, przezna-
czonym do wyznaczania pozycji uzytkownika w czasie rzeczywistym
i post-processingu. Aplikacja jest dostepna w postaci bibliotek
skryptowych  do  pobrania pod adresem internetowym
www.rtklib.com [15] oraz jest stale modyfikowana i ulepszana przez
autora (wkrotce ukaze sie oficjalna wersja 2.4.3). Program RTKLIB
obecnie wykorzystuje obserwacje satelitarne z systeméw nawiga-
cyjnych takich, jak GPS, GALILEO, GLONASS, BEIDOU, QZSS
oraz systemow wspomagania SBAS [3, 13].

Tab. 1. Konfiguracja parametréw podczas wykonywania ekspery-

mentow lotniczych.
Parametr Test| Testll
System GNSS GPS GPS
Typ formatu RINEX 2.11 2.11
Tryb pozycjonowania PPP-KINEMATIC PPP-KINEMATIC
Maska elewacji 50 50
Wagowanie obserwacji TAK TAK
Typ efemerydy Pokfadowa Precyzyjna
. . Na podstawie parame- Wielomian Lagrange’a
Sposob wyznaczenia X ; " )
) . tréw orbity keplerowskiej na podstawie danych
wspotrzednych satelity ! L
z efemerydy poktadowej efemerydy precyzyjnej

Sposob wyznaczenia chodu
zegara satelity

Wielomian 2-ego
stopnia na podstawie
efemerydy pokladowej

Wielomian Lagrange’a
na podstawie danych
efemerydy precyzyjnej

Model jonosfery

Opd&znienie jonosferycz-
ne eliminowane w
kombinacji ,lonosphere-

Opb&znienie jonosferycz-
ne eliminowane w
kombinacji ,lonosphere-

Free” Free”
Model troposfery Saastamoinen Saastamoinen
Efekty ptywowe, geodyna-
miczne, parametry ruchu
obrotowego Ziemi, nacisk NIE NIE
oceanu i atmosfery
Efekty relatywistyczne TAK TAK
Korekcja centrum fazowego
anteny satelity/ odbiomnika NIE NIE
Efekt wielotorowosci NIE NIE

Do realizacji eksperymentu lotniczego nr | oraz Il, modut RT-
KPOST zostat skonfigurowany wg Tabeli 1. Najwieksze rozbiezno-
§ci w Tabeli 1 mozna dostrzec dla wierszy 7, 8 i 9, gdzie zostato
zmienione zrédio danych efemerydalnych i zegaréw satelitow GPS.
W przypadku testu I, w eksperymencie lotniczym zostaty zaimple-
mentowane dane efemerydalne z depeszy poktadowej GPS, .
wspétrzedne satelity wyznaczono na podstawie parametrow orbity
keplerowskiej, a btedy zegardw satelity okre$lono za pomocg wie-
lomianu 2-ego stopnia. W tescie Il wspdirzedne satelitdw oraz po-
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prawki do chodu zegara satelitbw GPS zostaty wyznaczone z uzy-
ciem wielomianu Lagrange’a na podstawie danych z efemerydy
precyzyjnej ,SP3”. Ostateczne wyniki badan lotniczych ze zrealizo-
wanych testow zostaly zaprezentowane w formie graficznej na
wylfnresach 3,4,5i6.
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Rys. 3. Doktadno$¢ wyznaczenia szerokosci geodezyjnej B.

Na wykresie nr 3 przedstawiono btedy $rednie wspdtrzednej B
samolotu dla kazdej sekundy lotu. Kolorem niebieskim zaznaczono
doktadno$¢ wyznaczenia szerokosci geodezyjnej B z testu |, kolo-
rem zielonym doktadno$¢ wyznaczenia szerokosci geodezyjnej B z
testu Il, za$ kolorem czarnym liczbe widocznych satelitdw GPS. Dla
testu | przecietna doktadno$¢ szeroko$ci geodezyjnej wynosi 2,335
m dla warto$ci z przedziatu liczbowego od 1,864 m do 6,795 m.
Warto zauwazy¢, iz okoto 87% wartosci btedow $rednich wspot-
rzednej B jest mniejsza niz 3 m dla testu I. W przypadku testu Il
doktadno$¢ wspdtrzednej B waha sie odpowiednio od 1,296 m do
4,877 m z wartoScig $rednig na poziomie 1,625 m. Trzeba nadmie-
ni¢, iz z kolei okoto 87% rezultatow bteddw Srednich dla wspétrzed-
ne B jest mniejsza niz 2 m w tescie Il. W poréwnaniu do testu |,
rozwigzanie z testu Il poprawito doktadnos¢ sktadowej B o okoto
43%. Srednia wartoé¢ roznicy dla btedow $rednich sktadowej B z
rozwigzania | oraz Il wynosi ponad 0,7 m. W koricowym etapie lotu,
gdy liczba satelitow jest dos¢ nieregularna (od 6 do 10), doktadno$¢
wspdtrzednej B maleje z uplywem czasu w obu testach badaw-
czych.
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Rys. 4. Dokfadnosc wyznaczenia dtugosci geodezyjnej L.

Na wykresie nr 4 przedstawiono btedy $rednie skladowej L sa-
molotu dla kazdej sekundy lotu. Kolorem czerwonym zaznaczono
doktadno$¢ wyznaczenia diugosci geodezyjnej L z testu I, kolorem
zielonym doktadnos¢ wyznaczenia diugosci geodezyjnej L z testu Il
za$ kolorem czarnym liczbe widocznych satelitow GPS. W tescie |
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przecigtna doktadno$¢ dtugosci geodezyjnej L wynosi 1,458 m dla
wartosci z przedziatu liczbowego od 1,386 m do 2,318 m. W przy-
padku testu Il, parametr doktadnosci wspétrzednej L przyjmuje
warto$ci odpowiednio od 0,935 m do 1,694 m ze $rednig wartoScig,
1,006 m. Srednia warto$¢ roznicy dla btedéw $rednich sktadowej L z
rozwigzania | oraz Il wynosi okoto 0,45 m. W poréwnaniu z wynika-
mi z testu |, doktadno$¢ wspotrzednej L wzrosta o okoto 44% w
tescie Il. Podobnie jak na wykresie 1, doktadnos¢ wspétrzednej L
maleje w testach | oraz Il w koAcowym etapie lotu przy zmiennej
liczbie widocznych satelitow GPS. Warto zauwazy¢, iz w ramach
testu | doktadnos¢ wspétrzednej L ulegta poprawie o okoto 60%
wzgledem doktadno$ci wspotrzednej B. Natomiast w tescie Il, do-
ktadno$¢ wspdirzednej L ulegta zdecydowanej poprawie o ponad
61% wzgledem doktadno$ci wspdtrzednej B.

1 Tl

7 Test|
4 Testll
Liczba satelitow

Dolktadnost [m]

3 _MM
2]

T T T T T T
a 500 1000 1500 2000 2 500 3000 3500
Epoka [s]

Rys. 5. Doktadno$¢ wyznaczenia wysoko$ci elipsoidalnej h.

Warto$ci odchylenia standardowego dla wysokosci elipsoidal-
nej h z testéw | oraz Il zostaty pokazane na tle liczby widocznych
satelitow GPS na Rys. 5. Rozwigzanie z testu | dla wysoko$ci elip-
soidalnej h pozwala na osiggniecie $redniej doktadnosci 3,395 m
dla przedziatu od 2,741 m do 10,871 m. Wartosci odchylenia stan-
dardowego dla wspdtrzednej h z testu Il wahajg sie od 1,985 m do
7,157 m, z wartoscig przecietng 2,336 m. W poréwnaniu z wynikami
z testu |, doktadno$¢ wspétrzednej wertykalnej h wzrosta o okoto
45% w teécie I1. Srednia wartosé réznicy dla btedéw érednich skta-
dowej h z rozwigzania | oraz Il wynosi ponad 1 m. W przypadku
wysokosci elipsoidalnej h, uzyskane btedy srednie dla tej sktadowej
w koAcowym etapie lotu (dla obu testéw) ulegajg zmniejszeniu w
poréwnaniu z charakterystyka parametrow na Rys. 3 i 4. Dokfad-
no$¢ wyznaczenia wspétrzednej h ma kluczowe znaczenie w trans-
porcie lotniczym z racji poprawy bezpieczenstwa przewozu pasaze-
réw i wykonywania innych operacji lotniczych. Z tego powodu para-
metr wysokosci elipsoidalnej powinien by¢é stale monitorowany
przez zatoge samolotu w trakcie wykonywania lotu, a wszelkie
nieprawidtowo$ci zauwazone przez zatoge musza by¢ odnotowy-
wane w raporcie. Ewentualne uwagi zatogi umozliwig wyciagniecie
odpowiednich wnioskow w aspekcie wykorzystania techniki GNSS
w ramach procedury precyzyjnego podejscia samolotu do ladowa-
nia.

Na rysunku 6 przedstawiono réznice wartosci parametru btedu
potozenia samolotu w przestrzeni 3D (ang. MRSE) z testow | oraz II.
Parametr btedu pofozenia samolotu MRSE dla wsp6trzednych
elipsoidalnych BLh dla testu | oraz Il zostat wyznaczony na podsta-
wie zaleznosci [11]:

MRSE = /MB? + ML? + Mh’ 9



gdzie:

MRSE- btad potozenia statku powietrznego w przestrzeni 3D,
MB- btad $redni sktadowe;j B,

ML- biad $redni sktadowej L,

Mh- biad $redni sktadowej h.
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Rys. 6. Poréwnanie wynikow parametréw MRSE z testu | oraz .
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Precyzja $redniej roznicy parametru MRSE z testow | oraz Il
wynosi -1,362 m, dla dyspersji wynikéw od -4,202 m i -0,984 m. W
czasie catego lotu wartos¢ réznicy jest ujemna, tzn. iz parametr
MRSE z testu Il jest mniejszy niz w tescie |. Warto doda¢, iz ponad
80% wynikdw réznicy jest mniejsza niz -1,5 m, zas okoto 98% wyni-
kow réznicy jest mniejsza niz -2 m.

WNIOSKI

W artykule zaprezentowano mozliwo$¢ wykorzystania metody
PPP w trybie kinematycznym w programie RTKLIB do wyznaczenia
pozycji statku powietrznego. Przedstawiono i scharakteryzowano
metode badawczg (metode PPP), wraz z podaniem petnego algo-
rytmu wyznaczenia pozycji w trybie kinematycznym. Obliczenia
pozycji samolotu zostaly przeprowadzone dla nieréznicowych ob-
serwacji kodowych GPS pozyskanych z odbiornika Topcon TPS
Hiper, zamontowanego w samolocie Cessna. Eksperyment lotniczy
zostat zrealizowany w dniu 01.06.2010 r. w okolicach miasta Deblin.
Na podstawie przeprowadzonych badarn mozna wyciggna¢ nastepu-
jace wnioski:

— przecietna doktadnos¢ szerokosci geodezyjnej B w tescie |

wyniosta 2,335 m, za$ w tescie Il odpowiednio 1,625 m;

— uzycie precyzyjnych produktow stuzby IGS w tescie Il zwigkszy-

to doktadnos$¢ szerokosci geodezyjnej B 0 43%;

— $rednia wartos¢ roznicy dla bteddw $rednich skladowej B z

rozwigzania | oraz Il wynosi ponad 0,7 m;

— przecietna doktadno$¢ dtugosci geodezyjnej L w tescie | wynio-

sta 1,458 m, za$ w tescie Il odpowiednio 1,006 m;

— uzycie precyzyjnych produktow stuzby IGS w tescie Il zwiekszy-

to doktadno$¢ diugosci geodezyjnej L 0 44%;

— $rednia warto$¢ réznicy dla btedow s$rednich skladowej L z

rozwigzania | oraz Il wynosi okoto 0,45 m;

— przecietna doktadno$¢ wysoko$ci elipsoidalnej h w tescie |

wyniosta 3,395 m, za$ w te$cie Il odpowiednio 2,336 m;

— w koricowym etapie lotu, doktadno$é wspdtrzednych horyzon-
talnych maleje, za$ wspotrzednej wertykalnej h wzrasta;
— $rednia warto$¢ réznicy dla btedow Srednich sktadowej h z

rozwigzania | oraz Il wynosi ponad 1 m;

— precyzja $redniej roznicy parametru MRSE z testéw | oraz Il
wyniosta -1,362 m, co jest spowodowane zdecydowanie wiek-

szq doktadnoscig wyznaczonych wspétrzednych BLh w tescie Il
(po zastosowaniu precyzyjnych produktow stuzby 1GS).
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UTILIZATION PPP METHOD FOR
DETERMINATION OF AIRCRAFT’S
TRAJECTORY

Abstract
This paper presents studies results relate to estima-
tion aircraft’s position using PPP kinematic method in
post-processing mode. For this purpose undifference
GPS code observations from Topcon TPS Hiper receiv-
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er were used. The PPP method was characterized and
configuration of PPP module in kinematic mode in
RTKLIB was described. Computations in RTKPOST
module in RTKLIB commercial software were executed.
The aircraft’s position was determinated using broad-
cast and precise ephemeris data in airborne test in
Deblin (01.06.2010). Preliminary results of airborne’s
test show that aircraft’s position was improved more
than 0,45 m in horizontal plane and more than 1 m in
vertical plane using precise products (e. g. precise co-
ordinates and clocks of GPS satellites).
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