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ＸＵ Ｚｈａｎꎬ ＺＨＡＮＧ Ｐｅｉｙｕｅꎬ ＬＩＵ Ｐｅｎｇｃｈｅｎｇ
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Ａｂｓｔｒａｃｔ:Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｔｅｓｔ ｔｈｅ ｓｔａｔｉｃ ａｎｄ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ａ Ｇｌｏｂａｌ Ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ Ｓｙｓｔｅｍ (ＧＰＳ) ｒｅｃｅｉｖｅｒꎬ ａ ＧＰＳ ｓｉｇｎａｌ ｓｉｍｕ￣
ｌａｔｏｒ ｉｓ ｒｅｑｕｉｒｅｄ ｔｏ ｇｅｎｅｒａｔｅ ｒｅａｌ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｓｉｇｎａｌｓ ｉｎ ｖａｒｉｏｕｓ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ. Ｔｈｅ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｉｓ ｗｉｄｅｌｙ ｕｓｅｄ ｂｅｃａｕｓｅ ｏｆ ｔｈｅ ａｄ￣
ｖａｎｔａｇｅｓ ｏｆ ｂｅｉｎｇ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｎｄ ｒｅｐｒｏｇｒａｍｍａｂｌｅ. Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅꎬ ａ ｄｉｇｉｔａｌ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ＧＰＳ ｓｉｇｎａｌ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｗｈｉｃｈ
ｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄ ｕｓｉｎｇ ＭＡＴＬＡＢ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ. Ｉｔ ｉｓ ａ ｍｅｔｈｏｄ ｔｏ ｃａｌｃｕｌａｔｅ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｂｙ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ａｎ￣
ｃｈｏｒ ｐｏｉｎｔꎬ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｌｅꎬ ａｎｄ ｔｏ ａｃｈｉｅｖｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｄｅｌａｙ ｂｙ ｍｏｄｉｆｙｉｎｇ ｔｈｅ
Ｃ / Ａ ｃｏｄｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｂａｓｅｄ ｏｎ ａｎａｌｙｚｉｎｇ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎａｌ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ. Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ
ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｉｓ ｃｏｒｒｅｃｔ ａｎｄ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ. Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ ｉｓ ｓｔａｔｉｏｎａｒｙ ａｎｄ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｉｓ ｍｏｖｉｎｇꎬ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ
ｅｒｒｏｒ ｉｓ ｌｅｓｓ ｔｈａｎ １ ｍ.
Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ: ＧＰＳꎻ Ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓꎻ Ｓａｔｅｌｌｉｔｅꎻ Ｃ / Ａ Ｃｏｄｅ

１　 Ｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎ

ＧＰＳ ｓｉｇｎａｌ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｐｒｏｖｉｄｅ ａ ｓｉｍｕ￣
ｌａｔｉｏｎ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ ｆｏｒ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ ｉｎ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ
ｓｔａｇｅꎬ ｗｈｉｃｈ ｉｓ ａｎ ｉｍｐｏｒｔａｎｔ ｔｏｏｌ ｆｏｒ ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｔｈｅ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ[１] . Ｔｈｅ ｌｉｔｅｒａｔｕｒｅ[２￣５] ｈａｓ
ｓｔｕｄｉｅｄ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｄｉｇｉｔａｌ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ
ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ( ＩＦ ) ｓｉｇｎａｌｓꎬ ｗｈｉｃｈ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｈｅ
ｗｈｏｌｅ ｐｒｏｃｅｓｓ ｆｒｏｍ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｓｉｇｎａｌ ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ ｔｏ ＩＦ
ｓａｍｐｌｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｉｎｇ ｅｎｄ. Ｔｈｅ ｌｉｔｅｒａｔｕｒｅ[６￣７] ａｌｓｏ
ｃｏｎｓｉｄｅｒｓ ｔｈｅ ｉｍｐａｃｔ ｏｆ ｒｅｃｅｉｖｅｒ ｍｏｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｏｎ
ＧＰＳ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｍｏｄｅｌｉｎｇ. Ｈｏｗｅｖｅｒꎬ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ ｌｉｔｅｒａ￣
ｔｕｒｅ ｄｏｅｓ ｎｏｔ ａｎａｌｙｚｅ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｅｐｈｅｍｅｒ￣
ｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｉｎ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｍｅｓｓａｇｅｓ.

Ｔｈｅ ＧＰＳ ｓｉｇｎａｌ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｉｎ
ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｉｎｖｏｌｖｅｓ ｔｈｅ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｄｅｓｉｇｎ
ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｔｈｅ ｄｅｌａｙ ｏｆ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ. Ｉｎ
ｄｅｔａｉｌꎬ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ａｒｅ ｃａｌｃｕ￣
ｌａｔｅｄ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔꎬ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ
ａｎｇｌｅ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｌｅ. Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ＧＰＳ ｓｉｇｎａｌ
ｔａｋｅｓ ｉｎｔｏ ａｃｃｏｕｎｔ ａｌｌ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｉｇｎａｌｓ
ａｎｄ ａｌｌ ｔｈｅ ｐａｔｈ ｄｅｌａｙｓ ｆｒｏｍ ｓｅｎｄｉｎｇ ｔｏ ｒｅｃｅｉｖｉｎｇ. Ｉｎ
ｏｎｅ ｆｒａｍｅ ｔｉｍｅ ( ３０ｓ) ｏｆ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓꎬ ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ
ｍｏｖｅｍｅｎｔ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｄ ｒｅｃｅｉｖｅｒꎬ ｔｈｅ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｂｅ￣
ｔｗｅｅｎ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ａｎｄ ｒｅｃｅｉｖｅｒ ｃｈａｎｇｅｓꎬ ｗｈｉｃｈ ａｆｆｅｃｔｓ
ｔｈｅ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｄｅｌａｙꎬ ｔｈａｔ ｉｓꎬ ｔｈｅ Ｄｏｐｐｌｅｒ ｓｈｉｆｔ[８]ꎬ

ｔｈｅｒｅｆｏｒｅꎬ ｔｈｅ ｍｅｔｈｏｄ ｔｏ ｍｏｄｉｆｙ ｔｈｅ Ｃ / Ａ ｃｏｄｅ ｆｒｅ￣
ｑｕｅｎｃｙ ｔｏ ｃｏｒｒｅｃｔ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｄｅｌａｙ ｏｆ ｏｎｅ
ｆｒａｍｅ ｔｉｍｅ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ. Ｆｉｎａｌｌｙꎬ ａ ＧＰＳ ｓｉｇｎａｌ ｓｏｆｔ￣
ｗａｒｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｉｓ ｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄ ｕｓｉｎｇ ＭＡＴＬＡＢ ｓｏｆｔ￣
ｗａｒｅ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｓｈｏｗｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｉｇｎａｌ
ｇｅｎｅｒａｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｃａｎ ｒｅａｃｈ ａ ｓｍａｌｌ ｐｏｓｉｔｉｏ￣
ｎｉｎｇ ｅｒｒｏｒ.

２　 Ｏｖｅｒａｌｌ Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ Ｄｉｇｉｔａｌ ＩＦ ＧＰＳ Ｓｉｇｎａｌ
Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ

Ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｔｈｅ ｄｉｇｉｔａｌＩＦ ＧＰＳ ｓｉｇｎａｌ ｓｉｍｕ￣
ｌａｔｏｒ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｉｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇｕｒｅ １ꎬ ｉｎ￣
ｃｌｕｄｉｎｇ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ｄｅｌａｙ ｍｏｄ￣
ｕｌｅ. Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒꎬ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔꎬ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｅｌｅｖａ￣
ｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｌｅ ａｒｅ ｕｓｅｄ ｔｏ ｃａｌｃｕｌａｔｅ ｅ￣
ｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓꎬ ａｎｄ ｔｈｅ Ｃ / Ａ ｃｏｄｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｉｓ
ｍｏｄｉｆｉｅｄ ｔｏ ｃｏｒｒｅｃｔ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｄｅｌａｙ ｏｆ ｏｎｅ
ｆｒａｍｅ ｔｉｍｅ. Ｔｈｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ｗｉｔｈｉｎ ３０ｓ ａｆ￣
ｔｅｒ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｄｅｌａｙ ｂｅｔｗｅｅｎ ｓａｔ￣
ｅｌｌｉｔｅｓ ａｎｄ ｒｅｃｅｉｖｅｒ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ａｔ ａｎｙ ｔｉｍｅꎬ
ｗｈｉｃｈ ｉｎｃｌｕｄｅｓ ｔｈｅ ｂａｓｉｃ ｄｅｌａｙ ａｎｄ ｔｈｅ ｏｆｆｓｅｔ ｄｅｌａｙ.
Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ＧＰＳ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅꎬ ａｔ ｌｅａｓｔ
ｆｏｕｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ａｒｅ ｒｅｑｕｉｒｅｄ ｆｏｒ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ.
Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒꎬ ｔｈｅ ＩＦ ｓｉｇｎａｌｓ ｏｆ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ｃａｎ

１



　 ＸＵ Ｚｈａｎ ｅｔ ａｌ: ＤｉｇｉｔａｌＩＦ ＧＰＳ Ｓｉｇｎａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ Ｄｅｓｉｇｎ

ｂｅ ｓｕｐｅｒｉｍｐｏｓｅｄ ａｎｄ ｔｒａｎｓｍｉｔｔｅｄ.

Ｆｉｇ. １　 Ｄｉｇｉｔａｌ ＩＦ ＧＰＳ Ｓｉｇｎａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

３　 Ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｄｅｓｉｇｎ Ｍｅｔｈｏｄ

３.１　 Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｄ Ａｚｉｍｕｔｈ Ａｎａｌｙｓｉｓ
Ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ＧＰＳ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ ｍｅａｓｕｒｅｄ ｂｙＰＤＯＰ ( Ｐｏｓｉｔｉｏｎ Ｄｉｌｕｔｉｏｎ ｏｆ
ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ) . Ｉｔ ｉｓ ｓｔｒｏｎｇｌｙ ｒｅｌａｔｅｄ ｔｏ ｔｈｅ ｇｅｏｍｅｔｒｙ ｂｅ￣
ｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ. Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｄｅｇｒｅｅ
ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｉｓ ｐｏｏｒꎬ ｉｔｓ ＰＤＯＰ ａｎｄ ｔｈｅ ｐｏ￣
ｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｉｓ ｌａｒｇｅ[９] . Ｉｎ ＧＰＳ ｓｉｇｎａｌ ｓｉｍｕｌａｔｏｒꎬ
ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｉｇｎａｌ ｉｓ ａｌｓｏ ａｆｆｅｃｔｅｄ ｂｙ
ｎｏｉｓｅ. Ｅｓｐｅｃｉａｌｌｙ ｗｈｅｎ ｔｈｅ ａｖａｉｌａｂｌｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ａｒｅ
ｌｅｓｓꎬ ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｉｍｐｒｏｖｅ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙꎬ
ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｎｅｅｄｓ ｔｏ ｒｅｆｅｒ ｔｏ ａｎｃｈｏｒ ｐｏｉｎｔ ｔｏ ｅｓｔａｂ￣
ｌｉｓｈ ｔｈｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ.
Ｆｏｒ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒꎬ ｉｔ ｄｏｅｓ ｎｏｔ ｋｎｏｗ ｉｔｓ ｔｒｕｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎꎬ
ａｎｄ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｓ ｓｏｌｖｅｄ ｂｙ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｅｑｕａｔｉｏｎꎬ
ｓｏ ｔｈｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ａｒｅ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｔｏ ｔｈｅ ａｎ￣
ｃｈｏｒ ｐｏｉｎｔꎬ ｎｏｔ ｔｈｅ ｔｒｕｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ.

Ｌｅｔ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｉｎ ｔｈｅ Ｅａｒｔｈ￣
Ｃｅｎｔｅｒｅｄꎬ Ｅａｒｔｈ￣Ｆｉｘｅｄ ( ＥＣＥＦ) ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ
ｂｅ (ｘꎬｙꎬｚ) ꎬＴｈｅ ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ Ｇｅｏｄｅｔｉｃ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ
ｉｓ (φꎬλꎬｈ) ꎬ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｓ ( ｘｓꎬ ｙｓꎬ ｚｓ) ꎬ ｔｈｅｎ

ｔｈｅ ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒ ｉｓ:

Δｘ
Δｙ
Δｚ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝
ｘｓ

ｙｓ

ｚｓ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

￣
ｘ
ｙ
ｚ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(１)

Ａｆｔｅｒ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎꎬ ｔｈｅ ｐｏｓｉ￣
ｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｉｓ ｔａｋｅｎ ａｓ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉ￣
ｎａｔｅ ｏｒｉｇｉｎꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｉｎｌｏｃａｌ
Ｃａｒｔｅｓｉａｎ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ (ΔｅꎬΔｎꎬ
Δｕ) ｉｓ:

Δｅ
Δｎ
Δｕ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝ Ｓ􀅰
Δｘ
Δｙ
Δｚ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(２)

ｗｈｅｒｅ Ｓ ｉｓ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｍａｔｒｉｘ:

Ｓ ＝
￣ｓｉｎλ ｃｏｓλ ０

￣ｓｉｎφｃｏｓλ ￣ｓｉｎφｓｉｎλ ｃｏｓφ
ｃｏｓφｃｏｓλ ｃｏｓφｓｉｎλ ｓｉｎφ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(３)

Ｔｈｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｉｓ:

θ ＝ ａｒｃｓｉｎ
Δｕ

　
(Δｅ ) ２ ＋ (Δｎ ) ２ ＋ (Δｕ ) ２

ö

ø
÷

æ

è
ç (４)

Ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｌｅ ｉｓ:

２



ＩＮＳＴＲＵＭＥＮＴＡＴＩＯＮꎬ Ｖｏｌ ５. Ｎｏ ４ꎬ Ｄｅｃｅｍｂｅｒ ２０１８

α ＝ ａｒｃｔａｎ(Δｅ
Δｎ
) (５)

３.２　 Ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ
Ｔｈｅ Ｋｅｐｌｅｒ ｏｒｂｉｔａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｄｅｓｃｒｉｂｅ

ｔｈｅ ｕｎｏｂｓｅｒｖｅｄ ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌ ｏｒｂｉｔａｌ ｍｏｔｉｏｎ ｏｆ ａ ＧＰＳ ｓａｔ￣
ｅｌｌｉｔｅ ａｎｄ ｃｏｎｓｉｓｔｓ ｏｆ ６ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ:ｒｉｇｈｔ ａｓｃｅｎｓｉｏｎ ｏｆ
ａｓｃｅｎｄｉｎｇ ｎｏｄｅ Ω０ ꎬ ｏｒｂｉｔａｌ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｉ０ ꎬ ａｒｇｕｍｅｎｔ

ｏｆ ｐｅｒｉｇｅｅ ω ꎬ ｌｏｎｇ ｒａｄｉｕｓ 　 ａｓ ꎬ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ｅｓ ａｎｄ
ｔｒｕｅａｎｏｍａｌｙ ν . Ｗｈｅｒｅ (Ω０ꎬｉ０ꎬω) ｄｅｆｉｎｅｓ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ

ｐｌａｎｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅꎬ ( 　 ａｓ ꎬｅｓ) ｄｅｆｉｎｅｓ ｔｈｅ ｓｐｅｃｉｆｉｃ
ｅｌｌｉｐｔｉｃ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｏｒ ｍｏｔｉｏｎ ｏｒｂｉｔ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｉｎ ｔｈｅ
ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌ ｏｒｂｉｔ ｐｌａｎｅꎬ ν ｄｅｆｉｎｅｓ ｔｈｅ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｌｏｃａｔｉｏｎ
ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ. Ｔｈｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｅ￣
ｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｉｓ ｇｉｖｅｎ ｂｅｌｏｗ:

Ｃａｌｃｕｌａｔｅ ｔｈｅ ＥＣＥＦ (ｘꎬｙꎬｚ) ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ｕｓｉｎｇ
ｔｈｅ Ｇｅｏｄｅｔｉｃ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ (φꎬλꎬｈ) ｏｆ ｔｈｅ ｇｉｖｅｎ ａｎ￣
ｃｈｏｒ ｐｏｉｎｔｓ:

ｘ ＝ (Ｎ ＋ ｈ)ｃｏｓφｃｏｓλ
ｙ ＝ (Ｎ ＋ ｈ)ｃｏｓφｓｉｎλ

ｚ ＝ Ｎ(１￣ ｅ２) ＋ ｈ[ ] ｓｉｎφ

ì

î

í

ïï

ïï

(６)

Ｎ ＝ ａ

１￣ ｅ２ ｓｉｎ２φ
(７)

ｗｈｅｒｅｅ ｉｓ ｔｈｅ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙꎬ ａ ｉｓ ｔｈｅ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｅｌ￣
ｌｉｐｓｏｉｄ ｌｏｎｇ ｒａｄｉｕｓꎬ ｅ ａｎｄ ａ ａｒｅ ｃｏｎｓｔａｎｔｓꎬ Ｎ ｉｓ ｔｈｅ ｒａ￣
ｄｉｕｓ ｏｆ ｃｕｒｖａｔｕｒｅ ｏｆ ｔｈｅ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｅｌｌｉｐｓｏｉｄ. Ｔｈｅ ａｖｅｒ￣
ａｇｅ ｈｅｉｇｈｔ ｏｆ ＧＰＳ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ｉｓ ２０ꎬ０００ｋｍ ａｎｄ ｔｈｅ ｒａ￣
ｄｉｕｓ ｏｆ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ｉｓ ６４００ｋｍ. Ｔｈｅｎ ｔｈｅ ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ
ｖｅｃｔｏｒ ｓａｔｉｓｆｉｅｓ ｔｈｅ ｅｑｕａｔｉｏｎ:

２ρΔρｓｉｎθ ＋ Δ ρ２ ＋ ρ２ ＝ (２６４００ × １ ０３ ) ２ (８)
ｗｈｅｒｅ ρ ａｎｄ Δρ ａｒｅ:

ρ ＝ 　 ｘ２ ＋ ｙ２ ＋ ｚ２ (９)
Δ ρ２ ＝ (Δ ｕ２ ＋ Δ ｅ２ ＋ Δ ｎ２) (１０)

Ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅθ ꎬ ｓｏｌｖｉｎｇ
Ｅｑｕａｔｉｏｎ (８) ｔｏ ｇｅｔ Δρ . Ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｚｉｍｕｔｈ
αꎬ ａｎｄ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｗｉｔｈ (２)ꎬ (３)ꎬ (４)ꎬ (５)ꎬ ｉｔ ｃａｎ
ｂｅ ｓｏｌｖｅｄ ｔｏ ｇｅｔ (ΔｘꎬΔｙꎬΔｚ) . Ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｉｎ ＥＣＥＦ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｘｋꎬｙｋꎬｚｋ( ) ｉｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ
ｂｙ ｔｈｅ ｅｑｕａｔｉｏｎ (１)ꎬ ｗｈｅｒｅ ｋ ｉｓ ｔｈｅ ｔｉｍｅ ｎｕｍｂｅｒ.
Ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｘ′ｋꎬｙ′ｋ( ) ｉｎ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｐｌａｎｅ ｒｅｃｔａｎｇｕ￣
ｌａｒ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ:

ｘｋ

ｙｋ

ｚｋ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
ｃｏｓ Ωｋ ￣ｃｏｓ ｉｋｓｉｎ Ωｋ

ｓｉｎ Ωｋ ｃｏｓ ｉｋｃｏｓ Ωｋ

ｓｉｎ ｉｋ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

􀅰

ｘ′ｋ
ｙ′ｋ
ｙ′ｋ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

(１１)

ｗｈｅｒｅ Ωｋ ａｎｄ ｉｋ ａｒｅ ｔｈｅ ａｓｃｅｎｄｉｎｇ ｎｏｄｅ ｒｉｇｈｔ ａｓ￣
ｃｅｎｓｉｏｎ ａｎｄ ｏｒｂｉｔａｌ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ａｔ ｔｉｍｅ ( ｔｋ ＋ ｔｏｅ) ꎬ ｒｅ￣
ｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ. Ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｉｋ ꎬ ｓｏｌ￣
ｖｉｎｇ ｔｈｅ ｕｎｋｎｏｗｎ ｇｅｔｓ:

ｙ′ｋ ＝
ｚｋ

ｓｉｎ ｉｋ

Ωｋ ＝ ￣ａｒｃｔａｎ２(
ｘ′ｋ
ｙ′ｋ
) ± ａｒｃｃｏｓ (ｙ′ｋ􀅰

ｃｏｓ ( ｉｋ)
ｒｋ

)

ｘ′ｋ ＝
(ｙｋ￣ ｙ′ｋｃｏｓ ｉｋｃｏｓ Ωｋ)

ｓｉｎ Ωｋ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

(１２)
ｗｈｅｒｅ ｒｋ ｉｓ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｄｉａｍｅｔｅｒ ｌｅｎｇｔｈ:

ｒｋ ＝
　
(ｘ′ｋ ) ２ ＋ (ｙ′ｋ ) ２ (１３)

Ｉｎ ｅｑｕａｔｉｏｎ (１２)ꎬ ｔｈｅ ｏｐｅｒａｔｉｏｎａｒｃｔａｎ２ ｉｓ:

ａｒｃｔａｎ２ Ａ
Ｂ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝

ａｒｃｔａｎ(Ａ / Ｂ)ꎬｗｈｅｎ Ｂ > ０
ａｒｃｔａｎ(Ａ / Ｂ) ＋ πꎬｗｈｅｎ Ｂ £０{

(１４)

Ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅ Ω
􀅰

ａｎｄ ｔｏｅ ꎬ ｆｉｎｄ ｔｈｅ ｒｉｇｈｔ ａｓｃｅｎｓｉｏｎ ｏｆ
ａｓｃｅｎｄｉｎｇ ｎｏｄｅ Ω０ ａｔ ｔｈｅ ｔｉｍｅ ｔｏｅ ꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ
ｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎ ｕｋ ａｔ ｔｈｅ ｔｉｍｅ ( ｔｋ ＋ ｔｏｅ) ｉｓ:

Ω０ ＝ Ωｋ￣(Ω
􀅰
￣ Ω
􀅰

ｅ) ｔｋ ＋ Ω
􀅰

ｅ ｔｏｅ (１５)
ｕｋ ＝ ａｒｃｔａｎ２(ｙ′ｋ / ｘ′ｋ) (１６)

ｗｈｅｒｅ Ω
􀅰

ｅ ｉｓ ｔｈｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｓｔａｎｔ ｏｆ ｔｈｅ
Ｅａｒｔｈ'ｓ ｒｏｔａｔｉｏｎ. ｒｋꎬｕｋꎬΩｋ( ) ｉｓ ｔｈｅ ｐｏｌａｒ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ
ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｐｌａｎｅ
Ｃａｒｔｅｓｉａｎ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ. ｕｋ ｉｓ ｔｈｅ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｖａｌ￣
ｕｅ ｏｆ φｋ .

ｕｋ ＝ φｋ ＋ Ｃｕｓｓｉｎ(２ φｋ) ＋ Ｃｕｃｃｏｓ(２ φｋ) (１７)
Ｉｎ ｔｈｅ ｆｏｒｍｕｌａꎬ Ｃｕｓ ａｎｄ Ｃｕｃ ａｒｅ ｔｈｅ ｓｉｎｅ ａｎｄ ｃｏ￣

ｓｉｎｅ ｈａｒｍｏｎｉｃ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ａｓｃｅｎｄｉｎｇ
ｎｏｄｅ ａｎｇｕｌａｒ ｄｉｓｔａｎｃｅꎬ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ. Ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅ Ｃｕｓ ａｎｄ
Ｃｕｃ ꎬ ａｎｄ ｕｓｉｎｇ ａｎ ｉｔｅｒａｔｉｖｅ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｔｏ ｓｏｌｖｅ ｔｈｅ
ｐｉｔｃｈ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｔｈｅ ａｓｃｅｎｄｉｎｇ ｎｏｄｅ ａｎｇｕｌａｒ ｄｉｓｔａｎｃｅ
φｋ . Ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅ ｔｈｅ ｓｉｎｅ ａｎｄ ｃｏｓｉｎｅ ｈａｒｍｏｎｉｃ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ Ｃ ｉｓ ꎬ Ｃ ｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎꎬ ｉｎｉｔｉａｌ￣

ｉｚｅ ｔｈｅ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｉ
􀅰
ａｎｄ ｔｈｅ ｔｉｍｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

３



　 ＸＵ Ｚｈａｎ ｅｔ ａｌ: ＤｉｇｉｔａｌＩＦ ＧＰＳ Ｓｉｇｎａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ Ｄｅｓｉｇｎ

ｔｋ ꎬ ａｎｄ ｃａｌｃｕｌａｔｅ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ａｔ ｔｉｍｅ ｔｏｅ :
δ ｉｋ ＝ Ｃ ｉ ｓｓｉｎ(２ φｋ) ＋ Ｃ ｉ ｃｃｏｓ(２ φｋ)

ｉ０ ＝ ｉｋ￣ ｉ􀅰ｔｋ￣δ ｉｋ{ (１８)

Ｔｈｅ ｓｉｎｅ ａｎｄ ｃｏｓｉｎｅ ｈａｒｍｏｎｉｃ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｐａｒａｍ￣
ｅｔｅｒｓ Ｃｒｓ ａｎｄ Ｃｒｃ ｏｆ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｒａｄｉｕｓ ａｒｅ ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅｄ ｔｏ
ｏｂｔａｉｎ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｒａｄｉａｌ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｌｅｎｇｔｈ:

δ ｒｋ ＝ Ｃｒｓｓｉｎ(２ φｋ) ＋ Ｃｒｃｃｏｓ(２ φｋ) (１９)
Ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅ ｔｈｅａｒｇｕｍｅｎｔ ｏｆ ｐｅｒｉｇｅｅ ω ａｎｄ ｓｏｌｖｅ ｔｈｅ

ｔｒｕｅａｎｏｍａｌｙ:
ｖｋ ＝ φｋ￣ω (２０)

Ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅ ｅｓ ꎬ ａｎｄ ｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｙ ｓｏｌｖｅ ｔｈｅ ｎｅａｒ ｐｏｉｎｔ
ａｎｇｌｅ:

ｔａｎ(ｖｋ) ＝
　
１￣ ｅ２ｓ ｓｉｎ Ｅｋ

ｃｏｓ Ｅｋ￣ ｅｓ
(２１)

Ｓｏｌｖｉｎｇ ｔｈｅｏｒｂｉｔ ｌｏｎｇ ｒａｄｉｕｓ ａｓ :

ａｓ ＝
ｒｋ￣δ ｒｋ
１￣ ｅｓｃｏｓ Ｅｋ

(２２)

Ｓｏｌｖｉｎｇ ｔｈｅ ｎｅａｒ ｐｏｉｎｔ ａｎｇｌｅ Ｍｋ :
Ｍｋ ＝ Ｅｋ￣ ｅｓｓｉｎ Ｅｋ (２３)

Ｓｏｌｖｉｎｇ ｔｈｅ ａｖｅｒａｇｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ:

ｎ０ ＝
　 μ
ａ３ｓ

ｎ ＝ ｎ０ ＋ Δｎ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(２４)

ｗｈｅｒｅ μ ｉｓ ｔｈｅ ｇｒａｖｉｔｙ ｃｏｎｓｔａｎｔ ｏｆ ｔｈｅ Ｅａｒｔｈꎬ ａｎｄ
Δｎ ｉｓ ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅｄ ｔｏ ｇｅｔ ｎ . Ｔｈｅｎ ａｔ ｔｉｍｅ ｔｏｅ :

Ｍ０ ＝ Ｍｋ￣ｎ ｔｋ (２５)
Ｔｈｅ ｔｉｍｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｔｋ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｄｅｆｉｎｅ ｔｈｅ ｓａｔｅｌ￣

ｌｉｔｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｔ ｔｉｍｅ ( ｔｏｅ ＋ ｔｋ) ａｓ (ｘｋꎬｙｋꎬｚｋ) ꎬ ａｎｄ ｔｈｅ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｎ ｏｔｈｅｒ ｆｒａｍｅ ｔｉｍｅ ｃａｎ ｂｅ ｃａｌｃｕｌａｔ￣
ｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
ｏｆ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ ｄｅｓｉｇｎ.

Ｔｈｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｔｈａｔ ｎｅｅｄ ｔｏ ｂｅ ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅｄ ｄｕｒｉｎｇ
ｔｈｅ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ ｉｎｃｌｕｄｅ
ｔｈｅ ｇｅｏｄｅｔｉｃ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ａｎｃｈｏｒ ｐｏｉｎｔ (φꎬλꎬ
ｈ) ꎬ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ θ ꎬ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｄ ｏｔｈｅｒ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓꎬ ｉｎｃｌｕｄｅ α 、 ｔｏｅ 、 ｅｓ 、 ｉｋ 、 ｔｋ 、 ω 、 Δｎ 、 ｉ
􀅰
、

Ω
􀅰
、 Ｃｕｓ 、 Ｃｕｃ 、 Ｃ ｉｓ 、 Ｃ ｉｃ 、 Ｃｒｓ 、 Ｃｒｃ . Ｔｈｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｔｈａｔ ｎｅｅｄ ｔｏ ｂｅ ｓｏｌｖｅｄ ｉｎｃｌｕｄｅ 　 ａｓ 、 ｉ０ 、 Ω０ 、 Ｍ０ .
Ｅａｃｈ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｎｅｅｄｓ ｔｏ ｓｅｐａｒａｔｅｌｙ ｄｅｓｉｇｎ ｅｌｅｖａｔｉｏｎꎬ
ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｄ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ. Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｐｏｓｉ￣

ｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｍｏｖｅｓ ｌｏｃａｌｌｙ ｗｉｔｈ ｒｅｓｐｅｃｔ ｔｏ ｔｈｅ ｓａｔｅｌ￣
ｌｉｔｅꎬ ｉｔｓ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｌｅ ｃｈａｎｇｅ
ｓｌｏｗｌｙ ａｎｄ ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙ. Ｓｅｔ ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ
ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｔｏ ｔｈｅ ａｎｃｈｏｒ ｐｏｉｎｔꎬ ａｎｄ ｋｅｅｐ
ｔｈｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｏｎｅ ｆｒａｍｅ ｕｎｃｈａｎｇｅｄ.
Ａｆｔｅｒ ａｄｄｉｎｇ ｔｈｅ ｄｅｌａｙꎬ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｉｓ ｄｙ￣
ｎａｍｉｃａｌｌｙ ｃｈａｎｇｅｄ ｌｏｃａｌｌｙ ｗｉｔｈｏｕｔ ａｄｊｕｓｔｉｎｇ ｔｈｅ ｓａｔ￣
ｅｌｌｉｔｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｎｄ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｉｎ ｒｅａｌ ｔｉｍｅ.
Ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ ｓｌｏｗ ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ａｚｉ￣
ｍｕｔｈꎬ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｍｕｓｔ ｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｌｙ ｄｅｔｅｃｔ ｔｈｅ
ｒｅｌａｔｉｖｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ ａｎｄ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ.
Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ＰＤＯＰ ｖａｌｕｅ ｉｓ ｌａｒｇｅꎬ ｒｅ￣ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅ ｔｈｅ ｓａｔ￣
ｅｌｌｉｔｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈꎬ ａｎｄ ｃａｌｃｕｌａｔｅ ｔｈｅ ｓａｔｅｌ￣
ｌｉｔｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｎｄ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｓｏ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｒｅ￣
ｃｅｉｖｅｒ ａｌｗａｙｓ ｈａｓ ｉｓ ａ ｓｍａｌｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｅｒｒｏｒ.

４ 　 ＧＰＳ Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｄｅｌａｙ
Ｍｅｔｈｏｄ

４.１　 Ｂａｓｅ Ｄｅｌａｙ
Ｓｅｔｔｈｅ ｌｏｃａｔｉｏｎ ａｔ ｔｈｅ ｔｉｍｅ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｔｒａｎｓｍｉｓ￣

ｓｉｏｎ ｆｒａｍｅ ｈｅａｄｅｒ ｉｓ (ｘｉꎬｙｉꎬｚｉ) . Ａｎｄ ｉ ｉｓ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｎｕｍｂｅｒꎬ ｌｏｃａｔｉｏｎ ｉｓ (ｘＡꎬｙＡꎬ ｚＡ) ꎬ ｔｈｅ ｐｓｅｕｄｏ￣ｒａｎｇｅ
ｏｆ ｅａｃｈ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｉｓ:

ｄｉ ＝
　
(ｘＡ￣ ｘｉ ) ２ ＋ (ｙＡ￣ ｙｉ ) ２ ＋ ( ｚＡ￣ ｚｉ ) ２ ＋ ｃΔ ｔｉ

(２６)
ｗｈｅｒｅ Δ ｔｉ ｉｓ ｔｈｅ ｃｌｏｃｋ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｔｒａｎｓ￣
ｍｉｓｓｉｏｎ ｄｅｌａｙ Δ􀭰ｔｉ ｉｓ:

Δ􀭰ｔｉ ＝ ｄｉ / ｃ￣Δ ｔｉ (２７)
Ｔｈｅ ｄｅｌａｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｉｇｎａｌ ｉｓ

ｒｅｌａｔｉｖｅ ａｎｄ ｉｔｓ ｖａｌｕｅ ｉｓ ｇｒｅａｔｅｒ ｔｈａｎ ｚｅｒｏ. Ｗｈｅｎ ｔｈｅｒｅ
ｉｓ ａ ｄｅｌａｙ ｌｅｓｓ ｔｈａｎ ｚｅｒｏꎬ ｔｈｅ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｖａｌｕｅｓ ｆｏｒ ａｌｌ
ｄｅｌａｙｓ ａｒｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ:

Δ ｔ ｉ ＝ Δ􀭰ｔｉ ＋ ｍｉｎ
１£ｉ£Ｎ
(Δ􀭰ｔｉ) ＋ ｔｃ (２８)

ｗｈｅｒｅ ｔｃ ｉｓ ｔｈｅ ｄｅｌａｙ ｖａｌｕｅ ｃｏｎｓｔａｎｔ ｇｒｅａｔｅｒ ｔｈａｎ
ｚｅｒｏꎬ ａｎｄ Ｎ ｉｓ ｔｈｅ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ. Ａｆｔｅｒ ｕｓｉｎｇ
ｔｈｉｓ ｄｅｌａｙ ｖａｌｕｅꎬ ｔｈｅ ｃｌｏｃｋ ｅｒｒｏｒ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ
ａｎｄ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｂｅｃｏｍｅｓ:

Δ ｔ^ｉ ＝ Δ ｔｉ￣ ｍｉｎ１£ｉ£Ｎ
(Δ􀭰ｔｉ) ￣ ｔｃ (２９)

Ｉｎ ｄｉｇｉｔａｌ ｓｉｇｎａｌｓꎬ ｔｈｉｓ ｄｅｌａｙ ｉｓ ｃｏｎｖｅｒｔｅｄ ｔｏ ｔｈｅ
ｄｅｌａｙ ｏｆ ｔｈｅＩＦ ｓａｍｐｌｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ＧＰＳ ｓｉｇｎａｌ. Ｔｈｅ

４



ＩＮＳＴＲＵＭＥＮＴＡＴＩＯＮꎬ Ｖｏｌ ５. Ｎｏ ４ꎬ Ｄｅｃｅｍｂｅｒ ２０１８

ｓａｍｐｌｉｎｇ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ＩＦ ｓｉｇｎａｌ ｉｓ ｆｓ ꎬ ａｎｄ ｔｈｅ

ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｄｅｌａｙｅｄ ｓａｍｐｌｉｎｇ ｐｏｉｎｔｓ ｉｓ ｎｉ ＝ Δ ｔ ｉ ｆｓ ꎬ ａｎｄ
ｔｈｅ ｓａｍｐｌｉｎｇ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｆｓ ｈａｓ ａｎ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｎ ｔｈｅ ｐｏ￣
ｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｅｒｒｏｒ.

４.２　 Ｏｆｆｓｅｔ Ｄｅｌａｙ

Ｆｉｇ. ２　 Ｐｓｅｕｄｏ￣Ｒａｎｇｅ Ｃｈａｎｇｅ ｆｒｏｍ Ｆｒａｍｅ
Ｈｅａｄｅｒ ｔｏ Ｆｒａｍｅ Ｅｎｄ

Ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｎｇｅｓ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ
ａｎｄ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔꎬ ａｔ ｂｏｔｈ ｆｒａｍｅ ｈｅａｄ ａｎｄ ｆｒａｍｅ
ｅｎｄ ｏｆ ｔｈｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎꎬｂｏｔｈ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ
ｄｅｌａｙ ａｎｄ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ａｎｄ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ
ｐｏｉｎｔ ｃｈａｎｇｅ. Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅꎬ ｔｈｉｓ ｌｅａｄｓ ｔｏ ｔｈｅ Ｄｏｐｐｌｅｒ
ｓｈｉｆｔ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｓｉｇｎａｌ. Ｉｎ ｆａｃｔꎬ Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｍｏｖｅｓ ａｔ ａ ｈｉｇｈｅｒ ｓｐｅｅｄ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｔｏ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒꎬ ａｎｄ
ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｉｓ ｓｔａｔｉｏｎａｒｙꎬ ｗｉｔｈｉｎ ｏｎｅ ｆｒａｍｅ
ｔｉｍｅꎬ ｔｈｅ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅ￣
ｃｅｉｖｅｒ ｃｈａｎｇｅｓ ａｔ ｆｒａｍｅ ｈｅａｄ ａｎｄ ｅｎｄꎬ ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ
Ｆｉｇ. ２. Ｌｅｔ ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｔ ｔｈｅ
ｆｒａｍｅ ｈｅａｄ ｂｅ ( ｘｉꎬ ｙｉꎬ ｚｉ) ꎬ ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ
ｄｅｓｉｇｎ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓꎬ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｃａｌｃｕ￣
ｌａｔｅｓ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｔ ｔｈｅ ｆｒａｍｅ ｅｎｄ ｉｓ
(ｘ′ｉꎬ ｙ′ｉꎬ ｚ′ｉ) . Ａｎｄ ｔｈｅ ｐｓｅｕｄｏｒａｎｇｅ ａｔ ｆｒａｍｅ ｅｎｄ
ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄꎬ ｗｈｉｃｈ ｉｓ:

ｄ′ｉ ＝
　
(ｘＡ￣ ｘ′ｉ )２ ＋ (ｙＡ￣ ｙ′ｉ )２ ＋ (ｚＡ￣ ｚ′ｉ )２ ＋ ｃΔ ｔ′ｉ

(３０)
Ｇｅｔ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｄｅｌａｙ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ａｓ:

Δ ｔ″ｉ ＝ (ｄ′ｉ￣ ｄｉ) / ｃ (３１)
Ｔｈｅｎꎬ ｗｈｅｎｔｈｅ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｏｎｅ

ｆｒａｍｅ ｔｉｍｅ ｓｅｎｔ ｂｙ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｒｒｉｖｅｓ ａｔ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖ￣
ｉｎｇ ｅｎｄꎬ ｉｔｓ ｆｒａｍｅ ｌｅｎｇｔｈ ｂｅｃｏｍｅｓ (Δ ｔ″ｉ ＋ ３０) . Ａｓ￣
ｓｕｍｉｎｇ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｄｅ￣
ｌａｙ ａｒｅ ｌｉｎｅａｒꎬ ａｎｄ ｔｈｅ １５００ ｂｉｔｓ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｔｒａｎｓ￣
ｍｉｔｔｅｄ ｒｅｍａｉｎｓ ｕｎｃｈａｎｇｅｄꎬ ｔｈｅ ｃｏｄｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｂｅ￣

ｃｏｍｅｓ:
ｆｉ ＝ １０２３ × １５００ × ２０ / (３０ ＋ Δ ｔ″ｉ) (３２)

Ｉｔ ｃａｎ ｂｅ ｓｅｅｎ ｔｈａｔ ｔｈｅｄｅｌａｙ ｍｏｄｕｌｅ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ
ｉｎｃｌｕｄｅｓ ｔｗｏ ｐａｒｔｓ. Ｏｎｅ ｐａｒｔ ｉｓ ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｄｅｌａｙ ｏｆ
ｅａｃｈ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｔ ｔｈｅ ｆｒａｍｅ ｈｅａｄꎬ ｗｈｉｃｈ ｉｓ ｃａｌｌｅｄ ｂａｓｅ
ｄｅｌａｙ. Ｔｈｅ ｏｔｈｅｒ ｐａｒｔ ｉｓ ｔｈｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｄｅｌａｙ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ
Ｄｏｐｐｌｅｒ ｓｈｉｆｔ ｉｎ ｏｎｅ ｆｒａｍｅ ｔｉｍｅꎬ ｃａｌｌｅｄ ｏｆｆｓｅｔ ｄｅｌａｙ.
Ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｏｆ ｉｎｉｔｉａｌｉｚｉｎｇ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ
ｐｏｉｎｔ ａｎｄ ｐａｒｔ ｏｆ ｔｈｅ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓꎬ ｔｈｅ ｃａｌ￣
ｃｕｌａｔｅｄ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓꎬ
ｔｈｅ ｂａｓｅ ｄｅｌａｙ ａｎｄ ｔｈｅ ｏｆｆｓｅｔ ｄｅｌａｙ ａｒｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ
ｏｎｌｙ ｂｙ ｔｈｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ. Ｉｎ
ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒꎬ ｔｈｅ ｂａｓｉｃ ｄｅｌａｙ ｉｓ ａｃｈｉｅｖｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｓａｍ￣
ｐｌｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｓｈｉｆｔ ｏｆ ｔｈｅ ＩＦ ｓｉｇｎａｌꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｏｆｆｓｅｔ ｄｅｌａｙ
ｉｓ ａｃｈｉｅｖｅｄ ｂｙ ｍｏｄｉｆｙｉｎｇ ｔｈｅ Ｃ / Ａ ｃｏｄｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ.

５　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ Ｒｅｓｕｌｔｓ

Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｔａｋｅｓｏｎｅ ｆｒａｍｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｌ ｍｅｓｓａｇｅ
ｏｆ ｆｏｕｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ａｓ ａｎ ｅｘａｍｐｌｅ ｔｏ ｔｅｓｔ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ＩＦ ｓｉｇｎａｌ ｏｆ ｔｈｅ ＧＰＳ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ.
Ａｌｌ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ ｓｈｏｕｌｄ ｂｅ ａｃｃｕｒａｔｅꎬ ｏｔｈｅｒｗｉｓｅꎬ ｔｈｅｒｅ
ｗｉｌｌ ｂｅ ｌａｒｇｅ ｅｒｒｏｒｓ ｉｎ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ. Ｔｈｅ ａｖｅｒ￣
ａｇｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ ｉｓ ４３.５ｍꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ａｖｅｒａｇｅ
ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ Ｙｅｌｌｏｗ Ｓｅａ ｉｓ ７２.２６０ｍ. Ｔｈｅ ｌａｔｉｔｕｄｅ
ａｎｄ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ ｒａｎｇｅ ａｒｅ ｆｒｏｍ ３９°２６' ｔｏ ４１°０３' ｎｏｒｔｈ
ｌａｔｉｔｕｄｅꎬ ａｎｄ １１５°２５' ｔｏ １１７°３０' ｅａｓｔ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ. Ｔａｋ￣
ｉｎｇ ｇｅｏｄｅｔｉｃ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ (４０°ꎬ １１６°ꎬ １１５.７６) ａｓ ａｎ
ｅｘａｍｐｌｅꎬ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ｏｆ ＥＣＥＦ ａｒｅ ( ￣２１４５８８３.
８３７ꎬ ７０３１５ꎬ ４３９９７１３. ８７６０２５７ꎬ ４０８０００５. ２６１２３１
３８) . Ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅ ｔｈｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅꎬ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｄ ｏｔｈｅｒ
ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｕｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓꎬ ａｎｄ ｃａｌ￣
ｃｕｌａｔｅ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｎｄ ｃｏｄｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｕｒ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｉｎ ｆｒａｍｅ ｈｅａｄ ｗｈｉｃｈ ａｒｅ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｔａｂｌｅｓ １
ａｎｄ ２. Ｔａｂｌｅ １ ｌｉｓｔｓ ｔｈｅ ｐｒｉｖａｔｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｅａｃｈ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅꎬ ａｎｄ Ｔａｂｌｅ ２ ｌｉｓｔｓ ｔｈｅ ｃｏｍｍｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ
ｔｈｅ ｆｏｕｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ. Ｔｈｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ｐａｒａｍ￣
ｅｔｅｒｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ａｒｅ ｅｖｅｎｌｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ａ￣
ｒｏｕｎｄ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔ. Ａｆｔｅｒ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎꎬ ｔｈｅ
ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ ＰＤＯＰ ｖａｌｕｅ ｉｓ １.６３３０. Ｉｎ ｏｎｅ ｆｒａｍｅ
ｔｉｍｅꎬ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｓ４ ｍｏｔｉｏｎ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｉｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ
Ｆｉｇｕｒｅ ３ꎬ ａｎｄ ｉｔｓ ｈｅｉｇｈｔ ｉｓ ａｂｏｕｔ ２０ꎬ０００ ｋｉｌｏｍｅｔｅｒｓ.
Ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ａｒｅ

５



　 ＸＵ Ｚｈａｎ ｅｔ ａｌ: ＤｉｇｉｔａｌＩＦ ＧＰＳ Ｓｉｇｎａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ Ｄｅｓｉｇｎ

ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇｕｒｅｓ ４ ａｎｄ ５. Ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ａｎｃｈｏｒ
ｐｏｉｎｔꎬ ｔｈｅ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ ｅｒｒｏｒ ｉｎ ｔｈｅ ｇｅｏｄｅｔｉｃ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ
ｉｓ ｌｅｓｓ ｔｈａｎ ０.００００００１°ꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｌａｔｉｔｕｄｅ ｅｒｒｏｒ ｉｓ ｌｅｓｓ

ｔｈａｎ ０.０００１０°. Ｉｎ ｔｈｅ ＷＧＳ￣８４ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓꎬ ｔｈｅ Ｘꎬ
Ｙꎬ ａｎｄ Ｚ ａｘｉｓ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｅｒｒｏｒｓ ａｒｅ ｌｅｓｓ ｔｈａｎ １ ｍ.

Ｔａｂｌｅ １　 Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ａｎｄ Ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ (Ｐｒｉｖａｔｅ Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ)

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｓ１ Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｓ２ Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｓ３ Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｓ４

Ｅｌｅｖａｔｉｏｎ Ａｎｇｌｅ∗(°) ９０ ０ ０ ０

Ａｚｉｍｕｔｈ∗(°) ０ １２０ ２４０ ０

ｉｋ ∗( ｒａｄ) １.５２６３３９７４４８ １.５２５３９８１６３３９７４４８ １.５２３９８１６３３９７４４８ １.５２５３９８１６３３９７４４８

ω∗( ｒａｄ) ￣１.７１７４５７８７６ ￣１.７１７４５７８７６ ￣１.７１７４５７８７６ ￣１.８１７４５７８７６

ｅｓ ∗ ０.００５９１２０３８２ × １ ０￣６ ０.００８９１２０３８２ × １ ０￣７ ０.００８８１２０３８２６ × １ ０￣６ ０.００５９６２０３８２６５ × １ ０￣６

Ｘ(ｍ) ￣８８７１３５４.６４２６ ￣２５６９６９４１.７４３１ １４１８６１６４.４７２１ ５０７３１２５.７５７８５

Ｙ(ｍ) １８１８８９７２.５０３７ ２０７４１５０.１１１８７ ２１５２６４４０.７４６３ ￣１０４０１４４９.２３０１

Ｚ(ｍ) １６９５３４３４.８０４４ ￣５７３２７７６.３０９１４ ￣５７３２７７６.３０９１４ ２３７０５５６８.４０２２

Ｄｅｌａｙ(ｓ) ０.０６６８０４５５２７４６７ ０.０８５４５６９６３６３５１ ０.０８５４５６９６３６３５１ ０.０８５４５６９６３６３５１

Ｃｏｄｅ Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ(ＭＨｚ) １.０２２９９９９８００４９ １.０２３００３２３７５８１２９５７ １.０２３００１３６１５５６２３ １.０２３００３１３４２１０４１３７
　 ａｓ (ｍ) ５１３８.０８４２８６２００１ ５１３９.０５６５３６０６５７７ ５１３９.０５６５３７９６５３６ ５１３６.１２３６２４３６０１２

ｉ０ ( ｒａｄ) １.５２６３３９６７１３００７２ １.５２５３９８２７７２２７５７ １.５２３９８１７４７８０５９３ １.５２５３９８０４１３０１８５

Ω０ ( ｒａｄ) ２.００５６８１７４５２１０１９ ３.０８９５２９７６０７４５６８ １.０１６９０６４５３０４４２８ ５.０９１３５７８９４１７０９８

Ｍ０ ( ｒａｄ) ２.４１６２０７００８１３１８１ １.４９９００９１９１９９１５４ １.４９８９９４６２５６９２１４ ２.９３６８０９３５４４１９７

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ (Ｓｈａｒｅｄ Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ)

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｖａｌｕｅ Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｖａｌｕｅ

Ｃｕｓ ∗ ２.２３７０３６８２４ × １ ０￣６ Ｃｕｃ ∗ ３.０５４７３８０４５ × １ ０￣７

Ｃｉｓ ∗ ８.９４０６９６７１６ × １ ０￣８ Ｃｉｃ ∗ ￣８.３８１９０３１７２ × １ ０￣８

Ｃｒｓ ∗ ２.５３１２５ Ｃｒｃ ∗ ３５０.５３１２５

Δｎ∗( ｒａｄ / ｓ) ４.２４９１０５５６４ × １ ０￣２０ ｉ
􀅰
∗( ｒａｄ) ７.４２２８５１１９７ × １ ０￣５１

Ω
􀅰
∗( ｒａｄ / ｓ) ￣８.１５１７６８１２５ × １ ０￣９ ｔｏｅ ∗(ｓ) ２５６

ｔｋ ∗(ｓ) ￣４

　 　 Ｅｘｐｌａｎａｔｉｏｎ: ∗ ｉｎｄｉｃａｔｅｓ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｉｎｉｔｉａｌｉｚａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒꎬ ｏｔｈｅｒｗｉｓｅ ｔｈｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｉｓ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ.

Ｆｉｇ. ３　 Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｓ４ Ｍｏｔｉｏｎ Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ Ｆｉｇ. ４　 Ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｎ ＷＧＳ￣８４ Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ

６



ＩＮＳＴＲＵＭＥＮＴＡＴＩＯＮꎬ Ｖｏｌ ５. Ｎｏ ４ꎬ Ｄｅｃｅｍｂｅｒ ２０１８

Ｆｉｇ. ５　 Ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｎ Ｇｅｏｄｅｔｉｃ Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ

６　 Ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎ

Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒꎬ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｐｏｉｎｔꎬ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｅｌ￣
ｅｖａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｌｅ ａｒｅ ｕｓｅｄ ｔｏ ｃａｌｃｕｌａｔｅ
ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｉｎ ｔｈｅ ＥＣＥＦ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ
ｓｙｓｔｅｍꎬ ｔｈｅｎ ｃａｌｃｕｌａｔｅ ｔｈｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａ￣
ｒａｍｅｔｅｒｓꎬ ｔｈｅ ｂａｓｉｃ ｄｅｌａｙ ａｎｄ ｔｈｅ ｏｆｆｓｅｔ ｄｅｌａｙ. Ｔｈｅ
ｂａｓｉｃ ｄｅｌａｙ ｉｓ ａｃｈｉｅｖｅｄ ｂｙ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｔｒａｎｓ￣
ｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ＩＦ ｓｉｇｎａｌꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｏｆｆｓｅｔ ｄｅｌａｙ ｉｓ ａ￣
ｃｈｉｅｖｅｄ ｂｙ ｍｏｄｉｆｙｉｎｇ ｔｈｅ Ｃ / Ａ ｃｏｄｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ.
Ｓｉｎｃｅ ｔｈｅ ｅｌｅｖａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｔｈｅ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｒｅ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒꎬ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ
ｗｉｔｈ ｓｍａｌｌ ＤＯＰ ｖａｌｕｅ ｃａｎ ｂｅ ｓｅｌｅｃｔｅｄ ｔｏ ｉｍｐｒｏｖｅ ｔｈｅ
ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒꎬ ａｎｄ ｔｈｕｓ ｈａｓ
ｈｉｇｈ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ. Ｆｉｎａｌｌｙꎬ ａ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｉｓ ｉｍ￣
ｐｌｅｍｅｎｔｅｄ ｕｓｉｎｇ ＭＡＴＬＡＢ ｓｏｆｔｗａｒｅ. Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｄｅｓｉｇｎ
ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｄｅｌａｙ ｓｃｈｅｍｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ａｒｅ ｃｏｒ￣
ｒｅｃｔ. Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ ｉｓ ｓｔａｔｉｏｎａｒｙ ａｎｄ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｉｓ ｍｏｖｉｎｇꎬ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓꎬ ｔｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｒ
ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｉｓ ｌｅｓｓ ｔｈａｎ ２０ｍ. Ｔｈｉｓ ｅｒｒｏｒ ｉｓ ｍａｉｎ￣
ｌｙ ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ ｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｄｅｌａｙꎬ ｔｈａｔ ｉｓꎬ ｔｈｅ Ｃ
＼ Ａ ｃｏｄｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｄｏｅｓ ｎｏｔ ｃｈａｎｇｅ ｗｉｔｈｉｎ ３０ｓ. Ｉｎ
ｐｒａｃｔｉｃａｌ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓꎬ ｔｈｅ Ｃ ＼ Ａ ｃｏｄｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｉｓ
ｃｈａｎｇｅｄꎬ ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｃａｎ ｔｈｅｏｒｅｔｉ￣
ｃａｌｌｙ ｂｅ ｌｅｓｓ ｔｈａｎ １ ｍ.

Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ

[ １ ] 　 Ｌｉａｏꎬ Ｍ.ꎬ Ｌｉｕꎬ Ｐ. ａｎｄ Ｙｉｎｇꎬ Ｒ. (２０１２) . Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ
ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ ＧＰＳ ＩＦ ｄｉｇｉｔａｌ ｓｉｇｎａｌ ｇｅｎｅｒａｔｏｒ. Ｉｎ￣
ｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ ３６(０５)ꎬ ｐｐ. ４７￣５１＋５４.

[ ２ ] 　 Ｗａｎｇꎬ Ｃ.ꎬ Ｗａｎｇꎬ Ｓ.ꎬ Ｌｉꎬ Ｗ.ꎬ Ｗａｎｇꎬ Ｍ. ａｎｄ Ｌｕｏꎬ
Ｄ. (２００８) . Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ａ Ｓｏｆｔｗａｒｅ Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｆｏｒ Ｄｉｇｉ￣
ｔｉｚｅｄ ＩＦ ＧＰＳ Ｓｉｇｎａｌ. Ｍｏｄｅｒｎ Ｄｅｆｅｎｓｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ
(０４)ꎬ ｐｐ. １２８￣１３５.

[ ３ ] 　 Ｄｉｎｇꎬ Ｊ.ꎬ Ｚｈａｏꎬ Ｌ.ꎬ Ｈｕａｎｇꎬ Ｗ. ａｎｄ Ｌｉｕꎬ Ｆ.
(２００８) . Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｆｏｒ ＩＦ
ＧＰＳ Ｓｉｇｎａｌ Ｇｅｎｅｒａｔｏｒ. Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｄａｔａ Ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ ＆
Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇꎬ (０４)ꎬ ｐｐ. ４９７￣５０１.

[ ４ ] 　 Ｌｉꎬ Ｂ.ꎬ Ｚｈａｎｇꎬ Ｑ. ａｎｄ Ｙａｎｇ Ｄ. (２００６) Ｒｅｓｅａｒｃｈ
ａｎｄ Ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ Ｃａｒｒｉｅｒ ａｎｄ Ｃｏｄｅ ＮＣＯ ｉｎ ＧＰＳ
Ｓｉｇｎａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ. Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｔｅｓｔ ａｎｄ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ (０６)ꎬ ｐｐ. ５１７￣５２３.

[ ５ ] 　 Ｚｈａｏꎬ Ｊ.ꎬ Ｚｈａｎｇꎬ Ｑ.ꎬ Ｃｈａｎｇꎬ Ｑ. ａｎｄ Ｌｉꎬ Ｊ. (２００３)
Ｔｈｅ Ｋｅｙ Ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ Ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｏｆ
Ｈｉｇｈ Ｄｙｎａｍｉｃ ＧＰＳ Ｓｉｇｎａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ. Ｔｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉ￣
ｃａｔｉｏｎ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ (０４)ꎬ ｐｐ. ４９￣５４.

[ ６ ] 　 Ｚｈａｎｇꎬ Ｂ.ꎬ Ｚｈａｎｇꎬ Ｑ. ａｎｄ Ｃｈａｎｇꎬ Ｑ. (２００８) Ｄｅ￣
ｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｎ ｔｈｅ Ｈｉｇｈ Ｄｙｎａｍｉｃ ＧＰＳ Ｓｉｇｎａｌ Ｓｉｍｕｌａ￣
ｔｏｒ Ｓｉｇｎａｌ Ｍｏｄｅｌ. ＡＣＴＡ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ Ｓｉｎｉｃａꎬ (０６)ꎬ ｐｐ.
１０８４￣１０８７.

[ ７ ] 　 Ｌｉｕꎬ Ｓ. ａｎｄ Ｚｅｎｇꎬ Ｙ. (２０１１) Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ
ｏｆ ＧＰＳ Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ ｉｎ ｔｈｅ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ＵＡＶ. Ｃｏｍｐｕｔ￣
ｅｒ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ＆Ｃｏｎｔｒｏｌꎬ １９(１０)ꎬ ｐｐ. ２５２２￣２５２４＋
２５２８.

[ ８ ] 　 Ｌｉꎬ Ｃ.ꎬ Ｌｕꎬ Ｍ. ａｎｄ Ｆｅｎｇꎬ Ｚ. (２００８) Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ
ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎ ｆｏｒ ＧＰＳ ＩＦ ｓｉｇｎａｌ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ.
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｔｓｉｎｇｈｕａ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ (Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌ￣
ｏｇｙ)ꎬ (１０)ꎬ ｐｐ. １５８２￣１５８５.

[ ９ ] 　 Ｓｕｎꎬ Ｈ.ꎬ Ｈａｏ. Ｘ.ꎬ Ｆｅｎｇ. Ｗ. ａｎｄ Ｙｉｎꎬ Ｊ. (２０１１) Ｉｎ￣
ｔｅｒ￣ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｌｉｎｋｓ ｔｏｐｏｌｏｇｙ ｓｃｅｎａｒｉｏ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｍｉｎｉｍｕｍ
ＰＤＯＰ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ. Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏ￣
ｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬ ３７(１０)ꎬ ｐｐ. １２４５￣１２４９.

Ａｕｔｈｏｒ Ｂｉｏｇｒａｐｈｉｅｓ

ＸＵ Ｚｈａｎ ｒｅｃｅｉｖｅｄ ＰｈＤ ｄｅｇｒｅｅ ｉｎ ｃｏｍ￣
ｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ ａｎｄ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ
ｆｒｏｍ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ
(ＢＩＴ)ꎬ Ｂｅｉｊｉｎｇꎬ Ｐ.Ｒ. Ｃｈｉｎａꎬ ｉｎ ２０１０.
Ｈｅ ｉｓ ｃｕｒｒｅｎｔｌｙ ａｎ Ａｓｓｏｃｉａｔｅ Ｐｒｏｆｅｓｓｏｒ
ｗｉｔｈ ｔｈｅ Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ａｎｄ
Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ Ｂｅｉｊｉｎｇ

Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｃｉｅｎｃｅ ＆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ (ＢＩＳＴＵ) . Ｈｉｓ
ｃｕｒｒｅｎｔ ｒｅｓｅａｒｃｈｉｎｇ ｉｎｔｅｒｅｓｔｓ ｉｎｃｌｕｄｅ ｗｉｒｅｌｅｓｓ ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ
ａｎｄ ｓｉｇｎａｌ ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ.
Ｅｍａｉｌ: ｘｕｚｈａｎ＠ｂｉｓｔｕ.ｅｄｕ.ｃｎ
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　 ＸＵ Ｚｈａｎ ｅｔ ａｌ: ＤｉｇｉｔａｌＩＦ ＧＰＳ Ｓｉｇｎａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ Ｄｅｓｉｇｎ

ＺＨＡＮＧ Ｐｅｉｙｕｅ ｒｅｃｅｉｖｅｄ ＢＥ ｄｅｇｒｅｅ ａｔ
Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｃｉｅｎｃｅ ＆Ｔｅｃｈｎｏｌ￣
ｏｇｙ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ( ＢＩＳＴＵ) . Ｃｕｒｒｅｎｔｌｙꎬ
ｈｅ ｉｓ ｐｕｒｓｕｉｎｇ ＭＥ ｄｅｇｒｅｅ ａｔ ＢＩＳＴＵ.
Ｈｉｓ ｃｕｒｒｅｎｔ ｒｅｓｅａｒｃｈｉｎｇ ｉｎｔｅｒｅｓｔｓ ｉｎｃｌｕｄｅ
ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎꎬ ｗｉｒｅｌｅｓｓ
ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｄｅｅｐ ｌｅａｒｎｉｎｇ.

Ｅｍａｉｌ: ｚｐｙ８２６＠１２６.ｃｍ

ＬＩＵ Ｐｅｎｇｃｈｅｎｇ ｒｅｃｅｉｖｅｄ ＢＥ ａｎｄ ＭＥ
ｄｅｇｒｅｅｓ ａｔ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｃｉｅｎｃｅ
＆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ( ＢＩＳＴＵ ) .
Ｈｉｓ ｒｅｓｅａｒｃｈｉｎｇ ｉｎｔｅｒｅｓｔｓ ａｒｅ ｓｉｇｎａｌ ｐｒｏ￣
ｃｅｓｓｉｎｇ ａｎｄ ｗｉｒｅｌｅｓｓ ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ.
Ｅ￣ｍａｉｌ: ｌｉｕｐｅｎｇｃｈｅｎｇ ＠ ｓｉｍｐｌｅｗａｒｅ.
ｃｏｍ.ｃｎ
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