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Augmented Approaches to Land
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nologies in a system integrated approach
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Deutsche Flugsicherung GmbH
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Final Approach Segment
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Global Navigation Satellite System
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Instrument Flight Rules

Instrument Landing System

IMplementing Rnp Operations With Egnos
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Local Integrity Navigation Augmentation
Localiser Performance with Vertical Guidance
Luftfahrtforschungsprogramm
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Procedures for Air Navigation Services - Aircraft Operations
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PBN Performance Based Navigation

SBAS Satellite Based Augmentation System
SESAR Single European Sky ATM Research
VDB VHF data broadcast

VFR Visual Flight Rules

VHF Very High Frequency

1.  Aufgabenstellung

Durch steigende Verfugbarkeit moderner Navigationssysteme in Flugzeugen wachst parallel dazu die Moglichkei-
ten der Nutzung satellitenbasierter Navigation auch an Flughafen bzw. Flughafennahbereichen. Besonders im Be-
reich der Anflug- und Landeunterstiitzung ist man dabei, das herkdmmliche Instrumenten-Landesystem (ILS) durch
satellitengestitzte Systeme zu ergédnzen. Die Navigation mit Satellitensignalen basiert auf Signallaufzeitmessun-
gen vom Satelliten zum Empfanger, Kenntnis der Satellitenposition und darauffolgender Triangulation. Diese ist
jedoch aufgrund von atmospharischen Stérungen und Rauschen horizontal und vertikal nur mit einer Genauigkeit
von einigen Metern mdglich. Daher missen diese Landeunterstitzungssysteme mittels Erganzungssysteme ver-
bessert werden, da sie sonst nicht den hohen Anforderungen fiir Prazisionsanflige gentgen. Solche Ergdnzungen
kénnen dabei durch zwei unterschiedliche Verfahren realisiert werden. Zum einen gibt es das, durch Satelliten
erganztes Satellite Based Augmentation System (SBAS) und ein durch eine lokale Bodenstation erganztes Ground
Based Augmentation System (GBAS). GBAS und SBAS unterstitzen dabei die Positionsbestimmung durch die
Ausstrahlung von Korrektursignalen. Dies erzeugt eine deutlich erhdhte Genauigkeit der Positionsbestimmung, die
ausreichend ist, auch in der Vertikalen eine Fuhrung von Luftfahrzeugen in 3 Dimensionen zu erméglichen. Wei-
terhin Ubertragt die Bodenstation Integritats-Informationen, die die Zuverlassigkeit der Korrektursignale garantie-

ren.

Sowohl GBAS als auch SBAS erméglichen nun dreidimensionale Prazisionsanflige bis zu einer Entscheidungs-
héhe von 200 Ful Gber der Landebahnschwelle. Aber, wahrend GBAS, analog zum klassischen Instrumenten-
lande-system, eine Bodenstation am Flughafen benétigt, wird das SBAS Signal vom Betreiber den Nutzern kos-
tenlos zur Verfigung gestellt. Dieser erhebliche Kostenvorteil ist vor allem fir Regionalflughafen interessant, an
denen ein niedrigeres Verkehrsaufkommen eine GBAS Bodenstation unwirtschaftlich machen wirde. Weiterhin
sind die Airliner fir den kommerziellen Personentransport in der Regel nur mit GBAS ausgerlstet, Businessjets

und die allgemeine Luftfahrt haben nur ein SBAS zur Verfuigung.

Im Rahmen des geplanten Vorhabens GLASS (GLS Anfliige basierend auf SBAS) soll nun der Luftfahrt ein kos-
tenglinstiges System zur Verfligung gestellt werden, welches auf einer Kombination der Vorteile beider Augmen-
tierungssystemen beruht. Es kombiniert einen SBAS-fahigen GNSS-Empfanger mit einer Datenbank und einem
GBAS-konformen Datenlink. Die vom SBAS-Satelliten empfangenen Korrektur und Integritatsdaten werden vom

Gerét in GBAS-kompatible Strukturen umgewandelt und mit dem FAS-Datenblock ans Flugzeug gesandt. Dadurch
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kdnnen die Ablagen direkt an den Autopiloten gesendet werden und automatische Landungen ermdglichen. Das
Funktionsprinzip von GLASS verwendet auf der einen Seite den existierenden SBAS-Datenlink, Gber den die Kor-
rektur- und Integritdtsdaten empfangen werden, und auf der anderen Seite den existierenden GBAS-VDB-Daten-
link, mittels dessen diese Daten zusammen mit den Anfluginformationen an die Flugzeuge mit vorhandener GLS-
Anflugfahigkeit gesendet werden. Dazwischen befindet sich das neu entwickelte GLASS-System welches die Ver-

bindung zwischen den beiden Teilsystemen herstellt.

In den vorangegangenen LuFo Projekten LINA, HETEREX und LiLOS entwickelten die GLASS-Partner DLR und
f.u.n.k.e. AVONICS (FAV) bereits einen Empfanger, der GBAS fur die allgemeine Luftfahrt zur Verfigung stellt. In
dem GLASS-Verbundvorhaben kann nun auf die Erfahrungen und Fahigkeiten aufgebaut werden, um den neuen
SBAS- zu GBAS-Umsetzer in Verbindung mit einem entsprechenden VDB-Transmitter soweit zu entwickeln und
aufzubauen, dass eine Zulassung durch die entsprechenden Behdrden ermdglicht werden kann. Die neuen
GLASS-Algorithmen wurden dabei vom DLR entwickelt, das auch das deutsche Patent auf dem System GLASS
halt. Weitere internationale Patente sind angemeldet. Durch das breite Anwendungsspektrum von GLASS, von
Einsatz als Landesystem fiir kleinere Flugplatze tber Helikopter-Landehilfe bis hin zum mobilen Landesystem, ist

gerade auch der Einsatz als kostengulnstiges Trainings- und Ausbildungssystem mdglich.

Die EU-Verordnung 2016/539 verlangt seit 2016 fir alle Piloten mit Instrumentenflugberechtigung, die neue RNP
Abflugverfahren nutzen wollen, ein Performance Based Navigation (PBN) Training. Dies sieht eine theoretische
und praktische Ausbildung sowie eine anschliefiende praktische Prifung vor. Das Projekt GLASS soll dabei helfen,
den Ausbildungsinhalt zu PBN zu erweitern und in die Praxisausbildung zu integriert. In Deutschland gibt es jedoch
nur wenige Installationen vom GNSS Landing Systemen (GLS) mit dazugehdrigen Prozeduren, und diese meist
nur an Verkehrsflughafen mit sehr begrenzter Kapazitat fir die Ausbildung von Verkehrsflugzeugfiihrern. Durch
das breite Anwendungsspektrum von GLASS ist gerade auch der Einsatz als kostengunstiges Trainings- und Aus-
bildungssystem maoglich. Im Rahmen des Projektes wird eine GLASS Bodenstation sowie ein GBAS Empfanger
zur Ausbildung bereitgestellt. Das DLR stellt weiterhin entsprechende Unterstlitzung durch Fachwissen Giber PBN

und Prozedurdesign bereit um die Ausbildung zu optimieren.
Im Gesamtverbundprojekt arbeiten dabei folgende Partner zusammen:

e TFC Flugbetrieb und-technik Beratungsgesellschft mbH
e Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt e.V., Braunschweig
e f.u.n.k.e. AVIONICS GmbH, Ulm

Das hier beschriebene Einzelvorhaben ,Umsetzung neuartiger Systemkonzepte fir Anflugverfahren umfasst die
Arbeitsanteile des DLR im Verbundvorhaben GLASS. In diesem Teilvorhaben werden die vom DLR bislang entwi-
ckelten Algorithmen und Software-Module zum Aufbau einer entsprechenden Bodenstation in ein Industrieprodukt

umgesetzt sowie mit Hilfe der DLR-Expertise die erforderlichen PBN-Schulungen entwickelt.



2. Ziele

Die Ziele des GLASS Verbundvorhabens sind eingebettet in die generellen, forderpolitischen Ziele des Luftfahrt-
forschungsprogramms LUFO, das die technologische Vorreiterrolle der deutschen Luftfahrtindustrie und der deut-
schen Forschungseinrichtungen am Standort Deutschland durch Forschungs- und Technologieférderung verbes-
sert sowie die Innovationsfahigkeit und Kompetenz auf nationaler Ebene starkt. Die technische Kompetenz am
Standort Deutschland soll im Bereich innovativer Flugfihrungssysteme bei allen Verbundpartnern erhalten und
weiter ausgebaut werden, in dem ein vom DLR entworfenes System von der patentierten Idee zum industriellen

Produkt gebracht werden soll.

2.1. Forderpolitisches Ziel

Im Rahmen dieses Vorhabens soll ein Betrag zur Starkung von KMU in der Luftfahrtindustrie durch die Unterstit-
zung von Technologie- und Produktentwicklungen geleistet werden. Die vom DLR entwickelte innovative Techno-
logie zu satellitengestitzten Anflugsystemen soll in diesem Vorhaben weiterentwickelt und transferiert werden, um
eine nachhaltige Starkung und Erweiterung der bei den beteiligten KMUs vorhandenen Kernkompetenzen zu er-
reichen sowie deren Wertschépfungsanteile innerhalb der deutschen Luftfahrtindustrie zu vergréRern. Das neu
entwickelte System ermoglicht eine erweiterte und engere Zusammenarbeit in Forschungs- und Technologiever-
blnden mit europaischen und internationalen Partnern sowie eine erweiterte Partizipation von kleineren und mitt-
leren Unternehmen in Deutschland am weltweiten Wachstumspotenzial der Luftfahrtbranche. Neben der Unter-
stitzung beim Technologietransfer wird sich das DLR seine Expertise bei der Softwareentwicklung der einzelnen

Komponenten sowie bei der Vorbereitung der Zulassung des Gesamtsystems einbringen.

2.2. Technologische Ziele

Gegenwartig kdnnen automatische Landungen nur mit Prazisionsfihrungssystemen wie ILS, MLS oder GLS durch-
geflhrt werden. Diesen Systemen ist gemeinsam, dass die Fuhrungssignale direkt vom Empfangsgerat in den
Autopiloten geleitet werden. Dieser Ubernimmt die Steuerung des Flugzeugs zur Landung. Fur das bodenbasierte
GLS sendet eine Bodenstation Korrekturen fur die Satellitensignale aus. Weiterhin tUbertragt die sie Anfluginforma-
tionen, wie Koordinaten der Schwelle, Richtung und Sinkwinkel. Der Empfanger errechnet aus diesen Daten dann
Ablagen und Ubertragt diese direkt an den Autopiloten. Bei einem satellitenbasierenden System (SBAS) werden
ebenfalls Korrekturen ausgesendet. Diese werden aber Uber einen geostationdren Satelliten versandt. Die An-
fluginformationen werden jedoch in der Datenbank des Flight Management Systems (FMS) gespeichert. Die Abla-
gen werden vom FMS berechnet und an den Autopiloten weitergeleitet. Die genannten Systeme erlauben jedoch
keine automatische Landung mit Fihrung durchs FMS. Hierfiir ware eine kostspielige Zertifizierung des Autolan-
desystems erforderlich. Mit dem GLASS-System sollen die Vorteile beider Augmentationssysteme verbunden wer-
den. Die SBAS-Daten werden in GLS-kompatible Strukturen umgewandelt und mit den Anflugdaten an den Emp-
fanger gesendet. Dieser kann direkt Ablagen an den Autopiloten senden und automatische Landungen werden

mdglich.



Das DLR wird seine eigene Kompetenz als Forschungseinrichtung steigern und diese international besser verwer-
ten. Das DLR hat groRe Erfahrung in der erfolgreichen Uberfiihrung von Forschungsergebnissen mit Industriepart-
nern in operationell nutzbare Produkte. Insbesondere wird das DLR seine Erfindung GLASS, Patennummern
EP3374797A1, DE 10 2015 119 308 in die Industrie Uberfihren. GBAS ist Teil der Basisausstattung des Airbus
A380, A350 sowie optional auf A320neo und kann auf allen anderen Mustern des Herstellers Airbus als Zusatzop-
tion gewahlt werden. Mit der Installation einer GLASS Anlage auf einem regionalen Flughafen wird dieser in die
Lage versetzt ein Prazisions-Landesystem zu verwenden, welches die Attraktivitdt erhdht und gleichzeitig die Si-
cherheit bei den Anfligen steigern kann. International unterstitzt das DLR durch seine Verbindungen und Téatig-
keiten in Gremien bei der Umsetzung in Standards. Eine Verwertung ist konkret gegeben in Joint Technology
Initiatives wie SESAR Il und CleanSky II.

Das entscheidende Ziel fiir das Vorhaben GLASS ist die beschleunigte Uberfiihrung einer neuen Technologie in
die Industrie sowie die Entwicklung und Zulassung eines daraus entwickelten Produktes. Durch dieses Projekt und
den damit erhaltenden zusatzliche Mittel kdnnen mehr Ressourcen eingesetzt werden und der Umfang der Arbeiten
erweitert werden. Durch eine Verkirzung der Entwicklung vom Demonstrator tiber Prototypen bis zum serienreifen
Produkt bzw. zur einflihrungsreifen Technologie werden nachhaltig die Kompetenzen am Standort Deutschland

und der Wettbewerbsvorteil auf dem Gebiet satellitenbasierter Landesysteme gesichert.

3. Stand der Wissenschaft und Technik

3.1. Vorarbeiten, Schutzrechte und Konkurrenzsituation

Im Rahmen der internen Technologieférderung hat das DLR die Grundlagen des GLASS Systems entwickelt und
die korrekte Funktion des Systems mittels Versuchsfliigen durch Flight Calibration Services FCS und der Lufthansa
DLH in Braunschweig getestet und nachgewiesen. Das DLR haélt das deutsche Patent 10 2015 119 208 auf das
System GLASS, internationale Patente sind angemeldet, die europaische Anmeldung tragt die Nummer EP 16 782
262.6-1206 (EP 3 374 797), die US Patenanmeldung die Nummer PCT/EP2016/075010.

Gegenwartig existieren zwei Hersteller fir GBAS Anlagen der Kategorie eins, INDRA und Honeywell. Honeywell
verkauft gegenwartig als Monopolist die einzig zertifizierte GBAS Station. Indra befindet sich noch im Zulassungs-
prozess. FUr beide Firmen kann GLASS sowohl als Konkurrenz als auch als sinnvolle Ergdnzung gesehen werden.
Im Falle einer Konkurrenzsicht muss mit Widerstand in den entsprechenden Zertifizierungsgremien gerechnet
werde. Insbesondere Honeywell kann sich durch eine kostengiinstige GLASS Version in ihrer Monopolstellung
bedroht sehen. Hierbei kann die Politik unterstiitzend eingreifen. Das DLR betreibt fiir diese Falle ein Lobbyblro

in Brissel.

3.2. Bisherige Arbeiten und Einbettung in andere Vorhaben
Die Forschungen rund um GBAS und SBAS stehen weltweit im Fokus verschiedenster Forschungs- und Arbeits-

gruppen sowie der Fachmedien und werden auch von der International Civil Aviation Organization (ICAQ) und der
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US-amerikanischen Zivilluftfahrt-Behorde (FAA) verfolgt. GBAS wurde im FAA NextGen und im Eurocontrol SE-
SAR Programm als die Technologie fir die Erhdhung der Flugverkehrskapazitat identifiziert. SBAS stellt einen
glnstigen Anflugdienst, den RNP Localizer Performance with Vertical Guidance (LPV) zur Verfigung, der dhnliche
Sicht und Minima wie GBAS bereitstellt. Durch die Mitarbeit in den, von der Europaischen Union geférderten Pro-
jekten AAL, AAL2 und IMPROWE kann das DLR eine gute Verbindung zwischen den relevanten Arbeiten auf dem
Gebiet GBAS und SBAS herstellen. Alle Ergebnisse des geplanten Vorhabens werden in die Aktivitadten des DLR
in den entsprechenden europaischen und weltweiten Stakeholder Gruppen, die dabei eine wesentliche Entwick-
lungs- und Standardisierungsmdglichkeit dar, da sie auch als fachliche Beratergruppen flr die nationalen Zulas-

sungsbehdrden fungieren.

3.3. Kompetenz und Innovationsbeitrag

Das DLR verfiigt Gber langjahrige Erfahrungen in der Entwicklung von prototypischen Flugfiihrungseinheiten sowie
deren Erprobung. Unter anderem besitzt das DLR hohe Kompetenzen im Bereich innovativer Verfahren, fortge-
schrittener GNSS Empfangertechnologie sowie der modernen Flugfiihrung. Die hohe Sachkompetenz des DLR im
Bereich weltraumbasierte Navigationssysteme fiir die Zivilluftfahrt zeigt sich in der Arbeit in unterschiedlichen na-
tionalen und internationalen Projekten wie z.B. LINA, HETEREX oder ANASTASIA. Im Vorhaben HETEREX wur-
den in enger Zusammenarbeit zwischen DLR und DFS neue Satellitennavigationsverfahren entwickelt die bei
gleichzeitiger Kapazitats- und Sicherheitssteigerung eine bessere Koexistenz von Verkehrsflugzeugen und Ge-
schaftsreiseflugzeugen ermoglichen. Darliber hinaus baute das DLR bereits eine prototypische GBAS Bodensta-
tion der Firma Thales in Braunschweig auf und nahm diese in Betrieb. Ebenso wurde eine eigene, experimentelle

Station aufgestellt.

3.4. Erklarung Schutzrechte und Schutzrechtsanmeldungen

Das DLR hat im Rahmen des Vorhabens keine Schutzrechte (Patente) Dritter verwendet. Das DLR halt eine Reihe
von Patenten auf das System GLASS, unter anderem die einzelnen Landerpatente fir Deutschland (DE 10 2015
119 308), Frankreich (FR 1660574) und den USA (US 11,176,836 B2).

Weiterhin wurde in der Laufzeit das europaische Patent mit der Nummer EP 3 374 797 fur folgende Lander erteilt:
Osterreich, Schweiz/Liechtenstein, Tschechische Republik, Spanien, Vereinigtes Kénigreich, Griechenland, Nor-
wegen, Spanien (hier als ES 2 950 997).
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5. Verwendung der Zuwendung und des erzielten Ergebnisses

Die Arbeiten des DLR im Projekt GLASS bestanden in der Unterstitzung der Industriepartner TFC und
Funke Avionics. Dies geschah durch individuelle Unterstlitzung, gemeinsamen Validierungsaktivitaten
und Vorantreiben der Internationalen Standardisierung. Weiterhin wurde vom Forderer eine Mindestan-
zahl von Publikationen zum Thema gefordert. Diese sind gesondert in Kapitel 5.8 aufgeflhrt.

5.1. Unterstiutzung Funke Avionics

Die individuelle Unterstitzung fur Funke bestand aus dem Bereitstellen der Architektur des ersten Vali-
dierungsprototypen, Unterstitzung bei der Identifizierung bendétigter Komponenten, gemeinsamen Re-
view des DLR Quelltextes und der Algorithmen. Weiterhin wurde Unterstutzung durch Dekodierung der
generischen SBAS Nachrichten aus 250bit Messages und Unterstlitzung durch lonospharengitter-In-
terpolator fur Anwendungen in hohen Breiten bereitgestellt. Unterstutzung und Zuarbeit durch Auf-
bauerfahrung des Forschungsmockups sowie Consulting durch Aufbauerfahrung des Forschungs-
mockups wurde erfolgreich bereitgestellt.

5.2. Unterstlitzung TFC

Zur Unterstlitzung des Projektpartners TFC wurde ein Prozedurentwurf gemaf ICAO DOC 8168 und
ARINC424 konforme Tabellierung fur Anflige auf den Schulungsflughafen Essen Muhlheim erstellt.
Diese wurden in Navigationsdatenbanken eingebunden und gemeinsam im Simulator der Klasse D fir
ein Part 25 Flugzeug validiert.

5.3. Internationale Standardisierung

DLR erstellte eines Konzeptpapiers in Englisch zur Vorlage bei ICAO welches zu mehreren wissen-
schaftlichen Veréffentlichungen erweitert wurde. DLR koordinierte die Arbeiten mit der DFS und Euro-
control. Bei ICAO wurde GLASS auf dem Instrument Flight Procedure Panel vorgestellt. Weiterhin
wurde GLASS der Radio and Telecommunication Comission for Aeronautics prasentiert. Diese Vorstel-
lungen flhrten dazu, dass der Standard GAST-A nicht aus den Vorgaben gestrichen wurde.

5.4. Unterstiitzung bei Validierung

Zur Validierung wurden GLASS Prototypen bei FraPort Greece installiert. Hierbei wurde die notwen-
dige Koordination mit Flughafenbetreiber durchgefihrt. Weiterhin musste zur Befliegung die Koordina-
tion mit der Flugsicherung erfolgen. Diese Installationen wurden mit dem zum einen DLR Forschungs-
flugzeug validiert und Daten wahrend der Anfliige erhoben. In Essen Muhlheim wurde ebenfalls ein
Prototyp installiert und die zur Unterstiitzung von TFC erstellen Anfliige mit DLR Messinstrumenten auf
einem Flugzeug der TFC validiert. Die dabei erhobenen Daten wurden gemeinsam mit TFC ausgewer-
tet und werden auf dem DLRK2024 prasentiert.

5.5. Wichtigsten Positionen des zahlenmaBigen Nachweises

Im zahlenmafigen Nachweis stehen vor allem Personalkosten sowie Reisekosten. Diese wurden zum
Erreichen der 0.g. Ziele eingesetzt. Weiterhin sind unmittelbare Vorhabenskosten ausgewiesen. Diese
unmittelbare Vorhabenskosten wurden zur Modifikation und Zulassung des bordseitigen Test- und
Messequipments verwendet.
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5.6. Verwertbarkeit des Ergebnisses

Die Ergebnisse wurden als wissenschaftliche Veréffentlichungen verwertet. Weiterhin werden
Folgeprojekt, welche die GLASS Technologie benutzen beantragt bzw. laufen bereits als DLR
internes Projekt.

5.7. Wahrend der Durchfiihrung des Vorhabens dem ZE bekannt gewordenen
Fortschritts auf dem Gebiet des Vorhabens bei anderen Stellen
Nicht bekannt.

5.8. Erfolgten und geplante Veroffentlichungen des Ergebnisses

Jendraszyk, D., Dautermann, T. Software Safety Assurance in Non-airborne GPS-based Landing Aids.
Int. J. Aeronaut. Space Sci. (2023). https://doi.org/10.1007/s42405-023-00663-8

Biernatzki, J., Dautermann, T. An operational concept flying GLS approaches using satellite-based
augmentation systems. CEAS Aeronaut J (2023). https://doi.org/10.1007/s13272-023-00643-4

Dautermann, Thomas and Ludwig, Thomas (2022) "Flight Testing GLS Approaches Enabled by Wide
Area Corrections in Kerkyra, Greece," Journal of Aviation Technology and Engineering: Vol. 11: Iss. 2,
Article 2. https://doi.org/10.7771/2159-6670.1254

Design and Testing of a Vertically Guided High-Precision Approach into Salzburg Airport
Richard Unkelbach, Thomas Dautermann, Carlos Gonzaga-Lopez, and Maarten Uijt de Haag
Journal of Air Transportation, https://doi.org/10.2514/1.D0363

Ludwig, Thomas, Dautermann, Thomas, Korn, Bernd, "Enabling LPV for GLS Equipped Aircraft Using
a SBAS to GBAS Converter," Proceedings of the 36th International Technical Meeting of the Satellite
Division of The Institute of Navigation (ION GNSS+ 2023), Denver, Colorado, September 2023, pp.
1747-1749. https://doi.org/10.33012/2023.19270

T. Dautermann, T. Ludwig, O. Meyer and L. Ehmke, "Hardware in the loop simulation of helicopter pins
procedures using GLS avionics and an SBAS to GLS converter," 2021 IEEE/AIAA 40th Digital Avionics
Systems Conference (DASC), San Antonio, TX, USA, 2021, pp. 1-5, doi:
10.1109/DASC52595.2021.9594422.

T. Dautermann, T. Ludwig, R. Geister, L. Ehmke and R. Unkelbach, "Flight Testing GLS Approaches
using SBAS with the DLR A320 Advanced Technology Research Aircraft," 2020 AIAA/IEEE 39th Digi-
tal Avionics Systems Conference (DASC), San Antonio, TX, USA, 2020, pp. 1-9, doi:
10.1109/DASC50938.2020.9256631.

O. Meyer, T. Dautermann, Development and Validation of Point-in-Space Approach Procedures for
General Aviation at Essen-Muhlheim Aerodrome Using the European Geostationary Navigation Over-
lay Service. Deutscher Luft und Raumfahrt Kongress, Hamburg, Oct. 2024

Dautermann, Thomas and Ludwig, Thomas (2023) LPV guidance via GLS (a GAST-A type of approach
service). In: LPV guidance via GLS (a GAST-A type of approach service). 22th International GBAS
Working Group, 27-30 June 2023, San Francisco International Airport, San Francisco, USA.
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(2023) High Accuracy Performance Based Navigation Aircraft Approach Paths Combined with
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6. Wissenschaftliche Ergebnisse (Ubersetzt mit DeeplL)

Da die weltweit anerkannte Wissenschaftssprache Englisch ist, wurde alle Ergebnisse auf Englisch
veroffentlicht. Dieses Kapitel stellt eine mit Hilfe von DeepL erstellte Ubersetzung da. Die Originalversi-
onen sind in Appendix A zu finden.

6.1. Erweiterung des Zugriffs auf die Localizer-Leistung bei vertikalen Anfligen
mit Hilfe eines SBAS-GBAS-Konverters

Abstrakt

Derzeit konnen viele Verkehrsflugzeuge keine dreidimensional gefiihrten Anflige durchfiihren, die auf
satellitengestitzten Erweiterungssystemen basieren. Wir schlagen ein System vor, das die Korrektur-
und Integritatsdaten Uber eine Datenverbindung, wie sie vom bodengestitzten Erweiterungssystem
bereitgestellt wird, weiterleitet, so dass Flugzeuge, die mit einem GPS-Landesystem (GLS) ausgestat-
tet sind, die weitrdaumigen Korrekturen nutzen und Anfllige mit Localizer-Performance und vertikaler
Fuhrung (LPV) durchflihren kdnnen, wahrend sie das gleiche Mal} an Integritat beibehalten. Infolge-
dessen verliert das System etwas an Verflugbarkeit und die Zeit bis zum Alarm wird leicht verlangert.
Wir bauen einen Prototyp des Systems und prasentieren Daten, die wir eine Woche lang gesammelt
haben und die die technische Machbarkeit bestatigen. Wahrend eines einwochigen Datenerfassungs-
zyklus, in dem wir unser System mit einem eigenstandigen LPV-Dienst verglichen haben, ist ein Ver-
lust von 5,3 Prozent der Verfugbarkeit zu verzeichnen. Wir haben unseren Prototyp mit zwei handels-
ublichen GLS-Empfangern mit positiven Ergebnissen getestet und die Funktionalitat mit einem her-
kémmlichen Airbus 319, der mit einem Standard-GLS-Empfanger ausgestattet ist, erfolgreich demons-
triert.

Einfuhrung

In den letzten zwei Jahrzehnten hat sich die Navigation in der Luftfahrt langsam von einer bodengestutz-
ten Infrastruktur entfernt und stutzt sich zunehmend auf globale Satellitennavigationssysteme (GNSS).
Dies hat die Internationale Zivilluftfahrt-Organisation (ICAO) veranlasst, ein Konzept fiir die Navigations-
leistung zu standardisieren, das als Performance Based Navigation (PBN) bezeichnet wird (ICAO 2012).
Im Rahmen von PBN werden die Anforderungen an die Systemleistung von Navigationsgeraten als Re-
quired Navigation Performance (RNP) fir die bordseitige Navigationsfahigkeit mit einem hohen Maf an
Genauigkeit und Integritat festgelegt. Fur Prazisionsinstrumentenanflige, die eine dreidimensionale
Winkelfihrung zu einer bestimmten Landebahn verwenden, gibt es zwei Mdglichkeiten, die laterale und
insbesondere die vertikale Navigationsintegritat, -genauigkeit, -kontinuitat und -verfigbarkeit zu verbes-
sern. Zum einen sind GNSS-Referenzstationen lGber ein grol3es Gebiet an genau bekannten Orten ver-
teilt. Sie messen die GNSS-Signale und senden die Daten an eine Hauptkontrollstation. Die Hauptkon-
trollstation berechnet Korrektur- und Integritatsinformationen, die Uber einen geostationaren Satelliten
an den Benutzer gesendet werden. Dies wird als satellitengestitztes Augmentierungssystem (SBAS)
bezeichnet. Fur die GNSS-Erweiterung eines Flughafens reicht es dagegen aus, zwei bis vier Referenz-
stationen am Flughafen zu platzieren und eine lokale Verarbeitungseinrichtung zu haben. Die Korrektur-
und Integritatsinformationen werden Gber eine VHF-Datenfunkverbindung (Very High Frequency) an den
Benutzer weitergeleitet. Dies wird als Ground Based Augmentation System (GBAS) bezeichnet. In bei-
den Fallen wendet der Benutzer die Korrekturen auf seine GNSS-Messungen an und berechnet eine
hochgenaue Position.

Mithilfe eines FAS-Datenblocks (Final Approach Segment) kann der Computer des Flugzeugs dann
Winkelabweichungen zu einer Referenzflugbahn berechnen (Dautermann 2014), die zu einem Leitsignal
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fuhren, das dem klassischen Instrumentenlandesystem (ILS) nahekommt (Forssell 2008). Bei SBAS wird
der FAS-Datenblock in der Navigationsdatenbank des Flugzeugs gespeichert, wahrend bei GBAS der
FAS-Datenblock als UKW-Datennachricht gesendet wird. In beiden Systemen werden sofortige Integri-
tatsinformationen bereitgestellt, indem die Schutzstufen geschatzt werden, die eine hohe Wahrschein-
lichkeitsgrenze fur die berechnete Position darstellen. Diese wird dann mit der Alarmgrenze des jeweili-
gen Systems verglichen. Die Implementierungsstandards fur luftgestitzte Empfanger, die SBAS verwen-
den, sind in den einschlagigen Dokumenten der Europaischen Kommission fur Zivilluftfahrtausristung
(ED75D 2000) und der Radio Technical Commission for Aeronautics (RTCA 2016) sowie in den von der
Européischen Agentur flr Flugsicherheit veroéffentlichten Acceptable Means of Compliance (AMC)
(AMC2028 2012) und (AMC2027 2009) geregelt. Die Standards flir GBAS-Bodenstationen, VHF-Daten-
Ubertragung und bordgestutzte Nutzerempfanger sind in ED114B (2019) und RTCA (2004) sowie RTCA
(2017a) und RTCA (2017b) festgelegt. Instrumentenanflige mit SBAS oder GBAS sind derzeit bis zu
einer Entscheidungshéhe von 200 Ful® und einer Sichtweite der Landebahn von 550 Metern zugelassen
(ESSP 2016).

Es ist wichtig zu beachten, dass SBAS derzeit keine automatischen Landungen unterstutzt. Dauter-
mann et al. (2012) beschreiben die GBAS-Forschung und -Entwicklung, die in naher Zukunft Operatio-
nen bei geringer Sicht ermdéglichen wird, unterstitzt durch mehrere Satellitennavigationssystem-Kons-
tellationen (Felux et al. 2017). Interessanterweise ist das Kernprinzip von SBAS und GBAS identisch:
Pseudo-Entfernungskorrekturen werden dem Nutzer zur Verfligung gestellt, der seinerseits die entspre-
chenden Korrekturen anwendet, um die Genauigkeit und Integritat der Position zu verbessern. Zusatzlich
zu diesen Korrekturen stellt jedes System in Echtzeit Informationen Uber die Qualitdt des GNSS-Signals
in Form einer GaulR-Varianz fir jeden Pseudobereich zur Verfligung. Von wenigen Ausnahmen abgese-
hen, ist SBAS nicht in Flugzeugen verfugbar, die gemaR Teil 25 (EASA 2018) flr den gewerblichen
Luftverkehr eingesetzt werden, und GBAS ist nicht in kleinen Geschaftsflugzeugen und Flugzeugen der
allgemeinen Luftfahrt installiert. Eine bemerkenswerte Ausnahme ist das Satellite Landing System
(SLS), das als Option fur den neuen Airbus A350 erhaltlich ist und bald auch fur die neuen A320-Flug-
zeuge verfugbar sein wird. Boeing bietet derzeit kein SBAS fir seine Serienflugzeuge an, aber GBAS ist
seit dem Modell -800 eine Standardoption fur alle 737-Flugzeuge sowie flr die 747-8 und 787. Da sich
beide Systeme recht dhnlich sind und das SBAS-Signal heutzutage sogar von preiswerten Empfangern
dekodiert werden kann, kdnnte man die Erweiterungsdaten vom SBAS empfangen, sie leicht modifizie-
ren, damit sie in die GBAS-Datenstruktur passen, und diese Daten an ein mit GBAS ausgestattetes
Flugzeug senden. Dieses Flugzeug konnte dann einen RNP-Anflug mit dem LPV-Segment (Localizer
Performance and Vertical Guidance) durchflhren, das sonst nicht verfugbar ware. Dies kann insbeson-
dere an Orten nUtzlich sein, an denen keine Nicht-Prazisions-Minima veroffentlicht sind, wie z.B. beim
RNP-E-Anflug auf Innsbruck.

Die Zeit bis zur Alarmierung wirde sich durch den Bodenempfang, die Verarbeitung und die erneute
Ausstrahlung leicht verlangern. Ein ahnliches Konzept wurde von Shively et al. (2006), Shively (2006)
und Rife et al. (2005, 2006) fur das lokale Flughafeniberwachungskonzept fir GBAS vorgeschlagen,
allerdings unter dem Gesichtspunkt einer Erleichterung der Uberwachung des Positionsbereichs. Hier
konzentrieren wir uns darauf, das SBAS-Signal fir mit GBAS ausgestattete Flugzeuge nutzbar zu ma-
chen, ein Konzept, das in Shively et al. (2006) als "bent pipe" bezeichnet und nie vollstandig erforscht
wurde. Das Ground Based Regional Augmentation System (GRAS) war ein System, das fir Australien
als regionales Erganzungssystem geplant war (Crosby et al. 2000). Anstatt regionale Korrekturen tber
einen Satelliten-Downlink zu senden, sollten sie Uber eine VHF-Datenverbindung Ubertragen werden.
Hier wollen wir SBAS-Korrekturen in einer lokalen Einrichtung zusammenstellen, um die GBAS-Korrek-
tur zu imitieren und einen GBAS-Empfanger so "auszutricksen", dass er eine SBAS-Position mit der
zugehorigen SBAS-Integritat ausgibt. Wir nennen das System GLASS (GLS Approaches using SBAS)
und es ist einfach ein Konverter, der SBAS-Daten und Integritatsinformationen Gber einen GBAS-Kanal
liefert. Im Gegensatz zu Shively et al. (2006) und den zugehorigen Referenzen versuchen wir nicht, die
Integritat zu erhéhen, und wir versuchen auch nicht, GRAS-ahnliche regionale Korrekturen zu Ubertra-
gen, wie in Crosby et al. (2000) beschrieben. Wir fihren eine erste Bewertung der Integritatsubertragung
zwischen SBAS und GBAS durch und zeigen die technische Machbarkeit der Verwendung von GLASS
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in mit GBAS ausgestatteten Flugzeugen. Da es leichte Unterschiede zwischen den beiden Systemen
gibt, mussen wir sicherstellen, dass die Integritat fur den Sicherheitsanflugdienst gewahrleistet ist.

Uberlegungen zu Algorithmus und Integritit

Eine der wichtigsten Integritatsfunktionen jedes luftgestitzten GNSS-Empfangers, ob mit oder ohne Er-
weiterung, ist die Berechnung der Positionsunsicherheit bei dem zugewiesenen Integritatsrisiko. Dies
wird als Schutzniveau bezeichnet, das dann mit einem maximal zulassigen Wert, der Alarmgrenze, ver-
glichen wird. Wenn das Schutzniveau die Warngrenze iberschreitet, kann das System die erforderliche
Integritat nicht aufrechterhalten und meldet sich selbst als nicht verfiigbar. Um die volle Ubereinstim-
mung mit den ICAO-Standards zu gewahrleisten, sollte der GBAS-Empfanger an Bord des Flugzeugs
die gleichen Schutzstufen ausgeben wie ein reiner SBAS-Empfanger. Wenn dies nicht méglich ist, muss
das Schutzniveau grof3er sein als das des reinen SBAS-Empfangers, was jedoch wiederum zu einer
verminderten Verflgbarkeit fuhren kann.

Zu jeder Epoche berechnet ein luftgestitzter Nutzerempfanger, der SBAS nutzt und geman
DO229E (RTCA 2016) zertifiziert ist, die vertikalen und horizontalen Schutzniveaus (VPL, HPL) als

o2+0? 02-g21?
HPLspps = KH\/ E2 N"‘\/[ E2 N] + 0y (1)

VPLsgas = Kyoy

mit 67 = Y; S7; o/ ist die Nachkorrekturvarianz des modellierten Fehlers in dstlicher Richtung, of = ¥;
S of in der Nordrichtung, o = ¥; S5 ; of in der Richtung der lokalen Vertikalen, und o2y = ¥; Sg; Sy,i07
ist die Nachkorrektur-Kovarianz des modellierten Fehlers zwischen Ost und Nord. Ky und K;, werden
gesetzt auf Ky = 6.0 und K, = 5.33 fur Anfluganwendungen mit vertikaler Fihrung und stellen eine In-
tegritatsfehlergrenze bei den Wahrscheinlichkeiten p,erticar = 0.98 X 10~7 und pporizontar = 2 X 107° zu
einem beliebigen Zeitpunkt. Dies ergibt sich aus der Zuweisung des Integritatsrisikos, dass "die Wahr-
scheinlichkeit, dass ein horizontaler Querfehler oder ein vertikaler Fehler oder beide ihre jeweiligen
Schutzniveaus Uberschreiten, 2x107 pro Anflug nicht Uberschreiten darf" (RTCA 2016).

Die ¢; sind die Unsicherheiten des Nachkorrekturbereichs und setzen sich aus den einzelnen
Fehlern zusammen, deren Verteilungen von Gaul3schen Nullmitteln Gberlagert werden. Sie bestehen
aus

2 _ 2 2 2 2
0; = 0iyre T Oifit T Oiair + Oitropo (3)

wobei o; y;re der Wert ist, der aus den lonosphérengitterdaten durch Interpolation der Gbertragenen Git-
terunsicherheiten o,y interpoliert und auf den Satellitenhohenwinkel abgebildet werden. o; ¢, ist der
differenzielle Restfehler des Nutzers in Bezug auf den Orbit und die Uhr (RTCA 2016). Er wird vom
Bodensegment berechnet und als Teil der schnellen Korrekturnachricht Gbertragen. Er beschreibt den
Restfehler, der nach der Anwendung der schnellen Korrekturen verbleibt. Das Rauschen und der Mehr-
weg des Empfangers in der Luft ist gekennzeichnet durch o; ;- der mit der Qualitat der Bordausristung
variiert. 0; oy, Wird aus einer konstanten Modellierungsunsicherheit von 12 cm fir den vertikalen Tro-
posphéarenfehler abgeleitet und mit Hilfe einer Hohenabbildungsfunktion in einen Schraglagenwert um-
gewandelt. Der Quadratwurzelterm in der obigen Gleichung ist die Standardabweichung des Positions-
fehlers in Richtung des grofiten horizontalen Eigenvektors der Varianz-Kovarianz-Matrix des Positions-
bereichs. Andererseits werden die Schutzstufen des GBAS-Ansatzes vom Diensttyp C als das Maximum
einer Reihe von individuellen Schutzstufen unter der Annahme eines normalen Betriebs (H,) und einem
Fehler des Referenzempfangers der Bodenstation (H,). Bei GBAS wird die Leistung des Referenzemp-
fangers durch B(ias)-Werte (RTCA 2004) charakterisiert, die standig vom Teilsystem am Boden berech-
net und Uber VHF-Funk Ubertragen werden. Es gibt einen B-Wert pro Satellit i im Hinblick auf den Emp-
fanger j. Einzelheiten zur Berechnung des GBAS-Schutzniveaus finden Sie in DO253d (RTCA 2017b)
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oder ED114B (2019). Der Inhalt und die Struktur des VHF-Datenrundfunks sind beispielsweise in
DO245A (RTCA 2004) beschrieben und werden hier zusammengefasst. Fur Anflugdienste haben wir als
Ausdruck fiir die seitlichen und vertikalen Schutzstufen (X € {L,V}):

XPLgpas,appr = max [XP L¢pas,appr,Ho, XP LGBAS,appr,Hl,j] (4)

wobei X lateral oder vertikal ist. Die Schutzstufen fir den Fall, dass kein Referenzempfangerfehler vor-
liegt, sind

XPLGBAS,apr,HO = Kffmd\/Z?:lsczlppr,x,i 0-iz ()

wobei Krrmq der Multiplikator fir die fehlerfreie Erkennung von Fehlern ist. Im Falle von GBAS, of
wiederum die Fehlervarianz des Nachkorrektur-Reichweitenmodells, die sich jedoch von derjenigen un-
terscheidet, die bei der SBAS-gestiutzten Positionsbestimmung verwendet wird. Bei GBAS,

2 _ 2 2 2 2
0, = Upr_gnd,i + Utropo,i + Upr_air,i + Oiono,i (6)

wobei g, gna,; den Pseudo-Entfernungsfehler nach der Glattung charakterisiert, o;,p,,; den verbleiben-
den Tropospharenfehler nach Anwendung des GBAS-Tropospharenmodells beschreibt, O_I%r_air,i ein Mo-
dell fur luftgestitztes Pseudobereichsrauschen und Mehrwegeffekte ist und o;,,,,; modelliert den ver-

bleibenden ionospharischen Fehler nach der Anwendung der Korrekturterme. Die Schutzstufen fiir den
Fehlerfall des Referenzempfangers sind

— N 2 2
xPLGBAS,appr,Hl,j - | Z?=1 Sappr,x,i Bijl + KdeZi=1 Sappr,x,i Ji,Hl (7)

und die Differenz zwischen o; 4; und o; ist ein g, 4,4, aufgeblasen durch die Anzahl der Referenzemp-
fanger geteilt durch die Anzahl der Referenzempfanger minus eins.

Um SBAS Uber einen GBAS-Empfanger zu verwenden und die Integritat zu gewahrleisten, mus-
sen wir die Standardabweichungen der GBAS-Datenubertragung so aufblahen, dass das vom GBAS-
Empfanger berechnete laterale Schutzniveau gleich oder groRer ist als das horizontale Schutzniveau
eines SBAS-Empfangers. Dasselbe qilt fir das vertikale Schutzniveau. Anders als bei der Differenz zwi-
schen vertikal und lateral mussen wir uns hier jedoch nicht so sehr um die Differenz in der Richtung des
groRten Fehlers kimmern. Auflerdem mussen wir die Pseudoentfernungskorrekturen (PRC) und die
Entfernungsratenkorrekturen (RRC) fur jeden Satelliten aus den einzelnen Komponenten der SBAS-
Ubertragung berechnen. Da SBAS nicht (iber lokale Bodenreferenzstationen verflgt, gibt es folglich kein
Aquivalent zu den B-Werten von GBAS. Wie in Shivelyet al. (2006) setzen wir alle B-Werte auf Null, so
dass die H; Schutzstufe nie verwendet wird.

Abbildung 1 zeigt ein Schema unserer Datenverarbeitung. Im Folgenden beschreiben wir jeden
Block der Abbildung, um eine GBAS-Datenubertragung zu erstellen, die es einem GLS-Empfanger aus
der Luft ermdglicht, den LPV-Dienst unter Verwendung von SBAS-korrigierten GNSS-Daten zu nutzen.
Wir vergleichen die einzelnen Varianzbeitrage und den Multiplikator, um sicherzustellen, dass die im
GBAS-Empfanger unter Verwendung von SBAS-Daten berechneten Schutzniveaus mindestens den
SBAS-Schutzniveaus entsprechen oder héher sind. Fur jeden Beitrag analysieren wir auch die PRC-
Komponente
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Abb. 1 Blockdiagramm der GLASS Algorithmen. Aus den SBAS-Nachrichten und den GPS-Ephemeri-
den werden die Pseudoentfernungskorrekturen und eine Messabweichung berechnet. Die Abweichung
wird aufgeblasen und als o, 4nq. ZUsammen mit vorbestimmten, festen Parametern und einem FAS-

Datenblock wird die GBAS-VHF-Datenlbertragung zusammengestellt und gesendet.

Normale Signalvarianz und nicht-atmospharische Fehler

SBAS Systems Broadcast wird verwendet, um einen User Differential Range Error (UDRE) zusammen-
zustellen, und ein entsprechender Indikator (UDREI) pro Satellit wird als Teil der Fast Corrections (FC)
gesendet, um die kurzfristigen Orbit- und Taktschwankungen zu charakterisieren. Dieser Index wird in
einer Nachschlagetabelle verwendet, um die Restbereichsunsicherheiten zu erhalten GUDRE Die GUDRE

wird flr die Berechnung von os;,verwendet, der die Grundlage fir die Berechnung von o rgnd af,t

Der nicht-atmospharische, nicht-orbitale Fehlerbeitrag wird als PRCr.. Diese sollten urspringlich
die kunstliche Verschlechterung der Uhr bei ausgewahlter Verfigbarkeit erfassen. Langfristige Korrek-
turen der Satellitenumlaufbahn und der Uhr werden als Offsets zu den kartesischen Bahnkoordinaten
libertragen A% = (4x;, Ay;, Az;), Anderungsrate dieses Offsets Ax = (4%, 4y, Az,), Polynomkoeffizienten
der Uhrenkorrektur (6aso, dar1), und werden als Langzeitkorrekturen (LTC) bezeichnet. Anhand der
Sichtlinie des Empfangersatelliten berechnen wir die Offset-Komponente der Bahnkoordinaten entlang
der Sichtlinie und addieren diese zur UDRE- und Uhrenkorrektur, um eine grundlegende PRC fir jeden
Satelliten zu erhalten i,

PRC; = PRCy, + RRC(t — to) + 8aso + Sas (t — to) + 7, - (4% + AX(t — t)) (8)
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wobei t, die Zeit der Anwendbarkeit der schnellen SBAS-Korrektur ist. Der Term 7, - (AJ? + A%(t — to))

ist das innere Produkt aus dem Sichtlinienvektor zwischen Nutzer und Satellit und den Bahnkorrektur-
parametern, die aus der Langzeitkorrekturnachricht stammen.

Troposphare

Die von SBAS verwendete Tropospharenkorrektur ist ein Mehrgleichungsmodell, das auf der Zersetzung
der feuchten und trockenen Verzégerung basiert:

TCspas(h) = —(dnya + dywer)m(6) 9)
1.001
0) = —— 1
m(®) v/0.002001+sin%6 (10)

wobei dp, 4 und d,,..die geschatzten Reichweitenverzogerungen fir einen Satelliten bei einem Elevati-
onswinkel von 90 Grad sind, die durch die Atmosphare im hydrostatischen Gleichgewicht und durch den
Wassergehalt der Atmosphare verursacht werden. m(6) die Héhenabbildungsfunktion vom Zenit zum
aktuellen Satellitenhéhenwinkel ist. h ist die HOhe des Flugzeugs Uber dem WGS84-Ellipsoid, die mit
einem Undulationsmodell wie EGM2008 (Pavlis et al. 2008) leicht auf die Geoidh6he ibertragen werden
kann. Sowohl die hydrostatischen als auch die nassen Verzégerungsterme enthalten eine Abhangigkeit
von der Hohe des Empfangers uber dem mittleren Meeresspiegel ((RTCA 2016), Appendix A-9) sowie
tabellierte Werte flir Druck, Temperatur, Temperatursturzrate, Wasserdampfdruck und Wasserdampf-
sturzrate. FUr eine bestimmte Anlage auf einem festen Breitengrad kénnen alle Werte aul3er der Benut-
zerhdhe schnell interpoliert werden. Die Restunsicherheit wird angenommen als

Otropo,SBAS — 0-12m(9) (1 1)
In GBAS wird die tropospharische Korrektur gemafl RTCA DO253D (RTCA 2017b) wie folgt berechnet

107°

V/0.002+sin20
wobei 4h die Hohendifferenz zwischen dem GBAS-Referenzpunkt und dem Flugzeug ist und 6 der Ele-
vationswinkel des Satelliten. Diese tropospharische Korrektur subtrahiert den Teil der tropospharischen
Verzdgerung zwischen GBAS-Bodenstation und Flugzeug, wobei angenommen wird, dass die Verzdge-
rungen uber die horizontale Entfernung zwischen den beiden raumlich korreliert sind. N, und h, sind der
Brechungsindex und die tropospharische Skalenhdhe aus der GBAS-Meldung vom Typ zwei. Die
Restunsicherheit der Troposphare o;,,,, Nach Anwendung dieser Korrektur ist abhangig von der Bre-
chungsunsicherheit oyab, die ebenfalls in der GBAS-Nachricht vom Typ 2 enthalten ist:

Ah
TCgpas = Nrhy (1—e ™) (12)

Ah

(1—e M) (13)

— guh 107°
Otropo,GBAS = ONMo ooy

Um die SBAS-Tropospharenkorrektur am Flugzeug korrekt zu erreichen, missen wir die Parameter N

und h, so einstellen, dass die Differenz zwischen der SBAS-Korrektur und der GBAS-Anpassung mini-

miert wird, d.h. Irp’iln[TCSBAS(h) — TCspas(h = 0) + TCizpas(h)]. Aufgrund der unterschiedlichen Modelle,
"o

die in den beiden Systemen verwendet werden, ist es nicht moglich, eine optimale Losung zu erhalten,
die diese Differenz fir alle Hohenwinkel und alle Flughéhen minimiert. Die Differenz nimmt zu, je grof3er
der Hohenunterschied zwischen der Bodenstation und dem Flugzeug ist. Im ICAO-Dokument fir die
Verfahrensgestaltung (ICAO, 2014.) heil3t es: "...Der FAP sollte sich normalerweise nicht mehr als 18,5
km (10,0 NM) vor der Schwelle befinden, es sei denn, es wird eine angemessene Gleitpfadfiihrung be-
reitgestellt, die Gber das in Anhang 10 festgelegte Minimum hinausgeht." Zehn nautische Meilen und ein
Gleitpfadwinkel von drei Grad entsprechen einer Abfanghdhe von etwa 3120 Ful} Gber dem Boden. Fir
unsere Suche nach dem optimalen N und hyplatzieren wir das Flugzeug in einer Hohe von 4000ft Gber
der Bodenstation, viel héher als ein Instrumentenanflug normalerweise beginnen wurde. Wir fuhrten eine
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Rastersuche Uber alle mdglichen Werte von N, die von 16 bis 781 und h, im Bereich von 0 bis 25500 m,
wie durch die VHF DataBroadcast (VDB) Nachrichtenstruktur (RTCA 2017a) begrenzt. Der Elevations-
winkel wurde von 5 Grad bis 90 Grad variiert. Ein Auszug aus dieser Suche ist in Abbildung 2 dargestellt.

Im Allgemeinen zeigt Abbildung 2 ein ahnliches Muster im Fehlerverhalten fir jeden Elevations-
winkel sowie eine Antiproportionalitat des Fehlers in Bezug auf den Elevationswinkel. Da in der Positi-
onslosung SBAS-Satelliten mit hdheren Elevationswinkeln mit einem héheren Gewicht ausgestattet sind
und daher am meisten zur Positionsgenauigkeit beitragen, haben wir das Paar aus N und h, das den
Fehler zwischen TCsg 45 Uund T C;p 45 flr einen Satelliten im Zenit minimiert. Abbildung 3 zeigt, dass dieses
Paar (N=316, h,=8500), wenn es fir andere Elevationswinkel und andere Flughdhen verwendet wird,
nur zu einem maximalen Entfernungsfehler von 3 mm fihrt, was akzeptabel ist und unter dem Schwel-
lenwert fur das Pseudo-Entfernungsrauschen liegt. Wir entscheiden uns fur die Einstellung oy = 0 in der
Bodenstation und addieren die o;,qp0,sp45 ZU dem Ubertragenen 6, jna = 0pr gna + Obopo,sas- SOMit ist
die tropospharische Varianz in der Ubertragenen Varianz enthalten oy, ;,4 enthalten und wird vom

GBAS-Empfanger an Bord verwendet.

o ©
(&) o

elevation [°]
o
o

0.1 0.2 03 0.4 0.5 06
Absolute Error [m]

Abb. 2 Suche Uber Brechungsindex N und Skalenhéhe h, um das Paar zu finden, das den kleinsten
Fehler ergibt
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Abb. 3 Verwenden Sie den Wert, der den Fehler bei hohen Héhenwinkeln fur alle Flugzeughdhen und
GPS-Satellitenhéhenwinkel minimiert. Der grofdte Fehler betragt 1,3 mm fur die Werte von N=316 und
hy=8500m.

lonosphare

Bei SBAS werden die ionospharischen Korrekturen und Fehlercharakterisierungen unter Verwendung
eines Broadcast-Gitters mit zugehorigen Grid lonosphere Vertical Error Indices (GIVEI) und einem Ver-
zogerungswert fir L1 berechnet. Der Benutzer interpoliert dann das lonospharengitter an den Stellen,
an denen die Sichtlinie zwischen Empfanger und Satellit die lonosphare in einer angenommenen Héhe
von 350 km Uber dem Boden durchdringt. Am Interpolationspunkt erhalt der SBAS-Nutzer eine iono-
sphérische Varianz o; ;;z und einen ionospharischen Korrekturterm IC; der entlang der Sichtlinie zum
Satelliten abgebildet wird, indem F,,,(8)einer vertikalen bis schragen Abbildungsfunktion. Bei der Ver-
wendung von GBAS ist die ionospharische Korrektur Teil der gemessenen Pseudoentfernungskorrektur,
und die ionospharische Nachkorrekturvarianz basiert auf der Standardabweichung des ionosphéarischen
Gradienten 0;on0 verticaigradgient ZWischen Benutzer und Bodenstation:

Oiono = Fpp (9)Giono,verticalgradient (dair + 2Tvair) (1 4)
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wobei d ;- die Entfernung zwischen GBAS-Bodenstation und Benutzer und v,;, die Geschwindigkeit des
Benutzers. Da dieser Term von der Entfernung abhangt, wahrend der ionospharische Restfehler von
SBAS dies nicht tut, haben wir uns entschieden 6;on0 verticaigraaient = 0 in der GBAS-Station und addie-

ren die Restvarianz des ionospharischen Fehlersai?U,RE zu der Ubertragung Ugr,gnd, d'h'o-;gr,gnd =
2 2
apr,gnd + Ui,UIRE

Da ICAO PANS-OPS (ICAO 2014) im Allgemeinen ein Endanflugsegment von 10 Seemeilen
oder weniger vorschreibt, nehmen wir dies als die maximale Entfernung an, die das GLASS-System
verwendet werden kann, und berechnen die grote o7,z entlang der Flugbahn und verwenden sie in
unserem System.

Da das SBAS-lonospharenraster einen groben Abstand von 5° Langen- und Breitengraden auf-
gespannt ist, berechnen wir die SBAS-lonospharenkorrektur IC; an der Bodenstation und fligen sie der
Ubertragenen PRC hinzu. Dadurch entsteht ein kleiner Fehler in der Pseudoentfernungskorrektur, d.h.
die Differenz zwischen der ionospharischen Korrektur an der Bodenstation und der ionosphéarischen
Korrektur, die ein SBAS-Benutzer an seinem Standort in einer maximalen Entfernung von 10 NM be-
rechnen wurde. Wenn wir eine maximale Entfernung von 10 NM zwischen Benutzer und GLASS-Station
und die maximal mogliche Differenz zwischen benachbarten vertikalen Verzégerungen an Gitterpunkten
von 63,75 m sowie einen minimalen Hohenwinkel annehmen, betragt der maximale Wert dieses Fehlers
1,33 m. Dieser Fehler nimmt ab, wenn sich das Flugzeug der GLASS-Bodenstation oder einem Refe-
renzpunkt ndhert, an dem die SBAS-Differenzkorrekturen erstellt werden. Dieser Wert liegt unter dem
maximalen unerkannten Fehler von 1,5 Metern, der fur den GBAS-Anflugdienst Typ D fiir den Betrieb
bei geringer Sicht erforderlich ist. Dieser Fehler kann durch Sigma-Inflation abgedeckt werden, wie von
van Graas et al. (2004) und Walter et al. (2004) beschrieben.

Seitliche bis horizontale Schutzstufe Inflation

Bei der Berechnung des Schutzniveaus gibt es feine Unterschiede zwischen SBAS und GBAS: Das
GBAS-System berechnet das seitliche Schutzniveau in Querrichtung zum Endanflugpfad, wahrend
SBAS das horizontale Schutzniveau in Richtung des gréf3ten horizontalen Fehlers berechnet. Zweitens
addiert GBAS die Projektion der Fehlerkomponente entlang der Flugbahn auf das vertikale Schutzni-
veau, wahrend SBAS den reinen Vertikalfehler verwendet. Aufgrund dieser Unterschiede mussen wir
den endgiiltigen Wert aufblasen g, 4,4 Wert aufblahen, bevor er in die GBAS-Nachricht eingeflgt wird,
um im GBAS-Empfanger in der Luft ein seitliches Schutzniveau zu berechnen, das gleich oder gréRer
ist als das horizontale fir SBAS. Aufgrund der hinzugefligten Komponente entlang der Spur ist der
VPLggas bereits grofer ist als die VPLgp 4 und es ist keine Aufblahung erforderlich. Die seitliche Fehler-
komponente wird jedoch immer kleiner oder gleich der Komponente der semimajoralen Achse sein, und
daher g, gna €rhoht werden muss. Die Aufblahung wirkt sich auf alle Dimensionen des Schutzniveaus
aus, und da die vertikale Verdinnung der Prazision normalerweise groRer ist als die horizontale, flihrt
dies zu einer starken Erhohung der VPL. Um die Richtung der semimajoralen Achse der Fehlerellipse
abzuleiten, finden wir die Eigenwerte und Eigenvektoren der horizontalen Varianz-Kovarianz-Matrix. Der
Eigenvektor, der dem groften Eigenwert entspricht, ist die semimajorale Achse und der grofte Eigen-

wert ist die Varianz in dieser Richtung (Sorenson 1980). Der Inflationsfaktor wird somit I' = Zsemimajor

Olateral

Die Sendung o, gna,ibracast St dann

Opr.gnd,ibrdcast = Fo-pr,gnd,i (15)

Der Empfanger in der Luft ist nicht verpflichtet, alle Satelliten zu nutzen, fir die er Korrekturdaten emp-
fangt. In einem solchen Fall kann der benétigte Inflationsfaktor abhangig von der Abweichung der Sen-
dereichweite bei der Betrachtung der verschiedenen Teilmengen steigen oder fallen. Die Notwendigkeit
eines zunehmenden Inflationsfaktors wird vom Bodenprozessor vor der Ubertragung der Korrekturdaten
erfasst, indem er alle nutzbaren Teilmengen von Satelliten durchsucht und den maximalen T.
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K Multiplikatoren

Bei der Zertifizierung sowohl von GBAS als auch von SBAS flr Anflugdienste wird das Integritatsrisiko
den horizontalen und vertikalen Schutzgrenzen, den Schutzstufen, zugewiesen. Dies wird erreicht, in-
dem die K-Multiplikatoren in (1), (2) und (4) auf den Wert gesetzt werden, der diesem Risiko entspricht.
Bei SBAS-Anfluganwendungen K, = 5.33, K;=6 und bei GBAS-Anfluganwendungen K., = 5.84 wenn
M = 4 Bodenempfanger verwendet werden. Da K bei GBAS von der Anzahl der verwendeten Boden-
empfanger abhangt und bei SBAS nicht, haben wir M=4 gewahlt, um den Aufblahungsfaktor so gering
wie mdoglich zu halten, wobei wir bedenken, dass wir SBAS nur in einem GBAS-Empfanger nutzbar
machen wollen. Um zu garantieren, dass unser Schutzniveau gleich oder gréf3er ist als bei SBAS, mus-

sen wir unser Broadcast-Sigma weiter aufblahen, und zwar um mindestens KK” = 1.028 aufgerundet

ffmad

auf die groere dritte Dezimalstelle, so dass o, gna,i pracast = 1.028T05; gnai

Sigma Air

Far denselben luftgestitzten Prazisionsdesignator ist die oy, 4i,; von GBAS und o,;,-; von SBAS iden-
tisch. Bislang haben wir die 0y, gna i pracast UM die ionospharischen und tropospharischen Beitrage von
SBAS zu berlcksichtigen. Die entsprechenden GBAS-Aquivalente wurden auf Null gesetzt, indem der
GBAS-Nachrichtentyp 4 angepasst wurde. Wenn Sie (3) mit (6) vergleichen, wird deutlich, dass a,, g;r;
und a,;-; in der geometrischen Inflation nicht berlcksichtigt werden. Daher missen wir die
Opr,gnd,ibrdcast Starker erhohen, um den geometrischen Unterschied bei der Fehlerfortpflanzung zu be-
rlcksichtigen. o, ; UNd 0y 4ir,; Werden flr beide Systeme identisch berechnet und erreichen ihren ma-
ximalen Wert von 0,57 m flr einen Satellitenerhebungswinkel von 5° und der luftgestutzten Genauig-
keitsbezeichnung A. Wir erhohen den Ubertragungs o,, gna,ipracast Faktor, um dieser Worst-Case-An-
nahme Rechnung zu tragen:

Opr,gnd,i,brdcast = 1-028F0pr,gnd,i + 0-57(F - 1) (16)

Diese Loésung ist Ubermafig konservativ und geht von einem unglinstigen Satellitenerhebungswinkel
aus. Wir kdnnen davon ausgehen, dass der Unterschied in der Satellitenhéhe zwischen einem Nutzer in
der Luft in einer maximalen H6he von 10000ft MSL und dem System am Boden vernachlassigbar ist, da
die Hohe der GPS-Satelliten etwa 22000 km betragt. Um konservativ zu sein, kénnen wir 1 Grad Hohen-
unterschied abziehen und g, 4;r,; Mit diesem Wert. Dann,

Gpr,gnd,i,brdcast = 1-028F6pr,gnd,i + (F - 1)Uair,i(6 - 10) (18)

ist der endgultige Ausdruck fur den aufgeblahten Wert von o, gnai bracas: der im GLASS-System ver-
wendet wird. Wir haben uns bewusst daflir entschieden, die Standardabweichung und nicht die Vari-
anz zu skalieren, da es sich um die o die in der VDB-Ubertragung gemaR RTCA (2016) verwendet
wird. Beachten Sie, dass die obige Berechnung durch mathematische Aquivalenztransformation leicht
auf Varianzen ubertragen werden kann.

Alarmgrenzwert-Skalierung

Die Standards fur die DatenUbertragung in einem GBAS-System (RTCA 2004) erlauben nur die Eingabe

eines maximalen Wertes von 25,4 m als FASVAL (Final Approach Segment Vertical Alert Limit) im Ge-

gensatz zum FASVAL des SBAS-LPV-Anflugdienstes von 50 m. Die GBAS-Warngrenzen fir das End-

anflugsegment werden mit der Entfernung vom Abfangpunkt des Gleitpfades (GPIP) skaliert, der sich
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typischerweise etwa 1000 Fuf in Windrichtung der Landeschwelle befindet. Die Skalierungsgleichung
lautet 0.095965H,, + FASVAL — 5.85, wobei H,, die HOhe des Flugzeugs Gber dem GPIP-Punkt ist. Diese
Gleichung gilt bis zu einer Héhe von 1340 Fuld Uber dem GPIP, danach bleibt der VAL bei FAS-
VAL+33,35 m. Gleichzeitig wird das Lateral Alert Limit (LAL) skaliert 0.0044D + FASLAL — 3.85, wobei D
die horizontale Entfernung zum Landeschwellenpunkt ist. Diese Gleichung gilt bis zu einer Entfernung
von 7500 m, danach bleibt die LAL bei FASLAL + 29.15 m. Mit einem FASVAL von 25,4 m und der GBAS-
Skalierung wird der vertikale Alarmgrenzwert von 50 m in einer Hohe von 317,30 m erreicht. Wenn wir
wollen, dass die LAL gleichzeitig ihren Wert von 40 m erreicht, muss der FASLAL auf 17,21 m gesetzt
werden. Unter Verwendung eines Standard-Gleitpfadwinkels von 3 Grad haben wir die Hindernisbewer-
tungsflachen gemafl ICAO PANS-OPS (ICAO 2014.) mit der von der ICAO bereitgestellten Software
(https://www.icao.int/safety/airnavigation/ops/pages/pans-ops-oas-software.aspx) berechnet. An dem
oben genannten Punkt in 5741 m Entfernung von der Schwelle verwendet der Verfahrensentwickler eine
APV-1-Hindernisbeurteilungsflache mit einer Hohe von 157,47 m Uber der LTP und einer Breite von plus-
minus 320 m. Kein Hindernis darf diese Flache durchdringen, ohne dass die Sicht und/oder die Ent-
scheidungshdéhe so erhoht wird, dass das Hindernis keine Gefahr fur den Flug darstellt. So befindet sich
das Flugzeug in einer Héhe von 317,3 m auf dem Gleitpfad 159,83 m Uber der Hindernisflache, mehr
als das Dreifache der Alarmgrenze. Dieser Abstand nimmt mit zunehmender Héhe zu. Ab dem identifi-
zierten Punkt bis zur Entscheidungshohe sind die Warngrenzen konservativer als fur LPV erforderlich.
Oberhalb des Punktes sind sie zwar grof3er, aber aufgrund der vom Verfahrensentwickler durchgefihr-
ten Hindernisbeurteilung erhdht sich das Kollisionsrisiko nicht, und der Betrieb wird nicht unsicher. Wenn
das FASVAL auf 16,65 m reduziert wiirde, um ein Maximum von 50 m bei 1340ft Uber der Landebahn
zu erreichen, konnte die Verflgbarkeit stark beeintrachtigt werden.

Zeit zum Alarmieren

Generell beschreibt ED114B (2019) die Zeit bis zur Alarmierung als "Die Zeit bis zur Alarmierung ist
definiert als die Zeit zwischen dem Eintreten der Bedingung, bei der der relative Positionsfehler die
Alarmgrenze Uberschreitet, und der Ubertragung des letzten Bits der Nachricht, die die Integritatsdaten
enthalt, die die Bedingung widerspiegeln."

Die Europaische Agentur fur Flugsicherheit hat EGNOS fiur den Prazisionsanflugdienst zertifiziert und
daher muss es die ICAO-Anforderung (2018) von 5,2 s erfullen (Anhang 10, Anhang B, Abschnitt
3.5.7.5.1). Der Nachweis bleibt ein unveroffentlichtes Dokument mit dem Titel "EGNOS Signal-in-Space
System Safety Case Part A (Design, Development & Deployment) Issue 3 from 21 February 2008".

Wir empfangen die SBAS-Daten auf der Ebene des Benutzerempfangers, bevor wir die erweiterte Posi-
tion berechnen. Die zusatzliche Verarbeitung, wie zuvor beschrieben und in Abbildung 1 dargestellt, fuhrt
sicherlich zu einer kleinen Verzégerung und erhdht die Zeit bis zur Alarmierung. Erfahrungsgeman dau-
ert ein Prozess, der die Inversion einer positiv definiten Matrix mit weniger als 50 mal 50 Elementen
umfasst, auf modernen Personal Computern etwa 10 ms oder weniger. Aufgrund des oben beschriebe-
nen Algorithmus kénnen wir diese Verarbeitungszeit als fast vernachlassigbar betrachten. Eine qualita-
tive Bewertung des zusatzlichen Zeitaufwands bei der Konvertierung sollte jedoch vorgenommen wer-
den, sobald die Algorithmen in zertifizierbarem Code programmiert sind, was den Rahmen dieser Verof-
fentlichung sprengen wirde. Die UKW-Rundfunkmeldung flir GLS wird alle 0,5 Sekunden aktualisiert
und das GBAS-Signal im Raum bendtigt 3 Sekunden bis zur Alarmierung (siehe ICAO (2018), Anhang
D, Tabelle D5-C, erste Zeile). Daraus ergibt sich eine Gesamtalarmzeit von 8,7 s, die fur ein Instrumen-
tenanflugverfahren ausreicht, das nach den Kriterien fir APproach with Vertical guidance type 1 (APV-
1) entworfen wurde. Ein APV-1 erfordert eine Zeit bis zur Alarmierung von 10 s, wahrend ein Prazisions-
anflug gemafR ICAO (2018), Tabelle 3.7.3.4-1, 10 s bendtigt. Im Gegensatz zu einem Prazisionsanflug
hat ein APV-1 eine niedrigste mogliche Entscheidungshéhe von 250 Fuly Gber Grund im Vergleich zu
200 Ful3 bei einem Prazisionsanflug.
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Implementierung und Benchmark-Test

Nachdem wir die notwendigen Algorithmen in C++ implementiert hatten, verbanden wir einen 64bit Linux
PC, auf dem SUSE Linux lief, Gber TCP/IP mit einem SBAS-fahigen Septentrio AsteRx3 Empfanger. Der
GNSS-Empfanger war mit einer Leica AR20 Drosselringantenne verbunden, die sich auf dem Dach des
DLR-Instituts fir Flugfiihrung in Braunschweig befindet. Unsere Software berechnet gleichzeitig auch
die SBAS- und GBAS-Schutzstufen sowie die Positionen der angeschlossenen Antenne. Wir sammelten
Navstar-GPS-Daten am DLR-Institut fir Flugfihrung (52.3148848778 N, 10.5634639104 E, 143.364 m
in WGS84) im Laufe einer Woche vom 15. bis 21. Juli 2018 mit 2 Hz und verwendeten den Datenblock
des Endanflugsegments der Startbahn 26 des Flughafens Braunschweig-Wolfsburg.

Die Abbildungen 4 und 5 zeigen Beispiel-Schutzstufen von 24 h und Histogramme unter Verwen-
dung des vollstandigen einwdchigen Datensatzes der Verhaltnisse von GLASS LPL zu SBAS HPL bzw.
GLASS VPL zu SBAS VPL. Wenn wir nur Verhaltniswerte Gber eins haben, sehen wir, dass unser Infla-
tionsfaktor die Fehlerposition der semimajoralen Achse der aktuellen Satellitengeometrie effektiv auf die
laterale Komponente des in GBAS verwendeten Annaherungskoordinatensystems abbildet. In der Ver-
tikalen, wo keine Inflationierung erforderlich ist und wir auch einen héheren K-Multiplikator fir SBAS-
Schutzstufen haben, sehen wir einen grélieren Anstieg der Verhaltnisse zwischen GBAS VPL und SBAS
VPL mit einem Minimum von uber 1,4.
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Abb. 4 Vergleich der vertikalen Schutzniveaus wahrend 24 Stunden (oben) zeitliche Entwicklung der
vertikalen Schutzniveaus (unten) Verhaltnis der vertikalen Schutzniveaus fur Daten, die eine Woche lang
gesammelt wurden. Der kleinste Wert ist 1,2
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Abb. 5 Vergleich des lateralen und horizontalen Schutzniveaus wahrend 24 Stunden (oben) Zeitliche
Entwicklung des lateralen und horizontalen Schutzniveaus (unten) Verhaltnis des lateralen zum horizon-
talen Schutzniveau fur Daten, die eine Woche lang gesammelt wurden. Der kleinste Wert ist 1,025

AnschlieRend haben wir die Daten in ein Stanford-Integritatsdiagramm eingezeichnet, das von
Walter et al. (1999) unter Verwendung der maximal moglichen GBAS-Alarmgrenze von 25,4 m erstellt
wurde. Fig. 25 zeigt, dass das System aufgrund der Aufblahung des vertikalen Schutzniveaus 5,44%
Nichtverfligbarkeit verursachte, was 5,3% mehr Nichtverfigbarkeit im Vergleich zum nicht aufgeblahten
Fall bedeutet. Beim Vergleich des reinen SBAS-Integritatsdiagramms mit dem GBAS-Diagramm kdnnen
wir leicht die "Streckung" der Daten in Richtung der Abszisse erkennen. Wenn der FASVAL fur die Daten
auf 16,65 m reduziert wiirde, wie im vorherigen Abschnitt erwahnt, wirde die Verfligbarkeit von 94,56%
auf 43,39% sinken, was sicherlich fir keinen Nutzer akzeptabel ist. Beachten Sie, dass das FASVAL
hier auf eine statische Messung angewendet wird. Wie bereits erwahnt, skaliert der GBAS-Alarmgrenz-
wert mit der Entfernung zum Flughafen. Um eine gewiinschte Verflgbarkeit zu haben, muss ein poten-
zieller Nutzer die Verfligbarkeit an der Grenze der operativen Nutzung des GLASS-Systems, d.h. in der
Entscheidungshohe, bewerten.
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Abb. 6 Integrititsanalyse des GLASS-Systems (links) Integritatsdiagramm der vertikalen Kompo-
nente der GLASS-Navigationslésung. (rechts) Integritatsdiagramm der vertikalen Komponente der Stan-
dard-SBAS-Positionslosung. Die Aufbldhung ist an der Dehnung entlang der Abszisse zu erkennen

Als nachstes haben wir eine Systemverifizierung mit unserem Testfahrzeug, einem Mercedes-
Transporter, durchgeflhrt, der mit echter Avionik-Hardware ausgestattet ist. In dem Fahrzeug installier-
ten wir einen rot gekennzeichneten (nicht qualifizierten, zu Testzwecken verwendeten) Rockwell Collins
GLU-925 Multi Mode Receiver (MMR) aus einem Airbus A320 und einen Honeywell Integrated Naviga-
tion Radio (INR) aus der Boeing 787, der mit einer Novatel Pinwheel-Antenne verbunden war. Die Daten
wurden von beiden Empfangern tber den ARINC429-Bus mit einer Condor CEI-530ci PCI-Schnittstel-
lenkarte gesammelt. Fur die Sendefunktion haben wir einen Telerad EM9009 GBAS VHF-Sender an den
bereits erwahnten Linux-PC angeschlossen. Der PC und Telerad wurden mit einem Ausgangssignal von
einem Impuls pro Sekunde vom Septentrio-Empfanger synchronisiert. Die Software wurde so konfigu-
riert, dass die GBAS-Nachrichtentypen 1, 2 und 4 gemafl den Spezifikationen des GAST-C-Dienstes
gesendet werden. Mit dem Testfahrzeug stimmten wir den FAS-Datenblock der Landebahn 26 auf dem
Flughafen Braunschweig-Wolfsburg ab und fuhren auf die Landebahn, um die Abweichung des Locali-
zers zu testen. Die GNSS-Antenne wurde auf der linken Seite des Fahrzeugs knapp hinter dem Kopf
des Fahrers angebracht. Der Fahrer versuchte dann, die linken Rader des Transporters auf der Mittellinie
der Landebahn zu halten. Die Mittellinie der Landebahn ist 90 cm breit. Bei 3420 Sekunden versuchte
der Fahrer, die Position des Lieferwagens so zu korrigieren, dass die Abweichung null Meter betrug.
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Dieser Versuch war erfolglos; die Kombination aus Transporter und Fahrer war nicht in der Lage, im
Subdezimeterbereich zu steuern. Fig 26 zeigt das Ergebnis der beiden Navigationsempfanger. Das
obere Feld zeigt die geradlinigen horizontalen Abweichungen in Metern vom ARINC429 Label 116 (A-
RINC429-20 2001). Das untere Feld zeigt das seitliche Schutzniveau von Label 156 sowie die am
GLASS Installationsort berechneten Schutzniveaus. Im oberen Feld kdnnen wir sehen, dass die gerad-
linige Abweichung der Localizer beider Empfanger innerhalb weniger Dezimeter Ubereinstimmt, wobei
die INR-Daten immer nach Norden versetzt sind (da die Landebahn mehr oder weniger in Ost-West-
Richtung verlauft). Der Unterschied liegt unter der von GBAS geforderten Genauigkeit von 16 m und
damit innerhalb der Spezifikation. Im unteren Feld zeigen wir den seitlichen Schutzpegel fir den FAS-
Datenblock der Landebahn 26 von beiden Empfangern sowie den seitlichen Schutzpegel von GLASS
und den an der GLASS-Installation berechneten horizontalen Schutzpegel von SBAS. Wir sehen, dass
die Inflation alle LPLs Gber den SBAS HPL erhdht. Alle Schutzpegel folgen dem Sagezahnmuster, das
fur SBAS-Schutzpegel aufgrund der Verschlechterung der Korrekturen charakteristisch ist. Die gleichen
12 GPS-Satelliten oberhalb des Maskenwinkels wurden von allen Empfangern verfolgt. Interessanter-
weise ist der Honeywell INR LPL etwa drei Meter grofier als der Collins GLU925 LPL. Die Collins
GLU925 LPL ist wiederum etwa einen Meter grofier als die theoretische GLASS LPL, die von der GLASS
Software berechnet wurde. Dieser Unterschied kann auf die Modelle der g, 4; die in beiden Empfan-
gern implementiert sind. Der grof3e Unterschied zwischen den beiden Empfangern fir die Luftfahrt
kdnnte moglicherweise darauf zurlickzufiihren sein, dass Honeywell ein sehr konservatives, Uberstei-
gertes, nicht standardisiertes Modell flr ;. 47
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Abb. 7 Dynamischer Test auf der Landebahn 26 in Braunschweig mit einem Rockwell Collins GLU925
und einem Honeywell INR. Das obere Feld zeigt die von beiden Empfangern ausgegebene horizontale
Abweichung. Bei 3420 s versuchte der Fahrer des Transporters, die Abweichung auf Null zu korrigieren,
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was ihm jedoch nicht gelang. Der technische Fehler des Antriebs war zu grof3, um den absoluten Null-
punkt zu erreichen. Das untere Feld zeigt den von den beiden Multimode-Empfangern berechneten seit-
lichen Schutzpegel (rot und blau), den horizontalen SBAS-Schutzpegel (lila) und den von der GLASS-
Software berechneten seitlichen Schutzpegel (griin) am Standort des SBAS-Empfangers. Obwohl der
SBAS-Empfanger von denselben VDB- und GPS-Antennen gespeist wurde und beide Empfanger alle
GPS-Satelliten in Sichtweite verfolgten, ist der vom INR ausgegebene LPL drei Meter gréRer als der
vom GLU925 ausgegebene.

Flugvorfuhrung und automatische Landung

Um die volle Funktionalitat des GLASS-Systems zu demonstrieren, haben wir einen Airbus A319, Re-
gistrierung D-AIBI, der von Lufthansa betrieben wird, gechartert. Dieser Airbus ist einer von funf in der
Lufthansa-Flotte, die die GLS-Option aktiviert haben und wurde im Rahmen des grol} angelegten De-
monstrationsprojekts Automated Approaches to Land AAL (Land 2016) des Single European Sky Air
traffic management Research (SESAR) eingesetzt. Darlber hinaus werden sie derzeit auch fir GLS-
Versuche zur automatischen Landung im Rahmen des sehr grol angelegten SESAR-Demonstrations-
projekts AAL 2 eingesetzt. Auf dem D-AIBI sind zwei Collins GLU-925 installiert, der gleiche Empfanger-
typ, der auch fur die Tests am Boden verwendet wurde. Aufgrund der Kapselung ist nur eine bestimmte
Teilmenge der ARINC429-Daten (ARINC429-20 2001) uUber die elektronische Flugtaschenverbindung
verfugbar (Abdelmoula und Scholz 2018). Am 6. Mai 2019 haben wir mehrere GLASS-Anfllige auf die
Landebahn 26 des Flughafens Braunschweig-Wolfsburg durchgefuhrt. Fig 27 zeigt die Daten, die wah-
rend des letzten Anflugs aufgezeichnet wurden, der mit einer automatischen Landung abgeschlossen
wurde. Der Autopilot blieb von der Erfassung des Localizers bis zum Ende der Ausrollphase eingeschal-
tet. Die Anfluge wurden unter Verwendung des Standard-RNP-Anflugprofils und der Datenblécke des
Endanflugsegments geflogen, wie sie im deutschen Luftfahrthandbuch (http://www.dfs-ais.de/) veroffent-
licht sind. Das obere Feld der Abbildung zeigt die Localizer- und Glideslope-Abweichungen, das untere
Feld zeigt die Abfolge der Fihrungsmodi des Flugmanagementcomputers in Bezug auf die Entfernung
entlang der Bahn vom Schnittpunkt des Gleitpfades mit der Landebahn. Ab einer Entfernung von vier
Kilometern bis zum Aufsetzen kénnen wir eine kleine Oszillation mit einer Amplitude von etwa 0,01 Grad
und einer Periodizitdt von etwa einem Kilometer erkennen. Beim Uberschreiten der Schwelle beginnt
auch die Abweichung des Localizer in der Ausrollphase in Richtung einer Abweichung von -0,03 Grad
zu driften. Da sich jedes Flugzeug wahrend der Ausrollphase dem Azimut-Referenzpunkt des Localizers
nahert, erhoht sich naturlich die Winkelempfindlichkeit, wahrend die Tragheit des Flugzeugs in Verbin-
dung mit der Reibung der Rader als Tiefpassfilter auf die Abweichungsanzeige wirkt. AuRerdem ist die
Abweichung des Localizer in der Tat sehr gering und fur den Piloten auf der primaren Fluganzeige kaum
zu erkennen. Das Flugzeug folgt dem gewtinschten Gleitpfad auch etwas tiefer als beabsichtigt, begin-
nend zwei Kilometer vor dem Aufsetzen. Wenn Sie sich der Schwelle ndhern, wird der Radarhéhenmes-
ser in der Regel in den Autopiloten eingespeist, um das Flugzeug wahrend eines automatischen Flare
zu steuern. Das Abfackeln, manchmal auch Round-Out genannt, ist das letzte Flugmandver wahrend
der Landephase. Auch hier ist die Abweichung vom Gleitpfad sehr gering und auf den Bildschirmen der
Piloten fast nicht zu erkennen. Das Cockpit-Video dieses Anflugs finden Sie als zusatzliches Material zu
diesem Manuskript.
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Abb. 8 Localizer-Leistung und vertikale Fihrung wahrend des Anflugs und der automatischen Lan-
dung. Das obere Feld zeigt die Localizer- und Glideslope-Abweichungen, das untere Feld zeigt die Ab-
folge der Steuerungsmodi des Flight Management Computers in Abhangigkeit von der Entfernung zum
Aufsetzpunkt. Die vertikale schwarze Linie zeigt den Schwellentbergangspunkt an.

Schlussfolgerungen

Das System funktioniert wie vorgesehen mit einigen Einschrankungen in der Verfugbarkeit aufgrund der
Aufblahung der Schutzstufe und bietet Nutzern, die mit GLS ausgestattet sind, die SBAS APV-1 Fahig-
keit. Es erhalt die SBAS-Integritat aufrecht und die Zeit bis zur Alarmierung ist eine Kombination aus den
Zuteilungen fur SBAS und GBAS. Da das SBAS-Signal von den meisten Behdrden kostenlos zur Verfu-
gung gestellt wird und mit preisgunstigen Empfangern empfangen werden kann, bietet das System eine
kostengunstige Mdglichkeit, GLS-Anfliige auf der Grundlage von SBAS (GLASS) anzubieten. Der Anflug
bleibt ein 3D-Anflug vom Typ B, auch bekannt als Nicht-Prazisionsanflug mit vertikaler Fihrung. Um die
Kontinuitat in Bezug auf Hardwareausfalle zu gewahrleisten, ist es ratsam, die Verarbeitungshardware,
den SBAS-Empfanger und den VDB-Sender zu verdoppeln. Auf diese Weise ist der kontinuierliche Be-
trieb des GLASS-Systems auch bei einem Ausfall eines einzelnen Punktes gewahrleistet. Die Hardware-
Zuverlassigkeit des VDB-Senders wurde bereits fur GLS untersucht und kdnnte leicht auf das GLASS-
System ubertragen werden. Die Anflugverfahren kénnten als GLS-Anflige mit einem héheren Minimum
veroffentlicht werden, und es kdnnte ein Hinweis auf der Karte angebracht werden, dass es sich um
einen reinen APV-Dienst handelt. Alternativ kdnnte ein GLS-Kanal in die Karte der RNP-Anflugverfahren
aufgenommen werden. In beiden Fallen ware die erforderliche Pilotenschulung minimal. Abgesehen von
der verlangerten Zeit bis zur Alarmierung ahmt das System einen reinen SBAS-Empfanger nach, und
wir glauben, dass nicht viele zusatzliche Zertifizierungen erforderlich sind. So kdnnen die Gesamtkosten
des GLASS-Systems niedrig gehalten werden, um es flir Flughafen attraktiv zu machen. Aulierdem
kdnnte eine tragbare Version von GLASS mit einem VHF-Sender mit geringer Leistung in der Luft instal-
liert werden. Dieser Sender wirde direkt in den VDB-Eingang des GLS-Empfangers eingespeist.
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AuBerdem entfallt bei dieser Art der Verwendung das Problem der unterschiedlichen lonosphéaren-
Durchdringungspunkte. Das GLASS-System bietet das LPV-Endanflugsegment fur Flugzeuge, die nur
mit GLS ausgestattet sind, wie z.B. die 737-800. Dies kann einen besseren Zugang zu Flughafen er-
maoglichen, die derzeit nicht mit einem Anflug vom Typ xLS ausgestattet sind, wie z.B. Innsbruck (LOWI).
Insbesondere Anflige in Frankreich konnten von Interesse sein, da die Regierung offiziell erklart hat,
alle ILS-Anlagen der Kategorie 1 zugunsten von RNP-Anfliigen mit LPV aulder Betrieb zu nehmen.
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6.2. Software-Sicherheitsgarantie fur GPS-gestiitzte Landehilfen ohne Flug-
zeuge

Zusammenfassung.

In diesem Beitrag wird der Softwarestandard DO278A -der Radio Technical Commission for Aeronau-
tics nach dem Assurance Level 3 untersucht-, um ein Konzept fur die Zulassung von Software flr bo-
dengestutzte Navigationshilfen zu -erstellen. Zu diesem Zweck wurden einschlagige Literatur und
Standards gesichtet und auf ihre Anwendbarkeit fir den Vorschlag eines solchen Konzepts bewertet.
Das daraus resultierende Genehmigungskonzept zeigt unseren Ansatz fir die Durchfiihrung des Ent-
wicklungsprozesses gemal DO278A -auf der Grundlage eines traditionellen und auf einen Aktivitats-
plan ausgerichteten Prozesses. Daher bietet das Papier zunachst Voriberlegungen, um die Beziehung
zwischen System- und Softwareentwicklung aufzuzeigen. Darlber hinaus werden auch die entspre-
chenden Standards vorgestellt, die mit der Entwicklung zusammenhangen. Das Konzept gliedert sich
in drei Hauptphasen fir die Softwareplanung, -realisierung und -verifizierung, die in spezifische Aktivi-
taten unterteilt und terminiert werden. Jede Aktivitat besteht aus einer Gliederung, in der die von
DO278A erwarteten Inhalte -und unser Ansatz zu deren Organisation -beschrieben werden-. -Dieses
Papier zeigt unseren konzeptionellen Ansatz fur die Zulassung von Software gemaRl DO278A-. -Dieses
Konzept wurde erstellt, um eine Funknavigationshilfe zu genehmigen.

Einfuhrung

Seit 1939 liefern die Funksender des Instrumentenlandesystems den Flugzeugen, die bei nicht optimalen
Wetterbedingungen landen wollen, eine prazise Endanflugfihrung [1]. Diese mehr als 80 Jahre alte Technologie
besteht aus mehreren Ultrakurzwellen-Antennen, die sich an zwei Standorten fiir jede Landebahn befinden, sowie
der dazugehdrigen Hardware. Das Instrumentenlandesystem soll durch Landehilfen ersetzt werden, die auf
globalen Satellitennavigationssystemen (GNSS) basieren, um die Genauigkeit zu verbessern, Interferenzen zu
reduzieren und bis zu 49 Anflige pro Anlage zu unterstiitzen. Diese Systeme werden durch differentielle
Korrekturen des Satellite Based Augmentation System (SBAS) [2] oder des Ground Based Augmentation System
(GBAS) [3] erganzt.

Diese modernen Systeme stltzen sich in hohem Malie auf die Computertechnologie, um Daten zu generieren,
zu Ubertragen und anzuwenden, um eine hochpréazise und sichere Fihrung zu gewahrleisten. Daher ist es wichtig,
dass die verarbeitende Software und Hardware ein bestimmtes Mal an Zuverlassigkeit und Integritat erfullen, um
die kontinuierliche Sicherheit des Anflug- und Landebetriebs zu gewahrleisten.

Aufgrund der rasanten Zunahme des Einsatzes von Software in luftgestlitzten Systemen in den 1980er Jahren
wurde es notwendig, einen Standard zu erstellen, der eine Anleitung zur Erfillung der
Lufttichtigkeitsanforderungen bietet. Infolgedessen -wurde der Standard DO178 -"Software Considerations in
Airborne Systems and Equipment Certification" geschaffen. Sie befasst sich mit wichtigen Aspekten der
Softwareproduktion fur Luftfahrtsysteme, wie z.B. Ziele fir Software-Lebenszyklusprozesse und bereits entwickelte
Software. [4, p. 1] [5]

Um 1996 wurden Arbeitsgruppen der Europaischen Organisation fir Zivilluftfahrtausristung (EUROCAE) und
Sonderausschusse der Radio Technical Commission for Aeronautics (RTCA) damit beauftragt, die Bedeutung der
Softwaresicherheit in bodengestiitzten Systemen fur Kommunikation, Navigation und
Uberwachung/Luftverkehrsmanagement (CNS/ATM) zu ermitteln. AnschlieRend wurde ein Team gebildet, das
Material fir diese Systeme entwickeln sollte. Dieses Team Uberprifte die Anwendbarkeit von DO178B -auf
CNS/ATM-Systeme und entwickelte DO278 -[4]. Die Entwicklung basierte u.a. auf den folgenden Prinzipien:
Erstens sollte die Anleitung fur die Zertifizierung von Bordausristung gleich sein. Zweitens sollte der Leitfaden fir
CNS/ATM-Systeme die gleiche Software-Integritatssicherheit bieten, wie sie fur luftgestitzte Systeme gefordert
wird. Drittens sollten die Unterschiede in den regulatorischen und Zertifizierungsanforderungen berlcksichtigt
werden. [4, S. A- 2,-A3]
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Die Gemeinschaft, die DO178C anwendet, -ist groRer als die Gemeinschaft von DO278A -und beide Standards
sind sehr ahnlich [6, S. 55]. Daher ist es sinnvoll, auch die -mit -DO178C -[7] [8] verbundenen Inhalte
zu -berlcksichtigen-.

In [9] haben wir ein vereinfachtes GNSS-basiertes Landesystem vorgeschlagen, das GLs Approaches using
SBAS (GLASS) bietet. Es sendet die Korrektur- und Integritatsdaten von SBAS ulber eine GBAS-konforme
Datenverbindung weiter. Dadurch kann ein Flugzeug, das mit einem Global Positioning System Landing System
(GLS) ausgestattet ist, Localizer Performance with Vertical guidance (LPV) Anflige durchflhren. So kdnnen viele
Flugzeuge dieser Art von Fluggesellschaften von den bereits verdffentlichten SBAS-basierten Anflugverfahren
profitieren.
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Abb.
1. Vorgeschlagenes Systemkonzept fir einen GLASS Transceiver

Das Systemkonzept fur einen solchen Transceiver ist in Abbildung 1 dargestellt. Es besteht hauptséachlich
aus -CommercialOffTheShelf -(COTS) Komponenten wie einem GNSS/SBAS-Empfanger, einer Datenbank und
einem GBAS-Sender. Die GLASS-Verarbeitung und die Integritatsprifungseinheit sind jedoch kundenspezifische
Komponenten. Der GNSS/SBAS-Empfanger liefert Positions- und Integritatsdaten an die GLASS-Verarbeitungs-
und Integritatsprifungseinheit. Sobald die GLASS-Verarbeitungseinheit diese Daten umgewandelt hat, vergleicht
die Integritatsiiberprifungseinheit diese Daten mit ihrer Quelle. Wenn die konvertierten Daten genehmigt sind,
kann der GBAS-Sender sie senden. Dartber hinaus gibt der Development Assurance Level (DAL) die Strenge an,
die fir die Entwicklung der Systemkomponente erforderlich ist. DAL A ist die strengste Stufe und DAL E die am
wenigsten strenge.

Innovative Systeme fiillen eine Licke in der bereits bestehenden Systemstandardisierung. Daher kann es
notwendig sein, auf -Allzwecknormen wie Anhang Zehn des Abkommens von Chicago [10] zurlickzugreifen-, in
dem die Betriebsbedingungen von Funknavigationshilfen umfassend definiert sind. AuRerdem sind diese Systeme
den Zertifizierungs- oder Zulassungsbehoérden unbekannt, die sie vor der Inbetriebnahme genehmigen muissen.
Fur Software, die im Zusammenhang mit der Luftfahrt entwickelt wird, hat die Radio Technical Commission for
Aeronautics jedoch die allgemeine Richtlinie DO278A verdffentlicht-, die sich auf Software in nicht
bordgestitzten -Systemen -bezieht-, die die Sicherheit von Flugzeugen beeinflussen. Sie wird von den
Zulassungsbehorden als ein akzeptables Mittel zur Einhaltung der Software-Sicherheit angesehen. Hier entwickeln
und bewerten wir am Beispiel des GLASS-Systems das Software-Zulassungskonzept fiir eine bodengestuitzte
Navigationshilfe zur Vorbereitung der Zertifizierung.

Einleitende Uberlegungen und entsprechende Standards

Die Softwareentwicklung ist keine in sich geschlossene -Aktivitdt, da sie von Randbedingungen wie dem
vorgeschlagenen Prozessor, der dazugehérigen spezifischen Compiler-Toolkette und den Schnittstellen zu
anderen Komponenten abhangt. Darlber hinaus mussen je nach der beabsichtigten Anwendung und ihrem
Kontext verschiedene andere Standards beriicksichtigt werden, z.B. fur die Entwicklung von Hardware [11], die
Qualifizierung von Softwaretools [12] und die Durchfliihrung von Sicherheitsbewertungen [13].

Diese Beziehungen sind in Abbildung 2 dargestellt. Das Artefakt auf der linken Seite stellt nationale und
internationale Vorschriften und Standards fiir die Luftfahrt dar, die erflllt werden missen. Zu diesem Zweck gibt es
Standards fir die Systementwicklung, die u.a. fir die Erflllung von Vorschriften und die Durchfihrung des
Sicherheitsbewertungsprozesses (SAP) verantwortlich sind. Da die Systementwicklung die Funktionalitat auf
Hardware und Software verteilt, gibt es entsprechende Standards, die durch die mittleren Standards dargestellt
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werden. Auf der rechten Seite befinden sich Artefakte, die mit dem Softwarestandard verbunden sind und weitere
Dokumente darstellen, die in direktem Zusammenhang mit ihm stehen.

<<Regulations>>
Laws, Regulations, ICA
SARPs
See 2.1

|
| <<satisfies>>
1

cmp System Development Standards "

<<Standard>> D

System Development
(SAE ARP4761, SAE ARPA754A)
See 2.2,2.3

Hardware Software <<Clarification>> D
Development Development FAQs and DPs
fes?7_ 7
cecanfies - (DO-248¢)

See 241
L]
<<Standard>> D =<Standard>> D

Tool Qualification <<Standard>>
Hardware Development Software Development Tool Qualification
(DO-330)
See 2.4.2

(DO-254) (DO-178C, DO-278A)
See 3
Technology Specific
Extension <<Standard>> D
Extensions
(DO-331, DO-332, DO-333)
See 243

Da es sich bei der DO278A -um einen Standard handelt, der in der Luftfahrt verwendet werden soll, muss eine
Bewertung der Systemsicherheit in der Luftfahrt durchgefiihrt werden, um die systembezogenen
Softwareanforderungen als Zuverlassigkeitsgrad (AL) fur die Softwareentwicklung zu erhalten. Die AL bestimmt
den Umfang, mit dem eine Softwarekomponente entwickelt werden muss [4, S. 140]. DO278A -bietet sechs ALs,
wobei AL1 Komponenten bezeichnet, deren Fehlfunktion zu katastrophalen Ausfallbedingungen fiihrt, wahrend
AL6 Komponenten bezeichnet, die die Sicherheit des Flugzeugs nicht beeintrachtigen [4, S. 14].

Abb. 2. Komponentendiagramm der entsprechenden Standards

Wie aus Tabelle 1 hervorgeht, hat das Sicherheitsniveau einen grofen Einfluss auf den Aufwand, eine
Genehmigung zu erhalten.

TABELLE 1
VERGLEICH DER ZULASSUNGSASPEKTE GEMAR DEM ASSURANCE LEVEL [14, S. 33], ERWEITERT UND ANGEPASST

AN -DO278A
DO278A -Aspekt AL1 AL2 AL3 AL4 AL5
Klassifizierung der Versagensbedin- Katastro- Gefahr- . Nicht assozi- .

. . Major . Kleinere
gung phisch lich iert
Anzahl der Zielsetzungen 71 69 62 41 26
Unabhangigkeit Hoch | Medium | Ne% | Niedrig Sehr

rig niedrig

LowLevel -Anforderungen Ja Ja Ja Nein Nein
Auszug Deckung Ja Ja Ja Nein Nein
Entscheidung/Bedingung Deckung Ja Ja Nein Nein Nein
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Geanderte Bedingung/Entscheidung Ja Nein Nein Nein Nein
Deckung

Konfigurationsmanagement Tight Tight dl\i/luer; Medium Niedrig
Quelle-zu-Binar-Korrelation Ja Nein Nein Nein Nein
A_nforderungen beziehen sich auf den Ja Ja Nein Nein Nein
Zielprozessor

Qr:gltektur und Algorithmusuberpri- Ja Ja Ja Ja Nein
(}ode Bewertungen Ja Ja Ja Nein Nein
Uberg?ng_skrlterlen fur die Software- Ja Ja Ja Ja Nein
Qualitatssicherung

Rechtliche Uberlegungen

Je nachdem, in welchem Land die Funknavigationshilfe in Betrieb genommen werden soll, miissen gesetzliche
Regelungen bericksichtigt werden. Das deutsche Recht sieht in § 4 der deutschen Flugsicherungsausriistungs-
und Gerate-Bauartzulassungsverordnung (FSMusterzulV, siehe [15]) vor, dass Anforderungen an Gerate fir
Flugsicherungsdienste in einem Amtsblatt namens Nachrichten fir Luftfahrer (NfL) verdéffentlicht werden. In diesem
Amtsblatt wurde beispielsweise die Mitteilung Uber die Anforderungen an die Musterzulassung -von GBAS-
Bodeneinrichtungen als Flugfunknavigationsstationen veréffentlicht-, die sich auf verschiedene andere Normen wie
die Society of Automotive Engineers (SAE) Aerospace Recommended Practice (ARP) 4761 fir die Durchfiihrung
des SAP und ED109 -fur die Software-Sicherheit -bezieht -[16].

Prozess der Sicherheitsbewertung

Bevor der Softwarelebenszyklus beginnt, muss das SAP gestartet werden, da es jeder Softwarekomponente
eine AL zuweist. Wie in [4, S. 7] erwahnt, ist eine vollstandige Prozessbeschreibung des Systemlebenszyklus
jedoch nicht Teil der DO278A-, sondern kann in anderen Branchendokumenten wie den folgenden gefunden
werden. Typischerweise kdnnen SAE ARP4754A "Guidelines for Development of Civil Aircraft and Systems" [17]
und SAE ARP4761 "Guidelines and Methods for Conducting the Safety Assessment Process on Civil Airborne
Systems and Equipment" [13] fur die Systemlebenszyklusprozesse verwendet werden [18, S. 14] [6, S. 14,3334-].

Das SAP gemal SAE ARP4761 ist ein qualitativer und kann ein quantitativer Prozess sein, der die Erstellung
und Uberpriifung von Anforderungen umfasst. Dieser Prozess beginnt mit einer funktionalen Gefahrenbewertung
(FHA), die Fehlerzustdnde im Zusammenhang mit einzelnen oder kombinierten Funktionen identifiziert und
klassifiziert. Ziel ist es, jeden Fehlerzustand mit einer Begriindung fiir seine Klassifizierung zu identifizieren und
entsprechende Sicherheitsziele festzulegen. AnschlieRend wird in der vorlaufigen System-Sicherheitsbewertung
(Preliminary System Safety Assessment, PSSA) die vorgeschlagene Systemarchitektur untersucht, um
festzustellen, wie Ausfélle die in der FHA identifizierten funktionalen Gefahren verursachen kénnen. Auf3erdem
werden Sicherheitsanforderungen festgelegt, um die von der FHA ermittelten Sicherheitsziele zu erreichen. Zu
diesem Zweck besteht die PSSA in der Regel aus einer Fehlerbaumanalyse, einem Abhangigkeitsdiagramm oder
einer Markov-Analyse und sollte auch eine Analyse der gemeinsamen Ursache umfassen. Wenn das System
schlieflich implementiert ist, wird im Rahmen der System Safety Assessment (SSA) bewertet, ob die
Sicherheitsziele und -anforderungen der FHA und der PSSA erfiillt werden. Die SSA basiert auf den Methoden, die
in der PSSA verwendet werden, und Uberpriift, ob alle wesentlichen Auswirkungen berticksichtigt wurden. [13, p.
12,15]

Verfahren zur Bestimmung der Sicherheitsebene

Das Assurance Level kann grundsatzlich analog zu dem Verfahren bestimmt werden, das in ED114A angegeben
ist-, siehe [19, S. 2425-]. Dieses Verfahren besteht aus den folgenden drei Schritten:

1. Bestimmung von Risikobudgets

Im Zusammenhang mit Funknavigationshilfen -definieren
die GNSS Standards and Recommended Practices (SARPs, s. a. [10, S. -372, APP B122-, APP B125-])
der
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Internationalen Zivilluftfahrtorganisation (ICAQ) -die zuldssigen Risikobudgets fir den Flugbetrieb oder die
Bodenausristung. Sie sind weiter unterteilt in Integritats- und Kontinuitatsrisiken.

2. Beziehung zu Ausfallklassifizierungen
Auf der Grundlage des ermittelten Risikos stellt die Europaische Agentur fir Flugsicherheit (EASA) in der
Zertifizierungsspezifikation (CS) 25 die Beziehung zwischen den quantitativen Risiken und den qualitativen
Fehlerklassifizierungen in Acceptable Means of Compliance (AMC) 1309 her. Siehe [20,
S. -2F40 -bis -2F78-].

3. Zuweisung von Sicherheitsstufen
Die ALs werden entsprechend ihrer quantitativen Fehlerklassifizierung in [4, S. 14] zugeordnet. Siehe auch
die Klassifizierung der Fehlerbedingungen in Tabelle 1.

Wenn die Software wahrend des SAP in isolierte Komponenten aufgeteilt werden kann, kénnen diesen
auBerdem unterschiedliche Sicherheitsstufen zugewiesen werden. Die Unabhangigkeit kann erreicht werden,
wenn jede Softwarekomponente auf separater Hardware ausgeflihrt wird oder die Software Vorkehrungen zur
Sicherstellung der Unabhangigkeit ihrer Komponenten enthalt. [4, p. 11,16-17]

Standards, die zu DO-278A gehéren

DO178C -und DO278A -koénnen als "Kerndokumente" bezeichnet werden, da sie technologieunabhangig sein
sollen-. Andere Dokumente, wie technologiespezifische Erganzungen, bauen auf ihnen auf. Im Rahmen dieser
Standards gibt es finf Dokumente, die eng miteinander verbunden sind. Zunachst gibt es DO248C -fur haufig
gestellte Fragen und Diskussionspapiere. Zweitens gibt es DO330 -fir die Werkzeugqualifizierung, wenn
entwicklungsbezogene Werkzeuge qualifiziert werden miissen. SchlieBlich gibt es noch drei Technologie-
Erganzungen, die die Kerndokumente erweitern, namlich DO331 -fir modellbasierte -Entwicklung, DO332 -fiir
objektorientierte -Technologien und DO333 -fir formale Methoden. [6, p. 5455-]

Unterstiitzende Informationen (DO248C-)

Das Dokument mit unterstitzenden Informationen enthalt haufig gestellte Fragen, Diskussionspapiere und
Begrindungen sowohl fur die Industrie als auch fir die Behdrden. Sie bieten keine zusatzlichen Leitlinien, sondern
erlautern die Leitlinien der Kerndokumente. Der Abschnitt Haufig gestellte Fragen bietet kurze und pragnante
Antworten auf Fragen, die in bis zu zwei Seiten beantwortet werden kénnen, wahrend langere Antworten im
Abschnitt  Diskussionspapier behandelt werden. Daridber hinaus bietet der Abschnitt Rationale
Hintergrundinformationen, um das Verstdndnis von DO178C -und DO278A zu unterstitzen-. Es -wird
empfohlen, -DO248C zu -verwenden, indem Sie nach Schlisselwdrtern in Anhang C oder nach Verweisen auf die
entsprechenden Abschnitte der Kerndokumente in Anhang D suchen. [18, p. -12] [21]

Qualifizierung von Software-Werkzeugen (DO330-)

Software-Tools werden im Zusammenhang mit der Software-Entwicklung haufig eingesetzt. Typische Tools sind
Compiler, Code- oder Dokumentationsgeneratoren, Test- und Anderungsmanagement-Tools. Sie kénnen die
Systemsicherheit verbessern, aber auch einen negativen Einfluss auf die Systemsicherheit haben, wenn sie
fehlerhaft sind. Daher sollten diese Tools qualifiziert sein, um die funktionale Korrektheit zu gewahrleisten und
Risiken zu vermeiden. [12, p. 1,5] [22]

Wie in [4, S. 88] erwahnt, ist eine "Qualifizierung eines Werkzeugs erforderlich, wenn Prozesse dieses
Dokuments durch den Einsatz eines Software-Werkzeugs eliminiert, reduziert oder automatisiert werden, ohne
dass dessen Ausgabe wie spezifiziert verifiziert wurde". Aufgrund der groflen Bandbreite dieser Anforderung
wurden drei Kriterien fiir die potenziellen Sicherheitsauswirkungen des Softwaretools festgelegt.

e Kriterium 1
Werkzeuge, die die resultierende Software direkt beeinflussen [4, S. 89].
Beispiele: Code- oder Konfigurationsdateigeneratoren, Compiler, Linker und Tools fur
Anforderungsmanagement, Design und Modellierung [6, S. 230].

*  Kriterium 2
Werkzeuge, die Verifikationsprozesse automatisieren und einen Fehler nicht erkennen kénnen. lhre
Ergebnisse werden verwendet, um die Abschaffung oder Reduzierung von Verifikations- oder
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Entwicklungsprozessen zu rechtfertigen. [4, p. 89]

Beispiele: Statische Code-Analysatoren, die die Uberprifung des Quellcodes ersetzen
(Verifikationsschritt) und Designmechanismen wie die Erkennung von Uberldufen reduzieren
(Entwicklungsschritt) [6, S. 322].

o Kriterium 3
Werkzeuge, die einen Fehler bei der vorgesehenen Verwendung nicht erkennen kénnen [4, S. 89].
Beispiele: Testfallgeneratoren, Tools zur Strukturabdeckung und statische Code-Analysatoren [6, S. 320].

Diese Kriterien fihren zusammen mit dem Sicherheitsniveau zum Tool Qualification Level (TQL), wie in Tabelle
2 dargestellt. Die TQL fiuhrt zu mehreren Zielen, die erfillt werden missen, um die Genehmigung fir die
Verwendung des Werkzeugs zu erhalten. DO330 -bietet insgesamt bis zu 76 Ziele, und je strenger die TQL, desto
mehr Ziele missen erfillt werden.

TABELLE 2
KORRELATION VON ASSURANCE LEVEL UND SOFTWARE TOOL CRITERIA MIT TOOL QUALIFICATION LEVEL [12, S. D9-].

Assurance Krite- Krite- Krite-
Level rium 1 rium 2 rium 3
AL1 -TQLA1

AL2 -TQL2 -TQl4

AL3 -TQL3 -TQL5
AL4 -TQL5

ALS -TQL4

Ergédnzungen (DO331-, DO332-, DO333-)

Wie bereits erwahnt, gibt es drei Erganzungen, die die Kerndokumente erweitern. Sie fligen Ziele fir technologie-
spezifische -Anleitungen hinzu-.

Zunachst einmal gibt es DO331 -fir modellbasierte -Entwicklung. Wie in [23, S. 82] [24] erwahnt, ist ein Modell
"eine abstrakte Darstellung eines gegebenen Satzes von Aspekten eines Systems, die zur Analyse, Verifikation,
Simulation, Codegenerierung oder einer beliebigen Kombination davon verwendet wird. Ein Modell sollte
unabhangig von seiner Abstraktionsebene eindeutig sein." -Der Hauptgrund fir den Einsatz der
modellbasierten -Entwicklung ist die Reduzierung der Entwicklungszeit, der Kosten und mdéglicher menschlicher
Fehler, da die Komplexitdt des Lebenszyklus durch die Verwendung von Modellen und qualifizierten
Codegeneratoren reduziert wird [6, S. 345].

Zweitens gibt es die -DO332-Erganzung fur objektorientierte -Technologie und verwandte Techniken. Dieses
Dokument charakterisiert objektorientierte Technologien als "ein Paradigma fir Systemanalyse, Design,
Modellierung und Programmierung, das sich auf Objekte konzentriert." [25, p. 3]. Objektorientierte -Technologien
sind eine  bekannte -Softwareentwicklungstechnik, die in vielen Systemen, einschliellich
sicherheitskritischen -Systemen, -eingesetzt wird-. Da diese Technik Vorteile wie Wiederverwendbarkeit und eine
starke Werkzeugunterstlitzung hat, kann es wiinschenswert sein, sie in der Luftfahrt einzusetzen [6, S. 360].

Schlie3lich gibt es noch DO333 -fir formale Methoden. Dieses Dokument definiert formale Methoden als
"Beschreibende Notationen und analytische Methoden, die verwendet werden, um mathematische Modelle des
Systemverhaltens zu konstruieren, zu entwickeln und dartber nachzudenken. Eine formale Methode ist eine
formale Analyse, die mit einem formalen Modell durchgefihrt wird." [26, p. 58]. Aus dieser Definition ergibt sich,
dass die Anwendung einer formalen Methode zwei Aktivitdten umfasst, namlich Modellierung und Analyse. Daher
werden beide Begriffe weiter definiert. Ein formales Modell ist "eine abstrakte Darstellung einer bestimmten Menge
von Aspekten eines Systems, die zur Analyse, Simulation, Codegenerierung oder einer beliebigen Kombination
davon verwendet wird." [26, p. 58]. Zu diesem Zweck wird das Modell in einer mathematischen Form beschrieben
[26, S. 58]. Eine formale Analyse ist "die Verwendung mathematischer Schlussfolgerungen, um zu garantieren,
dass die Eigenschaften eines formalen Modells immer erfullt sind." [26, p. 58]. Infolgedessen kdnnen formale
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Methoden den Softwareentwicklungsprozess verbessern, da sie die Ubereinstimmung der Software mit den
Anforderungen garantieren kénnen [6, S. 372].

Zulassungskonzept fiir GLASS

Das Zulassungskonzept flir GLASS basiert auf dem traditionellen "-Flinf-Plane-und-drei-Standards-Vorschlag", der
in [6] erwahnt wird. Das bedeutet, dass projektspezifische Entwicklungsplane und Standards implementiert werden,
wie sie von DO278A angeboten werden-. Darliber hinaus gibt es einen frei zuganglichen Vorlagensatz (siehe [27]),
der fir diesen Ansatz geeignet ist. Er enthalt mehrere Inhaltsverzeichnisse fiir die zu erstellenden Dokumente.
Neben diesem traditionellen Ansatz ist es auch méglich, moderne agile Softwareentwicklungsprozesse zu
verwenden, wenn die -Ziele der -DO278A -angemessen berucksichtigt werden, aber dies kann zu
Herausforderungen mit der Genehmigungsbehérde fihren [6, S. 74].

Wie in Abbildung 3 dargestellt, gliedert sich das Genehmigungskonzept in Phasen fiir vorangehende
Systemprozesse, Softwareplanung, Softwarerealisierung und Softwareverifizierung. Vor der Softwareentwicklung
gibt es vorherige Prozesse auf Systemebene, wie z.B. das Prototyping, die Auswahl der Hardware und der Plan
der Softwareaspekte der Genehmigung (PSAA). Wenn diese abgeschlossen sind, kann die Software geplant
werden und die Plane kdnnen die spezifischen Hardwareeigenschaften wie Unterbrechungen und Schnittstellen
angemessen berucksichtigen. Nachdem die Softwareplane geschrieben sind, kann auch der PSSA erstellt und bei
der Genehmigungsbehorde eingereicht werden. Wenn sie genehmigt wird, kénnen die Software-
Realisierungsprozesse gestartet und ihre Ergebnisse Uberprift werden. SchlieBlich wird die Software in der
Softwareverifizierungsphase getestet und analysiert und ihre Ergebnisse werden erneut Uberprift.
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Die ersten beiden Stufen in der vorherigen Phase der Systemprozesse sind ausgegraut, da sie nicht Teil des
wesentlichen  Genehmigungskonzepts sind. Sie sind jedoch wichtige Vorprozesse flir den
Softwareentwicklungsprozess, da sie Systembeschreibungen und Genehmigungsaspekte liefern, die fir die
Softwareentwicklung relevant sind. Danach ist die Softwareplanungsphase darauf ausgerichtet, zunachst alle
Plane zu vervollstandigen, auf die im PSAA verwiesen wird, die darin enthalten sind oder die darin
zusammengefasst werden, da das PSAA das erste Dokument ist, das der Genehmigungsbehérde vorgelegt wird.
Wenn das PSAA der Genehmigungsbehdrde vorgelegt wird, kdnnen zusatzliche Plane erstellt werden, die nicht
direkt fir den Genehmigungsprozess relevant sind. Das kdnnte zum Beispiel ein interner Plan zur Planung der
Testausristung sein. Wenn der PSAA genehmigt ist, kdnnen die Entwicklungsaktivitaten fur Anforderungen, Design
und Code in der Realisierungsphase auf der Grundlage der Plane durchgefiihrt werden. Dies schlie3t bereits
entsprechende Uberpriifungen ein. SchlieRlich kann der verbleibende Teil des Verifizierungsprozesses
durchgefiihrt werden, um die resultierende Software zu testen. Diese Aufteilung des Verifizierungsprozesses fihrt
zu dem in Abbildung 4 dargestellten V-Lebenszyklusmodell. Schliel3lich kann die Software Accomplishment
Summary verfasst und der Genehmigungsbehdrde vorgelegt werden. Wenn sie und weitere angeforderte Daten
von der Behorde genehmigt werden, kann die Software in Betrieb genommen werden.

Wahrend des Zulassungsverfahrens werden mehrere Datenelemente erzeugt, wie in Tabelle 3 dargestellt. Sie
werden von DO278A verlangt -und ihr Umfang hangt von der Sicherheitsstufe ab. Nicht jedes Datenelement fuhrt
zu einem eigenstandigen Dokument, sondern es ist méglich, Datenelemente in einem Dokument zu kombinieren.
Der Inhalt und die Kombination der Datenelemente werden im Folgenden beschrieben. Eine detaillierte
Beschreibung finden Sie im 11. Abschnitt und die zu erfiillenden Ziele je nach Sicherheitsstufe sind in Anhang A
der DO278A aufgefihrt-.

TABELLE 3
ZU ERSTELLENDE DATENELEMENTE [4, S. 6983-]
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Software-Entwick-
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Plan
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Design Beschrei-

anforderungen bung
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File
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Systembeschreibung/Zulassungsaspekte

Zu Beginn des Softwaregenehmigungsverfahrens wurden bereits andere Systementwicklungsprozesse
durchgefiihrt. Sie liefern Informationen wie -Systembeschreibungen auf hoher Ebene -und vorgeschlagene
Systemfunktionen, die der Software zugewiesen werden. Da es bereits Dokumente mit relevanten Daten gibt, ist
es sinnvoll, diese zu sammeln und in der PSAA wiederzuverwenden. Dazu konnen Diagramme wie
Anwendungsfalldiagramme und Zustandsautomaten gehdren. Das endgiiltige Systemkonzept ist derzeit noch nicht
vollstéandig, so dass weder eine endgiiltige PSSA noch eine vollstdndige Systembeschreibung vorliegt. Aus diesem
Grund wurden der Genehmigungsprozess von GBAS-Bodenstationen, SBAS-Ausristungsstandards und die ICAO
GNSS SARPs in Kombination mit EASA CS 25 Uberpruft. Daraus ergibt sich, dass Software fur die Ausrustung von
GNSS-Erweiterungssystemen unter AL2 oder AL3 entwickelt werden muss. Infolgedessen wird ein Integritatsprifer
fur die Verwendung des weniger strengen AL3 eingefiihrt. Aullerdem fiihrt die separate Integritatsprifung zu
Redundanz. Das Konzept fir die Softwarezulassung basiert schlieRlich auf dem vorgeschlagenen Systemkonzept,
wie in Abbildung 1 dargestellt.

Software Planungsphase

Wie bereits erwahnt, ist die Softwareplanungsphase darauf ausgerichtet, zundchst alle Plane zu
vervollstandigen, auf die in der PSAA verwiesen wird, die darin enthalten sind oder die darin zusammengefasst
werden. Zunachst sollte der Plan fir das Softwarekonfigurationsmanagement (SCM) geschrieben und der
entsprechende SCM-Prozess gestartet werden. Dadurch wird sichergestellt, dass alle Plane von Anfang an dem
Konfigurationsmanagement unterliegen. Danach kénnen der Softwareverifizierungsplan (SVP), der
Softwareentwicklungsplan (SDP) und der Softwarequalitédtssicherungsplan (SQA) geschrieben werden,
einschlieBlich der Plane fir die Toolqualifizierung, wenn der Einsatz von Softwaretools geplant ist. Diese vier Plane
kénnen parallel verfasst werden, da es keine zeitlichen Abhangigkeiten zwischen ihnen gibt. Danach kann der
PSAA-Plan auf der Grundlage der gesammelten Daten aus der Systementwicklung und der bereits geschriebenen
Softwareplane erstellt werden. Schlie3lich kbnnen Plane erstellt werden, die sich nicht auf die PSAA auswirken.

Software-Konfigurationsmanagement-Plan und -Prozess

Der SCM-Prozess beginnt in der Planungsphase, setzt sich in der Entwicklungsphase fort und endet mit der
Ausmusterung -der Software [6, S. 86]. Daher beschreibt der SCM-Plan die Methoden, die verwendet werden
sollten, um die Ziele des Softwarekonfigurationsmanagements zu erfillen [4, S. 74]. Dazu gehdéren Verfahren zur
Identifizierung der Konfiguration, Baselines und Riickverfolgbarkeit, Problemberichterstattung, Anderungskontrolle
und -prifung, Buchflhrung uber den Konfigurationsstatus, Kontrolle der Softwareauslastung, Software-
Lebenszyklusumgebung und Datenkontrolle, wie in [4, S. 5661-,7475-] und [6, S. 8688-] -beschrieben-.

Die erste Aktivitat des Genehmigungskonzepts besteht darin, den SCM-Prozess einzurichten, da er
grundlegende Aktivitaten ermdglicht, die wahrend des Projekts durchgefihrt werden missen. So ist es
beispielsweise sinnvoll, einen Problemberichtsprozess fir die Planungsphase bereitzustellen, um Unstimmigkeiten
zwischen den Planen zu melden und zu beheben. Da fir die Erstellung der Plane grundlegende Tools wie
Textverarbeitungsprogramme bendtigt werden, ist es auflerdem sinnvoll, diese Tools zu definieren, bevor sie fur
die Erstellung der Plane verwendet werden. Zu diesem Zweck werden der Software Life Cycle Environment
Configuration Index (SECI), der Software Configuration Index, die SCM Records und die Problem Reports zu
Beginn erstellt oder initialisiert.

Software-Entwicklungsplan

Die Absicht des SDP ist es, projektspezifische Anleitungen fir Entwickler bereitzustellen, die Anforderungen,
Design und Code schreiben und in die PSAA aufgenommen werden kénnen. Zunachst enthalt der SDP
projektspezifische Standards fur die Ermittlung von Softwareanforderungen, die Erstellung des Softwaredesigns
und das Schreiben von Code. Genauer gesagt sind das die Software Requirements Standards (SRS), Software
Design Standards (SDS) und Software Code Standards (SCS). Diese Standards werden regelmafig nur
referenziert und nicht einbezogen, obwohl dies mdglich ist. Aufgrund der Projektspezifitdt sollten beliebige
Industriestandards wie ein IEEE-Standard oder ein unternehmensweiter Standard nicht einfach einbezogen
werden, da sie die projektspezifischen Anforderungen an die Software-Sicherheitsstufe nicht berticksichtigen. Sie
kdnnen jedoch als Input fur die Entwicklung der projektspezifischen Standards verwendet werden. Zweitens muss
der vorgesehene Software-Lebenszyklus im SDP erlautert werden, um den Entwicklern eine klare Struktur fir das
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Projektmanagement zu geben. Die Auswahl eines Lebenszyklusmodells wird nur durch die Verwendung eines
Modells eingeschrankt, das von oben nach unten verifiziert werden soll-. Das bedeutet, dass die
Anforderungsverifizierung  vor  der  Designverifizierung und die  Designverifizierung  vor  der
Implementierungsverifizierung durchgefiihrt wird. Dariiber hinaus missen auch die Ein- und Ausstiegskriterien flr
jede Entwicklungsphase und die erzeugten Daten beschrieben werden. Schliefdlich muss auch die
Softwareentwicklungsumgebung beschrieben werden, um ihr potenzielles Risiko fiir die zu entwickelnde Software
zu verringern. Aulerdem wird so die Reproduzierbarkeit des ausfiihrbaren Objektcodes (EOC) sichergestellt. Dazu
gehoren alle Tools, die im Rahmen des Projekts verwendet werden. Dazu gehdren z.B. Anforderungs-, Design-
und Code-Entwicklungstools sowie der Compiler, Linker, Loader und die verwendete Hardwareplattform. Der
Schwerpunkt der Beschreibung liegt darauf, zu erklaren, wie die Entwicklungsumgebung im Rahmen des Projekts
verwendet wird. Um die Redundanz zu verringern, ist es mdglich, stattdessen auf die SECI zu verweisen. Allerdings
sollte die SECI dann mit den Planen veroffentlicht und wahrend der Softwareentwicklung aktualisiert werden. [6,
S. 8183-,9091-] [4, S. 30,73]

Aufgrund der vorgenannten Punkte wird der SDP in die PSAA aufgenommen und verweist auf die
projektspezifischen Standards fir Anforderungen, Design und Code. Dies flihrt zu einem pragnanten SDP-Kapitel,
das sich auf die Organisation des Software-Lebenszyklus einschlief3lich seiner Umgebung konzentriert. Umgekehrt
bieten die Standards spezifische Anleitungen fir bestimmte Phasen des Lebenszyklus. Um den Fokus weiter zu
scharfen, beschreibt das SDP die Entwicklungsumgebung im Allgemeinen und verweist fir Details auf die SECI.
Dadurch werden Unstimmigkeiten zwischen diesen Dokumenten vermieden, da die PSAA ansonsten eine
Zusammenfassung des SDP verlangt. Da nicht alle Details der Softwareentwicklungsumgebung wahrend der
Planungsphase festgelegt werden, wird die SECI wahrend der Entwicklung aktualisiert. Dies kann zum Beispiel
Bibliotheken oder Compileroptionen und -versionen betreffen.

Da das Genehmigungskonzept auf einem ftraditionellen Ansatz beruht, wird das V-Modell -fir die
Softwareentwicklung angewendet, wie in [28, S. 3334-]- beschrieben-. -Das vorgeschlagene Software-
Lebenszyklusmodell ist in Abbildung 4 dargestellt und an die Bedirfnisse der DO278A -sowie an das
Genehmigungskonzept -angepasst-.
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Software-Verifizierungsplan

Die SVP beschreibt, wie die Softwareverifikation durchgefthrt wird, um Fehler zu erkennen und zu melden, die
im Planungs-, Entwicklungs- oder Verifikationsprozess entstanden sind. Zu diesem Zweck -empfiehlt DO278A
die -Beschreibung der organisatorischen Zustandigkeiten fir den Softwareverifizierungsprozess und der
Schnittstellen zu anderen Softwarelebenszyklen, Verifizierungsmethoden wie Reviews, Analyse- und
Testmethoden. Die Verifizierungsumgebung, einschliellich der Software-Tools und der Hardware-Testausriistung,
die Kriterien fir den Beginn des Verifizierungsprozesses, die Reverifizierungsmethoden und die Annahmen Uber
die Korrektheit von Compiler, Linker und Loader sollten ebenfalls enthalten sein. Darliber hinaus sollte eine
Beschreibung der Testmethoden fir die Integritat der Partitionierung, der Art und Weise, wie die Unabhangigkeit
der Verifizierung erreicht wird, sowie der Verifizierungsmethoden fiir zuvor entwickelte Software und
fur -Software -mit mehreren Versionen-, die sich voneinander unterscheiden, enthalten sein, falls zutreffend. [4, p.
41,7374-]

Die Verifikationsmethoden flir Anforderungen, Design und Code sind &hnlich, haben aber unterschiedliche
Aspekte [6, S. 123,153,178]. Daher wird die Beschreibung der grundlegenden Uberpriifungsmethoden in der SVP
von spezifischen Aspekten getrennt, um Redundanz zu vermeiden. Folglich wird der Abschnitt Gber die
entwicklungsbezogenen Uberpriifungen wie folgt aufgebaut sein: Zunachst liefert die SVP organisatorische
Informationen fiir den Softwareverifizierungsprozess wie Verantwortlichkeiten und Ubergangskriterien. Dann wird
eine grundlegende Beschreibung der vorgeschlagenen Verifikationsmethoden wie Uberpriifung und Analyse
gegeben. AnschlieBend werden die Methoden in Unterabschnitten fir Anforderungen, Design und Code
spezifiziert.

Da fast alle Verifikationsziele der DO278A -durch eine Uberpriifung erfiillt werden kénnen [6, S. 84], wird ein
formaler Peer-Review-Prozess eingerichtet, wie in [6, S. 125] beschrieben. Im Hinblick auf -den Verifizierungs- und
Riickverfolgungsaufwand der DO278A -wird das in [29] beschriebene Inspektionsreview fiir die Uberpriifung der
Softwareanforderungen, des Designs und des Codes angewandt. Diese Uberpriifungen stehen im Zusammenhang
mit den "Review"-Stufen in Abbildung 4. Neben dem Review-Prozess kann es notwendig sein, zusatzliche
Analysemethoden wie die Testabdeckungsanalyse zu seiner Unterstlitzung einzusetzen.

Wahrend die entwicklungsbezogenen Verifikationsziele sicherstellen, dass die Entwicklung korrekt durchgefihrt
wurde, gibt es auch Testziele, die die Ubereinstimmung der Software mit allen Anforderungen nachweisen. Die
Tests zeigen auch, dass die von der PSSA identifizierten Fehlerbedingungen beseitigt werden. Es muss also
bestatigt werden, dass der EOC alle Anforderungen erfllt und robust ist. AuRerdem muss die Kompatibilitat des
EOC mit dem Zielcomputer validiert werden. Zu diesem Zweck -verlangt DO278A -normale Reichweiten- und
Robustheitstestfalle fur anforderungsbasierte Tests. Mit dieser Methode werden die Anforderungen an den EOC
getestet und die Kompatibilitdt zwischen den Softwarekomponenten sichergestellt. AuRerdem zeigt sie, dass die
Komponenten mit der Softwarearchitektur Gbereinstimmen. [4, p. 4651-]

Wenn die Softwaretests durchgefiihrt werden, muss Uberpriift werden, ob die Verifizierungsverfahren
angemessen und korrekt sind. Zu diesem Zweck -verlangt DO278A -eine Testabdeckungsanalyse sowie
Uberprifungen und Analysen von Testfallen, Verfahren und Ergebnissen. Darliber hinaus ist eine bidirektionale
Ruckverfolgbarkeit zwischen den Softwareanforderungen und ihren Testfallen erforderlich, um die
anforderungsbasierte -Testabdeckungsanalyse -zu unterstitzen-. AulRerdem sollten die Testfalle bidirektional zu
den Testverfahren zurlckverfolgt werden kénnen, um zu zeigen, dass alle Testfalle zu Testverfahren entwickelt
wurden. Die Testverfahren sollten auch bidirektional zu den Testergebnissen zurtickverfolgt werden kénnen, um zu
zeigen, dass alle Testverfahren ausgefiihrt wurden. [4, p. 5153-]

Die Beschreibung der Testmethoden in der SVP wird wie die entwicklungsbezogenen Verifikationsmethoden
organisiert sein. Wahrend die Beschreibung einer grundlegenden Prifmethode zu den anderen grundlegenden
Methoden hinzugefugt wird, wird ihr spezifisches Merkmal an die anderen spezifischen Beschreibungen
angehangt. Schliel3lich endet das SVP mit einem Abschnitt, der sich mit einer Nachpriifungsmethode befasst.

Planung der Werkzeugqualifizierung

Wenn ein Softwaretool verwendet werden soll, das Prozesse der DO278A automatisiert, reduziert oder
beseitigt -und dessen Ausgabe nicht verifiziert wird, muss es gemal DO330 qualifiziert werden-. Eine Tool-
Qualifizierung ist nur dann fir ein bestimmtes System giiltig, wenn die Qualifizierung durch die PSAA abgedeckt
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ist. Wenn also ein bereits qualifiziertes Werkzeug wiederverwendet werden soll, muss es im Rahmen des Projekts
neu qualifiziert werden. [4, p. 8889-]

Software-Qualitatssicherungsplan

Der Software-Qualitatssicherungsprozess (SQA) beginnt in der Planungsphase und setzt sich wahrend des
Software-Lebenszyklus fort. Daher beschreibt der SQA-Plan die Methoden, die verwendet werden sollten, um die
Ziele des Software-SQA-Prozesses zu erreichen. Zu diesem Zweck sollte der SQA-Plan Leitlinien fur die
Umgebung, die Aktivitaten, die Aufzeichnungen, die Ubergangskriterien und den Zeitplan enthalten. Dariiber
hinaus sollten auch eine Autoritatserklarung und eine Lieferantenaufsicht enthalten sein. Letztere beschreibt, wie
externe Entwickler die Projektplane und Standards einhalten. Alle SQA-Ziele miissen unabhangig voneinander
erflllt werden. Das bedeutet, dass die Uberpriifung von einer Person oder einem Tool durchgefiihrt wird, die/der
nicht fir die Entwicklung der entsprechenden Daten verantwortlich war. [4, p. 5663-,7576-,133,143144-]

Plan fir Software-Aspekte der Zulassung

Die PSAA st das erste Mittel fiir die Genehmigungsbehorde, um festzustellen, ob der vorgeschlagene Software-
Lebenszyklus der Sicherheitsstufe angemessen ist und hat einen vertragsahnlichen -Status zwischen dem
Antragsteller und der Genehmigungsbehorde. Wird der PSAA zu spat im Projektverlauf eingereicht, birgt er ein
Risiko, da die Genehmigungsbehdérde die Plane als nicht konform bewerten kann. Der Plan muss einen Uberblick
Uber das System und die Software, den Software-Lebenszyklus einschlief3lich einer Zusammenfassung von SDP,
SVP, SCM-Plan und SQA-Plan sowie eine Liste der zu erzeugenden Datenelemente enthalten. Darliber hinaus
sollte der Plan einen Projektzeitplan und eine Ubersicht (iber die externen Lieferanten enthalten. SchlieRlich muss
er auch Uberlegungen zur Genehmigung, wie z.B. das Sicherheitsniveau und zusatzliche Uberlegungen wie die
Verwendung von COTS-Software, enthalten. Wenn der PSAA fertig ist, wird er bei der Genehmigungsbehdrde
eingereicht. Dann erhalt das Projektteam eine Antwort, ob es mit dem Plan einverstanden ist oder weitere
Dokumente oder Nacharbeiten an den Planen anfordert. [4, S. 67,7273-] [6, S. 7881-]

Wie bereits erwahnt, ist die Planungsphase darauf ausgerichtet, die PSAA so frih wie mdglich abzuschlie3en.
Daher sind alle Plane und Informationen, die fur die Erstellung dieses Plans benétigt werden, bereits vorhanden.
Der SDP mit seinem Lebenszyklusmodell wird vollstandig enthalten sein, wahrend der SVP, der SCM-Plan und der
SQA-Plan zusammengefasst werden. Auflerdem wird eine Liste mit allen zu erstellenden Datenelementen
hinzugeflgt. Sie werden mit einer kurzen Beschreibung ihres Inhalts aufgelistet. Die Ubrigen Inhalte wie
Ubersichten und Genehmigungsiiberlegungen werden ebenfalls vollstéandig abgedeckt. Bevor die PSAA bei der
Genehmigungsbehérde eingereicht wird, werden die Pléne auf inre Ubereinstimmung mit der DO278A (iberpriift-.
Wenn die Plane die Uberprifung bestanden haben, wird die Kommunikation zwischen dem GLASS-Projektteam
und der Genehmigungsbehdrde hergestellt.

Zusatzliche Plane

Nachdem alle Plane, die sich auf DOZ278A beziehen, -erstellt wurden und die PSAA bei der
Genehmigungsbehdrde eingereicht wurde, kénnen Plane geschrieben werden, die von DO278A nicht verlangt
werden-. Dazu kdnnen Plane wie detaillierte Projektmanagementplane gehdren, die bestimmten Projektmitgliedern
Aufgaben zuweisen, sowie Zeitplanungsplane fir Unternehmensressourcen, z.B. Flugtestressourcen.

Phase der Software-Realisierung

Die Phase der Softwarerealisierung besteht hauptsachlich aus der Ausfihrung der Plane. Aus diesem Grund
wird in den folgenden Unterabschnitten skizziert, welche Daten bendtigt werden, um den Prozess zu starten und
welche Datenelemente erstellt werden. Auflerdem wird deren Organisation im Hinblick auf den vorgeschlagenen
Software-Lebenszyklus beschrieben.

Prozess der Softwareanforderungen

Der Prozess der Softwareanforderungen kann gestartet werden, wenn die entsprechenden Ubergangskriterien
des Softwarelebenszyklus erfiillt sind. Dartiber hinaus missen auch die Systemanforderungen und -architektur,
die Hardwareschnittstellen und die SDP einschlieRlich der SRS definiert werden, da sie den Input fir diesen
Prozess darstellen. Dieser Prozess stellt sicher, dass die HighLevel -Requirements (HLRs) entwickelt und die
abgeleiteten Anforderungen definiert und der Systementwicklung und SAP zur Verfiigung gestellt werden.
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Abgeleitete Anforderungen lassen sich nicht direkt auf Ubergeordnete -Anforderungen -zurlckfuhren -oder
definieren ein darliber hinausgehendes Verhalten. Die Softwareanforderungsdaten sind die Prozessausgabe, die
die HLRs enthalt. Aullerdem werden Trace Data, die den Zusammenhang zwischen den Systemanforderungen
und den HLRs aufzeigen, ebenfalls zugewiesen. Sie sorgen fir die Verifizierbarkeit, dass die Anforderungen
vollstandig implementiert sind, und fir die Sichtbarkeit der abgeleiteten HLRs. [4, p. 34,39,142]

Sobald die Anforderungen entwickelt sind, werden sie gemal der SVP Uberprift. Ebenso werden die
Segmentierung des Entwicklungs- und Verifizierungsplans und die daraus resultierenden Daten diesem Prozess
zugeordnet. Die mit der Entwicklung der Anforderungen zusammenhangenden Software Requirements Data und
Trace Data werden in einem eigenstandigen Dokument gesammelt, wahrend die Software Verification Results
(SVR) in einem separaten Dokument gesammelt werden. Um eine bidirektionale Ruckverfolgbarkeit zu
gewabhrleisten, werden die Systemanforderungen au3erdem durch einen Verweis auf die entsprechenden HLRs
erganzt.

Software-Design-Prozess

Der Softwareentwicklungsprozess kann gestartet werden, wenn die geplanten Ubergangskriterien erfiillt sind.
AuRerdem missen die Softwareanforderungsdaten und die SDP einschlieRlich der SDS definiert werden, da sie
den Input fiir diesen Prozess darstellen. Dieser Prozess muss sicherstellen, dass die LowLevel -Requirements
(LLRs) und die Softwarearchitektur aus den HLRs entwickelt werden. Aulerdem stellt er sicher, dass die
abgeleiteten LLRs auch der Systementwicklung und dem SAP zur Verfiigung gestellt werden. LLRs sind eine
Aufschliisselung der HLRs, so dass der Code ohne weitere Informationen aus ihnen entwickelt werden kann. Die
Designbeschreibung ist die Prozessausgabe, die die LLRs und die Softwarearchitektur enthalt. Zusatzlich werden
Trace Data, die den Zusammenhang zwischen HLRs und LLRs aufzeigen, zugewiesen. Trace Data bietet die
Moglichkeit zu Uberprifen, ob die Anforderungen vollstandig implementiert wurden und gibt Aufschluss Uber die
abgeleiteten LLRs. [4, p. 35,39,144]

Wenn das Softwaredesign erstellt ist, wird es gemafl der SVP Uberprift. Die aus diesem Prozess resultierenden
Daten werden analog zu den aus dem Anforderungsprozess resultierenden Daten segmentiert. Aus diesem Grund
wird die Designbeschreibung mit den entsprechenden Trace-Daten in einem Dokument zusammengefasst und die
entsprechende Uberpriifung wird dem im Anforderungsprozess erstellten SVR-Dokument hinzugefiigt. Die HLRs
werden mit einem Verweis auf die entsprechenden LLRs erganzt, um die bidirektionale Rickverfolgbarkeit zu
archivieren.

Prozess der Software-Implementierung

Der Software-Implementierungsprozess besteht aus Kodierung und Integration und kann gestartet werden, wenn
die entsprechenden Ubergangskriterien, wie sie der Software-Lebenszyklus vorsieht, erfillt sind. AuRerdem
mussen die Softwarearchitektur, die LLRs, die SDP und die SCS verflgbar sein, da sie den Input bilden. Der
Kodierungsprozess erzeugt den Quellcode aus der Softwarearchitektur und den LLRs. Wahrend des
Integrationsprozesses wird der Quellcode dann kompiliert, gelinkt und auf den Zielcomputer geladen. Als Ergebnis
dieses Prozesses werden die EOC- und die Adaption Data Item-Datei sowie die Daten zum Kompilieren,
Verknipfen und Laden ausgegeben. Darlber hinaus werden auch Trace-Daten ausgegeben, die die Verbindung
zwischen LLRs und Quellcode zeigen. So kdnnen Sie Uberprifen, ob die LLRs vollstandig implementiert sind und
ob es keine undokumentierte Funktion gibt. [4, p. 3739-]

Wenn die Software implementiert ist, wird sie gemaf der SVP Uberpriift. Die aus diesem Prozess resultierenden
Daten werden wie oben erwahnt segmentiert. Daher werden die Verweise auf die Trace-Daten in den Quellcode
integriert, wahrend die entsprechenden Uberpriifungsergebnisse dem SVR-Dokument hinzugefiigt werden.
Darlber hinaus werden auch die LLRs mit einem Verweis auf den entsprechenden Source Code erganzt.

Phase der Software-Verifizierung

Die Uberprifungen fiir die Entwicklungsprozesse sind bereits im jeweiligen Anforderungs-, Design- und
Implementierungsprozess enthalten. Diese Phase konzentriert sich auf Softwaretests und die Uberpriifung der
Tests.
Prozess der Software-Verifizierung
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Die System- und Softwareanforderungen, die Softwarearchitektur, die Trace-Daten, der Quellcode und das EOC
sowie die SVP sind der Input fiir den Softwareverifizierungsprozess. Die Softwareverifizierungsfalle und -verfahren,
SVR und Trace-Daten sind das Ergebnis. Dieser Prozess kann gestartet werden, wenn die geplanten
Ubergangskriterien erfillt sind. Der Softwareverifizierungsprozess erkennt und meldet Fehler, die wéahrend der
Entwicklungsprozesse entstehen, und gibt sie zur Beseitigung an die jeweiligen Entwicklungsprozesse zurtick. Zu
diesem Zweck werden in den Software Verification Cases and Procedures die Verifikationsfalle und -verfahren
beschrieben, die gemal der SVP entwickelt und zum Testen verwendet werden. Es definiert Umfang und Ausmalf
der Testmethoden und -verfahren, identifiziert die erforderliche Ausristung und beschreibt das erwartete
Testlayout. Daruber hinaus sollten fir jeden Testfall Eingaben, Bedingungen, erwartete Ergebnisse,
Abdeckungskriterien und Kriterien fir Bestehen oder Nichtbestehen definiert werden. [6, S. 206207-] [4, S.
4142-,79]

Wenn die Software-Verifizierungsfalle und -Verfahren definiert sind, werden sie geman der SVP Uberprift. Daher
werden die Software-Verifizierungsfalle und -Verfahren einschliel3lich ihrer Trace-Daten in einem Dokument
zusammengefasst. Die bidirektionalen Verweise auf die Trace-Daten werden mit einer Traceability-Matrix
nachgewiesen. Die Uberpriifungsergebnisse werden wie bisher dem SVR-Dokument hinzugefiigt. Darliber hinaus
werden die Ergebnisse der Tests ebenfalls in das SVR-Dokument aufgenommen.

Zusammenfassung der Software-Leistungen

Die Software Accomplishment Summary zeigt, dass die entwickelte Software mit der PSAA konform ist. Zu
diesem Zweck werden die System- und Softwarelbersicht, Genehmigungserwagungen, der Lebenszyklus der
Software, zusatzliche Erwagungen und die Aufsicht Uber die Lieferanten wie in der PSAA aufgenommen. In der
Software Accomplishment Summary wird jedoch der Schwerpunkt auf die Anderungen gelegt. AuRerdem werden
in der PSAA die zu erstellenden Daten zum Software-Lebenszyklus erwahnt, wahrend die Software
Accomplishment Summary diese Daten enthalt. Darlber hinaus mussen die Softwarekonfiguration mit
Teilenummern und Version sowie ihre Merkmale wie EOC-GréRe und Zeitspannen enthalten sein. Dann muss
gegebenenfalls eine Anderungshistorie hinzugefiigt werden, die sich auf Anderungen aufgrund von
Sicherheitsmangeln und Verbesserungen im Lebenszyklus konzentriert. Falls es ungeldste Problemberichte gibt,
muss aulRerdem eine Zusammenfassung dieser Berichte mit potenziellen Sicherheitsauswirkungen, funktionalen
und betrieblichen Einschrankungen usw. aufgenommen werden. Schliellich muss die Software Accomplishment
Summary eine Erklarung zur Einhaltung der Vorschriften enthalten, aus der hervorgeht, wie die Einhaltung der
Vorschriften nachgewiesen wurde, und in der zusatzliche Vorschriften der Genehmigungsbehérde und
Abweichungen von den Planen aufgefuhrt sind, sofern sie nicht bereits behandelt wurden. [4, p. 8182-]

Nachdem die Software Accomplishment Summary fertig ist, wird sie der Genehmigungsbehdrde vorgelegt. Wenn
diese sie genehmigt, wird die Software in Betrieb genommen.

Fazit

Ziel dieses Beitrags war es, ein Konzept fur die Zulassung der Software von GLASS aufzuzeigen. Zu diesem Zweck
wurden zunéchst Standards und weitere Uberlegungen -vorgestellt, die einen unmittelbaren Einfluss auf die
Zulassung gemal DO278A haben-. -Dann wurde die DO278A -gemafll Assurance Level 3 auf die Ziele hin
analysiert, die erflllt werden mussen. Auf der Grundlage dieser Ziele und der begleitenden Aktivitaten wurde ein
Zulassungskonzept erstellt. Das Konzept folgt einem traditionellen Ansatz, der ein angepasstes V-
Lebenszyklusmodell fir die Softwareentwicklung beinhaltet. Zunachst sieht das Konzept die Erstellung der
erforderlichen Plane vor, umrei3t deren Inhalt und stellt unseren Implementierungsansatz vor. Diese
Planungsphase ist darauf ausgerichtet, den Plan fir die zu genehmigenden Softwareaspekte so friih wie mdglich
fertig zu stellen, da er die erste Mdoglichkeit fir die Genehmigungsbehdrde ist, die Plane zu prufen.
Dementsprechend muissen die Pléne fur das Konfigurationsmanagement, die Softwareentwicklung und -
verifizierung, die Qualitatssicherung und die Toolqualifizierung zuerst fertiggestellt werden. Nachdem die
Genehmigungsbehérde den Plan bestatigt hat, wird die Software entsprechend den jeweiligen
Planen -implementiert und verifiziert. Schliellich wird auch die Zusammenfassung der Softwareerfiillung
geschrieben und eingereicht. Wenn sie genehmigt wird, kann die Software in Betrieb genommen werden.
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6.3. Ein operationelles Konzept zum Fliegen von GLS-Ansatzen mit satellitenge-
stiitzten Augmentierungssystemen

Abstrakt

Eine neue Konvertertechnologie ermdglicht es entsprechend ausgertisteten Flugzeugen, die Daten des satelliten-
gestltzten Augmentierungssystems in Empfangern zu nutzen, die urspringlich fir das bodengestiitzte Augmen-
tierungslandesystem entwickelt wurden. Fir diese Flugzeuge ermdglicht dieses System eine niedrigere Entschei-
dungshdhe und damit einen besseren Zugang zu Flughafen. Um diese Technologie nutzbar zu machen, benétigen
die Flugzeugbesatzungen ein Betriebskonzept und die Flugbesatzung muss mit den entsprechenden Informationen
in Form von Anflugkarten versorgt werden. Es wurden zwei verschiedene Moglichkeiten fiir ein Betriebskonzept
entwickelt und die entsprechenden Anflugkarten erstellt. Eine Mdglichkeit ist eine modifizierte Anflugkarte fir die
Flachennavigation, der die spezifischen Informationen hinzugefiigt werden. Die andere Karte ist ein vollig separates
Verfahren fur den Anflug. Diese beiden Optionen wurden mit Airline-Piloten in einem Airbus A320 Full Flight Trai-
ning-Simulator getestet. Wahrend der Simulatorflige wurden die Leistungsdaten des Flugzeugs aufgezeichnet und
die Teilnehmer fiillten Fragebdgen zur Arbeitsbelastung und Qualitat des Betriebskonzepts aus. Die Ergebnisse
zeigen ein unterschiedliches Verhalten wahrend des Abfangens des Endkurses, aber alle Anfliige blieben innerhalb
der geforderten Grenzen. Die Fragebdgen ergaben, dass die Arbeitsbelastung bei der Variante der Flachennavi-
gation hoher ist und dass alle Teilnehmer die Variante des separaten bodengestitzten Erweiterungslandesystems
bevorzugen.

Einflihrung

Heutzutage basieren die meisten Instrumentenanflugverfahren zur Landung auf Flughafen, die in der kommerziel-
len Luftfahrt geflogen werden, auf dem Instrumentenlandesystem (ILS). Auf Flugplatzen, fir die keine ILS-Anflige
verfligbar sind, werden von globalen Navigationssatellitensystemen (GNSS) abgeleitete Positionsdaten verwendet,
um RNP-Anflige (Required Navigation Performance) zu fliegen, die auf Flachennavigation basieren. Um die Ge-
nauigkeit und Integritat zu verbessern, kdnnen GNSS wie das Global Positioning System (GPS) durch ein satelli-
tengestitztes Erweiterungssystem (SBAS) oder ein bodengestitztes Erweiterungssystem (GBAS)[1] erganzt wer-
den. Diese Systeme bieten zusatzliche Integritat sowie eine hdhere Genauigkeit und Kontinuitat im Vergleich zu
einem eigenstandigen GPS-System (siehe z.B. [2], [3] und die darin enthaltenen Referenzen).

Ein SBAS besteht aus mehreren Bodenstationen, die Uber einen ganzen Kontinent verteilt sind, einer oder mehre-
ren Hauptkontrollstationen, die die Korrektur- und Integritatsinformationen berechnen, sowie mindestens einem
Satelliten in einer geostationaren Umlaufbahn. Die Informationen werden auf der zivilen GPS-Frequenz Uber einen
Transponder auf dem geostationaren Satelliten an den Nutzer Gbertragen. In Flugzeugen ermdglicht der Empfang
des Signals Localizer Performance with Vertical guidance (LPV) Endanflugsegmente und ihre entsprechenden
Entscheidungshohen. Bei diesen Hohen muss der Pilot die Landebahn visuell erkennen oder andernfalls das Fehl-
anflugverfahren einleiten [4]. Fur diese Art der Anflugfiihrung werden die Daten des Endanflugsegments (FAS) in
der Navigationsdatenbank des Flugzeugs gespeichert. Wenn LPV verfiigbar ist, ist die entsprechende Entschei-
dungshdhe in der Regel die niedrigste unter allen fiir diese Anflige verfligbaren Minima. Leider kann das LPV-
Endanflugsegment nur von sehr wenigen Verkehrsflugzeugen geflogen werden (zum Zeitpunkt des Verfassens
dieses Artikels nur von der A350 und der A220), da die erforderliche Ausristung in der Regel nicht fiir andere
mittlere oder schwere Verkehrsflugzeuge zugelassen ist.

Ein GBAS besteht aus drei bis vier GPS-Empfangern, einer Hauptstation und einem UKW-Sender, der sich auf
dem Flugplatz befindet. Wie bei SBAS berechnet die Hauptstation die Korrektur- und Integritatsinformationen und
stellt sie dem Nutzer zur Verfigung, diesmal mit einer UKW-Datenlbertragung vom Boden aus. Diese Datenlber-
tragung enthalt bis zu 49 FAS-Datenblécke. Wenn ein Flugzeug diese Technologie zur Landung nutzt, muss es
GBAS-Landesysteme (GLS) anfliegen. Obwohl viele Verkehrsflugzeuge mit GLS-Empfangern ausgestattet sind,
um diese Anfliige zu fliegen, sind sie aufgrund der hohen Kosten fiir eine GBAS-Installation auf Flugplatzen nicht
weit verbreitet. [5].

Dautermann et al. [6] haben ein System entwickelt, das die Vorteile der beiden verschiedenen Augmentierungs-
systeme kombiniert und gleichzeitig die meisten Nachteile eliminiert. Das GLS Approach using SBAS (GLASS)
System besteht aus einer Bodenstation, einem Empfanger fir das SBAS-Signal und einem VDB-Sender flr das
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GLS-Signal (siehe auch Abbildung 1). Die empfangenen SBAS-Informationen werden mit den lokal gespeicherten
FAS-Daten kombiniert, um ein GBAS Approach Service Type A (GAST-A) Signal zu erzeugen [7]. Daher kénnen
mit GLS ausgestattete Flugzeuge das LPV-Endanflugsegment von RNP-Anfligen fliegen. Dieses System konnte
auf Flugplatzen mit begrenzter Installationsflache oder Investitionsbeschrankungen eingesetzt werden, die die In-

stallation eines Standard-GLS verhindern, das den mit einem ILS vergleichbaren GAST-C-Dienst bietet.

Der von GLASS angebotene Dienst entspricht dem GBAS Approach Service Type A (GAST-A), einem Anflug-
dienst, der urspriinglich von dem australischen Ground based Regional Augmentation System GRAS [8], [9] ent-

wickelt wurde.

GNSS satellites

b4
SBAS satellite

V 4
P~

Correctk)ns'
user data & fFas
\

2 o

SBAS
receiver
VDB transmitter
(VHF data-
broadcast) m
GLASS user data &

control station FAS generator

Abbildung 1: Die GLASS-Architektur ermoglicht mit GLS ausgestatteten Flugzeugen Fliige zum LPV-Minimum.

Die Technologie wurde in Flugversuchen getestet und hat die GAST-A Standards [10] [11] gut erfillt. Der nachste
Schritt zum Einsatz der GLASS-Technologie ist die Entwicklung eines Betriebskonzepts (CON OPS) fur die Nut-
zung dieser Technologie im Flugbetrieb. Dazu prasentieren wir den Flugzeugbesatzungen verschiedene Anflug-
karten und Cockpit-Prozeduren, lassen jede Besatzung die verschiedenen Prozeduren fliegen und bewerten ihre

Leistung und Reaktionen.

Charting

Jedes verdffentlichte Instrumentenanflugverfahren (IAP) auf einen Flughafen hat eine zugehorige Karte. Diese
Karten unterscheiden sich je nach Anflugart und werden von den Flugbesatzungen verwendet, um die erforderli-
chen Informationen Gber den Anflug zu erhalten und die Avionik im Flugzeug entsprechend einzustellen [12].
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Hier haben wir nach der besten Karte gesucht, um der Besatzung die erforderlichen Informationen tber GLASS zu
prasentieren. Die Karten, die wir entwickelt haben, basieren auf dem RNP E-Anflug auf die Piste 15 in Salzburg
(LOWS). Diese Karte ist im dsterreichischen Luftfahrthandbuch (AIP) verdffentlicht und kann unter https://eaip.aus-
trocontrol.at/ abgerufen werden. Der auf dieser Karte dargestellte Anflug ist ein "LPV only"-Anflug, d.h. nur Flug-
zeuge, die SBAS fir IAPs verwenden kdnnen, kénnen ihn fliegen. Die gangigsten kommerziellen Verkehrsflug-
zeuge, die Boeing 737 und der Airbus A320, verfliigen nicht Gber diese erforderliche Ausriistung. Wir haben zwei
Karten entwickelt, die es mit GLS ausgestatteten Flugzeugen ermdglichen, diesen Anflug zu nutzen.

GLS-Variante

Die erste Option ist eine GLS-Karte (Abbildung 2) mit zusétzlichen Informationen, die den Piloten dariiber informieren, dass
sie auf SBAS basiert. Der Anflug muss als GLS-Typ kodiert und in der Flugzeugdatenbank gespeichert werden, damit er
geflogen werden kann. Wir haben mehrere Anderungen an der Karte im Vergleich zur RNP-E-Basiskarte aus dem AIP [13]
vorgenommen. Die Karte wurde umbenannt und zeigt nun in der oberen rechten Ecke GLS-E anstelle von RNP-E. Ein weiteres
Kistchen weiter links in der oberen Reihe zeigt die Informationen an, die zum Fliegen des GLS erforderlich sind. Dazu gehdren
die 5-stellige Kanalnummer (22265), die fiir den Empfang des GLS-Signals iiber die Avionik erforderlich ist, und die 4-stellige
Kennung S15A. Wenn die richtige Kanalnummer eingestellt ist und die Avionik das Signal empfangt, wird diese Kennung auf
dem Primary Flight Display (PFD) auf dem Flugdeck angezeigt. So kann die Flugbesatzung die korrekte Einstellung des GLS-
Empfingers tiberpriifen. Zusétzlich zu den Informationen am oberen Rand der Karte wird in einem Feld in der Mitte der Karte
eine Bemerkung angezeigt. Diese Bemerkung enthilt dieselbe Kanalnummer und Kennung wie die oben auf der Karte ange-
zeigte. AuBlerdem informiert er die Piloten dariiber, dass der LPV-Dienst iiber dieses GLS-Signal bereitgestellt wird.
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RNP-Variante

Die zweite Option ist eine RNP-Anflugkarte fiir den GLASS-Betrieb. Der Unterschied zwischen der verdffentlichten RNP E-
Karte und der unseren ist das Bemerkungsfeld neben dem Final auf der Zeichnung. Dort steht, dass das LPV-Finale auch iiber
einen GLS-Kanal bereitgestellt wird. Die entsprechende Kanalnummer und die Kennung sind im Bemerkungsfeld angege-

ben.(Abbildung 3)
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Betrieb und Aufgabenverteilung

Um das GLASS-Konzept beriicksichtigen zu kdnnen, haben wir die Standardbetriebsverfahren fiir ein Airbus A320-Flugzeug
angepasst, um die fiir die GLASS-Technologie einzigartigen Aktionen einzubeziehen. Wir haben uns fiir den A320 entschie-
den, weil es sich um eines der gédngigsten Verkehrsflugzeuge handelt und bei Lufthansa Aviation Training ein A320 Full-
Flight-Simulator mit GLS-Funktionen zur Datenextraktion zur Verfiigung stand.

Hier stellen wir die Aufgabenverteilung der Crew fir die beiden Varianten der GLASS-Nutzung vor. Die Tabellen
in diesem Kapitel zeigen die Aufgaben, die die Flugbesatzung bei der Verwendung von GLASS in einer A320
durchfihren muss. Die Tabellen beginnen mit der Vorbereitung des Anflugs und enden bei der Mindestsinkflug-
hohe, bei der die Piloten entscheiden missen, ob sie die Landung fortsetzen oder das Fehlanflugverfahren einlei-
ten wollen.

Kommerzielle Transportflugzeuge wie der A320 werden routinemaRig von zwei Piloten geflogen. Beide kdnnen
das Flugzeug fliegen und haben die gleichen Steuerungsmadglichkeiten auf ihrer jeweiligen Seite. Die Aufgaben
wahrend des Fluges werden in der Regel auf den fliegenden Piloten (PF) und den tGiberwachenden Piloten (PM)
aufgeteilt. Der PF steuert die Flugbahn des Flugzeugs direkt, entweder manuell, Gber die Steuerungsschnittstelle
oder mit Hilfe des Autopiloten. Der PM hingegen fiihrt die Aufgaben aus, die den Flugweg nicht direkt beeinflussen,
wie die Kommunikation mit der Flugsicherung und das Lesen der Checklisten. Da beide Piloten fiir beide Aufgaben
ausgebildet sind, wechseln sie in der Regel nach jedem Flug die Rollen.

GLS

Bei einem Anflug mit einer GLS-Anflugkarte kann die Besatzung die Standard-GLS-Verfahren verwenden, die sie wahrend
ihrer Ausbildung gelernt hat, bei der das GLS wie ein ILS geflogen wird. Der Unterschied fiir die Flugbesatzungen ist im
Vergleich zu ILS sehr gering, da die Avionik des Flugzeugs GLS-Abweichungen auf die gleiche Weise anzeigt wie ILS-
Abweichungen und das System die richtigen Einstellungen auswéhlt, wenn der Anflug in das Flight Management System
(FMS) geladen wird.

Die Aufgaben, die die Besatzung fiir den Anflug erflllen muss, sind in chronologischer Reihenfolge in Tabelle 1
aufgefiihrt. Die Aufgaben, die speziell fir den GLS-Anflug gelten, sind fett und kursiv dargestellt. Tabelle 1 ist in
drei Teile unterteilt, um die drei verschiedenen Situationen wahrend des Anflugs hervorzuheben, in denen die
aufgefuihrten Aufgaben ausgefiihrt werden.

Besonders wichtig ist die Uberpriifung der richtigen Kanalnummer und Kennung. Die Kanalnummer wird vom Flug-
zeug automatisch eingestellt, um den Empfang des GLS-Signals zu ermdglichen. Die Kennung ist Teil dieses Sig-
nals und wird bei Empfang auf den primaren Fluganzeigen angezeigt. Durch den Vergleich der empfangenen Ken-
nung mit der auf der Karte angezeigten Kennung prift die Besatzung, ob das gewtinschte Signal empfangen wird.

Tabelle 1: Aufgabenliste fiir den Pilotenflug und die Piloteniiberwachung wihrend eines Anflugs mit GLASS-
Technologie und GLS-Betrieb. ( [13] abgeleitet vom A320 Quick Reference Handbook [14])

Aufgaben fiir Pilot Flying Aufgaben fiir die Pilotiiberwachung
VORBEREITUNG AUF DEN ABSTIEG

Wetter- und Landeinformationen einholen

Bereiten Sie Navigationskarten vor. Nav-Karten vorbereiten

Bestatigen Sie die Landeleistung Landeleistung prifen

GLS-Ansatz in FMS einfiigen Uberpriifen Sie den korrekten Anflugsatz
GLS Minimum einstellen GLS Minimum einstellen

Landeerhéhung prifen

Stellen Sie Autobrake als erforderlich ein

Anflugbesprechung durchfiihren

Terrain auf dem Navigationsdisplay nach Bedarf Terrain auf dem Navigationsdisplay nach Bedarf

einstellen einstellen

Wetterradar nach Bedarf einstellen
Anti-Eis-System nach Bedarf einstellen
Abstiegsgenehmigung einholen
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Freigegebene Hohe im Flugsteuerungsgerat
einstellen

DESCENT

Bildschirmabstieg
Barometrische Referenz bei Freigabe flr eine
Hohe einstellen und gegenprifen

Driicken Sie die Taste Landing System auf dem
EFIS-Bedienfeld

Vollstandige Anflug-Checkliste

Barometrische Referenz bei Freigabe fir eine
Hohe einstellen und gegenprifen

ECAM-Status prifen

Landescheinwerfer und Anschnallzeichen beim
Uberflug von 10.000 ft einschalten

Dricken Sie die Taste Landing System auf dem
EF1S-Bedienfeld

Uberpriifen Sie die korrekte Kanalnummer und
Kennung

Vollstandige Anflug-Checkliste

FLUGZEUGKONFIGURATION FUR DEN ANFLUG

Bei Erstanflug Flugplansequenzierung anpas-
sen

Ca. 15 NM vor dem Touchdown Aktivieren Sie
die Anflugphase

Managed Speed priifen

Flugbahn Gberwachen und bei Bedarf anpassen
Wetterradar nach Bedarf einstellen

Driicken Sie die Anndherungstaste auf der FCU
Priifen Sie LOC und GS Bewaffnet

Aufruf von LOC beim Abfangen von GLS
LOC*

Priifen Sie den korrekten seitlichen Ab-
schnitt des Anfluges

Abruf GS beim Abfangen von GLS GS*
Priifen Sie den korrekten vertikalen Schnitt-
punkt des Anfluges

Go Around Hdéhe einstellen

Bei Gruner-Punkt-Geschwindigkeit Klappen 1
anordnen

S Geschwindigkeit prufen

Klappen 2 bestellen Minimum 2000ft AGL

F Geschwindigkeit prufen

Fahrwerk ausfahren, wenn Klappen 2 sind

Bestellen Sie Landeklappen 3, wenn das Fahr-
werk ausgefahren ist.

Bestellen Sie Klappen VOLL, wenn Klappen 3

sind
Geschwindigkeitsziel prufen
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Navigationsgenauigkeit Uberwachen

Anflugfreigabe bei Empfang zurticklesen

Priifen Sie den korrekten seitlichen Abschnitt
des Anfluges

Priifen Sie den korrekten vertikalen Schnitt-
punkt des Anfluges

Wabhlen Sie Klappen 1 bei Bestellung

Wabhlen Sie Klappen 2 bei der Bestellung

Wahlen Sie bei der Bestellung Fahrwerkshebel
unten

Bestatigen Sie Auto-Bremse

Arm Boden Spoiler

AuRenlichter einstellen

Wahlen Sie bei der Bestellung Klappen 3

ECAM Rad Seite prifen
Wahlen Sie bei der Bestellung Klappen FULL

Prifen Sie Auto Thrust auf Speed Mode oder Off



Schalten Sie das Wing Anti Ice System aus, wenn
es nicht bendtigt wird.

Stow Schiebetisch

Check Landing Memo kein Blau im ECAM-Dis-
play

Empfang des Kabinenberichts

Kabinenpersonal beraten

Vollstandige Checkliste fur die Landung
Flugparameter Gberwachen

Stow Schiebetisch

Empfang des Kabinenberichts

Vollstandige Checkliste fur die Landung

Rufen Sie jede Flugmodus-Anzeigednderung

auf

Fortfahren oder Umkehren bei GLS Minimum Uberwachen Sie Einhundert oben und Mindestan-
forderung

RNP-Variante

Wenn Sie die RNP-Variante des Anflugs fliegen, laden die Piloten den RNP-Anflug aus dem FMS. Normalerweise wéhlt die
Avionik des A320-Flugzeugs die erforderlichen Navigationshilfen automatisch aus und stellt sie ein. Da fiir einen RNP-Anflug
keine bodengestiitzte Infrastruktur erforderlich ist, stellt das FMS natiirlich auch keine bestimmte Navigationshilfe automatisch
ein. Daher kann das System die erforderliche GLS-Kanalnummer und den eingehenden Kurs nicht automatisch einstellen, um
das GLASS-GLS-Signal zu verwenden. Die manuelle Eingabe des GLS-Kanals durch den Piloten in das FMS wird auf dem
PFD angezeigt, aber vom Flugfiihrungsrechner ignoriert.

Dies fihrt zu den grof3ten Unterschieden im Betrieb. Die Backup-Abstimmung muss verwendet werden, um den
Empfang und die Nutzung des GLS-Signals im Flugfihrungscomputer von A320-Flugzeugen zu ermdglichen. Die
Piloten missen die Backup-Abstimmung des GLS auf dem COM/NAV-Bedienfeld auf dem Mittelpodest manuell
einschalten und wahrend eines Anflugs mit GLASS und einem vom FMS geladenen RNP-Anflug die richtige Ka-
nalnummer und den Anflugkurs auf diesem Bedienfeld auswahlen. Alle Unterschiede in der Bedienung durch die
Besatzung sind in Tabelle 2 aufgefuhrt.

Tabelle 2: Aufgabenliste fiir den Pilotenflug und die Piloteniiberwachung wiihrend eines Anflugs mit GLASS-
Technologie und RNP-Betrieb. ([13], abgeleitet vom A320 Quick Reference Handbook [14])

Aufgaben fir Pilot Flying
VORBEREITUNG AUF DEN ABSTIEG

Aufgaben fur die Pilotiiberwachung

Wetter- und Landeinformationen einholen

Bereiten Sie Navigationskarten vor.
Bestatigen Sie die Landeleistung
RNP-Anflug in FMS einfiigen
Abstimmen der GLS-Kanalnummer
Inbound-Kurs auswahlen

LPV Minimum einstellen
Landeerhéhung prifen

Fortsetzung wie in Tabelle tbl. 3.1 gezeigt

DESCENT

Nav-Karten vorbereiten

Landeleistung prifen

Uberpriifen Sie den korrekten Anflugsatz
Abstimmen der GLS-Kanalnummer
Inbound-Kurs auswéhlen

LPV Minimum einstellen

Wie in Tabelle tbl. 3.1 gezeigt
Dricken Sie die Taste Landing System

Vollstandige Anflug-Checkliste

Dricken Sie die Taste Landing System
Uberpriifen Sie die korrekte Kanalnummer
und Kennung

Vollstandige Anflug-Checkliste

FLUGZEUGKONFIGURATION FUR DEN ANFLUG

Wie in Tabelle tbl. 3.1 gezeigt

Dricken Sie die Anndherungstaste auf der FCU



Priifen Sie LOC und GS Bewaffnet

Aufruf von LOC beim Abfangen von GLS
LOC*

Priifen Sie den korrekten seitlichen Abschnitt
des Anfluges

Abruf GS beim Abfangen von GLS GS*
Priifen Sie den korrekten vertikalen Schnitt-
punkt des Anfluges

Go Around Hoéhe einstellen

Wie in Tabelle tbl. 3.1 gezeigt

Rufen Sie jede Flugmodus-Anzeigednderung auf
Fortfahren oder Umkehren bei LPV Minimum

Priifen Sie den korrekten seitlichen Abschnitt
des Anfluges

Priifen Sie den korrekten vertikalen Schnitt-

punkt des Anfluges

Flugparameter Uberwachen
Uberwachen Sie Einhundert oben und den Min-

destanruf

Simulator-Studie

Um die verschiedenen oben beschriebenen Varianten zu bewerten, haben wir eine Simulatorstudie in einem Airbus 320
CAE7000XR Typ Full-Flight zertifizierten Level D Simulator durchgefiihrt. Ziel der Studie war es, die Variante der Darstel-
lung und Bedienung zu finden, die das hochste Mal} an Sicherheit erzeugt. Sicherheit spielt in der Luftfahrt die wichtigste
Rolle, kann aber nicht einfach gemessen werden. Um die Sicherheit im Simulator zu bewerten, haben wir die geflogenen
Strecken fiir eine spitere Analyse aufgezeichnet und die Aufgabenbelastung der Flugbesatzungen gemessen [13].

Fur jeden veroffentlichten Anflug muss vor der Veroffentlichung eine Hindernisbeurteilung durch den Verfahrens-
entwickler durchgefuhrt werden. Auf diese Weise stellt der verdffentlichte Track sicher, dass Hindernisse und Ge-
lande fir anfliegende Flugzeuge frei sind. Fir jedes Segment des Anflugs wird bei der Planung des Anflugs eine
Cross-Track-Toleranz (XTT) berucksichtigt. Diese XTT betragt 1,9 km wahrend des Anfangsanflugs und des Zwi-
schenanflugs und reduziert sich auf 556 m im Endanflug bei einem RNP-LPV-Anflug [15]. Naturlich kann die Ge-
landefreiheit nicht garantiert werden, wenn weiter von der veréffentlichten Strecke abgewichen wird. Daher missen
der Pilot und das Flugzeug die Abweichung vom gewtinschten Track so gering wie méglich halten.

Der Cross-Track-Fehler wird von mehreren Faktoren beeinflusst. Die gréoRten Auswirkungen haben die Eingaben
des Piloten und des Autopiloten, wobei diese Eingaben selbst von verschiedenen Faktoren beeinflusst werden.
Die Eingaben des Autopiloten werden hauptsachlich von den Eingangssignalen beeinflusst, wie z.B. der Abwei-
chung vom gewunschten Kurs, die im Multi-Mode-Empfanger (MMR) des Flugzeugs berechnet wird. Ob der Auto-
pilot diesem Signal folgt, hdngt auch von dem aktiven Modus und dem geladenen Pfad im FMS ab. Da sich diese
zwischen der RNP- und der GLS-Variante unterscheiden, kann die Abweichung vom Cross Track unterschiedlich
sein. Ein weiterer Grund flir unterschiedliche Abweichungen sind die Eingaben der Piloten zur Steuerung der Modi
des Autopiloten. Da sich die Betriebsverfahren fiir die Flugbesatzung zwischen den beiden Varianten unterschei-
den, kann es schlie8lich zu einem unterschiedlichen Verhalten bei Cross-Track-Fehlern kommen.

Neben der Abweichung von der Ideallinie ist auch die Arbeitsbelastung der Besatzung ein Faktor, der die Sicherheit
beeinflusst. Eine optimale Leistung der Flugbesatzung kann mit Aufgaben erreicht werden, die nicht tiberfordern,
aber auch nicht unterfordern [16]. Da die Arbeitsbelastung wahrend eines Standardanflugs ausreicht, um sicher-
zustellen, dass die Besatzung nicht unterfordert ist [17], liegt der Schwerpunkt darauf, die Besatzungen wahrend
der Anfliige mit den in diesem Manuskript betrachteten Operationen nicht zu Gberfordern. Folglich wird eine geringe
Aufgabenbelastung angestrebt.

Die Studie wurde mit zwei professionellen Flugbesatzungen durchgefiihrt. Wir haben uns darauf beschrankt, einen
Simulatorplatz mit einer Dauer von vier Stunden zu buchen, was zwei Stunden pro Crew von zwei Piloten bedeutet.
Aufgrund der hygienischen und sozialen Distanzierungsvorschriften wahrend der Pandemiesituation im Herbst
2020, als die Studie stattfand, war dies auch die maximal zulassige Auslastung der Simulatoranlage. Daher konnte
kein statistischer Signifikanztest fir die gesammelten Daten durchgefiihrt werden. Andere Simulatorstudien zu
ahnlichen Themen, bei denen jedoch eine statistische Analyse durchgefiihrt wurde, verwendeten mindestens 13-
26 Piloten als Testpersonen [18][19][20].

Drei der Testpersonen verfiigten tber eine Airline Transport Pilot Licence (ATPL) und eine Uber eine Multi-Crew
Pilot Licence (MPL). Die Flugerfahrung reichte von 1500 Flugstunden bis zum erfahrensten Piloten mit 16.000
Stunden.
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Abbildung 4 zeigt den Ablauf der Simulatorstudie. Vor dem Betreten des Simulators wurden die Besatzungen in
die GLASS-Technologie und die Einstellung des Back-up-Navigationspanels wahrend der RNP-Anfllige eingewie-
sen. Wahrend der Flige hielten wir uns so nah wie méglich an die realen Trainingsszenarien. Der Flug jeder Crew
begann mit einem Standard-Instrumentenabflug, gefolgt von mehreren Anfligen. Jeder Pilot flog beide Varianten
als PF und PM, was zu insgesamt 4 Anfligen pro Crew fuhrte.

Den Piloten stand es frei, den Autopiloten so zu benutzen, wie sie es bei einem Flug in einem echten Flugzeug
ihrer Fluggesellschaft tun wirden. Alle Piloten lieRen den Autopiloten bis zu einem gewissen Punkt im Endanflug
eingeschaltet. Ein ehemaliger Fluglotse der DFS (ibernahm die Aufgaben der Fluglotsen.

Wahrend der Anfllige zeichneten wir die Strecke und die Hohe fiir eine spatere Analyse auf. Auerdem wurden die
Teilnehmer gebeten, Fragebdgen auszufillen, um ihre Arbeitsbelastung und ihre Vorlieben zu erfahren.

GLS E 15 (CM1 as PF)
RNP E 15 (CM2 as PF)
GLS E 15 (CM2 as PF)
RNP E 15 (CM1 as PF)

Ll

Briefing SID Approach Approach Missed NASA-TLX

= Explaining + INROM 1X Preparation * Using Approach * Questionnaire
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Abbildung 4: Abfolge der Ereignisse wiihrend der Simulatorstudie.

Fragebdégen

In der Studie haben wir zwei Arten von Fragebdgen zur Bewertung der Ansatzvarianten verwendet, den NASA Task Load
Index (NASA-TLX) und eine kundenspezifische Zufriedenheitsumfrage. Der NASA-TLX ist eine mehrdimensionale Skala,
mit der die Arbeitsbelastung eingeschitzt werden kann. Sie besteht aus sechs Unterskalen, auf denen die Teilnehmer ihre
Erfahrungen wéhrend der Aufgabe bewerten. Dieses Verfahren wurde von [21] entwickelt. Die sechs Unterskalen sind dort
ebenfalls beschrieben. Die Ergebnisse der sechs Subskalen konnen nach dem urspriinglich mit dem NASA-TLX veroffentlich-
ten Verfahren gewichtet werden, um die individuelle Wahrnehmung der Arbeitsbelastung zu beriicksichtigen. Hier waren wir
nur an der Gesamtbelastung der Aufgabe interessiert und haben daher auf eine Gewichtung der Ergebnisse verzichtet[22].
Jeder Pilot fiillte einen NASA-TLX-Fragebogen aus, nachdem jeder einzelne Anflug abgeschlossen war, um die Arbeitsbelas-
tung fiir die verschiedenen Varianten zu bewerten.

Der zweite Fragebogen wurde von den Teilnehmern ausgefillt, nachdem die Simulatorsitzung abgeschlossen war.
Hier fragten wir die Teilnehmer nach ihrem persénlichen Wohlbefinden wahrend der verschiedenen Annaherungs-
varianten und nach ihrer Meinung daruber, welche Version fehleranfalliger ist und welche Option ihrer Meinung
nach die lbersichtlichere Darstellung hat. Aulerdem erkundigten wir uns, welche Version die Teilnehmer fiir eine
operative Umsetzung bevorzugen wirden. Der personliche Komfort wurde auf einer Skala von 0-100 bewertet und
bei jeder der anderen Fragen konnten die Teilnehmer zwischen den Optionen GLS und RNP wahlen. Als dritte
Option wurde 'No Difference' (kein Unterschied) hinzugeflgt, falls die Teilnehmer keine Unterschiede feststellen
konnten. AuRerdem enthielt der Fragebogen nach dem Flug Felder fir ein offenes Feedback der Teilnehmer.
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Ergebnisse der Leistungsdaten

Abbildung 5 zeigt die wihrend der Simulatorstudie geflogenen Flugbahnen. Die GLS-Anfliige, die in einer hoheren und nied-
rigeren Hohe als die anderen beginnen, sind das Ergebnis eines Kommunikationsfehlers. Die erste Crew war sich nicht be-
wusst, dass sie fiir die Sinkflugplanung verantwortlich war. Als dies festgestellt wurde und die Besatzung iiber ihre eigene
Verantwortung informiert wurde, leitete sie sofort einen Sinkflug ein. Obwohl sie im Vergleich zu den anderen Anfliigen ein
hoheres Profil hatten, fiihlten sie sich zu Recht zuversichtlich, die erforderliche Hohe zu erreichen. Die zweite Besatzung
wurde iiber ihre eigene Verantwortung bei der Planung des Sinkfluges informiert und war daher sehr vorsichtig. Das fiihrte zu
einem Anflug, der niedriger war als die anderen. Abgesehen davon konnten keine weiteren grof3en Unterschiede in den Flug-
bahnen
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Abbildung 5 zeigt die seitliche Abweichung von der Verbindungslinie zwischen den Wegpunkten WS815, WS816
und der Landebahnschwelle. Die X-Achse zeigt die Entfernung von der Landebahnschwelle in Kilometern an. Sie
beginnt bei 2 km, da die Besatzungen einen Fehlanflug einleiteten, als sie die Entscheidungshéhe in etwa 2,2 km
Entfernung von der Landebahn erreichten. Die Abweichung wahrend des Fehlanflugverfahrens war nicht Teil un-
serer Studie. Bei 14,3 km zeigt eine schwarze vertikale Linie die Position von WS816 in Bezug auf die Landebahn
an. Abweichungen in Flugrichtung nach rechts werden als negative Abweichungen dargestellt. Positive Werte auf
der y-Achse zeigen eine Abweichung nach links von der idealen Flugbahn an.

Die groRe Abweichung auf der anderen Seite von WS816 ist eine Folge des Vorbeiflug-Wegpunkts WS815. Bei
solchen Wegpunkten muss das Flugzeug vor dem Erreichen des Punktes abbiegen, um den Weg zum folgenden
Wegpunkt abzuschneiden. Das FMS des Flugzeugs berechnet die Wende und befiehlt dem Autopiloten oder dem
Flight Director, diese zu fliegen.

In Abbildung 6 sind die Abweichungen wahrend der RNP-Variante in blau dargestellt, wahrend die Abweichungen
wahrend der Anflige mit der GLS-Variante in rot dargestellt sind. Bei der RNP-Variante verringert sich die
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Abweichung nach dem Abbiegen schnell auf etwa 7 m. Danach dauert es etwa 5 km, bis die Abweichung auf fast
Null sinkt. Bei den RNP-Varianten wurde kein Uberschwingen festgestellt.

Die resultierenden Kurven wahrend der GLS-Variante zeigen kein so einheitliches Bild. Bei zwei dieser Anflige
nahm die Abweichung langsamer ab als bei den RNP-Varianten, ging aber kontinuierlich auf Null zurtick und blieb
dort. In den anderen beiden Fallen nimmt die Abweichung nicht kontinuierlich ab, sondern stagniert bzw. steigt
leicht an, bevor sie wieder abnimmt und den idealen Track schneidet. Bei zwei Anfliigen mit GLS-Betrieb wurde
ein Uberschwingen aufgezeichnet.

Wir konnten den Grund fir das abweichende Verhalten im GLS-Betrieb nicht zweifelsfrei feststellen, aber es wird
vermutet, dass die FMS-Berechnung der Kurve daflir verantwortlich ist. AulRerdem haben wir die Geschwindigkeit
wahrend des Anflugs aufgezeichnet und verwenden sie zur Erklarung dieses Verhaltens. Wir kdnnen die leichte
Zunahme der Abweichung so erklaren, dass die Abbremsung zu diesem Zeitpunkt stattfand und zu einem fir die
Geschwindigkeit zu gro3en Neigungswinkel fuhrte, da die Kurve mit der Geschwindigkeit vor der Einleitung der
Kurve berechnet wurde. Das FMS erkennt dann die Abweichung und korrigiert sie. Es konnte nicht Gberprift wer-
den, ob dieses Verhalten flr den Anstieg verantwortlich ist, da die genauen Algorithmen, die das FMS verwendet,
nicht 6ffentlich zuganglich sind.

Eine andere mégliche Erklarung ist, dass das FMS bei einem GLS-Anflug erwartet, dass es der Localizer-Abwei-
chung nach dem Abfangkurs folgt und daher die Wende nicht vorwegnimmt, sobald sich das Flugzeug auf dem
Abfangkurs befindet. Bei einem RNP-Anflug berechnet und steuert das FMS die Wende zum Endanflug genauso
wie jede andere Wende. Wenn Sie sich auf dem Localizer-Abfangkurs befinden, Gbernimmt der entsprechende
Abfangmodus (LOC*), ohne dass das Flugzeug eine Wende vorwegnimmt.

Nach dem Abfangen des gewilinschten Kurses weicht ein Anflug mit der RNP-Variante 10 m nach rechts vom Kurs
ab. Diese Abweichung ist wahrscheinlich auf das manuelle Fliegen des jeweiligen Piloten zurliickzufiihren. Abge-
sehen davon haben wir nach dem Abfangen keine Unterschiede zwischen den Varianten festgestellt. Da sich das
Autoflight-System in dieser Phase im gleichen Modus (LOC GS) befindet und sich auch die Aufgaben der Besat-
zungen nicht unterscheiden, wurde in dieser Phase kein signifikanter Unterschied erwartet. Wahrend eines GLS-
Anflugs betragt die maximale seitliche Abweichung, die ein Flugzeug bei einem Minimum von 356 Full Héhe haben
darf, wahrend es noch die vollen vertikalen Toleranzen hat, 58 m [15]. Dies ist der Punkt mit der geringsten XTE-
Toleranz. Die aufgezeichneten Werte von bis zu 10 m in 10 km Entfernung liegen deutlich unter dieser Grenze.
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WS815 und der Einleitung des Fehlanflugverfahrens.

Die Analyse der anderen Schenkel, der vertikalen Abweichung und der Geschwindigkeit ergab keinen Zusammen-
hang zwischen der Kartenvariante und der Art des Betriebs und der mdglichen Abweichungen. Daher ist keine
Option der anderen eindeutig tiberlegen, aber wahrend des Abfangens fiihrte die RNP-Variante zu weniger Uber-
schwingen und zu einem kontinuierlichen Abfangen.

Fragebogen nach dem Flug

Nach dem letzten Anflug und dem letzten NASA-TLX-Fragebogen baten wir die Teilnehmer, den Post-Flight-Fragebogen
auszufiillen. In diesem Fragebogen gaben alle Teilnehmer an, dass sie sich wihrend der GLS-Variante des Anflugs wohler
fithlten, wie in Abbildung 7 dargestellt. Die Werte sind bei den einzelnen Piloten sehr unterschiedlich. Ein Pilot bewertete
seinen Komfort wiahrend der GLS-Variante mit etwa 90 auf einer Skala von 0-100 und wéhrend der RNP-Variante mit weniger
als einem Dirittel davon. Ein Pilot hingegen empfand bei beiden Varianten fast den gleichen Komfort mit einem Unterschied
in der Bewertung von etwa 5.
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Frage, welche Variante fehleranfalliger ist, wahlte die Halfte der an der Studie teilnehmenden Piloten beide Vari-
anten. Daher lasst sich aus den Antworten auf diese Frage kein Vorteil fuir eine der beiden Varianten ableiten. Die
Ergebnisse zu den Fragen nach der Ubersichtlicheren Darstellung und der persénlichen Praferenz der Teilnehmer
fielen mit drei von vier und vier von vier sehr deutlich zugunsten der GLS-Variante aus.

AuBerdem enthielt der Fragebogen nach dem Flug ein Feld fir ein offenes Feedback der Teilnehmer. Dieses
Feedback bezog sich auf die Art und Weise, wie die Abstimmung des GLS wahrend der RNP-Version des Anflugs
durchgefihrt wurde. Die Teilnehmer kritisierten diese Art der Abstimmung und empfehlen sie nicht, da sie das
Gefuhl hervorruft, sich in einer nicht normalen Situation zu befinden. Die Ergebnisse dieses Fragebogens deuten
darauf hin, dass die GLS-Variante die bessere Option fur die Implementierung von GLASS ist, aber es ist mdglich,
dass die Ergebnisse stark durch das "nicht normale" Geflihl der Crews wahrend des Backup-Tunings beeinflusst
werden. Die Art der Abstimmung kénnte den personlichen Komfort wahrend der Anflige und damit die Praferenz
der Teilnehmer stark beeinflussen.

NASA-TLX Fragebogen

Um die Arbeitsbelastung der Crews zu beurteilen, haben wir die von jedem Teilnehmer angegebenen TLX-Werte fiir die
verschiedenen Varianten miteinander verglichen. Insgesamt variieren die gemeldeten Werte wieder sehr stark zwischen den
einzelnen Piloten. Wéhrend ein Teilnehmer eine erfahrene Arbeitsbelastung von bis zu 67 von 100 angab, berichtete ein ande-
rer Pilot einen Maximalwert von 22. Dieser Unterschied und die geringe Anzahl der Teilnehmer an der Studie fiihrten zu der
Entscheidung, keine Durchschnittsergebnisse zu verwenden, sondern die beiden Varianten fiir jeden Piloten einzeln zu ver-
gleichen. Abbildung. 8 zeigt die Ergebnisse des rohen NASA-TLX, der sich aus dem Mittelwert der Teilskalenberichte der
einzelnen Teilnehmer errechnet.

Es ist zu erkennen, dass die RNP fir alle PFs und zwei PMs eine héhere Arbeitsbelastung erzeugt, wovon eine fir
beide Varianten fast gleich ist. Auf der anderen Seite hatte nur ein Teilnehmer wahrend der GLS als PM eine
héhere Arbeitsbelastung. Auch wenn die Unterschiede in den Werten variieren, fuhrte die RNP-Variante in den
meisten Fallen zu einer héheren Arbeitsbelastung der Crew. Aufgrund eines Softwarefehlers gingen zwei Datens-
atze fir die erste Crew verloren, so dass wir diese Daten nicht fir den Vergleich verwenden konnten.
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NASA-TLX Ergebnisse fiir jedes Besatzungsmitglied in beiden Rollen.

Da die Ergebnisse des Fragebogens nach dem Flug auf einen starken Einfluss des "nicht-normalen" Gefiihls hin-
weisen, haben wir die Subskalen "Mentale Anforderung" und "Frustrationsgrad” des NASA-TLX Uberprift. Diese
Subskalen wurden ausgewahlt, weil wir erwartet haben, dass der Stress, der aus der Tuning-Methode resultiert,
prominent ist. Insbesondere die Werte fir PF zeigen die erhéhte Arbeitsbelastung wahrend der RNP-Variante fur
alle Piloten. Die Werte fur die PM zeigen bei zwei Teilnehmern wahrend der RNP-Variante grolRere Werte und bei
einem Teilnehmer keinen Unterschied.

Schlussfolgerungen

Die Kritik der Teilnehmer im Fragebogen nach dem Flug deutet darauf hin, dass die GLS-Variante die bessere Option fiir eine
Kartendarstellung von Anfliigen mit GLASS ist. Dies wird auch durch die anderen Ergebnisse der Fragebogen untermauert.
Sowohl der NASA-TLX-Fragebogen mit seiner geringeren Arbeitsbelastung wiahrend der GLS-Variante, als auch der Post-
Flight-Fragebogen mit den subjektiven Meinungen der Teilnehmer weisen auf die Uberlegenheit der GLS-Variante hin. Diese
Ubereinstimmung in beiden Fragebdgen konnte eine Folge der ungewdhnlichen Abstimmung und der Gefiihle sein, die die
Piloten mit dieser ungewdhnlichen Technik verbinden. Es ist daher moglich, dass die Arbeitsbelastung in einem anderen Flug-
zeugtyp, bei dem keine Backup-Tuning-Funktion verwendet werden muss, anders empfunden wiirde.

Die objektive Spuranalyse hingegen zeigte keinen Vorteil der GLS. Wahrend des Abfangens der GLS-Variante
zeigten zwei Spuren eine nicht-kontinuierliche Abnahme des XTE. AulRerdem war die Konvergenzgeschwindigkeit
des Flugzeugs mit der endgultigen Anflugspur bei den GLS-Varianten schneller, was dazu fihrte, dass zwei der
Anflige die ideale Spurlinie Uberflogen. Andererseits war die Verringerung des Cross-Track-Fehlers wahrend der
RNP-Variante des Anflugs in allen Fallen kontinuierlich und es wurde keine Uberschreitung festgestellt. Keine die-
ser Abweichungen war jedoch sicherheitskritisch.

Insgesamt zeigt diese Studie, dass eine separate GLS-Karte fir Anflige mit der GLASS-Technologie zu einer
geringeren Arbeitsbelastung fir die Flugbesatzung eines Airbus A320 fiihrt. Dies ist auch die Option, die die Piloten
fur die neue Technologie bevorzugen und mit der sie sich am wohlsten fiihlen. Wir haben auch festgestellt, dass
abgesehen von den Auswirkungen der Abstimmungsmethode die Ergebnisse der Variante mit einer modifizierten
RNP-Karte nicht wesentlich schlechter sind.

Da kein neuer Anflug von der nationalen Flugsicherungsorganisation (ANSP) erstellt und verdéffentlicht werden
muss, durfte die RNP-Variante aus Sicht der ANSP schneller und einfacher umzusetzen sein. Fir die Veroffentli-
chung als GLS-Anflug misste fir das FAS eine véllig neue Hindernisbeurteilung durchgefiihrt werden, wie es die
PANS-OPS vorschreiben.
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Die Flugbesatzung kdnnte auch geschult werden, einen Anflug vom Typ GLS aus der Datenbank zu laden, wenn
sie einen GLASS RNP-Anflug durchfiihrt. Fur das Beispiel Salzburg wirde die Flugsicherung das Flugzeug fir den
RNP-E-Anflug freigeben. Die Flugbesatzung weil} aus dem Training, dass sie in diesem Fall den GLS-E laden
muss, wenn sie das LPV-Minimum nutzen will. Wenn diese Technik angewandt wird, missen die Sicherheitsaus-
wirkungen der Diskrepanz zwischen den Anweisungen der Flugsicherung und dem Pilotenverfahren bewertet wer-
den. Es wirde zu einer geringeren Arbeitsbelastung im Cockpit fiihren, da keine Backup-Abstimmung erforderlich
ist, erfordert aber eine mafRgeschneiderte Datenbank fiir das FMS.

Wir empfehlen, dass nur speziell ausgebildete Piloten die RNP-Karte fiir Anflige mit GLASS-Technologie in A320-
Flugzeugen verwenden sollten, damit sie sich der unterschiedlichen Abstimmung und der héheren Aufgabenbe-
lastung bewusst sind.

Es ist mdglich, dass der Unterschied zwischen den Varianten deutlich geringer oder sogar nicht vorhanden ist,
wenn ein anderer Flugzeugtyp fur die Anfliige verwendet wird. Die Art und Weise der Abstimmung der erforderli-
chen Navigationshilfe unterscheidet sich zwischen den Herstellern und sogar zwischen verschiedenen Modellen.
Aullerdem kann die FMS-Berechnung der Kurven, die bei der GLS-Variante zu der hdheren Abweichung fihrte,
bei einem anderen Flugzeugtyp anders sein.
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6.4. Vorteile fiir griechische Regionalflughdfen durch innovative Anflugtechnik
mit einem LPV-GLS-Konverter: Eine Fallstudie fir Korfu und
Thessaloniki

Abstrakt

Erforderliche Navigationsleistungen sind eine kosteneffiziente und genaue Losung fir Instrumentenan-
fluge, insbesondere wenn sie mit einem Endanflugsegment kombiniert werden, das eine satellitenge-
stutzte Unterstitzung nutzt. Flugzeuge der Transportkategorie sind jedoch derzeit nicht mit der satelli-
tengestitzten Erweiterung fur die Prazisionsflihrung ausgestattet. Eine bestehende Konvertertechnolo-
gie kann dieses Endanflugsegment fir Flugzeuge bereitstellen, die mit dem GPS-Landesystem ausge-
stattet sind. Als zusatzlicher Bonus ist dann nach dem vorgestellten Anflug eine automatische Landung
nach Ermessen des Piloten moglich. Wir untersuchen hier die Flughafen Thessaloniki und Korfu, die
beide eine groRe Anzahl von Flugzeugen der Transportkategorie beherbergen und deren Bodeninfra-
struktur stark eingeschrankt ist. Beide wurden kurzlich von der griechischen Flugsicherung mit RNP-
Anfliigen ausgestattet. Wir haben die satellitengestitzte Erweiterung des GPS-Landesystemkonverters
erfolgreich im Flug getestet und zeigen, dass beide Flughafen von einer dauerhaften Installation eines
solchen Systems profitieren konnten, da es weniger Umleitungen gibt.

Einflihrung

In der jungeren Vergangenheit hat sich die Navigation in der Luftfahrt langsam von einer bodengestutzten Infra-
struktur zur Nutzung von globalen Satellitennavigationssystemen (GNSS) entwickelt. Die Navigation mit Satelliten-
signalen basiert auf der Messung der Signallaufzeit vom Satelliten zum Empfénger, der Kenntnis der Satellitenpo-
sition und der anschlieBenden Triangulation [1]. Die ICAO hat den Bedarf an vergleichbaren Standards fiir die
Satellitennavigation im Rahmen des Konzepts der leistungsbasierten Navigation (Performance Based Navigation,
PBN) harmonisiert [2]. Hier werden die Leistungsanforderungen an das Navigationssystem fir eine bordseitige
Navigationsfahigkeit mit einem hohen Mal} an Genauigkeit und Integritat festgelegt.

Fur den Anflug auf Flughafen unterscheidet die ICAO zwischen Nicht-Prazisionsanfligen (ohne vertikale Fihrung)
und Prazisionsanfligen (mit vertikaler FUhrung). Prazisionsanflige mit dreidimensionaler Fuhrung zu einer be-
stimmten Landebahn kdnnen entweder durch traditionelle bodengestitzte Landehilfen (d.h. ILS, MLS) oder durch
GNSS-basierte Anflige erreicht werden. Aufgrund von atmospharischen Stérungen und Rauschen in horizontaler
Richtung ist eine Positionsauflésung jedoch nur mit einer Genauigkeit (95%) von einigen Metern méglich, abhangig
von der Satellitengeometrie, und in vertikaler Richtung ist sie aufgrund des Fehlens von Signalen, die unterhalb
des Empfangers entstehen, sogar noch schwacher. Aus diesem Grund missen die GNSS-Signale verstarkt wer-
den, um fur Prazisionsanflige auf Flughafen verwendet werden zu kénnen.

Im Allgemeinen gibt es zwei verschiedene Erganzungssysteme, um die Integritat, Genauigkeit, Kontinuitat und
Verfugbarkeit der lateralen und insbesondere der vertikalen Navigation zu verbessern. Diese basieren auf Boden-
stationen an festen und tUberwachten Standorten. Fir das Ground Based Augmentation System (GBAS, [3]) befin-
den sich diese Referenzstationen auf dem jeweiligen Flughafen. Korrektur- und Integritatsdaten werden tber eine
VHF-Luftfahrtdatenverbindung bereitgestellt. Fir das zweite System, das satellitengestitzte Erweiterungssystem
(SBAS) [4], [5sind die Referenzstandorte Uber ein landesweites bis kontinentales Versorgungsgebiet verteilt und
die Daten werden Uber einen Satelliten-Downlink bereitgestellt. Beide Systeme verwenden Final Approach Seg-
ment (FAS) Datenblocke, um den Anflugtrichter zu beschreiben, iber den sich die Flugzeuge der Landebahn na-
hern. Dieser Datenblock enthalt alle notwendigen Informationen fir die Avionik, um virtuelle Localizer- und Gleit-
pfadinformationen zu berechnen. Bei Verwendung von GBAS wird das System als GNSS Landing System GLS
bezeichnet und der FAS-Datenblock wird am Flughafen (iber den VHF-Datenrundfunk bereitgestellt. Bei Verwen-
dung von SBAS wird das Verfahren Localizer Performance with Vertical guidance (LPV) genannt. Das LPV-Ver-
fahren ist in der Regel als niedrigstes Minimum bei einem RNP-Anflugverfahren verfiigbar [6], und der FAS-Daten-
block wird von der Navigationsdatenbank des Flugmanagementsystems bereitgestellt. Die Korrekturinformationen
und FAS-Daten sind fir beide Systeme (GLS und SBAS) weitgehend identisch. Beide Systeme ermdglichen eine
Entscheidungshéhe von nur 200 Ful® tber dem Flugplatz und eine minimale Runway Visual Range (RVR) von 550
Metern.
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Gegenwartig kdnnen automatisierte Landungen nur mit Prazisionslenkungssystemen wie dem Instrumentenlande-
system ILS durchgefiihrt werden [7], dem Microwave Landing System MLS oder dem GBAS-Landesystem GLS
[8]. Das gemeinsame Merkmal all dieser Systeme ist die Weiterleitung von Leitsignalen direkt vom Empfangsgerat
an den Autopiloten. Auf der Grundlage dieser Signale steuert der Autopilot das Flugzeug wahrend der Landephase.
Die Empfanger fir diese drei Systeme werden haufig in einem Multimode-Empfanger (MMR) kombiniert. Aus dem
GLS FAS-Datenblock berechnet der MMR Winkelabweichungen vom Zielpfad und Ubertragt diese direkt an den
Autopiloten.

Was die Ausstattungsrate von Flugzeugen fiir den kommerziellen Transportdienst betrifft, so verfligen die meisten
neueren Boeing-Modelle (B 737-800 und neuer, B 787, B747-800) standardmaRig Uber einen GLS-fahigen Multi-
mode-Empfanger. Bei den meisten Airbus-Typen der neuen Generation ist die GLS-Fahigkeit eines Multimode-
Empfangers entweder als Option erhaltlich oder er ist bereits standardmafig installiert und kann gegen eine Ser-
vicegebuhr aktiviert werden. Im Gegensatz dazu ist fast kein Flugzeug mittlerer Grélie, das bei europaischen Flug-
gesellschaften im Einsatz ist (A 320, B 737-Familien), mit einer Avionik ausgestattet, die das SBAS-System fir die
Endanflugfiihrung des LPV-Typs nutzen kann [9]. Diese fehlende Ausstattung mit SBAS-fahiger Avionik in Kombi-
nation mit dem wirtschaftlichen Aspekt der hohen Beschaffungs- und Installationskosten fur eine GBAS-Bodensta-
tion verhindert derzeit den Einsatz von GNSS-basierten Prazisionsanfligen auf Regionalflughafen.

Einer der vier Forschungsschwerpunkte des SESAR-Programms ist der "Leistungsstarke Flughafenbetrieb”, der
sich auch im europaischen ATM-Masterplan und im SESAR Deployment Programme (https://www.atmmaster-
plan.eu/) widerspiegelt. Im Jahr 2018 wurde die EUROCONTROL-Studie European Aviation in 2040 - Challenges
of Growth [10ein stetiges und kontinuierliches Wachstum der IFR-Flugbewegungen in Europa prognostiziert. Darin
heil’t es, dass "geografisch gesehen ein besonders starkes Wachstum der ankommenden und abfliegenden Fliige
flir Griechenland und die Iberische Halbinsel, einschliellich der Kanarischen Inseln, zu verzeichnen ist, da sich die
touristischen Préferenzen weiter verdndern". Wahrend sich die meisten Lé6sungen des SESAR-Programms auf das
Management des Betriebs auf gréReren (Drehkreuz-) Flughafen konzentrieren, werden in Zukunft auch die Stabi-
litat und die Qualitat der Dienstleistungen auf den kleineren Regionalflughafen eine wachsende Rolle im europai-
schen Netzwerk spielen. Wenn Zubringerfliige zu den Drehkreuzen aufgrund schlechter meteorologischer Bedin-
gungen auf den Regionalflughafen ausfallen oder sich verspéaten, hat dies ebenfalls erhebliche Auswirkungen auf
die Punktlichkeit und die Servicequalitat der Drehkreuze und damit auf das gesamte Luftverkehrsnetz.

Als kosteneffiziente Losung vor allem fir Regionalflughafen, [11] beschreiben wir ein System, mit dem Flugzeuge,
die mit einem GLS-fahigen MMR ausgestattet sind, Korrekturdaten, die von einem SBAS-System generiert werden,
Uber das GLS Data Broadcast System empfangen kénnen. Das System wird GLASS genannt und ist schematisch
dargestellt in Figure 28. Es empféangt die von einem SBAS-System generierten Korrekturdaten, fugt sie zu einer
GBAS-konformen Struktur zusammen und wendet Korrekturfaktoren an, um die Unterschiede zwischen den beiden
Systemen zu berucksichtigen. GLASS soll die Vorteile beider Erweiterungssysteme vereinen. Es kombiniert einen
SBAS-fahigen GNSS-Empfanger mit einer Datenbank und einer GLS-kompatiblen Datenverbindung. Die vom
SBAS-Satelliten empfangenen Korrektur- und Integritatsdaten werden automatisch in GLS-kompatible Strukturen
Ubersetzt und an den Multimode-Empfanger einschliellich des FAS-Datenblocks gesendet. Das Gerat kann so-
wohl am Boden als auch im Flugzeug installiert werden. Eine erweiterte Version generiert Uber eine Benutzerober-
flache Ad-hoc-FAS-Datenbldcke, indem sie Basisdaten wie Anflugbahn und Gleitwinkel eingibt, was eine schnel-
lere Einrichtung und Inbetriebnahme ermdglicht. Sowohl fur Flughafenbetreiber als auch fir Flugsicherungsorga-
nisationen ist der RNP-Ansatz einfach und kosteneffizient zu implementieren, da er keine zusatzliche Installation
von Navigationshilfen am Boden erfordert. Ein LPV-GLS-Konverter kdnnte es Flugzeugen, die bereits mit einem
geeigneten MMR ausgestattet sind, ermoglichen, diese niedrigeren Minima zu nutzen und sogar - nach Ermessen
des Piloten - automatische Landungen durchzufihren.

Das GLASS-System kann einen verbesserten Zugang zu Flughafen ermdglichen, die unter Standortbe-
schrankungen und ungunstigen Wetterbedingungen arbeiten. Konkret handelt es sich bei einem solchen
Flughafen um den griechischen Regionalflughafen auf der Insel Korfu (ICAO-Kennung LGKR), der auf
einem Damm ins Mittelmeer gebaut wurde und ein groRRer Teil der Landebahn von Wasser umgeben ist.
Das Anflugende der Landebahn 34 ist auf der einen Seite von einer Lagune und auf der anderen Seite
vom Mittelmeer umgeben und das Anflugende der Landebahn 16 wird von der Stadt Kerkira begrenzt.
Aufgrund der begrenzten luftseitigen Flache ist die Installation eines herkdmmlichen Instrumentenlande-
systems (ILS) oder GLS nicht mdglich. Daher wird der Flughafen LGKR bis heute nur mit Nichtprazisi-
onsanfligen bedient.

Ein zweiter untersuchenswerter Flughafen ist der Flughafen Thessaloniki (ICAO-Kennung LGTS) , der
zweitgrofite Flughafen Griechenlands mit einer betrachtlichen Anzahl von Flugbewegungen pro Jahr.
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Der Flughafen verfugt Uber eine komplexe Infrastruktur mit 2 sich kreuzenden RWYs, die beide ins Meer
reichen (Thresholds 16 und 10), mit Einschrankungen an den nérdlichen und nordwestlichen Enden.
Beide RWYs sind mit einem Prazisionsanflugsystem fir 2 der 4 RWY-Enden ausgestattet. Die grofite
Einschrankung des Flughafens LGTS ist die grof3e Anzahl von Umleitungen aufgrund der niedrigen Flug-
hoéhe. Luftfahrtkarten fur beide Flughafen finden Sie unter https://www.ead.eurocontrol.int/.

Operatives Konzept

Da das GLASS-System keine Navigationsdaten direkt vom GPS-Satelliten empfangen muss und nur den Informa-
tionskanal des SBAS-Satelliten bendtigt, kann es fast tiberall auf dem Flughafen installiert werden. Mehrwegliber-
legungen wie bei GBAS sind nicht notwendig. Die einzige Voraussetzung ist eine freie Sicht auf einen (oder aus
Redundanzgrinden besser zwei) der EGNOS-Satelliten. Um den Anflugbereich abzudecken, muss darauf geach-
tet werden, dass die Nullpunkte des elektromagnetischen Feldes nicht an kritischen Stellen auf dem Anflugpfad
liegen. Dies wird durch die GBAS VDB-Standortanweisung abgedeckt [12].

Die Kartierung des Verfahrens erweist sich als etwas schwieriger. Eine einfache Moglichkeit ware, die RNP-An-
flugkarte mit einer zusatzlichen GLS-Kanalnummer zu ergénzen. Aul3erdem sollte darauf hingewiesen werden,
dass der LPV-Endanflug als GLS-Anflug ausgestrahlt wird. Die Kennung des Referenzpfads kénnte SBAS oder
S26A heifden, anstatt der Gblichen Notation "G26A" (oder ahnlich). In dieser Schreibweise steht das G fur GPS, die
26 fir die Anflugbahn und das A fiir den ersten GLS-Anflug in Folge fir dieses bestimmte Landebahnende. Wenn
eine solche Kartenoption zugelassen wiirde, misste der Pilot die Kanalnummer manuell in das FMS eingeben und
den Autopiloten/Flugdirektor in den Landungssystemmodus schalten.

Eine andere Moglichkeit ware, eine GLS-Anflugkarte herauszugeben, die mit der RNP-Anflugkarte identisch ist.
Diese Karte misste die Einschrankung "LPV Only" enthalten, um den Piloten darauf hinzuweisen, dass er einen
LPV-Anflug fliegt. In diesem Fall ist keine manuelle Eingabe der Kanalnummer erforderlich, da diese Nummer
bereits in der Navigationsdatenbank gespeichert ist.

Aktuelle Situation in Griechenland - Flughafen Korfu und Thessalokini

Im Einklang mit der Prognose der Studie "Challenges of Growth" von EUROCONTROL [10haben viele Regional-
flughafen in Griechenland vor der Einfuhrung von Corona ein starkes Verkehrswachstum erlebt. Aber viele dieser
Flughafen sind derzeit nicht mit bodengestiitzten Landehilfen, d.h. ILS, ausgestattet, entweder weil es geogra-
phisch nicht machbar ist oder aus wirtschaftlichen Griinden. Auf einigen der griechischen Regionalflughafen sind
Nichtprazisionsanflugverfahren mit relativ hohen Mindestanflughdhen die einzige Alternative. Bei schlechtem Wet-
ter und insbesondere bei niedriger Wolkenbasis kdnnen diese Verfahren zu Umleitungen oder Annullierungen fur
die Fluggesellschaften fuhren.

Die HCAA hat das Problem erkannt und fur viele Orte RNP-Verfahren entwickelt, um die Stabilitdt des Dienstes an
den regionalen Flughafen zu verbessern. Ab dem AIRAC-Zyklus 1019 (gultig ab 12. September 2019) verfugt der
Flughafen Korfu (LGKR) uber einen RNP-Anflug auf die Piste 34 mit einer LNAV-Mindestlinie und einer Hindernis-
freigabehdhe (OCH) von 764 Fuld Gber dem Flugplatzniveau (AAL) fur alle anfliegenden Flugzeuge. Der Flughafen
Thessaloniki (LGTS) hat einen RNP Y-Anflug auf die Piste 34 mit einem LPV-Minimum und einer Entscheidungs-
héhe von 973ft AAL fur die Anflugkategorie C und einen RNP Z-Anflug mit einer LNAV/VNAV-Hindernisfreigabe-
héhe von 882ft AAL fur die Anflugkategorie C. Wahrscheinlich ist das Minimum fur den LPV-Anflug aufgrund un-
vollstandiger Hindernisdaten hoher, da die LPV-Hindernisbewertungsflache etwas breiter ist als die fir
LNAV/VNAYV [13].

Da beide Flughafen relativ hohe OCHs haben, ist es sehr wahrscheinlich, dass bei schlechten Wetterbedingungen
Umleitungen notwendig sind. Aus den Aufzeichnungen des Flughafenbetreibers Fraport Greece Uber die Umlei-
tungen geht hervor, dass fur den Flughafen Korfu im Jahr 2019 insgesamt 19 Flige betroffen waren, im Jahr 2018
waren es 29 Fluge und im Jahr 2017 17 Flige. Die Monate, die betroffen waren, lagen fast alle im Winter und
Frihsommer. Die Anzahl der betroffenen Tage im Jahr 2019 betrug 9, im Jahr 2018 14 und im Jahr 2017 11 Tage
(Table 3).

Korfu GLS Ausgestattet
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Thessaloniki Bewegungen Potenziell nachrist- | Umleitungen
insgesamt bar mit GLS aufgrund des Wet-
ters
2017 21860 8656 9589 17
44545 11627 25567 121
2018 26595 10960 12194 29
56186 16017 34423 209
2019 18822 7406 8340 19
38673 11463 23443 109

Tabelle 1 Flugbewegungsstatistiken fiir die Flughédfen Korfu und Thessaloniki, enthommen aus dem Eu-
rocontrol CNS Dashboad (https://www.eurocontrol.int/dashboard/communication-navigation-and-sur-
veillance-dashboard). Es werden nur 8 Monate des Jahres 2019 beriicksichtigt

Am Flughafen Thessaloniki waren im Jahr 2019 insgesamt 109 Fllge betroffen, im Jahr 2018 209 Flige und im
Jahr 2017 121 Fluge. In den Jahren 2019 und 2018 waren die Monate Januar und Februar am starksten von den
Wetterbedingungen und insbesondere von der niedrigen Flughdhe betroffen, mit einigen kleineren Umleitungen
Anfang Marz. Im Jahr 2017 hingegen waren die Monate November und Dezember am starksten betroffen, wobei
es Anfang Dezember zu kleineren Umleitungen kam. Im Jahr 2019 waren 17 Tage betroffen, im Jahr 2018 21 Tage
und im Jahr 2017 19 Tage. Laut dem Eurocontrol CNS Dashboard (https://www.eurocontrol.int/dashboard/commu-
nication-navigation-and-surveillance-dashboard) haben sowohl die Flughafen Korfu als auch Thessaloniki bereits
Verkehr mit Flugzeugen, die mit GLS ausgestattet sind. Speziell am Flughafen Korfu erreichte die Zahl der Flug-
bewegungen mit GLS ausgeristeten Flugzeugen im Jahr 2017 die Zahl von 8.656 Bewegungen, stieg im Jahr
2018 auf 10.960 Bewegungen und fir 2019, seit Anfang Januar und bis August (wo die verfigbaren Daten enden),
auf 7.406 Bewegungen. Eine Extrapolation auf 12 Monate ergibt etwa 11000 Flugbewegungen. Am Flughafen
Thessaloniki wurden 2017 11.627 Flugbewegungen von mit GLS ausgeristeten Flugzeugen gezahlt, mit einer
steigenden Zahl von 16.017 Bewegungen im Jahr 2018. Im Jahr 2019, von Januar bis August, haben die Bewe-
gungen dieser Flugzeuge bereits 11.463 Bewegungen erreicht (Table 3). Die Extrapolation auf 12 Monate ergibt
etwa 17000 Flugbewegungen

Wenn die Flugzeuge berucksichtigt werden, die potenziell mit GLS nachgeristet werden kénnten, beliefen sich die
Flugbewegungen auf Korfu fur den Zeitraum 2017-2019 auf 9.589 im Jahr 2017, 12.194 im Jahr 2018 und 8.340
im Jahr 2019 (wobei fur 2019 nur die ersten 8 Monate - Januar bis August - gezahlt werden). Betrachtet man die
Flugzeuge, die potenziell mit GLS nachgeristet werden kdnnten, so beliefen sich die Flugbewegungen am Flug-
hafen Thessaloniki fir den Zeitraum 2017-2019 auf 25.567 im Jahr 2017, 34.423 im Jahr 2018 und 23.443 im Jahr
2019 von Januar bis August. Anhand dieser Daten kann davon ausgegangen werden, dass eine betrachtliche
Anzahl von Fligen bei schlechten Sichtverhaltnissen vom GLASS-System profitieren kann, dass es die Sicherheit
des Flughafens Korfu erhdhen kann und dass es den Piloten des Flughafens Thessaloniki weitere Unterstiitzung
und Orientierungshilfe bieten kann, auch im Hinblick auf die starke Verbesserung der Erreichbarkeit und damit der
Leistungsfahigkeit beider Flughafen (Table 3).

Boden-Messkampagne

Um die Machbarkeit einer Installation des GLASS-Konvertersystems auf LGKR und LGTS zu ermitteln, haben wir
an jedem der beiden Flughafen 24 Stunden lang GPS- und EGNOS-Daten aufgezeichnet. Die Kampagne auf Korfu
fand vom 29. bis 30. August 2019 statt und die auf Thessaloniki vom 3. bis 4. September 2019. In beiden Fallen
wurde ein Septentrio AsterRx-Empfanger installiert und mit einer Talysman-Multifrequenz-GNSS-Antenne auf dem
Dach des Terminalgebaudes des jeweiligen Flughafens verbunden. Anschlieend wurde die Verfugbarkeit des
Systems mit und ohne Schutzniveau-Inflation bewertet. In [11wurde die Aufblahung der Berechnung des Schutz-
niveaus beschrieben, um das SBAS-Schutzniveau im Konvertersystem vollstdndig zu reproduzieren. Da sich
GBAS jedoch nur um die Cross-Track-Komponente in der Horizontalen "kimmert", zuziiglich eines Prozentsatzes
der durch den Gleitpfad bedingten Long-Track-Komponente in der Vertikalen, ist diese Aufblahung fir Sicherheits-
Uberlegungen nicht unbedingt erforderlich.

Die GBAS-Standards [3sehen eine Skalierung der Warngrenzen vor, wenn sich das Flugzeug der Landeschwelle
nahert. Gemal [3] wird die vertikale Warngrenze mit der Hohe Hp Uber der Schwelle wie folgt skaliert
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Vertikale Alarmgrenze Héhe Uber Schwellen-
wert Hp

FASVAL Hp<60.96m

0.095965Hp+FASVAL-5.85m | 60.96m< Hp< 408.432m

FASVAL+33.35m Hp>408.4432m

Jedes GBAS-Luftsystem, das dieser Gleichung folgt, wendet das FASVAL (Final Aproach Segment Vertical Alert
Limit) erst ab einer Hohe von 60,96 m (200 ft) iber Grund (AGL) an. Da der GLASS-Anflug spatestens bei 250ft
endet, wie in [6] oder am verdffentlichten OCH, falls dieser héher liegt, haben wir uns entschieden, die Integritat in
der niedrigstmoglichen Hohe fir jedes verdffentlichte Anflugverfahren zu bewerten. Fir den RNP-Anflug auf die
Piste 34 des LGKR betragt diese Hohe 764ft AGL und fir den RNP-Anflug mit LPV final auf die Piste 34 des LGTS
betragt diese Hohe 973ft.

Da das vertikale Alarmlimit fir das Endanflugsegment auf 25,4 m statt der maximalen Hohe von 35 m begrenzt ist,
ergibt sich eine erhohte Verfligbarkeit, wenn keine Inflation verwendet wird.

Unter Figure 29 stellen wir die Ergebnisse fiir den Flughafen Korfu in einem Stanford-Integritdtsdiagramm dar. In
[14] haben wir kurz beschrieben, was in einem solchen Integritdtsdiagramm dargestellt wird: "Um die Integritat
und Kontinuitét eines SBAS-Systems zu bewerten, werden die tatsdchliche Navigationsleistung und das Schutz-
niveau als 3D-Histogramm in einem Integritdtsdiagramm dargestellt. ....Das Integritdtsdiagramm kann in vier Be-
reiche unterteilt werden: Bei normalem Betrieb ist der Positionsfehler kleiner als das Schutzniveau, das wiederum
kleiner als die Alarmgrenze ist (weilSer Bereich). Das System ist verfiigbar und (ibersteuert den tatséchlichen Po-
sitionsfehler korrekt. Wenn das Schutzniveau gréBer ist als der Alarmgrenzwert, ist das System nicht verfligbar
(gelber Bereich). Wenn der Positionsfehler die Schutzgrenze liberschreitet, gibt das System irreflihrende Infor-
mationen (M) aus (roter/rosa Bereich). Ist der Fehler des Navigationssystems gréer als die Warngrenze, wer-
den diese irrefiihrenden Informationen zu einer Gefahr (HMI) fiir das Flugzeug (roter Bereich), da keine Garantie
dafiir gegeben werden kann, dass es sich innerhalb des geschlitzten Bereichs befindet.

Unter Figure 29 (oben) zeigen wir, dass eine Verflgbarkeit von 99,88% erreicht werden kann, wenn das GLASS-
System im uninflationaren Modus lauft. In Figure 29 (unten) sehen wir, dass die Verwendung des Inflators die
Verfugbarkeit auf 97,2% reduziert. In keinem Fall kam es zu irrefihrenden oder gefahrlich irrefihrenden Informa-
tionen. Hier haben wir die Vertical Alert Limit (VAL) von 41,9m betrachtet, die von einem GLS-Empfanger in 764ft
Uber dem Flugplatz berechnet wurde, wo der Punkt des Fehlanflugs erreicht wird. Figure 30 zeigt dieselbe Ana-
lyse fiir Thessaloniki. Unter Figure 30 (oben) zeigen wir eine uninflationierte Verfligbarkeit von 99,95%, und mit
der Inflationierungsmethode sinkt sie auf 98,34%, wie in Figure 30 (unten). Ebenso traten zu keinem Zeitpunkt
irreflhrende oder gefahrlich irrefihrende Informationen auf. Wir haben den VAL von 48m auf 973ft Gber
Flugplatzhdhe betrachtet, wo der Fehlanflug fur das bestehende Verfahren eingeleitet werden muss.

Experimentelle Flugerprobung

Am 14. Februar 2020 flogen wir mit dem Advanced Technology Research Aircraft (ATRA) des DLR zum
Flughafen Thessaloniki, um GLASS Flugtests durchzufihren.

Der ATRA ist mit dem aktuellen Thales Flight Management System (FMS) Version 2 und einer einfachen
Flight Test Instrumentation (FTI) ausgestattet. Das FTI bietet ARINC 429 [15Datenerfassung von der
Basisavionik des Flugzeugs sowie zusatzliche Sensoren wie prazise und hochwertige GNSS-Empfan-
ger, Datenspeicherung und Echtzeit-Visualisierung dieser Daten fir den Flugtestingenieur. Das FTI be-
steht aus sechs CRONOS-Datenerfassungseinheiten von IMC [(http://www.imc-berlin.com/applica-
tions/aerospace/)], drei Steuerrechnern und sieben Bildschirmen fir zwei Ingenieurarbeitsplatze. Von
der FTI kann bei Bedarf ein benutzerdefinierter Datenstrom an weitere Versuchsstationen geliefert wer-
den.

Leider war die Genehmigung fur die UKW-Frequenzibertragung noch nicht verfligbar, so dass wir ge-
zwungen waren, Daten nur flr die Nachbearbeitung zu sammeln, und wir waren nicht in der Lage, ein
Live-GLS-Signal vom Boden aus zu ubertragen. Wir haben GNSS-Daten einschlief3lich SBAS mit einem
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Septentrio PolaRx3-Empfanger bei 10 Hz von einer experimentellen GNSS L1/L2/L5-Multiband-Antenne
aufgezeichnet, die auf dem Rumpf des Flugzeugs installiert war.

Um 09:56 UTC begann das Flugzeug, drei RNP Z-Anfllige auf die Piste 34 in Thessaloniki durchzuflih-
ren. Der Bodenkurs, die Wegpunkte und das Terrain sind in Figure 31. Der Anflug begann von Westen
her, am ersten Anflug-Wegpunkt APZOC mit einer Mindesthéhe von 5000 Ful® MSL. Als nachstes pas-
siert das Flugzeug den Zwischenanflugpunkt CEFEB in 4000ft MSL oder héher. Der Endanflug beginnt
in 3500ft MSL am Wegpunkt TS626, von dem aus das Flugzeug auf einem 3,8-Grad-Pfad in Richtung
Landebahn sinkt. Der Endanflug ist ziemlich steil und folgt der Gelandekontur eines Hugels, der sich
sudlich des Flughafens Thessaloniki befindet. Wahrend der ersten beiden Anfliige leiteten die Piloten
einen Fehlanflug auf die Entscheidungshohe ein, gefolgt von einem Radar-Vectoring zu APZOC, wie
von den Fluglotsen vorgegeben. Der letzte Anflug wurde mit einer erfolgreichen Landung auf der Lan-
debahn 34 abgeschlossen.

Da wir den installierten Collins GLU-925 Multi-Mode-Empfanger (MMR) nicht nutzen konnten, um ein
Live-Signal im Weltraum zu empfangen, weil die Frequenziibertragungserlaubnis fehlte, haben wir die
Septentrio-Daten mit Korrekturen nachbearbeitet, die von den Algorithmen des GLASS-Systems und
einer Multi-Mode-Empfanger-Software erzeugt wurden. Figure 32 zeigt das Ergebnis dieses Post-Pro-
cessings. Das obere Feld von Figure 32 zeigt die vertikalen Integritatsdaten, die mit dem MMR im GBAS-
Modus berechnet wurden, wie in [3] und [16]. Da die vertikale Komponente immer die restriktivere ist
und die horizontale und seitliche Komponente keine zusatzlichen Informationen liefert, zeigen wir hier
nur die Daten, die sich auf die vertikale Komponente beziehen.

Das obere Feld von Figure 32 zeigt die verschiedenen vertikalen Schutzniveaus (VPL) und die Alarm-
grenze wahrend des Flugtests. Die grline Linie zeigt die vertikale Alarmgrenze an. Sie reicht von 58,75
m bis zur vertikalen Alarmgrenze fur das letzte Anflugsegment (FASVAL) von 25,4 m. Wir kdnnen bereits
feststellen, dass dieser Wert nur ganz am Ende des Versuchs fir einen sehr kurzen Zeitraum erreicht
wird, wenn das Flugzeug fir die endgultige Landung eine Hohe von 60,96m (oder 200ft) Gber Grund
unterschreitet. Bei den beiden vorangegangenen Anflugen sinkt die Alarmgrenze wahrend des Go-
around auf 39,4 m. Dies steht im Einklang mit unserer Argumentation im vorherigen Abschnitt, in dem
wir zu dem Schluss kommen, dass der VAL in der Entscheidungshohe der begrenzende Faktor ist und
nicht der FASVAL.

Protection Levels (PLs) schatzen die Positionsunsicherheit an der zugewiesenen Integritatsrisikogrenze
zu jeder Messepoche. Diese Berechnung ist eine Voraussetzung fiir jeden luftgestitzten GNSS-Emp-
fanger (Einzelheiten finden Sie in [4], [11] und den dortigen Verweisen). Die rote Linie ist die Standard-
SBAS-VPL, wie sie von einem reinen SBAS-Empfanger berechnet wird, der nach [4]. Die gelbe Linie
zeigt die VPL, die von dem luftgestiitzten Empfanger unter Verwendung des GLASS-Bodensystems
ohne Aufblasen berechnet wurde, und die violette Linie ist die VPL, die von dem GLASS-Bodensystem
mit Aufblasen berechnet wurde. Das Sagezahnmuster in den Schutzstufen ist typisch fur SBAS und
berlcksichtigt die Verschlechterung der Korrekturgultigkeit im Laufe der Zeit.

In diesem Schnappschuss kénnen wir beobachten, dass sich die Schutzstufen so verhalten, wie wir es
von [11]. Die mit dem nicht aufgeblasenen GLASS-System ermittelte VPL ist etwas groer als die reine
SBAS-VPL. Dies liegt daran, dass zur vertikalen Fehlerschatzung noch die Komponente des Bahnfeh-
lers hinzukommt, die durch den Sinkflug des Flugzeugs auf einem abgewinkelten Gleitpfad und den
grolkeren K-Multiplikator von GBAS verursacht wird. Und schlieBlich ist natirlich die aufgeblasene
GLASS am gréRten. Wenn sich das Flugzeug in einer Kurve befindet (um 10:05 Uhr, 10:17 Uhr und
10:29 Uhr), geht die Verfolgung einiger GPS-Satelliten in geringer Hohe verloren und die Schutzstufen
nehmen zu.

Das mittlere Feld zeigt sowohl die Localizer- (blau) als auch die Gleitpfadabweichung (rot) in Grad, be-
rechnet aus dem FAS-Datenblock in Winkeleinheiten. Die Abweichungsberechnung wird bei der vollen
Skalenabweichung gestoppt, die sich aus dem 0,25-fachen des Gleitpfadwinkels flr die
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Gleitpfadabweichung und der Kursbreite bei der Schwelle aus dem FAS-Datenblock ergibt. Pfeile zeigen
den jeweiligen Wert im Panel an.

Im unteren Feld schlief3lich sehen wir die Hohe des Flugzeugs tber dem WGS84-Ellipsoid. Immer wenn
sich das Flugzeug in der Prazisionsanflugregion befand, die durch [3definiert ist, haben wir die Dia-
gramme mit grauer Hintergrundfarbe schattiert.

Figure 33 zeigt eine vergrolerte Ansicht des letzten Ansatzes. Im oberen Feld ist das Zick-Zack-Muster
der Schutzstufen nun deutlich zu erkennen. Im Gegensatz zu Figure 32zeigen wir die Abweichungen
von Localizer und Gleitpfad in Figure 33(unteres Feld) als rechteckige Abweichungen in Metern, um die
tatsachliche Verschiebung auf einfache Weise zu visualisieren.

Schlussfolgerungen

Sowohl die Boden- als auch die Flugtests ergaben die erwarteten Ergebnisse mit einer guten Verfugbarkeit (>97%)
und Integritat (keine Verstofle). Selbst im aufgeblasenen Fall geht nur ein kleiner Prozentsatz der Verfugbarkeit
verloren. Bei der Auswertung der simulierten MMR-Daten aus dem Flugtest verhielt sich das System wie erwartet.

Wie in Abschnitt Il gezeigt wird, waren von 2017-2019 insgesamt 65 Flige vom aktuellen Anflugminimum am
Flughafen Korfu betroffen. In der gleichen Zeitspanne waren in Thessaloniki insgesamt 530 Flige betroffen. Das
bedeutet, dass bei einer pessimistischen Verfligbarkeitsschatzung des GLASS-Systems von97% insgesamt 577
Fliige von einem niedrigeren Minimum an diesen beiden Flughafen hatten profitieren konnen. Dies wiirde die Leis-
tung des Flughafens erheblich steigern, wenn man davon ausgeht, dass alle betroffenen Flugzeuge mit GBAS
ausgerustet sind.

Um Betriebserfahrungen zu sammeln und in Vorbereitung auf eine bevorstehende Zertifizierung planen wir, auf
der Grundlage der positiven Ergebnisse unserer Messkampagne mehrere Systeme auf den Flughafen Korfu und
Thessaloniki zu installieren und zu testen. Wir werden bereits bestehende LPV-Endanflugsegmente und engagierte
Airline-Partner nutzen, um Uber einen langeren Zeitraum Daten zu sammeln. Die Einbeziehung der griechischen
Luftfahrtbehoérde ist von entscheidender Bedeutung, um gemeinsam die Betriebsverfahren fir die Testphase fest-
zulegen. Fir den bevorstehenden Zertifizierungsprozess eines solchen Systems wie GLASS werden wir uns zu-
nachst auf die bestehende Zulassung der beiden wichtigsten Erweiterungssysteme SBAS und GBAS stiitzen. Ei-
nige der grundlegenden Funktionen von GLASS sind von diesen Systemen abgeleitet, wie z.B. der Decoder fur
SBAS-Nachrichten und die Ubertragung von GBAS-Daten. Die Industrialisierung des Systems ist in naher Zukunft
geplant.
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Abbildung 10 Daten der Messkampagne vom 29./30. August in Korfu (oben) ohne Aufblasen (unten) mit
Aufblasen der Schutzstufe. Die vertikale Alarmgrenze (VAL) von 41,9 m wird bei 764 FuB liber dem Flug-
platzniveau beriicksichtigt.
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Abbildung 11 Daten der Messkampagne, die am 3./4. September 2019 bei LGTS gewonnen wurden. (oben)

Kein Aufblasen (unten) mit Aufblasen der Schutzstufe. Die vertikale Alarmgrenze (VAL) von 48m wird bei

973ft liber dem Flugplatzniveau beriicksichtigt.
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APZOC

Abbildung 12 Bodenspur, aufgezeichnet wahrend der Flugversuche am 14. Februar 2020
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Abbildung 13 Multimode-Empfangerdaten aus den Anfliigen, die am 14. Februar 2020 in Thessaloniki ge-
flogen wurden. Die grau schattierten Bereiche zeigen an, dass sich das Flugzeug im Bereich des Prazisi-
onsanflugs befand. (oben) Schutzstufen und Warngrenzen (Mitte) Mit den GLS-Algorithmen berechnete
Winkelabweichungen. Die Pfeile zeigen die maximal moégliche Anzeige fiir die Piloten an (unten) Hohe liber
dem WGS84-Ellipsoid
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Abbildung 14 Nahaufnahme der Daten des letzten Anflugs. (oben) Schutzstufen und Alarmgrenzen wah-
rend des Anflugs. Die schwarze Linie mit der Skala auf der rechten Seite zeigt die Hohe iiber dem WGS84-
Ellipsoid an. (unten) Die geradlinigen Abweichungen von der Gleitpfadneigung und dem Localizer werden
angezeigt.

6.5. Flugerprobung von GLS-Anfligen, ermoglicht durch Wide Area Corrections
in Kerkyra, Griechenland

Abstrakt

Viele Flughafen mit einem hohen Wert fir den kommerziellen Flugverkehr haben rdumliche oder budgetare Be-
schrankungen, die die Installation eines Prazisionsanflugsystems verhindern. Wir haben bereits ein kostengtnsti-
ges Prazisionsanflugsystem entwickelt, das die Vorteile des bodengestitzten und des satellitengestitzten
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Augmentierungssystems kombiniert, indem es einen Konverter zwischen ihnen einsetzt, um GAST-A-Anflugtypen
zu ermdoglichen.

Wir haben ein solches System auf dem Flughafen Kerkyra mit einem A320-Flugzeug installiert, betrieben und im
Flug getestet. Dabei haben wir sowohl Daten von einem kommerziellen Multimode-Empfanger als auch GPS-Roh-
daten aufgezeichnet, um die Machbarkeit des Systems zu beweisen. Die Daten wurden mit dem Pegasus-Toolset
sowie mit einer hochprazisen Referenztrajektorie analysiert, die aus nachbearbeiteten Tragerphasendaten berech-
net wurde.

Die aufgezeichneten Daten zeigen eine exzellente Leistung bei der Anflugfiihrung, die sich nicht von der des teu-
reren GPS-Landesystems GLS unterscheidet und eine Fiihrung gemaR der Localizer-Leistung mit vertikalen Fih-
rungsstandards bietet.

Unser kostengiinstiges Prazisionsanflugsystem kann entsprechend ausgeristeten Transportflugzeugen einen pra-
zisen Anflug erméglichen. Der Flughafen Kekyra verfligt nur Giber eine sehr begrenzte Nutzflache, so dass her-
kémmliche Prazisionslandehilfen nicht auf dem Flughafengeldande angebracht werden kénnen. Das System bietet
den GBAS-Anflugdienst Typ A, eine in Anhang 10 des Abkommens von Chicago definierte Kategorie. Diese Kate-
gorie wurde bisher noch nicht operationell genutzt, bietet aber die Méglichkeit, Prazisionsanflliige auf der Grundlage
von GLS durchzufiihren, bei denen eine Fiihrung bis zu einer bestimmten Héhe ausreicht.

Einfuhrung

Das Ground based augmentation Landing System (GLS) ist ein lokal installiertes Differential-GPS, das eine prazise
Anflugfiihrung fur Flugzeuge ermdoglicht (Felux et al., 2013). Es soll das Instrumentenlandesystem ILS ersetzen,
das seit 1939 in Betrieb ist (Sanders & Fritch, 1973) und 1948 offiziell von der ICAO ibernommen wurde (Vickers
et al., 1997). Eine GBAS-Anlage (Ground Based Augmentation System) besteht in der Regel aus vier GPS-Refe-
renzantennen, die mit einer zentralen Verarbeitungseinheit und einer UKW-Datenlibertragungseinheit verbunden
sind (EUROCAE, 2013). Es liefert Korrekturen fiir die von einem Nutzer empfangenen GPS-Signale sowie Infor-
mationen Uber Integritat, Anflugrichtung und Gleitpfad. Im Vergleich zu ILS bietet GBAS eine Reihe von Vorteilen,
wie z.B. kleinere kritische Bereiche oder eine hohere Flexibilitdt des Installationsortes, allerdings konnen die Kosten
fur eine komplette GBAS-Installation genauso hoch sein wie bei ILS.

Eine kosteneffektivere L6sung, um die gleiche Fiihrung zu bieten, aber auf einem niedrigeren Serviceniveau, ge-
nannt Anflugverfahren mit vertikaler Fihrung (APV ), ist das Konvertersystem namens GLS-Anflige mit SBAS
(Dautermann et al., 2020). Im Grunde handelt es sich dabei um einen Transponder fiir ein weitrdumiges differenti-
elles GPS in Kombination mit Datenblécken des Endanflugsegments aus den nationalen Luftfahrtinformationsver-
offentlichungen.

Sowohl GLS als auch GLASS liefern identische Informationen an das sich ndhernde Flugzeug. Aber wahrend GLS
bereits standardisiert und international zertifiziert ist, ist GLASS eine neue Technologie, die ihre Einsatztauglichkeit
noch unter Beweis stellen muss.

Der internationale Flughafen Kerkyra (Kennung CFU der International Air Travel Association) ist ein gutes Beispiel
fur einen Flughafen, der mit engen Flachenvorgaben zu kdmpfen hat. Er befindet sich auf der hiigeligen Insel Korfu
im Mittelmeer und wurde teilweise auf aufgeschittetem Land gebaut, das ins Meer hineinragt (Abbildung 2.1). Auf
dem Flughafengelande gibt es nur sehr wenig freie Flache, so dass keine klassischen Funknavigationshilfen in-
stalliert werden konnen. Ein Ansatz, der eine eigenstandige, GPS-gestlitzte Flachennavigation einsetzt, ist bereits
vorhanden, aber ein GLS konnte aufgrund des Platzbedarfs eines GBAS nicht auf dem Flughafengelande installiert
werden. Die GLASS-Technologie hingegen benétigt abgesehen von einer UKW-Sendeantenne und einer GPS-
Empfangsantenne nicht viel Platz.

Daher haben wir in Zusammenarbeit mit dem Flughafen Kerkyra, der von Fraport Griechenland betrieben wird,
einen GLASS-Transponder auf dem Flughafen installiert und eine experimentelle Frequenzgenehmigung von der
griechischen Zivilluftfahrtbehérde erhalten. Am 1. Dezember 2020 flogen wir dann mit dem DLR-Forschungsflug-
zeug fur fortgeschrittene Technologien nach Korfu, Griechenland, um die Installation des GLASS-Transponders
fur GLS-Anflige zu validieren.
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Experimenteller Aufbau

Das Advanced Technology Research Aircraft ist ein Airbus A320, der mit dem aktuellen Thales FMS2 und einer
grundlegenden Flugtestinstrumentierung ausgestattet ist. Es bietet ARINC 429 (ARINC429-20, 2001) Datenerfas-
sung von der Basis-Avionik des Flugzeugs sowie zusatzliche Sensoren wie prazise, hochwertige GNSS-Empfan-
ger, Datenspeicherung und Echtzeit-Visualisierung dieser Daten fiir den Flugtestingenieur. Es besteht aus 6 CRO-
NOS Datenerfassungseinheiten von IMC [(http://www.imc-berlin.com/applications/aerospace/)], drei Steuerrech-
nern und 7 Bildschirmen fiir zwei Ingenieurarbeitsplatze. Von den Flugtestinstrumenten kann bei Bedarf ein benut-
zerdefinierter Datenstrom an weitere Messstationen geliefert werden. Alle Daten werden mit einer Rate von 20 Hz
aufgezeichnet.

Zur weiteren experimentellen Ausrustung in der Kabine gehdrt ein Collins GLU925 Multi Mode Receiver (MMR),
der an den Ausgang einer experimentellen ANTCOM 3GNSSA-XT-1 Multiband-GNSS-Antenne und Uber einen
Hochfrequenzsplitter an die Localizer-Antenne in der Bugspitze des Flugzeugs angeschlossen ist. Das GLU925
wird Uber eine kundenspezifische Schnittstellensoftware unter Verwendung des ARINC 429-Eingangsbusses auf
einen bestimmten GLS-Kanal abgestimmt. Wenn es korrekt abgestimmt ist und sich in Reichweite des Senders
befindet, empfangt es kontinuierlich Datennachrichten vom Boden mit 2 Hz. Unter Anwendung von Korrektur- und
Integritatsdaten berechnet das GLU925 seine Position zusammen mit den seitlichen und vertikalen Schutzwerten
(LPL, VPL) gemaR (RTCA, 2017). Diese Grenzwerte begrenzen die Positionsunsicherheit auf ein Unsicherheitsni-
veau von 99,99998% und werden kontinuierlich mit dem jeweiligen Alarmgrenzwert (LAL, VAL) verglichen. Die
Alarmgrenzen stellen die maximal zulassigen Werte fiir die Schutzstufen dar. Sie skalieren von ihrem Maximalwert
zu Beginn des Anflugs auf die vertikale Warngrenze des Endanflugsegments (FAS) von 25,4 m und die laterale
Warngrenze von 40 m. Wenn sich das Flugzeug in der Prazisionsanflugregion (PAR) befindet, gibt es laterale und
vertikale Winkelabweichungen zum Referenzanflugpfad aus, der vom Endanflugsegment-Datenblock bereitgestellt
wird. Das Flugzeug kann dann vom Piloten entlang dieses Referenzpfades gesteuert werden.

Auf dem Flughafengeléande haben wir einen SBAS-GLS-Konverter, wie in (Dautermann et al., 2020) beschrieben,
und einen Telerad EM9009 VDB-Sender installiert, der an eine Kathrein K552131 Breitband-Rundstrahlantenne
angeschlossen ist, wie in Abbildung 2.1 dargestellt. Diese Kombination sendet GLS-Korrekturen gemai (RTCA
2004 und EUROCAE, 2013) sowie einen Endanflugsegment-Datenblock fiir die Piste 34, der im Rahmen des
SHERPA-Projekts des 7. EU-Rahmenprogramms entwickelt wurde. Die einzige Anderung, die an dem Datenblock
vorgenommen wurde, bestand darin, dass die Kennung fir die Anflugleistung auf Null gesetzt wurde (was auf ein
APV hinweist) und die oben erwahnte vertikale Alarmgrenze angepasst wurde, um mit der von Dautermann et al.
(2020) beschriebenen Arbeit Gbereinzustimmen. Die Daten sind dargestellt in Table 4.
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Flugtestsequenz & Datenaufzeichnung

Am 1.5t Dezember 2020 flogen wir das Flugtestflugzeug nach CFU, wobei wir uns zunachst aus dem italienischen
Luftraum in Richtung Westen naherten. Danach folgten wir zur leichteren Koordinierung mit der Flugsicherung den
veroffentlichten Anflug- und Fehlanflugverfahren des Flachennavigationsanflugs (RNAV) auf die Piste 34 und zeit-
weise auch den vom Fluglotsen vorgegebenen Radarvektoren. Wir flogen insgesamt 6 Anflige auf die Entschei-
dungshohe von 770 Fuld Gber dem Meeresspiegel, flinf davon gefolgt von einem Fehlanflug und der letzte gefolgt
von einem Abflugverfahren zurlick nach Norden. Der Kurs Uber Grund ist in Abbildung 3 durch die gelbe Linie
gekennzeichnet. 1
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Die GLU925 gibt als Teil der digitalen Ausgabedaten auf dem MMR-Datalink-Bus ein ARINC429-Label namens
DGPS Status aus (Rockwell Collins, 2004). Dieses Label enthalt mehrere Bits, die die internen Prifungen der GPS-
Landeeinheit anzeigen. Die interessantesten sind Bit 16 "Differential Correction Latency" (O=normal, 1 = Korrek-
turdaten alt), Bit 17 "At Least One IODE/CRC Mismatch" (O=libereinstimmend, 1=IODE/CRC stimmt nicht iberein),
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Bit 18 "LPL Currently Exceeds Alert Limit (O=false, 1=true),"Bit 19 "VPL Currently Exceeds Alert Limit" (O=falsch,
1=wabhr), Bit 26 "Outside Precision Approach Region (PAR)" (0=in der Region, 1=nicht in der Region) und Bit 27
"(Outside Vertical Guidance Availability Region)" (O=in der Region, 1=nicht in der Region) und werden hier gemel-
det.

Bit 17 ist das Ergebnis des Vergleichs zwischen dem vom GPS-Satelliten empfangenen Issue of Data Ephemeris
(IODE)-Wert (NAVSTAR GPS Space Segment/Navigation User Interfaces, 2014) und dem zur zugehdrigen Kor-
rektur gehérenden Wert. Dieser wird zusatzlich mit der Korrektheit der zyklischen Redundanzprifung verglichen,
die in den von der Bodenstation empfangenen Nachrichten enthalten ist, wobei ein exklusives Oder (XOR) ver-
wendet wird.

Darlber hinaus haben wir Positions- und Héhendaten von den Flugtestinstrumenten sowie Schutzstufendaten aus
den ARINC429-Labels 146 und 156 gesammelt.

Beschrankungen

Das Experiment wurde unter den folgenden Randbedingungen durchgefinhrt:

Die Abweichungsinformationen von GLASS wurden dem Piloten auf einem experimentellen Display im elektroni-
schen Flight Bag Clipboard angezeigt, aber das Flugzeug wurde anhand der Flugbahn fir das veréffentlichte
RNAV34-Anflugverfahren gesteuert, das vom Flugmanagementsystem erzeugt wurde.

Die in Abschnitt 2 genannten Korrekturdaten dirfen nicht alter als 7,5 s sein, andernfalls werden sie als ungiiltig
betrachtet ((RTCA, 2017), Abschnitt 2.3.8.1.3.1) und die Anflugfiihrung geht verloren

Das Anflugverfahren ist um 5 Grad von der Landebahnspur versetzt und daher ein Nicht-Prazisionsanflug. Er kann
nicht fir automatische Landungen verwendet werden.

Ergebnisse

Abbildung 4.1 zeigt die Daten, die wahrend der sechs Anflige aufgezeichnet wurden. Das obere Feld zeigt die
Flughohe (blau), das vertikale Schutzniveau (rot) und die vertikale Alarmgrenze (gelb). Da die vertikale Kompo-
nente immer kontrolliert wird (Dautermann et al., 2012), wird die seitliche Komponente in dieser Darstellung weg-
gelassen. Das untere Feld zeigt die ausgewahlten Statusbits wie oben beschrieben. Hier wird eine "1" in schwarz
angezeigt.

Waéhrend sich das Flugzeug fur den Anflug in einer Héhe zwischen 4000ft und 3000ft MSL aufstellte und stdlich
des Gebirgsgebiets flog, verloren wir den Empfang des VDB-Signals. Der Ort des Signalverlustes ist durch die
roten Punkte in Abbildung 3.1 gekennzeichnet. Aulterdem zeigte die GLU925 im Latenzbit der Differentialkorrektur
"Korrekturdaten alt" an. Gleichzeitig sind VPL und LPL auf ihre Standardwerte flr die maximale Ablenkung einge-
stellt und die Uberprifung ihrer Werte anhand der Alarmgrenzen ist deaktiviert. In Abbildung 4.1 sehen wir, dass
diese Ereignisse immer auflerhalb der Prazisionsanflugregion auftraten, die in (RTCA, 2017) definiert ist. Das
VGAR-Bit (Vertical Guidance Availability Region) wurde jedoch als "auferhalb" markiert, wenn die Differentialkor-
rekturlatenz zu hoch war. Die VGAR ist keine von den Standards abgeleitete Anforderung, sondern eine spezifische
Funktion des Collins GLU925. Als das Flugzeug die Signalblockade der Hugel Uberwunden hatte, wurde die Steu-
erung sofort wiederhergestellt und die Schutzpegel wurden vom GLU925 wieder ausgegeben. Ansonsten verhielt
sich der vertikale Schutzpegel wie erwartet auf einem Niveau von 15 Metern und immer unterhalb der Alarmgrenze.

Wir sind auch auf einen Fehler in der GLU925-Firmware gestof3en, der offensichtlich ist. Das Bit "IODE/CRC"-
Fehlanpassung war wahrend der ersten Halfte des Flugversuchs aktiv. Er wurde nicht durch einen Fehler in den
Systemen verursacht, sondern dadurch, dass zwei GPS-Ephemeriden gleichzeitig identische Ganzzahlwerte fir
IODE hatten. Dieses Verhalten wiederholte sich am nachsten Tag wahrend eines zusatzlichen Tests, den wir zur
Bestatigung durchfihrten. Dieser Fehler hat zwar keinen Einfluss auf die Ad-hoc-Verfiigbarkeit (nur ein Satellit wird
aus der Navigationsldsung entfernt), verschlechtert aber die Qualitat der Positionslésung. Collins Aerospace wurde
Uber diesen Software-Fehler informiert.
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entsprechen den VDB-Ausfiéllen in Abb. 3.1

Die wahrend des Flugversuchs gesammelten Daten stimmen mit den Ergebnissen Uberein, die
zum Beispiel von Jochems et. al (2022) berichtet werden, die sowohl SBAS- als auch GLS-
Schutzniveaus angeben. Zum zusatzlichen Vergleich zeigt das erganzende Material zu
Gonzaga-Lopez et al. (2020) einen offiziellen Flugvalidierungsbericht fur ein reines SBAS-End-
anflugsegment. Hier ist das Sdgezahnmuster des SBAS-Schutzniveaus, das in Abbildung 4.1
deutlich zu sehen ist, ebenfalls zu erkennen.

Fazit

Flugtests ergaben, dass das hiigelige Gelande sudlich des Flughafens Kerkira den Empfang des GLS VDB-Signals
blockiert. Der GLS-Anflugdienst muss jedoch nur innerhalb des Endanflugsegments verfligbar sein, das am End-
anflug-Fixpunkt beginnt, in der Regel 2000 Ful® Uber und 6,3 Seemeilen von der Schwelle entlang der Endan-
flugspur. Von diesem Punkt bis zur Schwelle ist der GLS-Dienst Giber die aktuelle GLASS-Station verfluigbar. Vom
anfanglichen Anflug-Fixpunkt bis zum endgtiltigen Anflug-Fixpunkt erfolgt die Navigation mit Hilfe von Standard-
Flachennavigationsgeraten. Alternativ konnte der Anflug so gestaltet werden, dass der Zwischenanflug und der
Anfangsanflug entweder in einer groReren Hohe liegen oder dass der Anflug Ostlich des Flughafens und nicht
westlich beginnt. Das System kann nicht auf den Hugeln im Suden platziert werden, da der Flugzeugrumpf die
UKW-Signale beim Endanflug wahrscheinlich blockieren wiirde. Ansonsten funktionierte das GLASS-System wie
erwartet und lieferte wahrend des Endanflugsegments kontinuierliche und prazise Hinweise. Es ist ideal fur Flug-
hafen wie Kekyra geeignet, wo die Flache und das verfiigbare Budget begrenzt sind.
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Das Anflugverfahren selbst kdnnte von einer nationalen Behorde entweder als GLS-Anflugverfahren oder als Nicht-
Prazisionsanflugverfahren mit Angabe der GLS-Kanalnummer als Zusatzinformation veréffentlicht werden. Dabei
sollte das Hauptaugenmerk auf einer einfachen Einflihrung liegen. Das bedeutet, dass ein Pilot oder Lotse, der
bereits mit GLS-Verfahren vertraut ist, keine zuséatzliche Schulung fur die Arbeit mit dem GLASS-System bendtigen
sollte. Eine kiinftige Studie wird die Piloten einbeziehen, um festzustellen, welche Art der Prasentation und der
Codierung des Flugmanagementsystems erforderlich ist, um diese Anflugdienstart optimal zu nutzen. Darlber hin-
aus laufen auf nationaler und internationaler Ebene Zertifizierungsbemihungen auf der Grundlage des australi-
schen Ground Based Regional Augmentation System GRAS.
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Operation Typ 0
SBAS-Anbieter 1 (EGNOS)
Flughafen ldentifikator LGKR
Landebahn 34
Laufsteg-Brief 0 (Keine)
Approach Performance Kennung 0
Routenindikator

Referenzpfad Daten Selektor 0
Referenzpfad-ldentifikator S34A
LTP/FTP Breitengrad 393530.9275N
LTP/FTP Langengrad 0195450.0400E
LTP/FTP Ellipsoidische Hohe (Meter)| 32.8

FPAP Breitengrad 393642.9925N
Delta FPAP Breitengrad (Sekunden) | 72.0650
FPAP Langengrad 0195422.9185E
Delta FPAP Langengrad (Sekunden) | -27.1215
Hohe der Schwellentberschreitung | 15.0

TCH Einheiten Selektor 1 (Meter)
Gleitpfad-Winkel (Grad) 3.00

Breite der Strecke (Meter) 105.00

Lange Offset (Meter) 0

HAL (Meter) 40.0

VAL (Meter) 25.4
ICAO-Code LG

LTP/FTP Orthometrische Hohe (Me- | 1.6

ter)

Tabelle 2 Endgiiltige Anflugsegmentdaten, die fiir das GLS-Anflugverfahren verwendet wurden.

6.6. Entwurf und Test von RNP AR zu SBAS LPV Anflugen auf den Flughafen
Salzburg

Abstrakt

Der Landeanflug auf die Piste 33 des Flughafens Salzburg, Osterreich, ist durch bergiges Gelande auf
der verlangerten Pistenmittellinie stark beeintrachtigt. Dies macht alle geraden Anflige mit Ausnahme
derjenigen, die auf der Grundlage von RNP (Required Navigation Performance) Authorization Requi-
red (AR) erfolgen, unmoglich. Nur die hohe Navigationsgenauigkeit, die unter RNP AR zur Verfligung
steht, minimiert die erforderlichen Hindernisschutzbereiche ausreichend, um nicht vom Geldnde durch-
drungen zu werden. Die Kombination von RNP AR und Localizer Performance with Vertical guidance
(LPV), ermdglicht dartiber hinaus eine prazisere Winkelfihrung fir den Endanflug. In Salzburg
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ermoglicht dies eine Reduzierung der Entscheidungshohe von 368 Fuld auf 218 Fuld uber dem Flug-
platzniveau, da kritisches Gelande und Hindernisse nun auRerhalb der Schutzzonen liegen. Ein Level-
D-Full-Flight-Simulator-Test mit einem Airbus A350 hat gezeigt, dass die fortschrittliche RNP 0.1-Ko-
dierung ausreicht, um die RNP 0.1-Leistung unter allen zulassigen Umweltbedingungen zu erreichen.

Einflihrung

RNP (REQUIRED Navigation Performance) Authorization Required (AR) Anfliige sind derzeit das einzige Anflugverfah-
ren, das eine hohe Navigationsgenauigkeit und die Mdglichkeit bietet, gekrimmte Schenkel in allen Anflugsegmen-
ten zu verwenden[1]. Im Vergleich zu konventionellen Anfligen ermdglicht dies deutlich kleinere Hindernisschutz-
bereiche, die um den nominalen Anflugpfad herum konstruiert werden, um die erforderliche Hindernisfreiheit zu
gewabhrleisten, und macht das Verfahrensdesign flexibler. Infolgedessen kdnnen dreidimensionale Instrumentenan-
flige auch auf Flugplatzen angeboten werden, auf denen sie bisher durch enge radumliche Beschréankungen wie Ge-
lande, Hindernisse oder Luftrdume in der Nahe des Flugplatzes verhindert wurden [1]. RNP AR-Anfliige werden von
der Internationalen Zivilluftfahrt-Organisation (ICAO) als Anflige mit vertikaler Fihrung (APVs) zusammen mit An-
fligen auf der Grundlage der RNP APCH-Spezifikation kategorisiert. Sowohl RNP AR als auch RNP APCH stam-
men aus dem

das Konzept der leistungsbasierten Navigation (PBN) [2]. Der Hauptunterschied zwischen beiden liegt in den ho-
heren Leistungsanforderungen, die mit RNP AR verbunden sind. Der Flugzeugbetreiber muss die erforderlichen
Fahigkeiten des Flugzeugs und eine ausreichende Ausbildung der Besatzung nachweisen, bevor er von der staatli-
chen Aufsichtsbehoérde die Genehmigung zur Durchfiihrung solcher Verfahren erhalt. Im Gegenzug kann aufgrund
der verbesserten Navigationsgenauigkeit, Integritdt und zusatzlicher Funktionen eine grofiere Flexibilitat bei der
Verfahrensgestaltung erreicht werden. Zum Beispiel erlaubt RNP AR gekrimmte Schenkel im Endanflug und er-
maoglicht eine laterale Genauigkeit von 0,1 NM (95 Prozent Gesamtsystemfehler, TSE) in allen Anflugsegmenten,
wahrend RNP APCH nur 0,3 NM im Endanflug und 1 NM in den brigen Anflugsegmenten erlaubt. Infolgedessen
sind die Hindernisschutzbereiche von RNP AR deutlich kleiner [3].

Die RNP APCH-Spezifikation enthalt unterschiedliche Leistungsanforderungen fir das Endanflugsegment (FAS),
abhangig von der verwendeten FUhrung. Wahrend Lateral Navigation/Vertical Navigation (LNAV/VNAV) auf einer
geradlinigen Fuhrung basiert, verwendet Localizer Performance with Vertical guidance (LPV) Winkelabweichungen
von einer Mittellinie und einem Gleitpfad [2, S. II-C-5-1ff.]. LPV-Anflige erfordern die Verwendung von GNSS, das
durch ein weltraumgestitztes Erweiterungssystem (SBAS) fur die Navigation wahrend des Endanflugs erganzt wird.
Sie kénnen auch als Prazisionsanflug (PA) der Kategorie (CAT) | geflogen werden, mit einer minimalen Entschei-
dungshdhe (DH) von 200 Fuf3 Giber der Landeschwelle, bei der die Piloten entscheiden miissen, ob sie den Anflug
fortsetzen oder einen Go-around einleiten. Im Gegensatz zu LNAV/VNAV- und RNP AR-Anfliigen muss das Flug-
zeug bei LPV nicht innerhalb eines linearen Korridors fliegen, sondern in einem Kegel, der zur Landebahn hin
schmaler wird, so dass die erforderliche Navigationsleistung auch zur Landebahn hin zunimmt. Das liegt daran, dass
die Fuhrung bei LPV auf SBAS basiert und somit auf den Boden bezogen ist, wahrend LNAV/VNAV und RNP AR
beispielsweise die weniger genaue und schwankende barometrische Hohe fir die vertikale Navigation verwenden
[2, 4].

Schlielllich beeinflusst die Navigationsleistung die Hindernisbeurteilung, die die Hindernisfreigabehdhe (OCH) be-
stimmt, d.h. die H6he, bis zu der im Endanflug und im Fehlanflug eine Hindernisfreigabe erfolgen kann. Die OCH
wiederum legt die untere Schwelle fir die minimale DH fest [5, S. 1-4-5-13]. Dies kénnte LPV-Anfliige gegenlber
RNP AR begiinstigen, da die DH - basierend auf der verbesserten vertikalen Navigationsgenauigkeit - potenziell
gesenkt werden kann, insbesondere wenn man bedenkt, dass die minimale DH fir APVs 250 Full und nicht 200
Fuld betragt [4]. Dies setzt jedoch voraus, dass die Hindernisbewertungsflachen (OAS), die zur Bestimmung der OCH
(Endanflug- und Fehlanflugsegmente) und der Schutzbereiche (verbleibende Segmente) verwendet werden, so klein
bleiben, dass keine Hindernisse, die eine hohere DH verursachen, erkannt werden. Auf Flughafen mit engen raum-
lichen Beschrankungen wird genau das zu einem Problem, da nur RNP AR ausreichend kleine Flachen zulasst.

Unser Ziel ist es daher, RNP AR-Anflige mit LPV zu kombinieren, um die Nachteile von RNP AR innerhalb des
Endanflugs zu kompensieren und durch LPV niedrigere Entscheidungshéhen zu realisieren, ohne dabei auf die
héhere RNP AR-Leistung insbesondere auRerhalb des Endanflugsegments verzichten zu missen. Dies kdnnte
dazu fuhren, dass viele Flugplatze mit bestehenden RNP AR-Anfliigen bei noch schlechteren Sichtverhaltnissen,
d.h. mit noch niedrigeren Obergrenzen, als derzeit mdglich, zur Verfligung stehen und damit unabhangiger vom
Wetter werden. Auch wenn die Zahl der grof3en Transportflugzeuge, die LPV-Anflige fliegen kénnen, noch sehr
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begrenzt ist (z.B. einige Airbus A220, Embraer 175/195, A350), wird erwartet, dass sie in naher Zukunft deutlich
zunehmen wird [6]. Dies wird durch die stéandig steigende Zahl der verdffentlichten
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LPV-Anflige und die groRe Zahl der geplanten Verfahren [7]. Die Federal Aviation Administration der Verei-
nigten Staaten von Amerika hat bereits tUber fortgeschrittene RNP-Verfahren berichtet, die in einem LPV-End-
anflugsegment am Friedman Memorial Airport enden [8]. Hier wurde der Zwischenanflug mit einem RNP-Wert
von 0,3 kodiert und der Endanflug wurde nach APV-Kriterien gestaltet. Das Verfahren wurde fiir eine bestimmte
Fluggesellschaft entwickelt und es sind nicht viele Informationen 6ffentlich zuganglich. Durch die Kombination
von LPV mit RNP AR erwarten wir, ein vielversprechendes Anflugverfahren zu schaffen, das das Beste aus
beiden Welten vereint - die Genauigkeit von CAT I|-Prazisionsanfligen mit der Flexibilitdt von RNP AR-Anfl{-
gen - und so die verbleibende Licke zwischen PAs und APVs weiter verkleinert.

In diesem Beitrag wird diese Kombination fiir den Flughafen Salzburg in Osterreich untersucht. Er verfiigt (iber
eine einzige Start- und Landebahn (RWY) 15/33 und befindet sich slidwestlich der Stadt direkt am Nordrand
der Alpen. Wahrend der Anflug auf RWY 15, die mit ILS ausgestattet ist, Uber das relativ flache Alpenvorland
fahrt, Gberquert die Verlangerung von RWY 33 steil ansteigendes Gelande sidlich des Flugplatzes. Das Ge-
l&nde ist vor allem durch den 1973 m hohen Untersberg gepragt, dessen Massiv etwas mehr als 3 NM von der
Landebahnschwelle (THR) entfernt liegt und die verlangerte Mittellinie der Landebahn schneidet. Derzeit sind
2 RNP AR-Anflige fur RWY 33 verdffentlicht, wobei nur die Variante Z einen Anflug von Stiden kommend tber
das Gebirge erlaubt. Wie in Abb. 1 dargestellt, folgt der Anflug dem Salzachtal und fiihrt in einer Doppelkurve,
die aus mehreren gebogenen Schenkeln besteht, auf den Endanflugkurs. Diese Schenkel fiihren in Gstlicher
Richtung am Untersbergmassiv vorbei und enden im letzten Teil des Endanflugs, einem 1,5 NM langen, gera-
den Abschnitt. Die DH liegt mindestens 369 Ful} Gber der Schwelle [9, S. LOWS AD2-1ff.]. In diesem Papier
wird der bestehende Endanflug durch ein gerades LPV-Segment ersetzt, das so eingebaut werden soll, dass
die Anderungen am bestehenden Anfluglayout auf ein Minimum beschrénkt werden. Der Anflug soll dann fiir
eine Navigationsdatenbank kodiert werden, die fur eine Simulatorbewertung des Anflugverfahrens mit einem
Airbus A350 verwendet wird.

Bislang wird die Kombination von RNP AR und LPV weder praktiziert noch ist sie in den ICAO-Verfahrensent-
wurfsdokumenten vorgesehen. Daher missen zunachst verstandliche Verfahrensentwurfsregeln aufgestellt
werden. Die Entwurfsregeln fur RNP AR APCH sind im ICAO-Dokument 9905 beschrieben: Required Naviga-
tion Performance Authorization Required Procedure Design Manual [3], wahrend die Regeln fir RNP APCH
(einschlieRlich LPV) im ICAO-Dokument 8168, Volume II: Procedures for Air Navigation Services Aircraft Ope-
rations (PANS-OPS), Construction of Visual and Instrument Flight Procedures [5] beschrieben sind. Detaillierte
System- und Schulungsanforderungen fur beide Spezifikationen sowie eine Anleitung zur Umsetzung finden
Sie im PBN-Handbuch (ICAO-Dokument 9613) [2].

Verfahren Konstruktion

Aus praktischen Griinden wurde der vorgeschlagene Ansatz fir Flugzeuge der Geschwindigkeitskategorie D
oder niedriger entwickelt, d.h. die angezeigte Fluggeschwindigkeit (IAS) an der Schwelle darf 165 kt nicht Gber-
schreiten [3, S. 3-1]. Spezifische Minimallinien fir die anderen Flugzeugkategorien kénnen durch den gleichen
Entwurfsprozess berechnet werden und nur bestimmte Flugzeugparameter wie Hochstgeschwindigkeiten,
Flugzeugabmessungen und Héhenverluste missen angepasst werden.
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Abb. 1 Auszug aus der Anflugkarte, die fur den von uns entworfenen Anflug erstellt wurde, wobei der beste-
hende RNP Z RWY 33 (AR) Anflug in rot gedruckt ist.

Sowohl fiir RNP AR als auch fiir RNP APCH wird die erforderliche laterale Genauigkeit als RNP X ausgedriickt,
wobei X der Gesamtsystemfehler (TSE) in NM ist, der mindestens 95 Prozent der Flugzeit erreicht werden
muss. RNP AR erlaubt Werte von RNP 1 bis hin zu RNP 0,1 in allen Anflugsegmenten [3]. Instrumentenanfliige
werden bis zum OCH durch zwei Arten von Schutzzonen, die sogenannten Primar- und Sekundarzonen, vor
Hindernissen geschutzt. RNP AR verwendet nur primare Gebiete, deren Halbwertsbreite dem zweifachen Ge-
nauigkeitswert des jeweiligen Anflugsegments entspricht, d.h. zwischen 0,2 NM und 2 NM. Fir die Hindernis-
beurteilung von LPV-Anfligen werden das FAS sowie die Anfangs- und Zwischenphasen des Fehlanflugs als
ein Segment betrachtet, das als LPV-Segment bezeichnet wird [5, S. IlI-3-5-1]. Da Salzburg im CAT 1-Dienst-
gebiet des European GNSS Overlay System (EGNOS) [10] liegt, wurde der Endanflug nach den Standards
dieses Dienstes entwickelt, d.h. als CAT I-Segment.

Erste Platzierung des Endanflugpunktes (FAP) und des Endanflugkurses
(FACF)

Ein SBAS CAT 1-Segment wird durch eine Reihe von OAS vor Hindernissen und Gelande geschutzt, die aus
insgesamt sechs geneigten Flachen W, X, Y und Z bestehen, wie in Abb. 2 dargestellt. Die Geometrie jeder
Flache wird durch die folgende algebraische Gleichung beschrieben

z = Ax+ By + C (wobei A, B und C oberflachenspezifische Konstanten sind) wie in Ref. [5] oder durch eine
Teilmenge der Endpunkte C, D, E auf Schwellenhéhe sowie C", D" und E", jeweils 300 m Uiber der Schwellen-
héhe. Sowohl die Konstanten als auch die Endpunkte miissen mit Hilfe der PANS-OPS OAS-Software auf der
Grundlage des gewahlten Ansatzes und der Flugzeuggeometrie ermittelt werden [5, S. IlI-3-5-3ff.]. Wahrend
die Schnittpunkte und Gleichungen fir die Steigungen der Flachen bei CAT I-Anfligen auf der Grundlage von
ILS und SBAS gleich sind, unterscheiden sich die seitliche Ausdehnung des OAS-Systems und das Ende des
Prazisionssegments bei SBAS CAT I-Anfligen. Dieser Unterschied hat eine direkte Auswirkung auf das Hin-
dernis
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Die Anfluggeometrie wird durch den Gleitpfadwinkel (GPA), die Bezugshéhe (RDH), den Abstand zwischen
dem GNSS-Azimut-Referenzpunkt (GARP) und dem Landeschwellenpunkt (LTP) sowie die Kursbreite an der
Schwelle definiert [11]. Die letzten beiden Parameter definieren den Trichter, der die seitliche FAS-Geometrie
beschreibt, wobei der Scheitelpunkt am GARP liegt und die Kursbreite der Trichterbreite an der Schwelle ent-
spricht (gegeben durch den LTP). Letztere wurde standardmafig auf 210 m festgelegt [5, S. 1I-1-1-13], wobei
die Position des GARP 305 m hinter dem Endpunkt der Landebahn liegt (GARP-LTP-Abstand = 2815 m) [9, S.
LOWS AD 2-13ff.]. Die RDH entspricht der Gleitpfadhéhe tber der LTP und wird analog zum bestehenden RNP-
AR-Ansatz mit 50 Ful oder 15 m gewahlt, so dass die GPA als

die einzige Variable. [5, S. IlI-2-6-1ff.] Der GPA wurde auf 3,5° als hochstmdglichen Standardwert festgelegt,
weil

Hohere GPAs flihren dazu, dass das OAS-System kompakter und schmaler ist, was angesichts der Gelandesi-
tuation wiinschenswert ist. Andererseits kénnen wir alle Einschrankungen vermeiden, die fir Ansatze mit gro-
Rerem, d.h. nicht standardmaRigem, GPA notwendig sind [5,

pp. II-3-5-6f.]. Wie in Abb. 2 zu sehen ist, schneiden die resultierenden ILS CAT I-Flachen das Gelande des
Untersbergmassivs nicht, sondern reichen knapp dariber hinaus.

Um den Endanflugpunkt (FAP), d.h. den Punkt, an dem der Endanflug beginnt, innerhalb des OAS-Systems
zu platzieren, besteht die Grundidee darin, den Endanflug im Vergleich zum bestehenden RNP-AR-Anflug
etwas zu verlangern, da [5, S. 1-4-5-1] fir RNP APCH mit LPV eine minimale FAS-Lange von 3 NM fordert.
Der FAP soll tber eine Doppelkurve erreicht werden, die von der bestehenden Strecke von WS805 nach
WS804 (im Folgenden WS804-Strecke genannt) ausgeht, was bedeutet, dass bei einem langeren Endanflug
die WS804-Strecke verkilrzt werden muss. Die Doppelkurve besteht aus gebogenen Segmenten in Form von
Radius to Fix (RF) Schenkeln [2, S. 1I-C-App 1-1].

Seit dem 4. November 2021 besteht laut [5] die Mdglichkeit, LPV mit RF-Teilen zum Endanflugkurs unter RNP
APCH zu kombinieren. In diesem Fall dirfen die RF-Strecken nicht am FAP enden, sondern an einem vorge-
lagerten Wegpunkt, dem Final Approach Course Fix (FACF). Der FACF muss einen Mindestabstand zum FAP
haben, um sicherzustellen, dass der LPV-Gleitpfad niemals von oben unterbrochen wird: In diesem Fall kdnnte
ein Autopilot dem Profil nicht folgen und der Anflug misste abgebrochen werden [5,

pp. 1I-3-5-2f.]. Die Bedrohung ergibt sich aus dem Wechsel von barometrischer zu ellipsoidischer Hohe, deren
Differenz mit grélReren Temperaturabweichungen von der internationalen Standardatmosphare (ISA) aufgrund
des temperaturbedingten Druckh6henmessfehlers wachst [12].

Standardmafig soll die FACF 1 NM vor der FAP auf der gleichen Hohe platziert werden [5, S. 111-3-6-30].
Aufgrund ihrer Lage auf dem Endanflugkurs wirde dies jedoch den vorgeschlagenen Anflug durch die
daraus resultierende Verlangerung nach Siden kritisch in Richtung des Geldndes verschieben (siehe Abbil-
dungen 1 und 3). Aus diesem Grund wurde die Lange L des Segments FACF - FAP nach dem in Anhang D
von Ref. [5] beschriebenen Verfahren minimiert, bei dem die vertikale Verschiebung aufgrund von Fehlern, die
sich aus der Verwendung der barometrischen Hohe ergeben, fir eine gegebene Anfluggeometrie und ISA-Tem-
peraturabweichung angenahert werden kann. Der Fehler an der FACF muss dann kleiner oder gleich der Diffe-
renz zwischen der theoretischen LPV-Gleitpfadhéhe an der FACF und der tatsdchlichen FACF-Hohe sein, da-
mit der Gleitpfad nicht von oben durchschnitten wird. Da die Differenz von L abhangt, kann L verringert werden,
bis die Differenz genau dem berechneten Héhenfehler entspricht.

Um die Anfluggeometrie zu definieren, wahlen wir den vertikalen Pfadwinkel (VPA) des FACF - FAP Segments
mit 0° und den FAP in 2300 ft MSL, 889 ft Gber und 2,2478 NM von der Schwelle entfernt. Die maximale
Temperaturabweichung wird mit 25° C ber ISA (ISA+25) angenommen, was ungefahr 37,2° C auf der Hohe
des Flugplatzes entspricht. Der Wert liegt im oberen Bereich der in den letzten Jahrzehnten gemessenen
lokalen Warmerekorde und sollte in Zukunft nur in sehr wenigen Fallen tberschritten werden [13]. Auf diese
Weise kann L auf 500,04 m (0,27 NM) reduziert werden, was den FACF 2,5178 NM von der Schwelle entfernt
platziert. Dies setzt voraus, dass die Wurzelsumme der vertikalen Navigationsfehler 30,8793 m betragt, wie mit
Gleichung 6 berechnet.

- 9 aus [5, S. lI-1-1-App D-6f.]. Dieser Fehler wirde dazu flhren, dass das Flugzeug den GS direkt beim
Erreichen der FACF nach der letzten Wende abféngt, ohne dass ein flugtechnischer Fehler bericksichtigt wird.
Zu Codierungszwecken wird die FAP als WS100 und die FACF als WS101 bezeichnet. lhre seitliche und
vertikale Verschiebung von der Schwelle ist ebenfalls in Abb. 2 dargestellt.
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Zwischenanflug: Bau der Doppelkurve und Integration in die bestehende Anflugstruktur

Da die RF-Beine Teil des RNP AR-basierten Zwischenverfahrens sind, werden die Regeln fiir die Verfahrens-
gestaltung aus Ref. [3] angewendet werden. Fir den ersten RF-Leg von der FACF aus wird der Radius be-
rechnet, wobei ein kleiner Wert angestrebt wird, um eine enge Kurve zu erreichen, die einen ausreichenden
Abstand zum Untersbergmassiv garantiert. Dies erfordert niedrige (wahre) Luft- und Windgeschwindigkeiten,
die bei einer konstanten indicated air speed (IAS) in geringer Hohe erreicht werden [3, S. 3-5]. Die Kurve
basiert auf einer IAS von 180 kt (maximal zuldssige Begrenzung nach [3]), ISA+25 Bedingungen und einem
Neigungswinkel von 18°. Die Hohe des Eintrittspunkts entspricht der Hohe, die fiir die Berechnung des Radius
verwendet wurde, da sie die héchste Hohe innerhalb der Kurve ist. Ausgehend von der maximal zuldssigen
Zwischenanflug-VPA von 3,1° wurde eine Hohe von 3000 ft (TAS = 196,2714 kt) als guter Kompromiss betrach-

tet, da dies zu einem Radius von r = 2,7202 NM und einer Spuréanderung von etwa 44° fiihrt. Die Spurdnderung

ahnelt dem bestehenden RNP AR-Anflug und bewirkt, wie in den Abbildungen 1 und 3 dargestellt, dass das
Flugzeug ausreichend von dem ansteigenden Gelédnde der Westflanke des Salzachtals abdreht. Andererseits
wird ein Uberschwingen verhindert, so dass der erforderliche Spurwechsel zum WS804 Bein nicht zu groR wird.
Der Eintrittspunkt der RF-Strecke wird zu Codierungszwecken WS102 genannt.

Die Konstruktion des zweiten HF-Schenkels erfolgt auf geometrischer Basis, da es nur eine mogliche Lésung
fir ein Bogensegment gibt, das sowohl den WS804-Schenkel an einem noch unbekannten Eintrittspunkt als
auch den ersten HF-Schenkel bei WS102 tangiert [1]. Die resultierende RF-Strecke hat einen Radius von r =
4,6768 NM und beginnt am neu bestimmten Wegpunkt WS104, der nur 1,8347 NM von der IF entfernt ist.

Abbildung 5 zeigt den nun vollstandigen Zwischenanflug, der am Zwischenanflug-Fix (IF) WS805 beginnt. Die
ubrige Anflugstruktur bis zum Beginn des Anfangsanflugs am Initial Approach Fix (IAF) bleibt seitlich unverandert.
Um WS104 vertikal zu platzieren, wurde der héchstmégliche VPA auf den RF-Schenkel angewandt, der immer
noch zu einer Runde fiihrt (ein Vielfaches von

100 ft) Einstiegshohe, um die grofte Hindernisfreiheit zu gewahrleisten, aber nicht mehr als 3,1°. Auf diese
Weise werden die VPAs der

nachfolgende Segmente werden ebenfalls angepasst (fir anfangliche Anflugsegmente verwenden wir den
maximal zulassigen anfanglichen Anflug

VPA von 4,7°), bis ein Fixpunkt wieder auf die vom bestehenden RNP AR-Anflug vorgeschlagene Mindesthdhe

gesetzt wird, was bis WS808 nicht der Fall ist. Da es sich bei diesen Hohen jedoch um Mindesthéhen handelt,
die auch als solche kodiert sind (ausgedrtckt als z.B.

'A6200+' fur 6200 ft), kdnnen die Fixpunkte auch in gréReren Héhen Uberflogen werden. Die H6henbeschran-
kungen fur FACF und FAP mussen 'at'-Beschrankungen sein (z.B. 'A2300' fur 2300 ft), so dass die Fixpunkte
genau in der angegebenen Hohe tUberflogen werden [14, S. 111-5-1-5f.].

Zusatzlich zum urspringlichen Ansatz wurde auch der verfehlte Ansatz des bestehenden RNP AR-Ansatzes
Ubernommen. Abb. 1 zeigt das resultierende Anfluglayout im Hinblick auf die Anderungen, die am bestehenden
RNP AR-Anflug vorgenommen wurden.

Hindernisbeurteilung und OCH-Bestimmung

Aufgrund der Nahe des Gelandes im Zwischen- und Endanflug sind dort die engstmadglichen Schutzbereiche
erforderlich. Daher wurde fir den weniger kritischen Anfangsanflug ein RNP 0,3 und fur den Zwischenanflug
ein RNP 0,1 gewahlt, was zu RNP AR-Schutzbereichen von 0,6 NM bzw. 0,2 NM Halbbreite fihrt, die in Abb.
3 dargestellt sind. Der minimale Hindernisabstand (MOC), der Gber den primaren Bereichen in vertikaler Rich-
tung vollstandig vorgesehen ist, betragt 300 m fir den Erstanflug und 150 m fir den Zwischenanflug, muss
aber in "gebirgigem Gelande" gemal Ref. [3]. Obwohl das Kriterium fiir die Festlegung gebirgigen Gelandes
in Osterreich von demjenigen abweicht, das in den heutigen ICAO-Richtlinien festgelegt ist, beschlieRen wir, die
MOC fir alle Segmente mit Ausnahme des Endanflugs und des letzten HF-Abschnitts des Zwischenanflugs,
der zur FACF fuhrt, zu verdoppeln. Wahrend der RF-Wende zum Endanflugkurs fliegt das Flugzeug aufgrund
des kurzeren Endanflugsegments bereits in sehr geringer Hohe. In diesen Hdhen werden keine
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atmospharischen Phanomene erwartet, die die Leistung des barometrischen Hohenmessers Uber die Stan-
dardtoleranzen hinaus beeintrachtigen.

Fir die Zusammenlegung der RF-Beinschutzbereiche mit dem OAS-System des CAT |-Segments gelten die
Regeln aus 1.3.6.4 von Ref.

[5] gelten fir Standard-RNP-Anséatze seit dem 4. November 2021 [5, S. I1I-3-5-3]. Wir wenden diese Regeln auch
auf unseren Ansatz an, und das Ergebnis ist in Abb. 3 dargestellt. In unserem Fall schreiben die Regeln vor,
dass auf der Innenseite der Kurve die Verlangerung der D-D"-Linie ab dem Schnittpunkt zur Grenze des pri-
maren Bereichs werden muss, wobei die Zwischenanflug-MOC von 150 m zwischen der verlangerten D-D"-
Linie und der D"-C"-Linie angewendet werden muss (siehe Abb. 3).

Fur die Auenseite des RF-Schenkels muss die Begrenzung des Primarbereichs in einer 15-Grad-Absprei-
zung relativ zum Endanflugkurs verlangert werden, bis sie die verlangerte D-D"-Linie schneidet (siehe Abb. 3).
Aulerhalb der D"-C"-Linie muss die Zwischenanflug-MOC angewendet werden. In unserem Fall fihren jedoch
das sehr kurze FAS und die kleinen RF-Beinschutzbereiche dazu, dass die 15-Grad-Spreizung die D-D"-Linie
schneidet, bevor sie tatsachlich verlangert wird, wodurch die Spreizung auch Teile der Y-Oberflache durch-
schneidet. Da bei einer strikten Anwendung der Regeln Teile des OAS-Systems abgeschnitten worden waren,
ohne dass dies einen Vorteil in Bezug auf die Hindernisfreiheit gebracht hatte, sehen wir davon ab, dies zu
tun. Man konnte jedoch durchaus argumentieren, dass die hohe Genauigkeit, mit der das Flugzeug die FACF
erreicht (d.h. innerhalb des in Abb. 3 griin markierten RNP 0.1-Korridors), die

Es ist unwahrscheinlich, dass das Flugzeug beim Umschalten auf die LPV-Lenkung sofort zur AuRenseite der
Kurve driftet, da es sich bereits mehr oder weniger auf dem Endanflugkurs befinden wirde. Folglich kénnte
die 15°-Spreizung angewandt werden, um das verbleibende Driftrisiko abzudecken und das OAS-System ab-
zuschalten. Bis zum FAP gibt es keine Hindernisse, die in das teilweise erweiterte OAS-System eindringen.

An diesem Punkt wird das ILS CAT | OAS-System in ein geeignetes SBAS CAT | OAS-System umgewandelt.
Wie in Abb. 2 dargestellt, sind bei Standard-SBAS CAT | OAS-Systemen die Y- und Z-Flache auf eine kon-
stante Halbwertsbreite von 0,95 NM verkirzt [5,

pp. llI-3-5-4f.]. Wenn die X-Flache am FAP eine Halbwertsbreite von weniger als 0,95 NM hat, muss auflerdem
zwischen dem FAP und dem Punkt, an dem das OAS-System dieselbe Halbwertsbreite erreicht, eine Halb-
wertsbreite des Zwischenanflugschutzgebiets von 0,95 NM (einschlieRlich der Zwischenanflug-MOC) ange-
wandt werden, d.h. das System wird zunachst verkirzt und dann in Richtung FAP kinstlich verbreitert [5, S.
[11-3-5-3]. Diese Anforderung bezieht sich auf RNP-Anflige mit einer zugrundeliegenden Leistung von RNP
0,3 fur den Endanflug, was einer Halbwertsbreite des RNP APCH-Schutzbereichs von

0,95 NM unter Verwendung des RNP APCH-Pufferwertes von 0,5 NM fur die FAS [5, S. 1ll-1-2-7]. Obwohl die
Anforderungen an die Winkelleistung fur LPV gelten, wird fir den Endanflug weiterhin der RNP-Wert von 0,3
kodiert. Wenn ein Fehlanflug eingeleitet wird - was der Grund fiir die Anderungen am ILS CAT | OAS-System
ist, die in Ref. [5] beschriebenen Anderungen am ILS CAT | OAS-System - bleibt das FMS im NPA-Modus, was
dazu fihrt, dass die Leistung auf dem codierten RNP-Wert (0,3) basiert. Am friihesten Wendepunkt des Ver-
fahrens kehrt das System zu RNP 1 zuriick und das CAT | Segment endet spatestens dort [5, S. IlI-3-3-2, llI-
3-5-7ff.]

Bei unserem Ansatz wiirde die Umsetzung der Anderungen dazu filhren, dass das OAS-System am FAP auf-
grund des kurzen FAS auf eine Halbwertsbreite von 0,95 NM gestreckt wird und damit sehr nah an das Terrain
herankommt. Dies wird dadurch geldst, dass eine héhere Leistung im Endanflug und im Fehlanflug angestrebt
wird, indem fUr sie niedrigere RNP-Werte kodiert werden. Da der Anflug an sich bereits ein RNP AR-Anflug ist
und fir den Zwischenanflug RNP 0.1 erforderlich ist, muss das Flugzeug auch Uber die entsprechende RNP
AR-Fahigkeit verfigen und entsprechend zertifiziert sein. Folglich ist RNP 0.1 auch fur die Endanflug- und
Fehlanflugsegmente erforderlich. Der Logik folgend, die fur ein standardmaRiges SBAS CAT | OAS-System
skizziert wurde, sollte es die hdhere zugrundeliegende Leistung erlauben, die Y- und die Z-Flache auf die
entsprechende RNP AR-Schutzbereich-Halbbreite von 0,2 NM zu begrenzen, wahrend die X-Flache am FAP
eine Halbbreite von mindestens 0,2 NM haben musste (siehe Abb. 2). Streng genommen sollte es sogar aus-
reichen, RNP 0.1 nur fir den Endanflug und nicht fir den Fehlanflug zu kodieren, da wir die héhere Leistung
nur entlang des FAS und im geraden Teil des Fehlanflugs bendtigen (der letzte Teil des Fehlanflugs ist frei
von Hindernissen). Die RNP 0.1-Leistung ist nur gewahrleistet, wenn der RNP 0.1-Korridor wahrend des LPV-
Abfangens nicht verlassen wird. Daher ist es auch erforderlich, dass der Ubergang zur SBAS-Navigation erst
dann erfolgt, wenn die verbleibende Entfernung zur FACF 0,5 NM oder weniger betragt, wie auf der Navigati-
onsanzeige (ND) angezeigt [5, S. llI-3-5-2]. Einschlief3lich der Along-Track-Toleranz (ATT) sollte dies
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verhindern, dass das Flugzeug den RNP 0.1-Korridor unter LPV-Lenkung mit ausreichender Wahrscheinlich-
keit verlasst.

Der letzte Schritt ist die OCH-Bestimmung auf der Grundlage des in Abb. 3 dargestellten verkirzten OAS-Sys-
tems. In Ubereinstimmung mit 5.4.5.9 von Ref. [5] wurde die Berechnungsmethode fiir ILS CAT | Anséatze nach
1.4.8.8.2.1 von Ref. [5] implementiert worden. Als wichtigstes Hindernis wurde ein Hauptvorfeld-Lichtmast 976
m hinter und knapp 52 ft Gber der Schwelle ermittelt, woraus sich ein OCH von 218 ft ergibt. Im Vergleich zum
bestehenden RNP AR-Anflug bedeutet dies einen erheblichen OCH
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Abb. 2 3-D (linke Grafik) und 2-D (rechte Grafik) Darstellung der verschiedenen OAS-Systeme (ILS
CAT I, SBAS CAT I, unsere Lésung angepasst an RNP 0.1).

Reduktion (-151 ft), die in erster Linie dadurch erreicht wird, dass der Kontrollturm (der sich ca. 0,27 NM neben
der Landebahn befindet und auch ein kontrollierendes Hindernis fir den bestehenden RNP AR 0.3-Anflug ist)
aufgrund von RNP 0.1 nun aus der Y-Flache herausfallt. Aber selbst wenn es durch das OAS abgedeckt ware,
wirde der OCH immer noch auf 306 ft (-63 ft) fallen. Zu guter Letzt sei noch erwahnt, dass das CAT I-Segment
normalerweise endet, wenn die Z-Flache gemal der OAS-Formel eine Halbbreite von 0,95 NM erreicht. Fir
die RNP 0.1 Leistung sollte dieser Wert auf 0.2 NM geandert werden. Fir Hindernisse, die sich innerhalb des
dann folgenden geraden Fehlanflugs befinden, gilt ein anderes Kriterium zur Gewahrleistung der Hindernis-
freiheit (siehe 5.5.2 in Ref. [5]). Da dieses Kriterium fiir den OCH von 218 FuR erflllt ist, betrachten wir die
Hindernisbeurteilung als abgeschlossen und den Anflug als sicher zu fliegen. Die endglltige Zusammenfiih-
rung der RNP-AR-Schutzgebiete mit der eingeschrankten OAS in Bezug auf das umgebende Gelande und die
Kontrollhindernisse ist in Abb. 4 dargestellt.

Kodierung von Verfahren

Die Kodierung von Ansatzen fiir die Datenbank von Navigationssystemen muss dem Standard ARINC 424
[15] folgen. Dariber hinaus kann sie durch (vertrauliche) Datenqualitatsanforderungen (DQRs) zwischen den
einzelnen Kodierungsanbietern und FMS-Herstellern beeinflusst werden, die das Format, in dem die zu kodie-
renden Daten gesendet werden mussen, weiter regeln. Bislang sieht ARINC 424 keine Kombination von RNP
AR mit LPV vor. Unter ARINC 424 wird jedes Bein beschrieben
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Abb. 3 2D-Ansicht des Zwischenanflugs und des CAT I-Segments mit ihren Schutzbereichen bzw.
Hindernisbewertungsflachen (linke Darstellung) sowie eine detaillierte 2D-Ansicht des Bereichs, in

dem die Schutzbereiche des Zwischenanflugs mit dem OAS-System zusammengefiihrt werden
(rechte Darstellung).

Kontrollierendes Hin-
dernis (TWR) fiir RNP
APCH (LPV CAT-l)

und

| ""\.I
Kontrollierendes ".‘
Hindernis (Lichtmast) LPV CAT-l OAS
fir RNP AR 0.1 bis

RNP AR 0.1+ LPV CAH
OAS

Abb. 4 Darstellung der Kontrollhindernisse und der OAS fiir LPV CAT-l bzw. RNP-AR 0.1 bis LPV
CAT-l
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Tabelle 1 Simulator-Bewertungssze-

narien
Lau Wind[° /kf] Temperatur Ende des Be- Beabsichtigter Wind (falls
fen Szenarios merkungen abweichend)
las-
sen
#1 NIL ISA Go-Around Basislinie
#2 Alle Stufen: ISA Go-Around TURB: 50% 3000 Fuf3: 109/50, 1000 Fuf3:
055/35 063/35
#3 3000 Fuld: ISA-32 Touch-and-Go TURB: 50% 1000 Fuf3: 063/35
109/50
1000 Fuld:
109/50
Oberflache:
055/25
#4 Alle Stufen: ISA+15 Go-Around TURB: 50% 1000 ft: 243/35, Oberflache:
109/50 250/35
#5 Alle Stufen: ISA+25 Nur Annaher- TURB: 50% 1000 ft: 243/35, Oberflache:
109/50 ung 250/35

durch mindestens einen primaren Datensatz und, falls erforderlich, einen oder mehrere Folgedatensatze. Der
primare Datensatz enthalt unter anderem den anwendbaren RNP-Wert, aber auch zwei bis drei Routenquali-
fizierer, von denen einer den Wert F fur RNP AR-Anflige annehmen muss. Der Verfahrensdaten-Fortsetzungs-
datensatz fir die Endanflugsequenz enthalt u.a. die zugelassenen Dienstgrade. Fir RNP AR ist das der RNP-
Wert, fir LPV-Anflige ist es LPV [15]. Unsere geltenden DQRs verhinderten an dieser Stelle die Kombination
von RNP AR mit LPV, da der Qualifier RNP AR nicht mit LPV als Dienstgrad kombiniert werden konnte. Der
Qualifier wird jedoch nur als Filterfunktion von FMSs verwendet, um RNP AR-Anflige herauszufiltern, wenn
das Flugzeug nicht RNP AR-zertifiziert ist.

Stattdessen wurden die Anflige als fortgeschrittenes RNP (A-RNP) kodiert, wobei eine Aufzeichnung der Weg-
punkte vorgesehen ist (die auch fur LPV erforderlich ist) und LPV als genehmigter Dienstgrad gilt. A-RNP-
Anflige haben normalerweise einen festen RNP-Wert von 0,3 fur den Endanflug, wahrend der Wert flr die
Ubrigen Segmente zwischen 1 und 0,3 variiert werden kann [2, S. II-A-1-2]. In unserem Fall erlaubten die
geltenden DQRs jedoch, die RNP-Werte auf den primaren Aufzeichnungen niedriger als 0,3 zu wahlen. Ob-
wohl VPA-Werte normalerweise nicht auferhalb des FAS kodiert werden, berechnen und kodieren wir auch
die VPA zwischen den Hohenbeschrankungen an den Wegpunkten wahrend des gesamten Zwischenanflugs,
um Sturzflugmandéver im Managed Mode so weit wie mdglich zu vermeiden.

Simulator Bewertung
Nachdem das Verfahren kodiert wurde, wurde es auf einer Flugzeugplattform getestet und validiert. In
diesem Fall erfiillt die Simulatorbewertung drei Aufgaben. Erstens soll tiberprift werden, ob die gewahlte
Kodierung zu einer korrekten Darstellung des Anflugs an Bord fuhrt. Er muss als RNP-AR-Anflug behandelt
werden, wobei die entsprechenden lateralen und vertikalen Abweichungen fiir alle Anflugsegmente aul3er
dem Endanflug auf dem primaren Flugdisplay (PFD) des Piloten angezeigt werden. Die kodierten RNP-
Werte missen die vom FMS verwendeten sein[2, S. [I-C-6-10ff.]. Im Endanflugsegment muss die LPV-

Lenkung verfugbar und nutzbar sein [2, S. II-C-5-24ff.]. Zweitens soll bestatigt werden, dass die RNP 0.1
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Leistung in allen Anflugsegmenten aulRer dem Anfangsanflug erreicht werden kann. Drittens soll bestatigt
werden, dass der Anflug sowohl bei sehr hohen (ISA+25) als auch bei sehr niedrigen (ISA-32, -20° C
Flugplatztemperatur) Temperaturen durchfihrbar ist. Dies betrifft hauptsachlich die FACF -

104



FAP-Segment, das bei hohen Temperaturen das Abfangen des LPV-Gleitpfades von oben verhindern
muss, aber auch die nicht angewandte doppelte MOC im RF-Schenkel zur FACF bei niedrigen Temperatu-
ren (die wahre Hohe ist niedriger als angegeben). Die Bewertung fand auf dem FT72, einem A350-900
Level D Full Flight Simulator der Lufthansa Aviation Training in Minchen, Deutschland, im Januar 2022
statt [16]. Die Flugbesatzung bestand aus einem Piloten mit A350-Flugberechtigung, der als PIC flog, und
einem Verkehrspiloten, der keine A350-Flugberechtigung besal, aber als Erster Offizier auf einem A320-

Flug tatig war. Beide hatten diesen speziellen RNP AR-Anflug zuvor weder trainiert noch geflogen.

Um die gestellten Aufgaben zu erfiillen, wurde der Ansatz sowohl bei Standard- als auch bei Extremtem-
peraturen und bei Wind getestet, wie in Tabelle 1 zusammengefasst. Der Wind sollte das Erreichen der
RNP 0.1-Leistung so anspruchsvoll wie mdglich machen, da die TSE in erster Linie durch einen geringen
flugtechnischen Fehler (FTE), d.h. die Filhrungsgenauigkeit des Flugzeugs durch den Piloten oder den Au-
topiloten, gekennzeichnet ist [17]. Alle Anflige wurden von einer vorgegebenen Position zwischen WS808
und WS809 gestartet, um das Flugzeug durch den IF in die richtige Konfiguration zu bringen. Das Brutto-
gewicht des Flugzeugs betrug 185000 kg, 20 t unter dem maximalen Landegewicht [18]. Die letzten beiden
Validierungsaufgaben werden auf der Grundlage der Differenz zwischen der simulierten Flugzeugposition,
die zusammen mit anderen Parametern wahrend der Bewertung extrahiert wurde, und dem nominalen
Flugweg analysiert. Diese Differenz wurde berechnet, indem die seitlichen und senkrechten Differenzen
zwischen der simulierten Position und dem nominalen Anflugweg bestimmt wurden. Der analysierbare TSE
besteht also nur aus dem Querfehler (XTE) und dem Vertikalfehler (VE) als seitlichem und vertikalem Ab-

stand zum nominalen Flugweg.

Darstellung der Vorgehensweise an Bord

Bei allen Durchlaufen wurde die gewtinschte Darstellung des Anflugs erreicht: Die RNP-Werte wurden
fur alle Segmente korrekt gespeichert und auf der Flugplanseite (F-PLN) des FMS angezeigt, einschliel3lich
RNP 0.1 fur den Endanflug und den Fehlanflug. Auf der Navigationsanzeige (ND) erschienen die kodierten
RNP-Werte aufler beim Endanflug unter dem Localizer (LOC) Fiihrungsmodus des Flugfiihrungssystems
und beim anfanglichen Go-around unter dem Go-around Track (GA TRK) Modus. Der GA TRK-Modus er-
schien nur fur 0,5 s auf der Flugmodusanzeige. Auf dem PFD wurden die seitlichen und vertikalen RNP AR-
Abweichungsbalken sowie die Anzeige "RNP AR" in griiner Schrift rechts unterhalb des kunstlichen Hori-
zonts angezeigt (aulRer wahrend der oben genannten Phasen). Bei Airbus Fly-by-Wire-Flugzeugen wird das
Landungssystem (LS) verwendet, um die fir Prazisionsanfllige erforderlichen Winkelabweichungen in Form

von magentafarbenen Rauten auf dem PFD anzuzeigen. Bei aktiviertem LS und wie in Abb. 5 gezeigt,
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schaltete die RNP AR-Anzeige auf dem PFD korrekt auf das von Airbus mit LPV assoziierte Satellitenlan-
desystem (SLS) um, und die Rauten erschienen sofort [19]. Diese ersetzten jedoch nicht sofort die RNP
AR-Abweichungsbalken, die erst beim Ubergang zum Endanflug unter LPV-Fiihrung verschwanden. Au-
Rerhalb dieser Phase (berlappten sich beide Abweichungsbalken sowonhl seitlich als auch vertikal, wenn
LS aktiv war, was bedeutet, dass die RNP AR-Abweichungsbalken zu keinem Zeitpunkt wahrend des An-
flugs unter RNP AR-Fihrung verschwanden (siehe Abb. 5). Folglich kompensiert die gewahlte Kodierung
nicht nur den fehlenden RNP AR Qualifier, sondern stellt die bestmdgliche Erfullung der Anforderungen von

Ref. [2] sowohl fir RNP AR als auch flir LPV, zumindest mit dem von uns verwendeten FMS.
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Fehlerleistung und Temperatureinfluss auf den Ansatz
Abbildung 6 zeigt die XTEs und VEs fir alle Laufe. Obwohl starker Wind und Turbulenzen gréRere XTEs
verursachten als ruhige Bedingungen, betrug der maximale XTE Uber alle Segmente und Flugphasen hinweg

42 m, 23% des maximal zulassigen Wertes von 182,5m.

Der Wind wurde fur drei Schichten angegeben (3000 ft Hohe beim Eintritt in den ersten RF-Schenkel, 1000
ft Gber der Schwelle kurz vor der FACF, Boden). Wir wollten den maximal zuldssigen Rickenwind unter
RNP AR fiir 3000 ft erzeugen (entsprechend Wind aus 109° mit 50 kt) und Seitenwind in Bezug auf den
Endanflugkurs mit der maximal zuldssigen Rickenwindgeschwindigkeit unter RNP AR flr 1000 ft Gber der
Schwelle (entsprechend Wind aus 063° oder 243° mit 35 kt) [3, S. 3-5]. Am Boden wurde ein Seitenwind
in der Nahe der A350-Betriebsgrenzen realisiert, der bei trockenen Standardbedingungen einem Seiten-
wind von 35 kt und bei sehr kalten Temperaturen von 25 kt entspricht [20]. Insbesondere der Seitenwind
sollte das Flugzeug an die auftere Grenze des RNP 0.1-Korridors treiben und so die groRtmoglichen XTEs
provozieren. Trotz der Eingabe der angegebenen Windwerte an der Lehrerstation wurde der Wind jedoch
nicht immer wie angegeben simuliert (siehe Tabelle 1). Im vierten und fiinften Durchgang zum Beispiel
stellte der Wind am Boden sowie in 1000 ft (ber der Schwelle den Wind aus der héchsten Schicht dar, was
aufgrund seiner Richtung und Geschwindigkeit nicht zulassig gewesen ware [20]. Nichtsdestotrotz wurde

RNP 0.1 wahrend aller Durchlaufe beibehalten (siehe Abb. 6).

Bis zum FACEF ist die VE nur im Hinblick auf die kodierten Mindesthdhen relevant, die in allen Fallen einge-
halten wurden. Ab dem FACF spielen sowohl Abweichungen uber (positive VE) als auch unter (negative VE)
dem nominalen Pfad eine Rolle. Lauf 1 (dunkelgriin) zeichnete sich durch sehr niedrige VEs bis zu -9 m aus,
die bei Wind, aber normalen Temperaturen in Lauf 2 (hellgriin) leicht auf -14 m anstiegen. Bei sehr niedrigen
Temperaturen und Wind (Lauf 3, blau) wurde die VE nicht groRer, was auf die Verwendung von tempera-
turkorrigierten Hohenbeschrankungen zurtickzuflihren ist, um den temperaturbedingten Hohenmesserfehler
auszugleichen. Die Korrekturen wurden mit einer elektronischen A350-Flugtaschenanwendung auf der
Grundlage der simulierten Temperatur berechnet und vor Beginn des Anflugs manuell in das FMS eingege-
ben, wodurch die kodierten Einschrdnkungen Uberschrieben wurden. Da die Korrekturen verhinderten, dass
zu niedrig geflogen wurde, wurde angenommen, dass ihr konsequenter Einsatz bei kalten Temperaturen

die teilweise Verwendung der einfachen statt der doppelten MOC ausgleicht.

Die hohen Temperaturen wurden durch ISA+15 (Lauf 4, gelb) und die fir den Anflugentwurf verwendete
ISA+25 (Lauf 5, orange) dargestellt, jeweils mit Wind. Sie flhrten zu héheren wahren Héhen und somit

blieb die VE positiv, d.h. das Flugzeug flog héher als es sollte. In Lauf 4 betrug die VE +24 m am FACF und



+8 m am FAP, wobei der LPV-Gleitpfad immer noch von unten abgefangen wurde. Dies ist in Abb. 7 dar-
gestellt, wo die VE fir die Laufe 1 (dunkelgriin), 4 (gelb) und 5

(orange) ist sowohl in Bezug auf das horizontale FACF - FAP Segment (VPA = 0°) als auch auf den LPV
Gleitpfad (GPA =

3,5°) in diesem Gebiet.

Die VE in Bezug auf LPV war an der FACF negativ und wurde zur FAP hin positiv, was das Abfangen des
LPV-Gleitpfades von unten ausdriickt. Im Vergleich zu Lauf 1 lag der Schnittpunkt viel ndher an der FACF,
was auf die temperaturbedingt hohere VE zuriickzuflihren war: Wenn sich die VE in Bezug auf das hori-

zontale Segment nach oben verschiebt
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entlang der y-Achse wird die VE in Bezug auf LPV ebenfalls verschoben, wodurch der Schnittpunkt mit der
x-Achse (VE = 0) in Richtung der FACF verschoben wird. Das horizontale Segment wurde so angelegt,
dass der Schnittpunkt fur ISA+25 genau mit der FACF zusammenfallt. Das setzt voraus, dass die tatsach-
liche VE gleich der ist, die auf der Grundlage der Formeln in Anhang D von Ref. [5] berechneten Formeln
entspricht, obwohl sie naturlich auch kleiner sein kann. Bei ISA+15 lag der tatsachliche VE-Wert nur gering-
fligig unter dem berechneten Wert. Flr ISA+25 wurden deutlich grofiere VEs von +81 m am FACF und +43
m am FAP ermittelt. Die VE in Bezug auf LPV betrug etwa +52 m am FACF und konnte danach nicht mehr
auf Null reduziert werden, was bedeutet, dass der LPV-Gleitpfad verfehlt wurde. Der hohe Fehler kann je-
doch auf ein unzureichendes Konfigurationsmanagement durch die Piloten zurlickgefihrt werden, insbeson-
dere auf das Versaumnis, die Geschwindigkeitsbremsen auszufahren, um den Luftwiderstand wahrend des
Sinkflugs zu erhéhen, sowie auf die Tatsache, dass der Anflug zu hoch begonnen wurde und daher standig
Uber dem Zielprofil geflogen wurde. Anhand von Videoaufzeichnungen aus dem Simulator kann der Anflug
dennoch anhand der auf dem PFD angezeigten vertikalen Abweichungen bewertet werden. Oberhalb der
FACF betrugen sie bei RNP AR 170 ft (51,8 m), was genau der VE in Bezug auf LPV an diesem Punkt
entspricht (siehe Abb. 5). Unter der Annahme, dass keine Konfigurationsfehler gemacht werden, sollte die

RNP AR-Abweichung gleich Null sein und der Abweichungsstein in der Mitte liegen,

d.h. die Abweichung von 170 ft kann von der tatsachlichen VE abgezogen werden, so dass die VE in Bezug

auf LPV bei der FACF ungefahr Null ist.

Dies steht im Einklang mit der Auslegung des Segments FACF - FAP auf der Grundlage von Anhang D, wo
die angenommene VE an der FACF genau dem H6henunterschied zwischen der FACF und dem LPV-Gleitpfad
Uber der FACF entspricht. Es muss jedoch hinzugefiigt werden, dass diese Art der Auslegung keinen Spiel-
raum beinhaltet, so dass die geringsten Abweichungen von dem durch die Formeln in Anhang D beschrie-
benen Verhalten theoretisch zum Verfehlen des Gleitpfades flihren kénnen (wie es in unserem Fall des
Konfigurationsfehlers der Fall war). Zum Beispiel wird der vertikale Systemfehler kleiner modelliert als unter
RNP AR, weil das FTE nicht beriicksichtigt wird [5, S. lI-1-1-App D-6] [2, S. II-C-6-7]. Aus Zeitgrinden war
es uns nicht méglich, den Lauf wahrend der Bewertung zu wiederholen, so dass die Flugtauglichkeit des

Ansatzes bei ISA+25 noch nicht bewiesen ist.

Fazit
Ein RNP-AR-Anflug mit RF-Zwischenanflugsegmenten auf ein Endanflugsegment auf der Grundlage

von LPV fir RWY 33 in Salzburg wurde erfolgreich entwickelt. Um den niedrigsten OCH-Wert zu erreichen,
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mussen alle Segmente aul3erhalb des anfanglichen Anfluges mit einem RNP-Wert von 0,1 kodiert werden.
Dies ermoglicht es uns, die Y- und Z-Flache des OAS-Systems, das das letzte Anflugsegment vor Hinder-
nissen schitzt, auf eine Halbbreite von 2x 0,1 NM zu begrenzen und die X-Flache nicht kinstlich auf die
sonst fir LPV erforderliche Halbbreite von 0,95 NM zu erweitern. Auf diese Weise gelang es dem vorge-
schlagenen Verfahren einerseits, kritisches Gelande innerhalb des Anflugs zu vermeiden und andererseits
den OCH von 369 Ful® auf 218 Ful® zu reduzieren. Der Anflug wurde als fortgeschrittenes RNP-Verfahren
kodiert, wobei die niedrigeren RNP-Werte auf allen Sequenzen kodiert wurden, mit LPV als autorisiertem
Level of Service fur den Endanflug und mit einer Aufzeichnung der Wegpunkte. Simulatortests auf einem

Airbus A350 Level D Vollflug haben ergeben, dass diese Kodierung ausreicht, um den Anflug zu erkennen.
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SPEED APPR1 | AP1
BRK MED | G/S | 1FD2
| |BARO 1629/ A/THR

1FDR
BARO 1629 A/ THR

Abb. 5 Bewertung des Simulators: PFD-Ansicht wahrend Durchlauf 5 beim Passieren der FACF mit
aktiviertem LS (oben) und wahrend Durchlauf 1 im Anfangsanflug (unten).
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Abb. 6 Bewertung des Simulators: Cross-Track-Fehler (obere Grafik) und vertikaler Fehler (untere
Grafik) wahrend der Laufe. Zur Orientierung sind die jeweiligen halben und vollen LPV-Abweichun-
gen in lila und magenta eingezeichnet. Der RNP0.1 TSE-Zwei-Sigma-Wert von £182,5 m ist in
grau dargestellt.




und den Piloten als RNP AR prasentiert, wobei die RNP AR-Abweichungssteine mit denen von LPV auf dem
PFD Uberlagert werden kénnen, auf’er im Endanflug unter LPV-Flihrung. Wahrend der Laufe wurde die RNP
0.1 Leistung sogar bei maximalem Wind und starken Turbulenzen erreicht, was die Trunkierung des OAS-
Systems und die daraus resultierende niedrigere OCH bestatigt. Wahrend die vertikale Fehlerleistung und das
Abfangen des Gleitpfades im Allgemeinen reibungslos verliefen, wurde der Gleitpfad aufgrund von Konfigura-
tionsfehlern des Piloten bei der im Anflugdesign angenommenen maximalen Temperatur (ISA+25) verfehit.
Auch wenn wir zeigen kdnnen, dass das Abfangen in der korrekten Konfiguration wahrscheinlich ordnungsge-
maR erfolgt wére, sind weitere Bewertungen erforderlich, um zu untersuchen, ob das horizontale Ubergangs-
segment zwischen den RF-Beinen und dem LPV-Segment, dessen Lange wir minimiert haben, moglicher-
weise zu kurz ist, um den temperaturbedingten Hohenunterschied beim Wechsel zur LPV-Hbhe auszuglei-
chen. Aus Sicherheitsgrinden ist es auf jeden Fall ratsam, den Anflug auf eine Temperatur knapp unter ISA+25
zu begrenzen, um einen gewissen Puffer fir abweichendes Verhalten zu schaffen.

Ein kirzlich unternommener Versuch, dieselbe Kodierung fir das Rockwell Collins FMS eines Airbus A220 zu
verwenden, scheiterte, weil die von Rockwell Collins auferlegten Kodierungsanforderungen unsere Implemen-
tierung nicht zulieBen. Aullerdem ist es mdglich, dass unsere Kodierung nur fiir eine begrenzte Zeit funktio-
nieren wird, da die nchste Ausgabe des PBN-Handbuchs Anderungen an der A-RNP-Sperzifikation vorsieht,
bei denen A-RNP unter anderem nicht mehr fir das FAS verwendet werden kann [21]. Unter der Annahme,
dass die bestehenden DQRs entsprechend aktualisiert werden, ware unsere Kodierung dann generell verbo-
ten, da sie A-RNP fiir den Endanflug verwendet. Die Aufnahme von geraden Endanfliigen, die durch einen
FAS-DB geflihrt werden, in die RNP AR Navigationsspezifikation ist ein wesentlicher Schritt zu einer erfolgrei-
chen Kombination von RNP AR und LPV in der Zukunft. Die derzeitige Routenqualifizierungspolitik im ARINC-
Standard 424 [15] muss ebenfalls Uberarbeitet werden, um sicherzustellen, dass Wegpunktaufzeichnungen,
die die FAS-DB-Informationen enthalten, auch fir RNP AR-Anflugverfahren verwendet werden kénnen. Die
Avionikhersteller missen dann ihre Systeme entsprechend anpassen, wahrend die ICAO spezifische Regeln
fur die Gestaltung von RNP AR zu LPV CAT-lI Segmenten entwickeln soll, die auf den bewahrten Prinzipien
der aktuellen Kriterien basieren.

Solange universelle Kodierungslésungen nicht garantiert sind, macht auch die Veréffentlichung von verallge-
meinerten Verfahrensregeln keinen Sinn, da diese letztlich auf einer bestimmten Navigationsleistung basieren.
Auf der Grundlage unserer Arbeit gehen wir jedoch davon aus, dass OAS-Systeme fur RNP AR auf LPV-
Anfluge entsprechend dem fir die letzten (und verpassten) Anflugsegmente kodierten RNP-Wert (2x RNP-
Wert-Halbwertsbreite) eingeschrankt werden kénnen, was selbst fur RNP 0,3 einen Vorteil gegenuber her-
kémmlichen LPV-Anfligen darstellt. Die Kombination aus niedrigeren RNP-Werten fir den Endanflug und ho-
heren RNP-Werten fur den Fehlanflug muss im Hinblick auf die tatsdchliche Navigationsleistung im Falle eines
Go-around noch untersucht werden, solange ein FMS-Verhalten wie bei konventionellen LPV-Anfliigen nicht
gewabhrleistet werden kann. Hinsichtlich der Zusammenlegung von RF-Beinschutzgebieten mit OAS-Systemen
halten wir es flr sicher, die bestehenden Regeln an RNP AR anzupassen, sofern der Ubergang zur LPV-
Fihrung bei niedrigen RNP-Werten im Zwischenanflug in Richtung LPV-Segment verschoben wird. Ungeach-
tet moglicher Einschrankungen im LPV-Segment kann dies bei Anfligen, bei denen die Feeder-Segmente
engen raumlichen Beschrankungen unterliegen, bereits erhebliche Vorteile bringen.

Schliel3lich hat die Wahl einer Ladnge von weniger als 3 NM fur den Endanflug bei unseren Versuchen keinerlei
Schwierigkeiten bereitet.
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Es kdnnte daher eine Option sein, die Mindestlange von PANS-OPS zu Uberprifen, um in Zukunft flexiblere

Anflugoptionen zu ermdglichen.
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6.7. Hardware-in-the-Loop-Simulation von Hubschrauber-Pins-Prozeduren mit
GLS-Avionik und einem SBAS-GLS-Konverter

Abstrakt

Wir haben ein System entwickelt und gebaut, das die Vorteile der bodengestitzten und der satelliten-
gestitzten Augmentierungssysteme (GBAS, SBAS) kombiniert, indem es einen Konverter zwischen
ihnen einsetzt. Sowohl bei GBAS als auch bei SBAS werden sofortige Integritatsinformationen bereitge-
stellt, indem die Schutzstufen, eine hohe Wahrscheinlichkeitsgrenze fir die berechnete Position, ge-
schatzt werden. Diese wird dann mit der Alarmgrenze des jeweiligen Systems verglichen. Da beide
Systeme recht ahnlich sind und das SBAS-Signal heutzutage sogar von preiswerten Empfangern deko-
diert werden kann, kann man die Erweiterungsdaten vom SBAS empfangen, sie leicht modifizieren, da-
mit sie in die GBAS-Datenstruktur passen, und diese Daten an ein mit GBAS ausgestattetes Flugzeug
senden. Dieses Flugzeug kann dann einen RNP-Anflug mit dem LPV-Segment (Localizer Performance
and Vertical Guidance) durchfiihren, das sonst nicht verfligbar ware. Dies kann vor allem an Orten
nutzlich sein, an denen keine Nicht-Prazisions-Minima veroffentlicht sind, wie z.B. beim RNP-E-Anflug
auf Innsbruck und Salzburg, oder wo aus raumlichen oder finanziellen Griinden keine anderen Anflug-
verfahren zur Verfugung stehen. Da es leichte Unterschiede zwischen den beiden Systemen gibt, ha-
ben wir dafiir gesorgt, dass die Integritat fir den Sicherheitsanflugdienst gewahrleistet ist. Wir nannten
das System GLASS (GLS Approaches using SbaS), bauten einen Prototyp und begannen mit Tests mit
echter GBAS-Avionik-Hardware.

Um dies zu erreichen, haben wir eine Hardware-in-the-Loop-Umgebung geschaffen, die es uns ermog-
licht, verschiedene Empfanger zu validieren, ohne eine vollstandige Flugzertifizierung der Hardware
durchfiihren zu mussen. Wir haben diese Umgebung mit dem DLR-eigenen Full-Motion-Drehflugsimu-
lator getestet, um Punkt-im-Raum-Anflige wahrend Hubschrauber-Notfalleinsatzen (HEMS) zu fliegen.
Der Prifstand besteht aus einem Orolia GSG5 GPS- und SBAS-Simulator, der sowohl an einen SBAS-
Empfanger als auch an einen Funke Avionics GPU400 GLS-Empfanger angeschlossen ist. Der SBAS-
Empfanger ist anschlieRend mit einem GLASS Station PC verbunden, der die SBAS-Korrekturen in
GLS-konforme Strukturen umwandelt und sie mit einem Telerad 9009 VDB GLS-Sender ausstrahilt.
Dieser Sender ist auch mit dem VHF-Datenlbertragungseingang des GPU4000 verbunden. Die Orolia
GSG5 empfangt Daten-Updates vom DLR-Flugsimulator Aves (Abbildung 1).

Wahrend der Versuche verhielten sich die Genauigkeit und Integritat beider Empfanger wie erwartet.
Der Collins GLU925 zeigte jedoch eine Anomalie: Wenn zwei Korrekturen mit demselben IODE-Para-
meter gesendet wurden, wurde die zweite ignoriert. Dies schrankt die Verfugbarkeit des Systems unno-
tig ein. Dartiber hinaus stellten wir fest, dass beide digitalen Avionikgerate den Approach Performance
Designator, einen Parameter des Final Approach Segment Date Blocks, nicht auswerteten. Dies erhéht
zwar die Integritat, schrankt aber gleichzeitig die Verfugbarkeit ein.

GLS-Anfluge mit SBAS (GLASS)
Der folgende Absatz und Abbildung 1 sind aus [1] entnommen.
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Abbildung 15 Aufbau und Funktion des GLASS-Systems (GLS-Ansitze auf Basis von SBAS)

"Als kosteneffiziente Loésung vor allem flr Regionalflughafen beschreiben wir in [2] ein System, mit dem Flugzeuge,
die mit einem GLS-fahigen MMR ausgestattet sind, Korrekturdaten, die von einem SBAS-System generiert werden,
Uber das GLS-Dateniibertragungssystem empfangen kénnen. Das System wird GLASS genannt und ist in Abbil-
dung 1 schematisch dargestellt. Es empfangt die von einem SBAS-System generierten Korrekturdaten, setzt sie zu
einer GBAS-konformen Struktur zusammen und wendet Korrekturfaktoren an, um die Unterschiede zwischen den
beiden Systemen auszugleichen. GLASS soll die Vorteile beider Erweiterungssysteme vereinen. Es kombiniert ei-
nen SBAS-fahigen GNSS-Empfanger mit einer Datenbank und einer GLS-kompatiblen Datenverbindung. Die vom
SBAS-Satelliten empfangenen Korrektur- und Integritdtsdaten werden automatisch in GLS-kompatible Strukturen
Ubersetzt und einschlielllich des FAS-Datenblocks an den Multimode-Empfanger gesendet. Das Gerat kann sowohl
am Boden als auch im Flugzeug installiert werden. Eine erweiterte Version generiert Uber eine Benutzeroberflache
Ad-hoc-FAS-Datenbldécke, indem sie Basisdaten wie Anflugbahn und Gleitwinkel eingibt, was eine schnellere Ein-
richtung und Inbetriebnahme ermdglicht. Sowohl fur Flughafenbetreiber als auch fur Flugsicherungsorganisationen
ist der RNP-Ansatz einfach und kosteneffizient zu implementieren, da er keine zusatzliche Installation von Naviga-
tionshilfen am Boden erfordert. Ein LPV-GLS-Konverter konnte es Flugzeugen, die bereits mit einem geeigneten
MMR ausgestattet sind, ermdglichen, diese niedrigeren Minima zu nutzen und sogar - nach Ermessen des Piloten
- automatische Landungen durchzufihren.

Das GLASS-System kann einen besseren Zugang zu Flughafen ermoglichen, die unter Standortbeschrankungen
und widrigen Wetterbedingungen arbeiten."

Experimenteller Aufbau

Um einen Hardware-in-the-Loop-Test durchzuflihren, haben wir eine GBAS-Bodenstation, die auf dem
GLASS-Repeaterkonzept [CITE] basiert, mit einem Orolia GSG-5 GPS + SBAS-Konstellationssimulator
[3] verbunden. Die GLASS-Station nutzt nur die SBAS-Korrekturinformationen und arbeitet unabhangig
von den tatsachlich verfolgten Satelliten. Uber einen Hochfrequenz-Signalsplitter haben wir einen
FUNKE GPU4000 GLS-Empfanger [4] an denselben GNSS-Signalgenerator angeschlossen. Zusatzlich
wurde der GPU4000 Uber einen Dampfungswiderstand mit dem VHF-Datenubertragungsausgang des
Telerad GBAS VHF-Senders verbunden. Der GPS-Simulator wurde von einem Xplane-Flugsimulator
gesteuert und gab Positions- und Geschwindigkeitsdaten mit 10 Hz aus. Der GPU4000 gibt Abwei-
chungsdaten mit 5 Hz aus, die in Xplane oder andere Simulationssoftware zurtickgespeist werden kon-
nen, um dem Piloten eine prazise Flihrung zu ermdglichen. Xplane wurde im Hubschraubermodus in
der HubSim-Anlage des DLR [5] ausgefiihrt. HubSim ist ein Hubschraubersimulator mit fester Basis
und einem Sichtfeld von 210x95 Grad. Die AuRensicht wird von einem Vierkanal-Projektionssystem mit
4096 mal 2400 Pixeln pro Kanal erzeugt. Die Flugsteuerung ist das Control Loading System von Brun-
ner, bestehend aus CLS-P Cyclic, Collective und Pedals (https://www.brunner-innovation.swiss/)
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Abbildung 16 Hardware-Einrichtung

Der Pilot fihrte einen VFR-Flug aus dem Flughafen Braunschweig heraus durch, ungefahr entlang des Localizer-
Anflugkurses fiir die Landebahn 26, und stieg auf 2000ft AGL. Dann fiihrte er eine Prozedurwende durch und folgte
dem 3-Grad-Prazisionsanflugkursanzeiger bei einem Sichtanflug. Die Flugbahn ist dargestellt in Figure 37. Zum
Zeitpunkt der Erstellung dieses Artikels war die Integration der GLS-Abweichung in die Simulationsumgebung noch
nicht abgeschlossen. Die HubSim ist mit einem Piloten in Figure 36

Abbildung 17 Hubschrauber-Simulator HubSim mit Pilot

Ergebnisse

Figure 37 zeigt die geflogene Strecke in rot. Zunachst startete der Pilot von der Braunschweiger Piste
08 und flog geradeaus auf dem Localizer-Ruckwartskurs mit einem ungefahren Kurs von 083 und stieg
auf 2000ft AGL. Dann fuhrte er eine Prozedurwende durch und flog einen visuellen Endanflug auf die
Landebahn 26. Der visuelle Endanflug wurde mit Hilfe des simulierten Prazisionsanflug-Wegweisers
geflogen. In Figure 37haben wir als Referenz den idealen Drei-Grad-Gleitpfad (in blau) eingezeichnet,
wie er von der GLS beschrieben und Uber den FAS-Datenblock gesendet wurde.

Figure 38 beschreibt die Ausgabe der GPU 400. Unsere experimentelle Version liefert eine Pseudo-
NMEA-Nachricht mit der Ausgabe von Localizer und langsamer Gleitabweichung skaliert von -200 bis
+200 mit einer Aktualisierungsrate von 2Hz. Gleichzeftlig kann es ein klassisches CDI mit ARINC429
Dateneingabe ansteuern. Bei GLS hangt die maximale Abweichung des Localizers in Grad von den



Parametern "Course width at Threshold" und "Threshold Crossing Height" ab. Um die Ausgaben fir
verschiedene Anflugpfade vergleichen zu kénnen, haben wir uns daflr entschieden, die Abweichungs-
daten im Bereich von +-200 Rohdaten zu belassen. In Figure 38zeigt die blaue Linie den Localizer und
die rote Linie die Gleitpfadabweichungen, die wahrend unseres Tests aufgezeichnet wurden. Zu Be-
ginn, wenn der Hubschrauber den Flughafen verlasst und mit maximaler Leistung aufsteigt, bewegt
sich der Gleitpfad schnell auf eine volle Abflugposition (+200), wahrend das Flugzeug leicht stdlich der
Mittellinie fliegt. Bei 240s beginnt der Pilot mit seiner Verfahrenskurve in Richtung Norden und Uber-
fliegt den Abfangkurs bei 290s. Er korrigiert schnell zurick in Richtung der Mittellinie von 300 bis 350s.
Bei der Durchfiihrung der Kurve erreichte das Flugzeug die Abfanghéhe von 2000ft AGL und die Gleit-
zonen bei 340s Simulationszeit. Eine Zeit lang konnte der Pilot auf dem visuellen Endanflug den 3-
Grad-Pfad beibehalten, bevor er ungewollt zu hoch wurde.

Google Earth

Google Earth

Abbildung 18 Simulierte Strecke




Schlussfolgerungen

Die Hardware-in-the-Loop-Simulation hat gut funktioniert und kann fiir Machbarkeitstests vor dem Flug verwendet wer-
den. Wenn Sie einen GNSS-Simulator mit Lebensdateneingabe verwenden, miissen Sie darauf achten, dass keine Verzoge-
rungen bei den Netzwerkdaten auftreten, da dies dazu fiihrt, dass der Hardware-Simulator ein Signal erzeugt, das von ei-
nem GNSS-Empfanger nicht verfolgt werden kann. Das Gleiche gilt fiir ungewollte Ruckler, die die Software des Flugsi-
mulators erzeugen kann. Als Abhilfemalnahme schlagen wir vor, dass ein solcher Aufbau einen Gléttungsfilter implemen-
tiert, wenn von der Flugsimulationssoftware eine unstete Datenausgabe erwartet wird.
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Abbildung 19 GPU400 GLS-Ausgabe.
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7. Appendix A Scientific Results

7.1. Extending access to Localizer Performance with Vertical guidance ap-
proaches by means of an SBAS to GBAS converter

Abstract

Currently, many commercial airline aircraft cannot perform three dimensionally guided approaches
based on satellite-based augmentation systems. We propose a system to rebroadcast the correc-
tion and integrity data via a data link as provided by the ground based augmentation system such
that aircraft equipped with a GPS Landing System (GLS) can use the wide-area corrections and
perform Localizer Performance with Vertical guidance (LPV) approaches whilst maintaining the
same level of integrity. In consequence, the system loses some availability and the time to alarm is
slightly increased. We build a prototype system and present data collected for one week, confirm-
ing technical feasibility. There is a loss of 5.3 percent of availability during a one-week data collec-
tion cycle in which we compared our system to standalone LPV service. We tested our prototype
with two commercially available GLS receivers with positive results and successfully demonstrated
the functionality with a conventional Airbus 319 equipped with a standard GLS receiver.

Introduction

Within the last two decades, aviation navigation has been slowly transitioning from a ground-based
infrastructure to rely increasingly on Global Navigation Satellite Systems (GNSS). This has led the
International Civil Aviation Organization (ICAO) to standardize a navigation performance concept
called Performance Based Navigation (PBN) (ICAO 2012). Within PBN the system performance re-
quirements for navigation equipment are specified as Required Navigation Performance (RNP) for
onboard navigation capability with a high level of accuracy and integrity. For precision instrument
approaches that utilize three-dimensional angular guidance to a dedicated runway, two possibilities
exist to improve the lateral and especially the vertical navigation integrity, accuracy, continuity and
availability. On the one hand, GNSS reference stations are distributed over a wide area at precisely
known locations. They measure the GNSS signals and send the data to a master control station. The
master control station computes correction and integrity information, which is broadcast to the user
via a geostationary satellite. This is called the Satellite Based Augmentation System (SBAS). On the
other hand, to achieve GNSS augmentation at an airport only, it is sufficient to place two to four
reference stations at the airport and have a local processing facility. The correction and integrity
information is passed on to the user via a Very High Frequency (VHF) radio data link. This is called
the Ground Based Augmentation System (GBAS). In both cases, the user applies the corrections to
its GNSS measurements and computes a highly accurate position.

Using a Final Approach Segment (FAS) data block, the aircraft's computer can then calculate
angular deviations to a reference trajectory (Dautermann 2014), which result in a guidance signal
approximating the classic Instrument Landing System (ILS) (Forssell 2008). For SBAS, the FAS data
block is stored in the aircraft’s navigation database whilst for GBAS the FAS data block is broadcast
as a VHF data message. In both systems, instant integrity information is provided by estimating
protection levels, which is a high probability bound for the computed position. This is then compared
to the alarm limit of the respective system. Implementation standards for airborne receivers using
SBAS are governed by the relevant documents of the European Commission for Civil Aviation Equip-
ment (ED75D 2000) and the Radio Technical Commission for Aeronautics (RTCA 2016) as well as
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Acceptable Means of Compliance (AMC) published European Aviation Safety Agency (AMC2028
2012) and (AMC2027 2009). The standards for GBAS ground stations, VHF data broadcast and
airborne user receivers are laid out by ED114B (2019) and RTCA (2004) as well as RTCA (2017a)
and RTCA (2017b). Instrument approaches using either SBAS or GBAS are currently approved to
be flown down to a decision height of 200ft and a runway visual range of 550 meters (ESSP 2016).

It is important to note that SBAS does currently not support automatic landings. Dautermann et
al. (2012) describe GBAS research and development that will enable low visibility operations in the
near future, supported by multiple satellite navigation system constellations (Felux et al. 2017). In-
terestingly, the core principle of SBAS and GBAS is identical: pseudorange corrections are provided
to the user, who, in turn, applies respective corrections to improve position accuracy and integrity. In
addition to those corrections, each system makes available real time information about the quality of
the GNSS signal in the form of a Gaussian variance for each pseudorange. With very few exceptions,
SBAS is not available in Part 25 (EASA 2018) aircraft used for commercial air transport and GBAS
is not installed in small business and general aviation airplanes. A notable exception is the Satellite
Landing System (SLS), available as an option on the new Airbus A350 and soon to be available on
new A320s. Boeing does currently not offer SBAS on its production airplanes, but GBAS has been
a standard option on all 737 aircraft since the -800 model as well as on the 747-8 and 787. Since
both systems are quite similar, and the SBAS signal can nowadays be decoded by even low-cost
receivers, one could receive the augmentation data from the SBAS, slightly modify it to fit into the
GBAS data structure and broadcast this data to a GBAS equipped aircraft. Said aircraft could execute
an RNP approach with the Localizer Performance and Vertical guidance (LPV) final approach seg-
ment, which would otherwise not be available. This may be especially handy in places where no non-
precision minima are published, such as the RNP-E approach into Innsbruck.

Time to alert would be slightly increased by the ground reception, processing and rebroadcasting
process. A similar concept was proposed for the local airport monitor concept for GBAS by Shively
et al. (2006), Shively (2006), and Rife et al. (2005, 2006), but from the point of view of a position
domain monitoring facilitator. Here, we focus on really making the SBAS signal usable for GBAS
equipped aircraft, a concept which was called “bent pipe” in Shively et al. (2006) and never fully
explored. The Ground Based Regional Augmentation System (GRAS) was a system planned for
Australia as a regional augmentation system (Crosby et al. 2000). In lieu of broadcasting regional
corrections via a satellite downlink, they were intended to be transmitted via a VHF data link. Here,
we want to assemble SBAS corrections at a local facility to mimic GBAS correction and "trick" a
GBAS receiver into outputting an SBAS position with the associated SBAS integrity. We call the
system GLASS (GLS Approaches using SBAS) and it is simply a converter which provides SBAS
data and integrity information using a GBAS channel. Unlike Shively et al. (2006) and the associated
references, we do not attempt to increase integrity, nor do we attempt to broadcast GRAS-like re-
gional corrections as described in Crosby et al. (2000). We perform a first assessment of integrity
transfer between SBAS and GBAS and show the technical feasibility of using GLASS in GBAS
equipped aircraft. Since there are slight differences between the two systems, we need to make sure
that integrity for the safety-of-life approach service is ensured.

Algorithm and Integrity Considerations

One of the core integrity functionalities of any airborne GNSS receiver, augmented or not, is the
computation of the position uncertainty at the allocated integrity risk. This is referred to as a protection
level, which is then compared to a maximum allowable value, the alert limit. If the protection level
exceeds the alert limit, the system cannot maintain the required integrity and flags itself as unavail-
able. In order to ensure full compliance with ICAO standards, the GBAS receiver onboard the aircraft
should output protection levels identically to the ones computed by a pure SBAS based receiver. If
this cannot be achieved, the protection level must be larger than the one of the pure SBAS receiver,
but in turn, this may lead to a degraded availability.
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At each epoch, an airborne user receiver utilizing SBAS and certified according to DO229E
(RTCA 2016) computes Vertical and Horizontal Protection Levels (VPL, HPL) as

o240 02-021%
HPLggss = KH\/ Ez N"‘w’[ 52 N] + 0y (1)

VPLspas = Kyay

with o = ¥; SZ; o is the post correction variance of the modeled error in the east direction, g3 = ¥;

Syi0f in the north direction, of = ¥;S5 ;07 in the direction of the local vertical, and ofy = ¥;

Sgi SN,iaiZ is the post correction covariance of the modeled error between east and north. K;; and Ky,
are set to K; = 6.0 and K, = 5.33 for approach applications with vertical guidance and represent an
integrity error bound at the probabilities p,e,¢icqr = 0.98 X 10~7 and prorizontar = 2 X 107° at any mo-
ment. This stems from the integrity risk allocation that "the probability that horizontal cross-track error
or vertical error or both exceed their respective protection levels must not exceed 2x107 per ap-
proach" (RTCA 2016).

The o; are the post correction range uncertainties and are composed of the individual errors
whose distributions are overbound by zero mean Gaussians. They consist of

2 _ 2 2 2 2
0i = 0iuyire T Oifit T Oiair + Oitropo (3)

where o; yre is the value extracted from the ionosphere grid data by interpolating the transmitted
grid uncertainties o, and mapping them to the satellite elevation angle. g; ¢ is the residual user
differential range error relating to the orbit and clock (RTCA 2016) and is computed by the ground
segment and transmitted as part of the fast correction message. It describes the residual error that
remains after the application of the fast corrections. The airborne receiver noise and multipath is
characterized by o; 4;- Which varies with airborne equipment quality. g; ;... is derived from a con-
stant modeling uncertainty of 12 cm for the troposphere vertical error and converted to a slant value
using an elevation mapping function. The square root term in the equation above is the standard
deviation of the positioning error in the direction of the largest horizontal eigenvector of the position
domain variance-covariance matrix. On the other hand, the GBAS approach service type C protec-
tion levels are calculated as the maximum over a set of individual protections levels assuming normal
operation (H,) and ground station reference receiver fault (H;). In GBAS the reference receiver per-
formance is characterized by B(ias) values (RTCA 2004), which are constantly computed by the
ground subsystem and transmitted via VHF radio. There is one B value per satellite i in view of
receiver j. Details of the GBAS protection level calculation are stated in DO253d (RTCA 2017b) or
ED114B (2019). The VHF data broadcast content and message structure are described in DO245A
(RTCA 2004), for example, and are summarized here. For approach services, we have as the ex-
pression for the lateral and vertical protection levels (X € {L,V}):

XPLGBAS,appr = max[XPLGBAS,appr,HOIXPLGBAS,appr,Hl,j] (4)

where X is lateral or vertical. The protection levels in case of no reference receiver fault are

XPLgpas,apr,Ho = Kffmd\/E?ﬂSczzppr,x,i af (5)

where Krfpq is the fault free missed detection multiplier. In the case of GBAS, o/ is again the post

correction range model error variance, but different from the ones used in SBAS aided positioning.
In GBAS,

2 _ 2 2 2 2
0; = Gpr_gnd,i + Utropo,i + Upr_air,i + Giono,i (6)

where 0, 4nq,; Characterizes the post smoothing pseudorange error, o;,,,,,; describes the remaining
troposphere error after applying the GBAS troposphere model, O-;r_air,i is a model for airborne
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pseudorange noise, and multipath and o;,,,,; models the remaining ionospheric error after the appli-
cation of the correction terms. The protection levels of in the reference receiver fault case are

xPLGBAS,appr,Hl,j = | Z?:l Sappr,x,i Bijl + Kmd\/Zﬁl Séppr_x,i O'L‘Z_Hl (7)

and the difference between o; 4, and o; is a oy, gnq, inflated by the number of reference receivers
divided by the number of reference receivers minus one.

In order to use SBAS via a GBAS receiver and ensure integrity, we must inflate the standard
deviations of the GBAS data broadcast such that the lateral protection level computed by the GBAS
receiver is equal or larger than the horizontal protection level of an SBAS receiver. The same is true
for the vertical protection level. However, unlike the difference between vertical and lateral, here we
need not be concerned as much about the difference in the direction of the largest error. Moreover,
we must compute the pseudorange corrections (PRC) and range rate corrections (RRC) for each
satellite from the individual components of the SBAS broadcast. Since SBAS does not have local
ground reference stations, it consequently does not have an equivalent to the B values of GBAS.
Like in Shivelyet al. (2006), we set all B values to zero such that the H; protection level is never used.

Figure 1 shows a schematic of our data processing. In the following, we will describe each
block of the figure to create a GBAS data broadcast that allows a GLS airborne receiver to use LPV
service using SBAS corrected GNSS data. We compare the individual variance contributions and
multiplier to ensure that the protection levels computed in the GBAS receiver using SBAS data are
at least the SBAS protection levels or larger. For each contribution, we also analyze the PRC com-
ponent
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Fig. 20 Block Diagram of the GLASS Algorithms. From the SBAS messages and the GPS ephemeris,
the pseudorange corrections and a measurement variance is calculated. The variance is inflated and
used as o, gnq- Together with predetermined, fixed parameters and a FAS data block, the GBAS
VHF data broadcast is assembled and transmitted.

Normal Signal Variance and Non-atmospheric Errors

SBAS Systems broadcast is used to assemble a User Differential Range Error (UDRE), and a cor-
responding indicator (UDREI) per satellite is broadcast as part of the Fast Corrections (FC) to char-
acterize the short-term orbit and clock variations. This index is used in a look-up table to obtain the
residual range uncertainties oy pre. The oypgg is used in computing oy, which forms the basis of the

computation of o, jng = /s

The non-atmospheric, non-orbit error contribution is called the PRCr.. These were originally
intended to capture the artificial clock degradation of selected availability. Long term corrections to
satellite orbit and clock are transmitted as offsets to the Cartesian orbit coordinates Ax =

(4x;, Ay;, Az;), rate of change of this offset A% = (4%, Ay, Az,), clock correction polynomial coeffi-
cients (daso, §ayq), and are called Long Term Corrections (LTC). Using the receiver satellite line of

sight, we compute the orbit coordinate offset component along the line of sight and add this to the
UDRE and clock correction to obtain a basic PRC for each satellite i,

PRC; = PRCy, + RRC(t — to) + 8aso + Sas (t — to) + 7 - (4% + AX(t — t)) (8)

where t, is the time of applicability of the SBAS fast correction. The term 7 - (An? + AX(t — to)) is the

inner product of user-satellite line of sight vector and orbit correction parameters obtained from the
long-term correction message.

Troposphere

The tropospheric correction used by SBAS is a multi-equation model based on wet and dry delay
decomposition:

TCspas(h) = —(dnya + dwer)m(0) 9)
1.001
— 1091 1
m(®) 1/0.002001+sin6 (10)

where dj,q and d,,..are the estimated range delays for a satellite at 90 degrees elevation angle
caused by the atmosphere in hydrostatic equilibrium and by the atmosphere’s water contents. m(8)
is the elevation mapping function from zenith to the current satellite elevation angle. h is the altitude
of the aircraft above the WGS84 ellipsoid, easily transferable to geoid height using an undulation
model such as EGM2008 (Pavlis et al. 2008). Both the hydrostatic and the wet delay terms contain
a dependency on the height of the receiver above mean sea level ((RTCA 2016), Appendix A-9) as
well as tabulated values of pressure, temperature, temperature lapse rate, water vapor pressure,
and water vapor lapse rate. For a given installation at fixed latitude all values but the user height can
be interpolated rapidly. The residual uncertainty is taken as

Otropo,SBAS = 0.12m(9) (1 1)

In GBAS, the tropospheric correction is computed according to the RTCA DO253D (RTCA 2017b)
as

Ah

(1—e t) (12)

107°

TC, = Nphy ——
GBAS R™0 \/5.002+sin20
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with 4h being the height difference between the GBAS reference point and the aircraft, and 6 the
elevation angle of the satellite. This tropospheric correction subtracts the part of the tropospheric
delay between GBAS ground station and aircraft, assuming that the delays are spatially correlated
over the horizontal distance between the two. Ni and h, are the refractivity index and tropospheric
scale height from the type two GBAS message. The residual troposphere uncertainty oy, after
applying this correction is dependent on the refractivity uncertainty oy, which is also contained in
GBAS message type 2:

1076 _ah
Otropo,GBas = Onho === (1 — € 1)

In order to correctly achieve the SBAS tropospheric correction at the aircraft, we need to set param-

eters N and h, such that the difference between the SBAS correction and GBAS adjustment is min-

imized, i.e. Ir\p}iln[TCSBAS(h) — TCspas(h = 0) + TC;pas(h)]. Due to the different models used in the two
o

(13)

systems, it is not possible to obtain an optimal solution that minimized this difference for all elevation
angles and all aircraft altitudes. The difference increases, the higher the altitude difference between
the ground station and the aircraft. The ICAO document for procedure design (ICAO, 2014.) states
that "..The FAP should not normally be located more than 18.5 km (10.0 NM) before the threshold,
unless adequate glide path guidance beyond the minimum specified in Annex 10 is provided.” Ten
nautical miles and a three-degree glide path angle translate to an intercept altitude of about 3120ft
above ground level. Thus, for our search of the optimal N and h,, we place the aircraft at an altitude
of 4000ft above the ground station, much higher than an instrument approach would usually start.
We performed a grid search over all possible values of N, ranging from 16 to 781 and h, ranging
from 0 to 25500 m as limited by the VHF DataBroadcast (VDB) message structure (RTCA 2017a).
The elevation angle was varied from 5 degrees to 90 degrees. An extract from this search is shown
in Figure 2.

In general, Figure 2 shows a similar pattern in error behavior for each elevation angle as well
as an anti-proportionality of the error with respect to the elevation angle. Since in the position solution
SBAS satellites with higher elevation angles are equipped with a higher weight and hence contribute
most to the position accuracy, we chose the pair of N and h, which minimizes the error between
TCspas and TCgpas for a satellite at zenith. Figure 3 shows that this pair (N=316, h;=8500), when
used for other elevation angles and other aircraft height, only results in a maximum range error of
3mm, which is acceptable and below the pseudorange noise threshold. We choose to set oy = 0 in
the ground station and add the g¢,opo,spas t0 the transmitted 65, jna = 05 gna + Gfropo.spas- Thus, the
tropospheric variance is contained in the transmitted variance oy, 4n4 and will be used by the onboard
GBAS receiver.
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Fig. 21 Searching over refractive index N and scale height h to find the pair to give the smallest
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Fig 22 Using the value which minimizes the error at high elevation angles for all aircraft height and
GPS satellite elevation angles. The largest error is 1.3 mm for the values of N=316 and h,=8500m.

lonosphere

In SBAS, the ionospheric corrections and error characterizations are computed using a broadcast
grid with associated Grid lonosphere Vertical Error Indices (GIVEI) and a delay value for L1. The
user then interpolates the ionospheric grid at locations where its receiver-satellite line of sight pene-
trates the ionosphere at an assumed altitude of 350 km above the ground. At the interpolation point,
the SBAS user obtains an ionospheric variance o; ;;;zr and an ionospheric correction term IC; which
is mapped along the line of sight to the satellite using F,,(8), a vertical to slant mapping function.
When using GBAS, the ionospheric correction is part of the measured pseudorange correction, and
the ionospheric post correction variance is based on the standard deviation of the ionospheric gra-
dient oionoverticaigradient DEtWEEN UsEr and ground station:

Oiono = Fpp (9)Giono,verticalgradient (dair + 2‘L—vair) (1 4)

where d;, is the distance between GBAS ground station and user and v,;,- the velocity of the user.
Since this term depends on distance, while the ionospheric residual error of SBAS does not, we
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chose 10 set gyono verticaigradgient = 0 In the GBAS station and add the residual ionospheric error var-
ianceo?y r; to the broadcast o7 jna, 1.€ 05y gna = Opr.gna + Otuire

Since ICAO PANS-OPS (ICAO 2014) generally decrees a final approach segment of 10 nau-
tical miles or less, we assume this as the maximum distance the GLASS system can be used and
compute the largest 67,z along the trajectory and use it in our system.

As the SBAS lonospheric Grid is coarsely spaced at 5° latitude and longitude, we compute
the SBAS ionospheric correction IC; at the ground station and add it to the transmitted PRC. In doing
so, we introduce a small error in the pseudorange correction, i.e., the difference between the iono-
spheric correction at the ground station and the ionospheric correction that an SBAS user would
compute at his location at a maximum distance of 10 NM. If we assume a maximum distance off 10
NM between user and GLASS station and the maximum possible difference between adjacent ver-
tical delays at grid points of 63.75 m and a minimum elevation angle, the maximum value of this error
will be 1.33 m. This error diminishes as the aircraft approaches the GLASS ground station or a ref-
erence point at which the SBAS differential corrections are constructed. This is below the maximum
undetected error of 1.5 meters, a requirement for GBAS approach service type D for low visibility
operations. This error can covered by sigma inflation as described by van Graas et al. (2004) and
Walter et al. (2004).

Lateral to Horizontal Protection Level Inflation

When computing protection levels, there are subtle differences between SBAS and GBAS: the GBAS
system calculates the lateral protection level in the cross-track direction to the final approach path
while SBAS calculates horizontal protection levels into the direction of the largest horizontal error.
Second, GBAS adds the projection of the along-track error component onto the vertical protection
level, whilst SBAS uses the pure vertical error. Due to these differences, we need to inflate the final
opr,gna Value before inserting it into the GBAS message in order to compute lateral protection levels
in the airborne GBAS receiver that are equal or larger than the horizontal one for SBAS. Due to the
added along track component, the VPL;p 45 is already larger than the VPLgg 45 and no inflating action
is required. However, the lateral error component will always be less or equal to the semimajor axis
component, and therefore o, 4,4 Needs to be increased. The inflation affects all protection level
dimensions, and with the vertical dilution of precision normally being larger than the horizontal, this
will lead to a large increase in VPL. In order to derive the direction of the semimajor axis of the error
ellipse, we find the eigenvalues and eigenvectors of the horizontal variance-covariance matrix. The
eigenvector corresponding to the largest eigenvalue is the semimajor axis and the largest eigenvalue

semimajor

is the variance in this direction (Sorenson 1980). The inflation factor becomes thus I' = Z

Olateral

The broadcast o, gn4,i bracast 1S then

Opr,gnd,i,brdcast = FUpr,gnd,i (15)

The airborne receiver is not obliged to use all the satellites for which it receives correction data. In
such a case, the needed inflation factor may increase or decrease depending on the broadcast range
variance when looking at the various subsets. The need for an increasing inflation factor is captured
by the ground processor prior to broadcasting correction data by searching over all usable subsets
of satellites and using the maximum T.

K Muiltipliers

During the certification of both GBAS and SBAS for approach services integrity risk is allocated to
the horizontal and vertical protection bounds, the protection levels. This is achieved by setting the K
10



multipliers in (1), (2) ,and (4) to the value corresponding to that risk. In SBAS approach applications
Ky, =5.33, K4=6 and in GBAS approach applications Kjs,q = 5.84 if M = 4 ground receivers are
used. Since in GBAS the K is dependent on the number of ground receivers used, and in SBAS it is
not, we chose M=4 in order to keep the inflation factor at its minimum, keeping in mind that we only
want to make SBAS usable in a GBAS receiver. In order to guarantee that our protection levels are
equal or larger than standalone SBAS, we need to inflate our broadcast sigma further by at least

KK” = 1.028 rounded up to the larger third decimal place such that o, gna,ibracast = 1.028T0pr gna,i
ffmd
Sigma Air

For the same airborne accuracy designator, the o, 4;r; Of GBAS and a,;,,; of SBAS are identical.
So far, we have modified o, gna i bracast: t0 include SBAS ionospheric and tropospheric contributions.
The corresponding GBAS equivalents were set to zero by adjusting GBAS message type 4. When
comparing (3) with (6) it becomes apparent that 6, 4;r; @and a,;,,; are not accounted for in the geo-
metric inflation. Therefore, we need to increase o, gna,ibracase More to account for the geometric
difference in error propagation. og;; and oy, 4;r; are identically calculated for both systems and
reach their maximum value of 0.57 m for a satellite elevation angle of 5° and airborne accuracy
designator A. We increase the broadcast o, gnq,ibracast factor to account for this worst-case as-
sumption:

Opr.gnd,iprdcast = 1.028T0py gng; +0.57(I' — 1) (16)

This solution is overly conservative and assumes a worst-case satellite elevation angle. We can
assume that the difference in satellite elevation between an airborne user at a maximum altitude of
10000ft MSL and the system located on the ground is negligible as the GPS satellite altitude is
roughly 22000 km. To be conservative, we can subtract 1 degree of elevation and calculate 6, 4ir;
using this value. Then,

Gpr,gnd,i,brdcast = 1-028F6pr,gnd,i + (F - 1)Gair,i(6 - 10) (18)

is the the final expression for the inflated value of oy, g4, bracas: Us€d in the GLASS system. We
deliberately chose to scale the standard deviation and not the variance, since it is the ¢ that is used
in the VDB broadcast according to RTCA (2016). Note that the above calculation can easily be
transferred to variances by mathematical equivalence transformation.

Alert Limit Scaling

The standards for data transmission in a GBAS system (RTCA 2004) only allow a maximum value
of 25.4 m to be entered as a Final Approach Segment Vertical Alert Limit (FASVAL) as opposed to
the SBAS LPV approach service FASVAL of 50 m. The GBAS final approach segment alert limits
are scaled with distance from the glide path intercept point (GPIP), which is typically about 1000ft
upwind of the landing threshold. The scaling equation is 0.095965H,, + FASVAL — 5.85 , where H,, is
the height of the aircraft above the GPIP location. This equation is valid up to 1340ft above the GPIP
after which the VAL remains at FASVAL+33.35 m. At the same time, the Lateral Alert Limit (LAL) is
scaled 0.0044D + FASLAL — 3.85, where D is the horizontal distance to the Landing Threshold point.
This equation is valid up to a distance of 7500 m, after which the LAL stays at FASLAL + 29.15 m.
Using a FASVAL of 25.4 m and the GBAS scaling, the vertical alert limit value of 50 m is reached at
an altitude of 317.30 m. If we want the LAL to reach its value of 40 m at the same time, the FASLAL
must be set to 17.21 m. Using a standard 3 degrees glide path angle, we calculated the obstacle
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assessment surfaces according to ICAO PANS-OPS (ICAO 2014.) using the ICAO provided software
(https://www.icao.int/safety/airnavigation/ops/pages/pans-ops-oas-software.aspx). At the above-
mentioned point at a distance of 5741 m from the threshold, the procedure designer uses an APV-1
obstacle assessment surface height of 157.47meters above the LTP with a width of plus-minus 320
m. No obstacle may penetrate this surface without an increase in visibility and/or decision altitude
such that the obstacle does not pose a risk to the flight. Thus, the aircraft at an altitude of 317.3 m
on the glide path is 159.83 m above the obstacle surface, more than three times the alert limit. This
separation increases as altitude increases. From the identified point down to decision altitude, the
alert limits are more conservative than required for LPV. Above the point, they are larger, but due to
the obstacle assessment performed by the procedure designer, the collision risk is not increased,
and the operation does not become unsafe. If the FASVAL were reduced to 16.65 m in order to reach
a maximum of 50 m at 1340ft above the runway, availability might become severely downgraded.

Time to Alert

Generally speaking, ED114B (2019) describes the time to alert as "The time to alert is defined as
the time between the onset of the condition where the relative position error exceeds the alert limit
and the transmission of the last bit of the message that contains the integrity data that reflects the
condition."

The European Aviation Safety agency certified EGNOS for precision approach service and hence it
must fulfill the ICAO (2018) requirement of 5.2 s (Annex 10, Appendix B, Section 3.5.7.5.1), The
proof remains an unpublished document titled “EGNOS Signal-in-Space System Safety Case Part A
(Design, Development & Deployment) Issue 3 from 21 February 2008”.

We receive the SBAS data at user receiver level before computing the augmented position. The
additional processing as described previously and as shown in Figure 1 does certainly introduce a
small delay and increases time to alert. From experience, a process involving inversion of positive
definite matrix with sizes less than 50 by 50 elements on modern personal computers takes around
10 ms or less. Since the algorithm described above we can consider this processing time almost
negligible. However, a qualitative assessment of the additional time in the conversion process should
be performed once the algorithms are programmed in certifiable code, which is out of the scope of
this publication. The VHF broadcast message for GLS is updated every 0.5s seconds and the GBAS
signal in space time to alert is requirement is 3s (see ICAO (2018), Attachment D, Table D5-C, first
row). This yields a total time to-alert of 8.7 s, which is sufficient for an instrument approach procedure
designed according to criteria for APproach with Vertical guidance type 1 (APV-1). An APV-1 requires
a time to alert of 10 s whilst a precision approach requires 10s according to ICAO (2018), Table
3.7.3.4-1. Unlike a precision approach, an APV-1 has a lowest possible decision height of 250 ft
above ground level compared to 200 ft for a precision approach.

Implementation and bench test

After implementing the necessary algorithms in C++, we connected a 64bit Linux PC running SUSE
Linux to an SBAS enabled Septentrio AsteRx3 receiver via TCP/IP. The GNSS receiver was con-
nected to a Leica AR20 choke Ring Antenna located on the roof of the DLR Institute of Flight Guid-
ance in Braunschweig. Our software also calculates at the same time SBAS and GBAS protection
levels as well as the positions of the connected antenna. We collected Navstar GPS data at the DLR
Institute of Flight Guidance (52.3148848778 N, 10.5634639104 E, 143.364 m in WGS84) over the
course of one week from July 15-21, 2018 at 2 Hz and used the final approach segment data block
from runway 26 of Braunschweig-Wolfsburg airport.

Figures 4 and 5 show example protection levels of 24 h and histograms using the full one-
week data set of the ratios of GLASS LPL to SBAS HPL and GLASS VPL to SBAS VPL, respectively.
We can see from only having ratio values above one, that our inflation factor effectively maps the
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error location of the semimajor axis of the current satellite geometry into the lateral component of the
approach coordinate system used in GBAS. In consequence for the vertical, where inflation is not
needed and we also have a higher K multiplier for SBAS protection levels, we see a larger increase
in the ratios between GBAS VPL and SBAS VPL with a minimum above 1.4.
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Fig. 23 Comparison of the vertical protection levels during 24 h (top) temporal evolution of the vertical
protection levels (bottom) Ratio of the vertical protection levels for data collected for one week. The
smallest value is 1.2
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Fig 24 Comparison of the lateral and horizontal protection levels during 24 h (top) temporal evolution
of the lateral and horizontal protection level (bottom) Ratio of the lateral to horizontal protection levels
for data collected for one week. The smallest value is 1.025
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We then plotted the data into a Stanford integrity diagram created by Walter et al. (1999)
using the maximum possible GBAS alert limit of 25.4 m. Fig. 25 shows that the system caused 5.44%
unavailability due to the inflation of the vertical protection level, which is 5.3% more unavailability
compared to the uninflated case. When comparing the pure SBAS integrity plot with the GBAS one,
we can easily see the "stretching" of the data in the direction of the abscissa. If the FASVAL for the
data was reduced to 16.65 m as mentioned in the previous section, the availability would drop from
94.56% to 43.39%, which surely is not acceptable to any user. Note that the FASVAL is applied here
to a static measurement. As mentioned, the GBAS alert limit scales with distance from the airport. In
order to have any desired availability, a potential user must evaluate the availability at the limit of the
operational use of the GLASS system, i.e., at the decision height.
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Fig. 25 Integrity analysis of the GLASS system (left) Integrity plot of the GLASS navigation solu-
tion vertical component. (right) Integrity plot of the standard SBAS position solution vertical compo-
nent. The inflation can be recognized by the elongation along the abscissa

Next, we performed a system verification using our test van, a Mercedes transporter,
equipped with real avionics hardware. In the vehicle, we installed a red-labeled (non-qualified avion-
ics, used for testing) Rockwell Collins GLU-925 Multi Mode Receiver (MMR) from an Airbus A320
and a Honeywell Integrated Navigation Radio (INR) from the Boeing 787 connected to a Novatel
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Pinwheel antenna. Data was collected from both receivers via the ARINC429 bus with a Condor CEI-
530ci PCI interface card. For the transmit function, we connected a Telerad EM9009 GBAS VHF
Transmitter to the previously mentioned Linux PC. The PC and Telerad were synchronized using a
one pulse per second output signal from the Septentrio receiver. The software was configured to
broadcast GBAS message types 1, 2 and 4 as specified for the GAST-C service. Using the test
vehicle, we tuned the FAS data block of runway 26 at Braunschweig-Wolfsburg airport and drove
onto the runway for localizer deviation tests. The GNSS antenna was mounted on the left side of the
vehicle slightly behind the driver's head. The driver then tried to keep the left wheels of the van on
the runway centerline. The runway centerline is 90 cm wide. At 3420 seconds, the driver tried to
correct the vans position such that the deviation would be zero meters. This attempt was unsuccess-
ful; the van and driver combination did not have the capability to steer in the sub decimeter range.
Fig 26 shows the result of both navigation receivers. The top panel shows the rectilinear horizontal
deviations in meters from ARINC429 label 116 (ARINC429-20 2001). The bottom panel shows the
lateral protection level from label 156 as well as protection levels computed at the GLASS installation
site. In the top panel, we can see that the rectilinear localizer deviation of both receivers agrees
within a few decimeters, with the INR data always being offset to the North (since the runway is more
or less in east-west direction). The difference is below the GBAS required accuracy of 16 m and as
such within specification. In the bottom panel, we show the lateral protection level for the FAS data
block of runway 26 from both receivers as well as the GLASS lateral protection level and the SBAS
horizontal protection level computed at the GLASS installation. We see that inflation increases all
LPLs above the SBAS HPL. All protection levels follow the sawtooth pattern that is characteristic of
SBAS protection levels due to the degradation of the corrections. The same 12 GPS satellites above
the mask angle were tracked by all receivers. Interestingly, the Honeywell INR LPL is about three
meters larger than the Collins GLU925 LPL. The Collins GLU925 LPL is again roughly one meter
larger than the theoretical GLASS LPL computed by the GLASS software. This difference may be
due to the models of g, q; implemented in both receivers. The large difference between the two
aviation receivers could possibly be explained by Honeywell using a very conservative, overbound-
ing, non-standard model for o, 4.
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Fig 26 Dynamic test performed on Braunschweig’s runway 26 using a Rockwell Collins GLU925 and
a Honeywell INR. The top panel shows the horizontal deviation output from both receivers. At 3420
s, the van driver tried to correct the deviation to zero but was unsuccessful. The drive technical error
was too large to achieve absolute zero. The bottom panel indicates the lateral protection level as
computed by the two multi-mode receivers (red and blue), the SBAS horizontal protection level, (pur-
ple) and the lateral protection level computed by the GLASS software (green) at the location of the
SBAS receiver. Even though it was fed by the same VDB and GPS antennas and both receivers
tracked all GPS satellites in view, the LPL output by the INR is three meters larger than the one
output by the GLU925.

Flight Demonstration and Automatic Landing

In order to demonstrate the full functionality of the GLASS system, we chartered an Airbus A319,
registration D-AIBI, operated by Lufthansa. This Airbus is one of five within the Lufthansa fleet that
have the GLS option enabled and was used in the Single European Sky Air traffic management
Research (SESAR) large-scale demonstration projects Automated Approaches to Land AAL (Land
2016). In addition, they are currently also used for GLS automatic land trials in the SESAR very large-
scale demonstration project AAL 2. The D-AIBI has two Collins GLU-925 installed, the same type of
receiver that was also used for ground bench testing. Due to the encapsulated nature, only a certain
subset of ARINC429 data (ARINC429-20 2001) is available via the electronic flight bag connection
(Abdelmoula and Scholz 2018). On May 6, 2019, we performed multiple GLASS approaches to run-
way 26 of Braunschweig-Wolfsburg airport. Fig 27 shows the data recorded during the last approach
that was concluded with an automatic landing. The autopilot remained engaged from localizer cap-
ture until the end of the roll-out phase. The approaches were flown using the standard RNP approach
profile and final approach segment data blocks as published in the German Aeronautical Information
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Publication (http://www.dfs-ais.de/). The top panel of the figure shows the localizer and glideslope
deviations, the bottom panel shows the sequence of the flight management computer’s guidance
modes with respect to the along track distance from the glide path intercept point with the runway.
From four kilometers out until touch down, we can distinguish a small oscillation of about 0.01 de-
grees in amplitude and about one kilometer in periodicity. When crossing the threshold, the localizer
deviation also starts drifting towards a bias of -0.03 degrees in the rollout phase. Of course, since
any aircraft during the rollout phase closes in on the localizer azimuth reference point, the angular
sensitivity increases, while the inertia of the aircraft, coupled with wheel friction acts as low pass filter
on the deviation indication. Moreover, the variation in localizer is indeed very small and barely dis-
tinguishable by the pilot on the primary flight display. The aircraft also follows the desired glide path
slightly lower than intended beginning two kilometers from touchdown. When closing in on the thresh-
old, the radar altimeter is usually fed into the autopilot in order to guide the aircraft during an auto-
matic flare. Flare, also sometimes called the round-out, is the final aircraft maneuver during the land-
ing phase. Again, the deviation from the glide path is very small and almost not identifiable on the
pilots’ displays. The cockpit video of this approach can be found as supplemental material to this
manuscript.
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Fig 27 Localizer performance and vertical guidance during the approach and automatic landing.
The top panel shows the localizer and glideslope deviations, the bottom panel shows the sequence
of the flight management computer’s guidance modes as a function of distance from the touch-
down point. The vertical black line indicates the threshold crossing point.

Conclusions

The system works as intended with some restrictions in availability due to the protection level inflation
and provides SBAS APV-1 capability to GLS equipped users. It maintains the SBAS integrity and
time to alert is a combination of the allotments for SBAS and GBAS. Since the SBAS signal is
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provided free of charge by most authorities and can be obtained with low-cost receivers, the system
provides a cost-effective way to provide GLS approaches based on SBAS (GLASS). The approach
remains a 3D approach of type B, also known as a non-precision approach with vertical guidance.
For continuity assurance in terms of hardware failure, it is advisable that the processing hardware,
SBAS receiver and VDB transmitter is doubled. That way, in case of a single point failure, the con-
tinuous operation of the GLASS system is assured. The hardware reliability of the VDB transmitter
was already looked at for GLS and could easily be transferred to the GLASS system. The approach
procedures could be published as GLS approaches with a higher minimum and a note could be
added to the chart that the service is APV only. Alternatively, a GLS channel could be added to the
RNP approach procedure chart. Either way, the required pilot training would be minimal. Apart from
the extended time to alert, the system mimics a pure SBAS receiver, and it is our belief that not a
whole lot of additional certification is required. Thus, the overall cost of the GLASS system can be
held low to make it attractive for purchase by airports. Moreover, a portable version of GLASS could
be installed airborne using a low power VHF transmitter. This transmitter would feed directly in the
VDB input of the GLS receiver. Additionally, when used in this manner, the issue of different iono-
sphere pierce points does not occur. The GLASS system provides the LPV final approach segment
to GLS-only equipped aircraft such as the 737-800. This can enable increased access to airports
that are currently not equipped with an xXLS type approach such as Innsbruck (LOWI). Especially,
approaches in France could be of interest, since the government has officially declared to decom-
mission all category 1 ILS installations in favor of RNP approaches with LPV.
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7.2. Software Safety Assurance in Non-Airborne GPS Based Landing Aids

Abstract.

This paper investigates the software standard DO-278A from the Radio Technical Commission for
Aeronautics according to assurance level 3 to provide a concept for approving software of ground
based navigation aids. For this purpose, related literature and standards were reviewed and evalu-
ated for their applicability for proposing such a concept. The resulting approval concept shows our
approach for conducting the development process according to DO-278A based on a traditional
one and focusing on an activity schedule. Therefore, the paper offers preliminary considerations at
first to show the relation between system and software development. In addition, corresponding
standards that are related to the development are presented as well. The concept is segmented in
three main phases for software planning, realization and verification, which are subdivided and
scheduled in specific activities. Each activity consists of an outline describing the contents ex-
pected by DO-278A and our approach to organize them. This paper shows our conceptional ap-
proach to obtain an approval for software according to DO-278A. This concept is prepared in order
to approve a radio navigation aid.

Introduction

Since 1939 radio transmitters of instrument landing system have provided precision final approach guidance
to aircraft intending to land in less than optimal weather conditions [1]. This more than 80 years old technology
consists of several ultra short wave antennas located at two installations for each runway as well as the
associated hardware. The instrument landing system is to be succeeded by landing aids based on Global
Navigation Satellite Systems (GNSS) for improving accuracy, reducing interference and supporting up to 49
approaches per installation. These systems are augmented by differential corrections from the Satellite Based
Augmentation System (SBAS) [2] or the Ground Based Augmentation System (GBAS) [3].

These modern systems rely heavily on computer technology to generate, transmit, and apply augmentation
data in order to provide highly precise and safe guidance. Therefore, it is important that the processing software
and hardware fulfill a preset level of reliability and integrity to ensure the continuous safety of the aircraft
approach and landing operation.

Due to the rapid increase of using software in airborne systems in the 1980s, it became necessary to create
a standard that provides guidance for satisfying airworthiness requirements. As a result, the standard DO-178
“Software Considerations in Airborne Systems and Equipment Certification” was created. Its scope is to discuss
important aspects of software production for airborne systems like objectives for software life cycle processes
and previously developed software. [4, p. 1] [5]

Around 1996, a cooperation of European Organization for Civil Aviation Equipment (EUROCAE) working
groups and Radio Technical Commission for Aeronautics (RTCA) special committees were assigned to
ascertain the significance of software safety in ground based systems for Communication, Navigation and
Surveillance/Air Traffic Management (CNS/ATM). Then, they established a team to develop material for these
systems. That team reviewed the applicability of DO-178B to CNS/ATM systems and developed DO-278 [4].
The development was based on the following principles, among others: First, the guidance to airborne
equipment certification should be equal. Second, the guidance for CNS/ATM systems should provide the same
software integrity assurance as claimed in airborne systems. Third, differences in regulatory and certification
requirements should be considered. [4, p. A-2,A-3]

The community that applies DO-178C is larger than the community of DO-278A and both standards are very
similar [6, p. 55]. Therefore, it is useful to consider DO-178C [7] [8] related contents as well.

We proposed a simplified GNSS based landing system providing GLs Approaches using SbaS (GLASS) in
[9]. It rebroadcasts the correction and integrity data from SBAS via a GBAS compliant data link. This enables
an aircraft equipped with a Global Positioning System Landing System (GLS) to perform Localizer Performance
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with Vertical guidance (LPV) approaches. Thus, many such airline aircraft can benefit from already published
SBAS based approach procedures.
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Fig. 1. Proposed System Concept for a GLASS Transceiver

The system concept for such a ftransceiver is shown in Figure 1. It mainly consists of
Commercial-Off-The-Shelf (COTS) components like a GNSS/SBAS receiver, database and GBAS transmitter.
However, the GLASS processing and integrity verification unit are custom components. The GNSS/SBAS
receiver provides position and integrity data to the GLASS processing and integrity verification unit. Once the
GLASS processing unit has converted that data, the integrity verification unit compares this data with its source.
If the converted data is approved, the GBAS transmitter can send it. In addition, the Development Assurance
Level (DAL) denotes the rigor required for developing the system component. DAL A is the most rigorous level
and DAL E the least rigorous one.

Innovative systems fill a gap in the already existing system standardization. Therefore, it can be necessary
to fall back on general-purpose standards like Annex Ten to the Convention of Chicago [10], that
comprehensively defines the operating conditions of radio navigation aids. Moreover, these systems are
unknown to certification or approval authorities that must approve them before putting them into operation.
However, for software developed in an aviation context, the Radio Technical Commission for Aeronautics has
published the general guideline DO-278A and regarding software in non-airborne systems that impacts aircraft
safety. It is considered by approval authorities as an acceptable means of compliance for software safety. Here,
taken the GLASS system as an example, we develop and assess the software approval concept for a ground
based navigation aid in preparation for certification.

Preliminary Considerations and Corresponding Standards

Software development is not a self-contained activity as it depends on constraints like the proposed processor,
the concomitant specific compiler tool chain and interfaces to other components. Moreover, depending on the
intended application and its context, several other standards such as for developing hardware [11], qualifying
software tools [12] and conducting safety assessments [13] must be considered as well.

These relations are outlined in Figure 2. The artifact on the left side represents national and international
regulations and standards for aviation that must be fulfilled. For this purpose, there are standards for system
development, which are responsible to fulfill regulations and conducting the Safety Assessment Process (SAP),
among others. Since the system development allocates functionality to hardware and software, there are
respective standards that are represented by the means of the center standards. On the right side are artifacts
connected to the software standard representing further documents that are directly related to it.
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Since DO-278A is a standard that will be used in aviation, an aviation related system safety assessment
needs to be carried out to obtain system related software requirements as the assurance level (AL) for software
development. The AL assigns the exhaustiveness with that a software component needs to be developed [4,
p. 140]. DO-278A offers six ALs, where AL1 denotes components whose malfunction results in catastrophic
failure conditions, whereas AL6 denotes components that do not affect aircraft safety [4, p. 14].

As shown in Table 1, the assurance level has a great influence on the effort to obtain an approval.

TABLE 1
COMPARISON OF APPROVAL ASPECTS ACCORDING TO THE ASSURANCE LEVEL [14, P. 33], EXTENDED AND ADAPTED
T0 DO-278A
DO-278A Aspect AL1 AL2 AL3 AL4 AL5
Classification of Failure Condition Catastro- Ha- Major Not associa- Minor
phic zardous ted

Number of Objectives 71 69 62 41 26
Independence High Medium Low Low \Ifi\r/vy
Low-Level Requirements Yes Yes Yes No No
Statement Coverage Yes Yes Yes No No
Decision/Condition Coverage Yes Yes No No No
Modified Condition/Decision Yes No No No No
Coverage
Configuration Management Tight Tight d'\i/ll?r;1 Medium Low
Source to Binary Correlation Yes No No No No
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Requirements Correlate to Target Yes Yes No No No
Processor

:[Oi\c;(r:]hltecture and Algorithm Verifica- Yes Yes Yes Yes No
Code Reviews Yes Yes Yes No No
S_oftwa_re _Quallty Assurance Transi- Yes Yes Yes Yes No
tion Criteria

Legal Considerations

Depending on the country in which the radio navigation aid should be taken into operation, legal regulations
must be considered. The German law stipulates in § 4 of the German Air Traffic Control Equipment and Device
Type Approval Regulation (FSMusterzulV, see [15]) that requirements concerning devices for air navigation
services are published in an official journal called News for Aviators (NfL). For instance, this official journal
published the Notification concerning the Requirements for Type-Certification of GBAS Ground Facilities as
Aeronautical Radio Navigation Stations, which refers to several other standards like Society of Automotive
Engineers (SAE) Aerospace Recommended Practice (ARP) 4761 for conducting the SAP and ED-109 for
software safety [16].

Safety Assessment Process

Before the software life cycle starts, the SAP needs to be started as it allocates an AL for each software
component. However, as mentioned in [4, p. 7], a complete system life cycle process description is not part of
DO-278A, but can be found in other industry documents as the following. Typically, SAE ARP4754A “Guidelines
for Development of Civil Aircraft and Systems” [17] and SAE ARP4761 “Guidelines and Methods for Conducting
the Safety Assessment Process on Civil Airborne Systems and Equipment” [13] can be used for system life
cycle processes [18, p. 14] [6, p. 14,33-34].

The SAP according to SAE ARP4761 is a qualitative one and can be a quantitative process that includes
generation and verification of requirements. This process begins with a Functional Hazard Assessment (FHA)
that identifies and classifies failure conditions associated with single or combined functions. Its objective is to
identify every failure condition with rationale for its classification and establish corresponding safety objectives.
Then, the Preliminary System Safety Assessment (PSSA) examines the proposed system architecture to
determine how failures can cause functional hazards identified by the FHA. Moreover, it establishes safety
requirements to meet safety objectives that are identified by the FHA. For that purpose, the PSSA usually
consists of a Fault Tree Analysis, Dependence Diagram, or Markov Analysis, and should include a Common
Cause Analysis. Finally, when the system is implemented, the System Safety Assessment (SSA) evaluates if
the safety objectives and requirements of the FHA and PSSA are met. The SSA is based on the methods that
are used in the PSSA and verifies that all significant effects are considered. [13, p. 12,15]

Assurance Level Determination Procedure

The assurance level can be basically determined analog to the procedure that is indicated in ED-114A, see
[19, p. 24-25]. That procedure consists of the following three steps:

4. Determination of risk budgets
In the context of radio navigation aids, the International Civil Aviation Organization (ICAO) GNSS
Standards and Recommended Practices (SARPs, s. a. [10, p. 3-72, APP B-122, APP B-125]) define
the allowed risk budgets for flight operations or ground equipment. They are further divided in integrity
and continuity risks.

5. Relation to failure classifications
Based on the determined risk, the European Union Aviation Safety Agency (EASA) provides in
Certification Specification (CS) 25 the relation between quantitative risks and qualitative failure
classifications in Acceptable Means of Compliance (AMC) 1309. See [20, p. 2-F-40 to 2-F-78].
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6. Allocation of assurance levels
The ALs will be allocated according to their quantitative failure classification in [4, p. 14]. See also the
classification of failure conditions in Table 1.

Additionally, if the software can be partitioned in isolated components during the SAP, they can be assigned
with different assurance levels. The independence can be achieved if each software component will be
executed on separate hardware or the software provides provisions for ensuring independence of its
components. [4, p. 11,16-17]

Standards belonging to DO-278A

DO-178C and DO-278A can be called “core documents”’, since they are intended to be
technology-independent. Other documents, like technology specific supplements, build upon them. In the
scope of these standards, there are five documents that are closely related. At first, there is DO-248C for
Frequently Asked Questions and Discussion Papers. Second, there is DO-330 for tool qualification if
development related tools must be qualified. Finally, there are three technology supplements that extend the
core documents, namely DO-331 for model-based development, DO-332 for object-oriented technologies and
DO-333 for formal methods. [6, p. 54-55]

Supporting Information (DO-248C)

The supporting information document provides Frequently Asked Questions, Discussion Papers, and
rationale for both the industry and authorities. They do not provide additional guidance, but clarification to the
guidance of the core documents. The Frequently Asked Questions section provides short and concise answers
to questions that can be answered in up to two pages, whereas longer answers are covered in the Discussion
Paper section. Moreover, the rationale section provides background information to support the understanding
of DO-178C and DO-278A. DO-248C recommend being used by looking for keywords in appendix C or
references of the corresponding core documents sections in appendix D. [18, p. 1-2] [21]

Software Tool Qualification (DO-330)

Software tools are widely used in the context of software development. Typical tools are compilers, code or
documentation generators, test, and modification management tools. They can improve system safety, but also
can have a negative impact on system safety if they are erroneous. Thus, these tools should be qualified to
ensure the functional correctness and to avoid risks. [12, p. 1,5] [22]

As mentioned in [4, p. 88] a “Qualification of a tool is needed when processes of this document are
eliminated, reduced, or automated by the use of a software tool without its output being verified as specified”.
Due to the wide range of this requirement, there are three criteria established regarding the potential safety
impact of the software tool.

+  Criteria 1
Tools that affect the resulting software directly [4, p. 89].
Examples: Code or configuration file generators, compilers, linkers and requirements management,
design and modeling tools [6, p. 230].

*  Criteria 2
Tools that automate verification processes and can fail to detect an error. Its output is used to justify
the elimination or reduction of verification or development processes. [4, p. 89]
Examples: Static code analyzers that replace source code review (verification step) and reduces
design mechanisms like overflow detection (development step) [6, p. 322].

* Criteria 3
Tools that can fail to detect an error in its intended use [4, p. 89].
Examples: Test case generators, structural coverage tools, and static code analyzers [6, p. 320].

These criteria lead together with the assurance level to the Tool Qualification Level (TQL) as shown in Table
2. The TQL results in several objectives that must be satisfied to obtain the approval for using the tool. DO-330
offers up to 76 objectives in total and the more rigorous the TQL, the more objectives need to be satisfied.
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TABLE 2
CORRELATION OF ASSURANCE LEVEL AND SOFTWARE TOOL CRITERIAWITH TOOL QUALIFICATION LEVEL [12, P. D-9].

Assurance Criteria Criteria Criteria
Level 1 2 3

AL1 TQL-1

AL2 TaLz | a4

AL3 TQL-3 TQL-5
AL4 TQL-5

ALS TQL-4

Supplements (DO-331, DO-332, DO-333)

As already mentioned, there are three supplements that extend the core documents. They add objectives
for technology-specific guidance.

At first, there is DO-331 for model-based development. As mentioned in [23, p. 82] [24], a model is “An
abstract representation of a given set of aspects of a system that is used for analysis, verification, simulation,
code generation, or any combination thereof. A model should be unambiguous, regardless of its level of
abstraction.” The main reason for using model-based development is to reduce the development time, cost,
and potential human errors as the complexity of the life cycle will be reduced due to the use of models and
qualified code generators [6, p. 345].

Secondly, there is the DO-332 supplement for object-oriented technology and related techniques. That
document characterizes object-oriented technologies as “a paradigm for system analysis, design, modeling,
and programming centered on objects.” [25, p. 3]. Object-oriented technologies are well-known software
development technique used in many systems including safety-critical systems. Since that technique has
advantages like reusability and a strong tool support, it can be desirable to use it in aviation [6, p. 360].

Finally, there is DO-333 for formal methods. That document defines formal methods as “Descriptive notations
and analytical methods used to construct, develop, and reason about mathematical models of system behavior.
A formal method is a formal analysis carried out on a formal model.” [26, p. 58]. As a result of that definition,
the application of a formal method comprises two activities, namely modeling and analysis. Hence, both terms
are further defined. A formal model is “an abstract representation of a given set of aspects of a system that is
used for analysis, simulation, code generation, or any combination thereof.” [26, p. 58]. For this purpose, the
model is described in a mathematical form [26, p. 58]. A formal analysis is “The use of mathematical reasoning
to guarantee that properties are always satisfied by a formal model.” [26, p. 58]. In consequence, formal
methods can improve the software development process as they can guarantee the software compliance with
the requirements [6, p. 372].

Approval Concept for GLASS

The approval concept for GLASS is based on the traditional “five-plans-and-three-standards suggestion” that
is mentioned in [6]. This means that project specific development plans and standards will be implemented as
offered by DO-278A. In addition, there is a freely accessible template set (see [27]), which is suitable for this
approach. It contains several tables of content for the documents that must be created. Besides this traditional
approach, it is also possible to use modern agile software development processes if the DO-278A objectives
are addressed adequately, but this can lead to challenges with the approval authority [6, p. 74].

As shown in Figure 3, the approval concept is structured in phases for previous system processes, software
planning, software realization, and software verification. There are previous processes on system level prior to
software development, such as prototyping, selection of hardware, and the Plan of Software Aspects of
Approval (PSAA). When finished, the software can be planned and the plans can appropriately consider the
specific hardware characteristics as interrupts and interfaces. After the software plans are written, the PSSA
can be created as well and submitted to the approval authority. If it is authorized, the software realization
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processes can be started and their output be reviewed. Finally, the software will be tested and analyzed during
the software verification phase and its results will be verified again.
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Fig. 3. Approval Concept

The first two stages in the previous system processes phase are grayed because they are not part of the
essential approval concept. However, they are important preprocesses to the software development process
as they provide system description and approval aspects that are relevant for software development.
Afterwards, the software planning phase is aligned to complete all plans that are referenced, included, or
summarized in the PSAA at first as the PSAA is the first document that will be submitted to the approval
authority. If the PSAA is submitted to the approval authority, additional plans that are not directly relevant to
the approval process can be created. For instance, that could be an internal test equipment scheduling plan.
When the PSAA is approved, the development activities of requirements, design, and code can be performed
in the realization phase based on the plans. This includes already respective reviews. Eventually, the remaining
part of the verification process can be conducted to test the resulting software. This distribution of the
verification process leads to the V life cycle model as shown in Figure 4. Finally, the Software Accomplishment
Summary can be written and submitted to the approval authority. If it and further requested data is approved
by the authority, the software can be taken into operation.

Several data items will be generated during the approval procedure as shown in Table 3. They are required
by DO-278A and their extent depend on the assurance level. Not each data item leads to a standalone
document as it is possible to combine data items in one document. The contents and combination of them wiill
be outlined in the following. A detailed description can be found in the 11th section and the to be satisfied
objectives according to the assurance level are shown in annex A of DO-278A.
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TABLE 3
DATA ITEMS TO BE CREATED [4, P. 69-83]

Plan for Software As-
pects of Approval

Software Develop-
ment Plan

Software Verification
Plan

Software Configura-
tion Management
Plan

Software Quality As-
surance Plan

Software Require-
ments Standards

Software Design Stan-
dards

Software Code Stan-
dards

Software Requirements
Data

Design Description

Source Code

Executable Object
Code

Software Verification
Cases and Procedures

Software Verification
Results

Software Life Cycle En-
vironment Configura-
tion Index

Software Configura-
tion Index

Problem Reports

Software Configura-
tion Management
Records

Software Quality As-
surance Records

Software Accom-
plishment Summary

Trace Data

Adaptation Data ltem

File

System Description/Approval Aspects

At the beginning of the software approval procedure, other system development processes were already
performed. They provide information like high-level system descriptions and proposed system functions that
are allocated to the software. Since there are already documents containing relevant data, it is useful to collect
and reuse them in the PSAA. This can include diagrams like use case diagrams and state machines. The final
system concept is not complete at present, so that neither a final PSSA nor a complete system description is
available. For this reason, the approval process of GBAS ground stations, SBAS equipment standards, and
the ICAO GNSS SARPs in combination with EASA CS 25 were reviewed. As a result, software for equipment
of GNSS augmentation systems needs to be developed under AL2 or AL3. In consequence, an integrity
checker is introduced for using the less rigorous AL3. Furthermore, the separate integrity checker introduces
redundancy. Eventually, the software approval concept is based on the proposed system concept as shown in
Figure 1.

Software Planning Phase

As already mentioned, the software planning phase is aligned to complete all plans that are referenced,
included, or summarized in the PSAA at first. Initially, the Software Configuration Management (SCM) Plan
should be written and the corresponding SCM process should be started. This ensures that all plans are under
configuration management from the beginning. Afterwards, the Software Verification Plan (SVP), Software
Development Plan (SDP) and the Software Quality Assurance (SQA) Plan can be written including plans for
tool qualification, if the use of software tools is planned. These four plans can be written in parallel as there are
no scheduling dependencies between them. After that, the PSAA can be written based on the collected data
from system development and the already written software plans. Finally, plans that do not affect the PSAA
can be created.
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Software Configuration Management Plan and Process

The SCM process begins in the planning phase and continues during the development phase and ends with
the phase-out of the software [6, p. 86]. Therefore, the SCM Plan describes the methods that should be used
to satisfy the objectives of the software configuration management [4, p. 74]. This includes procedures for
configuration identification, baselines and traceability, problem reporting, change control and review,
configuration status accounting, software load control, software lifecycle environment and data control as
described in [4, p. 56-61,74-75] and [6, p. 86-88].

The first activity of the approval concept is to establish the SCM process because it enables basic activities
that must be performed during the project. For instance, it is useful to provide a problem report process for the
planning phase to report and remedy inconsistencies between the plans. Moreover, owing to the need of basic
tools like word processing programs to write the plans, it is appropriate to define these tools before they will be
used to write the plans. For this purpose, the Software Life Cycle Environment Configuration Index (SECI),
Software Configuration Index, SCM Records, and Problem Reports will be created or initialized at the
beginning.

Software Development Plan

The intent of the SDP is to provide project specific guidance for developers who will write requirements,
design, and code and can be included in the PSAA. At first, the SDP includes project specific standards for
ascertaining software requirements, establishing software design, and writing code. More precisely, that are
the Software Requirements Standards (SRS), Software Design Standards (SDS), and Software Code
Standards (SCS). These standards are regularly just referenced and not included, although it is possible. Due
to the project specificity, arbitrary industry standards like an IEEE or a company-wide standard should not
merely be included, because they do not consider project specific needs as the software assurance level.
However, they can be used as an input for developing the project specific standards. Secondly, the designated
software life cycle must be explained in the SDP to provide a clear project management structure for
developers. The selection of a life cycle model is only restricted by usage of a model that will be verified
top-down. That means that the requirements verification is performed before the design verification and the
design verification before the implementation verification. Moreover, its entry and exit criteria for each
development phase and produced data must be described as well. Finally, the software development
environment needs to be described as well to reduce its potential risk to the software that will be developed.
Further, it ensures the reproducibility of the Executable Object Code (EOC). This includes all tools that are
used within the scope of the project. For instance, requirements, design and code development tools as well
as the compiler, linker, loader, and the used hardware platform. The focus of the description is to explain how
to use the development environment in the scope of the project. To reduce the redundancy, it is possible to
reference the SECI instead. However, then the SECI should be released with the plans and updated during
the software development. [6, p. 81-83,90-91] [4, p. 30,73]

Due to the aforementioned points, the SDP will be included in the PSAA and references the project specific
standards for requirements, design, and code. This leads to a concise SDP chapter which is focused on the
software life cycle organization including its environment. Conversely, the standards provide specific guidance
to particular life cycle phases. In order to sharpen the focus further, the SDP describes the development
environment in general and references the SECI for details. This avoids inconsistencies between these
documents as the PSAA requires otherwise a summary of the SDP. Since not all details of the software
development environment will be determined during the planning phase, the SECI will be updated during the
development. For instance, this can concern libraries or compiler options and versions.

Since the approval concept is based on a traditional approach, the V-model for software development will
be applied as provided in [28, p. 33-34]. The suggested software life cycle model is shown in Figure 4 and
adjusted to the needs of DO-278A as well as to the approval concept.
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Software Verification Plan

The SVP describes how the software verification will be performed to detect and report errors that were
introduced in the planning, development, or verification process. For that purpose, DO-278A recommend
describing organizational responsibilities of the software verification process and interfaces to other software
life cycles, verification methods like reviews, analysis and testing methods. Verification environment including
software tools and hardware test equipment, criteria for starting verification process, reverification methods,
and assumptions about the correctness of compiler, linker and loader should be included as well. Moreover, a
description of test methods for partitioning integrity, how verification independence will be achieved, and
verification methods for previously developed software and multiple-version dissimilar software should be
included if applicable. [4, p. 41,73-74]

The verification methods for requirements, design, and code are similar, but with different aspects [6, p.
123,153,178]. Hence, the description of the basic verification methods in the SVP will be separated from
specific aspects in order to reduce redundancy. In consequence, the development related review section will
be structured as follows: At first, the SVP supplies organizational information for the software verification
process as responsibilities and transition criteria. Then, a basic description of the proposed verification
methods like review and analysis will be provided. Subsequently, the methods will be specified in subsections
for requirements, design, and code.

Since almost all verification objectives of DO-278A can be satisfied by review [6, p. 84], a formal peer review
process shall be established as described in [6, p. 125]. With regard to the verification and tracing effort of
DO-278A, the inspection review as described in [29] will be applied for reviewing software requirements,
design, and code. These reviews are related to the “Review” stages in Figure 4. Besides the review process,
it can be necessary to use additional analysis methods like test coverage analysis to support it.

While the development related verification objectives ensure that the development was performed
accurately, there are also testing objectives for demonstrating the software compliance to all requirements. The
tests also demonstrate that failure conditions identified by the PSSA are removed. Therefore, it must be
confirmed that the EOC complies and is robust with all requirements. Furthermore, the compatibility of the EOC
with the target computer must be validated. For this purpose, DO-278A requires normal range and robustness
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test cases for requirements based testing. This method tests requirements against the EOC and ensures the
compatibility between software components. Additionally, it shows that the components comply with the
software architecture. [4, p. 46-51]

When the software testing is performed, it needs to be verified that the verification procedures are adequate
and correct. For this purpose, DO-278A requires a test coverage analysis as well as reviews and analysis of
test cases, procedures, and results. In addition, bidirectional traceability between software requirements and
their test cases is required as well to support the requirements-based test coverage analysis. Moreover, the
test cases should be bidirectionally traced to test procedure to show that all test cases are developed into test
procedures. The test procedures also should be bidirectionally traceable to the test results for showing that all
test procedures were executed. [4, p. 51-53]

The test methods description in the SVP will be organized like the development related verification methods.
While a basic test method description will be added to the other basic methods, its specific characteristic will
be attached to the other specific descriptions. Finally, the SVP ends with a section covering a reverification
method.

Tool Qualification Planning

If a software tool should be used that automates, reduces, or removes processes of DO-278A and its output
will not be verified, it needs to be qualified according to DO-330. A tool qualification is only valid for a specific
system if the qualification is covered by the PSAA. Hence, if an already qualified tool should be reused, it needs
to be requalified in the scope of the project. [4, p. 88-89]

Software Quality Assurance Plan

The Software Quality Assurance (SQA) process begins in the planning phase and continues during the
software life cycle. Therefore, the SQA Plan describes the methods that should be used to satisfy the objectives
of the software SQA process. For this purpose, the SQA Plan should include guidance for its environment,
activities, records, transition criteria and timing. Moreover, an authority statement and a supplier oversight
should be provided as well. The latter describes how external developers comply with the project plans and
standards. All SQA objectives must be satisfied independently. This means that the verification will be
performed by a person or tool that was not responsible for developing the corresponding data. [4, p.
56-63,75-76,133,143-144]

Plan for Software Aspects of Approval

The PSAA is the first means for the approval authority to determine if the proposed software life cycle is
appropriate to the assurance level and has a contract-like status between the applicant and the approval
authority. If the PSAA is submitted late during the project, it carries a risk because the approval authority can
assess the plans as not compliant. The plan must provide a system and software overview, the software life
cycle including a summary of SDP, SVP, SCM Plan, and SQA Plan, as well as a list of data items that will be
generated. Moreover, the plan should cover a project schedule and an oversight of external suppliers. Finally,
it must also include approval considerations like the assurance level and additional considerations as the usage
of COTS software. If the PSAA is finished, it will be submitted at the approval authority. Then, the project team
gets response if they agree with the plan or request further documents or rework on the plans. [4, p. 67,72-73]
[6, p. 78-81]

As already mentioned, the planning phase is aligned to finish the PSAA as early as possible. Therefore, all
plans and information needed for writing this plan is already available. The SDP with its life cycle model will be
included completely, whereas the SVP, SCM Plan, and SQA Plan will be summarized. Moreover, a list of all to
be created data items will be added. They will be listed with a short description of their contents. The remaining
contents like overviews and approval considerations will be completely covered as well. Before the PSAA will
be submitted to the approval authority, the plans will be reviewed to verify their compliance to DO-278A. If the
plans passed the review, the communication between the GLASS project team and the approval authority will
be established.

Additional Plans
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After all plans relating to DO-278A are created and the PSAA is submitted to the approval authority, plans
can be written, which are not required by DO-278A. That can include plans like detailed project management
plans that assign tasks to specific project members and scheduling plans for company resources, e.g., flight
test resources.

Software Realization Phase

The software realization phase mainly consists of the execution of the plans. For this reason, the following
subsections outline which data is required to start the process and which data items will be created. In addition,
the organization of them will also be described with regard to the proposed software life cycle.

Software Requirements Process

The software requirements process can be started if the respective transition criteria as provided by the
software life cycle are satisfied. Moreover, system requirements and architecture, hardware interfaces, and the
SDP including the SRS must also be defined as they are the input of this process. This process ensures that
the High-Level Requirements (HLRs) are developed and the derived ones are defined and provided to system
development and SAP. Derived requirements are not directly traceable to higher-level ones or define behavior
beyond them. The Software Requirements Data is the process output, which contains the HLRs. Furthermore,
Trace Data shows the association between system requirements and HLRs will be allocated as well. It provides
the verifiability that the requirements are implemented completely and visibility to derived HLRs. [4, p.
34,39,142]

Once the requirements are developed, they will be reviewed according to the SVP. Likewise, the
segmentation of development and verification plan, the resulting data of this process will be allocated. The
requirements development related Software Requirements Data and Trace Data will be gathered in one
standalone document, whereas the Software Verification Results (SVR) will be gathered in a separate
document. In order to ensure bidirectional traceability, the system requirements will also be supplemented with
a reference to the relevant HLRs.

Software Design Process

The software design process can be started if the planned transition criteria are satisfied. Further, the
Software Requirements Data and SDP including SDS need to be defined as they are the input of this process.
This process must ensure that the Low-Level Requirements (LLRs) and the software architecture are
developed from the HLRs. Moreover, it ensures that derived LLRs are provided to the system development
and the SAP too. LLRs are a breakdown of the HLRs so that the code can be developed from them without
further information. The Design Description is the process output, which contains the LLRs and software
architecture. Additionally, Trace Data that shows the association between HLRs and LLRs will be allocated as
well. Trace Data provides verifiability that the requirements are implemented completely and visibility to derived
LLRs. [4, p. 35,39,144]

If the software design is created, it will be reviewed according to the SVP. The resulting data of this process
will be segmented analog to the resulting data of the requirements process. For this reason, the Design
Description will be combined with the corresponding Trace Data in one document and the corresponding
verification will be added to the SVR document created in the requirements process. The HLRs will be
supplemented with a reference to the relevant LLRs as well as to archive bidirectional traceability.

Software Implementation Process

The software implementation process consists of coding and integration and can be started if the respective
transition criteria as provided by the software life cycle are satisfied. Furthermore, the software architecture,
LLRs, SDP, and SCS must also be available as they are its input. The coding process produces the Source
Code from the software architecture and LLRs. Then, during the integration process the Source Code will be
compiled, linked and loaded into the target computer. As a result of this process, the EOC and Adaption Data
Item File will be output as well as data for compiling, linking, and loading. Moreover, Trace Data showing the
association between LLRs and Source Code will be allocated as well. It supplies verifiability that the LLRs are
fully implemented as well as there is no undocumented function. [4, p. 37-39]
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If the software is implemented, it will be reviewed according to the SVP. The resulting data of this process
will be segmented as mentioned before. Therefore, Trace Data references will be integrated into the Source
Code, whereas the corresponding review results will be added to the SVR document. Additionally, LLRs will
be supplemented with a reference to the relevant Source Code as well.

Software Verification Phase

The reviews for the development processes are already covered in the respective requirements, design, and
implementation process. This phase focuses on software testing and the verification of testing.

Software Verification Process

System and software requirements, software architecture, Trace Data, Source Code and EOC as well as the
SVP are input into the software verification process. The Software Verification Cases and Procedures, SVR,
and Trace Data are its output. This process can be started if the planned transition criteria have been satisfied.
The software verification process detects and reports errors that arise during the development processes and
returns them to the respective development processes for removal. For this purpose, the Software Verification
Cases and Procedures describes the verification cases and procedures that will be developed according to the
SVP and used for testing. It defines scope and extent for testing methods and procedures, identifies required
equipment and describes the expected test layout. Moreover, inputs, conditions, expected results, coverage
criteria, and pass or fail criteria should be defined for each test case. [6, p. 206-207] [4, p. 41-42,79]

If the Software Verification Cases and Procedures are defined, they will be reviewed according to the SVP.
Therefore, the Software Verification Cases and Procedures including its Trace Data will be combined in one
document. The bidirectional Trace Data references will be demonstrated with a traceability matrix. The review
results will be added to the SVR document like before. Moreover, the results of the tests will be added to the
SVR document as well.

Software Accomplishment Summary

The Software Accomplishment Summary shows that the developed software is compliant to the PSAA. For
this purpose, the system and software overview, approval considerations, software life cycle, additional
considerations and the suppliers oversight will be included like in the PSAA. However, the Software
Accomplishment Summary emphasizes on their changes. In addition, while the PSAA mentioned the to be
created software life cycle data, the Software Accomplishment Summary includes that data. Moreover, the
software configuration with part numbers and version as well as its characteristics like EOC size and timing
margins need to be included. Then, a change history focusing on changes caused by safety defects and life
cycle improvements must be added if applicable. Additionally, if there are unresolved problem reports, a
summary of them with potential safety effects, functional and operational restrictions etc. also needs to be
included. Finally, the Software Accomplishment Summary must include a compliance statement that provides
how the compliance was demonstrated and list additional rules from the approval authority and deviations from
the plans if they are not already addressed. [4, p. 81-82]

After the Software Accomplishment Summary is finished, it will be submitted to the approval authority. If they
approve it, the software will be taken into operation.

Conclusion

This paper aimed to show a concept for approving the software of GLASS. For this purpose, standards and
further considerations that have an immediate influence on the approval according to DO-278A were introduced
at first. Then, DO-278A was analyzed according to assurance level 3 for objectives that need to be satisfied.
Based on them and the concomitant activities, an approval concept was created. The concept follows a
traditional approach, which includes an adapted V life cycle model for software development. Initially, the
concept schedules the creation of the required plans, outlines its contents and presents our implementation
approach. That planning phase is aligned to finish the plan for software aspects of approval as early as possible
as it is the first means for the approval authority to examine the plans. Accordingly, the plans for configuration
management, software development and verification, quality assurance, and tool qualification must be finished
first. After the approval authority has confirmed the plan, the software will be implemented and verified
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according to the respective plans. Ultimately, the software accomplishment summary will be written and
submitted as well. If it will be approved the software can be taken into operation.
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7.3. An Operational Concept Flying GLS Approaches Using Satellite Based
Augmentation Systems

Abstract

A new converter technology allows suitably equipped aircraft to use data provided by the satellite-based aug-
mentation system in receivers originally designed for the ground-based augmentation landing system. For
these aircraft, that system enables a lower decision altitude and hence improved access to airports. To make
this technology usable, air crews require an operational concept and the flight crew has to be presented with
the appropriate information in the form of approach charts. Two different possibilities for an operational concept
were developed and the corresponding approach charts created. One option is a modified area navigation
approach chart, to which the specific information is added. The other chart is an entirely separate procedure
for the approach. These two options were tested with airline pilots in an Airbus A320 full flight training simulator.
During the simulator flights, aircraft performance data was recorded and the participants filled in questionnaires
regarding workload and quality of the operational concept. The results show different behavior during the in-
tercept of the final course, but all approaches remained within the required limits. The questionnaires revealed
that the workload is higher during the area navigation variant and that all participants prefer the separate
ground-based augmentation landing system variant.

Introduction

Nowadays, most instrument approach procedures to land at airports flown in commercial aviation are based
on the Instrument Landing System (ILS). At aerodromes where ILS approaches are not available, Global Nav-
igation Satellite Systems (GNSS) derived position data are used to fly Required Navigation Performance (RNP)
approaches based on area navigation. To improve accuracy and integrity, GNSS such as the Global Position-
ing System (GPS) can be augmented by a Satellite Based Augmentation System (SBAS) or a Ground Based
Augmentation System (GBAS)[1]. These systems provide added integrity plus enhanced accuracy and conti-
nuity compared to a stand-alone GPS system (see, for example [2], [3] and the references therein).

An SBAS consists of multiple ground stations spread over a whole continent, one or more master control
stations that calculate the correction and integrity information plus at least one satellite in a geostationary orbit.
The information is transmitted to the user on the civilian GPS frequency via a transponder on the geostationary
satellite. In aircraft the reception of the signal enables Localizer Performance with Vertical guidance (LPV) final
approach segments and their corresponding decision heights. At these heights the pilot must have visual cues
with the runway established or otherwise initiate the missed approach procedure [4]. For this type of approach
guidance, final approach segment (FAS) data is stored in the aircraft’s navigation database. If LPV is available,
its corresponding decision altitude is usually the lowest among all minima available for these approaches.
Unfortunately, the LPV final approach segment can only be flown by very few commercial transportation aircraft
(only the A350 and A220 at the time of writing), because the required equipment is not commonly certified for
any other medium or heavy commercial transport aircraft.

A GBAS consists of three to four GPS receivers, a master station, and an VHF transmitter located at the
aerodrome. As with SBAS, the master station computes correction and integrity information and provides it to
a user, this time with a VHF data broadcast from the ground. This data broadcast contains up to 49 FAS data
blocks. When an aircraft uses this technology for landing, it must fly GBAS Landing System (GLS) approaches.
Even though many commercial transportation aircraft are equipped with GLS receivers to fly these approaches,
they are not widely available due to the extensive costs of a GBAS installation at aerodromes. [5].

Dautermann et al. [6] developed a system to combine the benefits of the two different augmentation systems,
while eliminating most of the drawbacks. The GLS Approach using SBAS (GLASS) system consists of a ground
station, a receiver for the SBAS signal, and a VDB transmitter for the GLS signal (see also Figure 1) The
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received SBAS information is combined with the locally stored FAS data to generate a GBAS Approach Service
Type A (GAST-A) signal [7]. Therefore, GLS equipped aircraft can fly the LPV final approach segment of RNP
approaches. This system could be implemented at aerodromes having limited installation surface area or in-
vestment constraints that prevent the installation of a standard GLS providing the GAST-C service comparable
to an ILS.

The service provided by GLASS conforms to the GBAS Approach Service Type A (GAST-A), an approach
ser-
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sioned by the Australian Ground based Regional Augmentation System GRAS [8], [9].
Figure 1: GLASS architecture enabling GLS equipped aircraft flights to LPV minimum.

The technology was tested in flight trials and performed well to GAST-A standards [10] [11]. The next step to
the deployment of the GLASS technology is the development of an operational concept (CON OPS) for the
usage of this technology during airline operations. For this, we present different approach charts and cockpit
procedures to airline crews, have each crew fly the different procedures and evaluate their performance and
responses.

Charting

Every published Instrument Approach Procedure (IAP) to an airport has an associated chart. These charts differ between
the approach types and are used by flight crews to obtain the required information about the approach and to set up the
avionics in the plane accordingly [12].

Here, we were looking for the best chart to present the required information about GLASS to the crew. The
charts we developed are based on the RNP E approach to runway 15 in Salzburg (LOWS). That chart is
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published in the Austrian Aeronautical Information Publication (AIP) and can be found at https://eaip.austro-
control.at/. The approach displayed on this chart is an “LPV only” approach, therefore only aircraft able to use
SBAS for IAPs can fly it. The most common commercial air transport aircraft, the Boeing 737 and the Airbus
A320 do not have this required equipment. We developed two charts that allow GLS equipped aircraft the
usage of that approach.

GLS-Variant

The first option is a GLS chart (Figure 2) with additional information added to inform the pilots it is based on SBAS. The
approach needs to be coded as a GLS type and stored the aircraft database in order to enable it to be flown.. We applied
several changes to the chart compared to the baseline RNP-E chart from the AIP [13]. The chart was renamed to show
GLS-E in the upper right-hand corner instead of RNP-E. Another box further to the left in the top row shows the infor-
mation required to fly the GLS. This includes the 5-digit channel number (22265) which is required to enable the reception
of the GLS signal via the avionics and 4-digit identifier S15A. If the correct channel number is tuned and the avionics
receive the signal, this identifier is displayed on the Primary Flight Display (PFD) on the flight deck. This allows the flight
crew to verify the correct setting of the GLS receiver. In addition to the information at the top of the chart, a box in the
center of the chart shows a remark. This remark contains the same channel number and identifier as shown at the top of
the chart. Furthermore, it informs the pilots about the fact, that LPV service is provided via this GLS signal.
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RNP-Variant

The second option is an RNP approach chart for GLASS operation. The difference between the published RNP E chart
and ours is the remarks box next to the final on the drawing. It states that the LPV final is also provided via a GLS channel.
The corresponding channel number and identifier are given in the remarks box.(Figure 3)
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Operation and Task Distribution

In order to be able to accommodate the GLASS concept, we adapted the standard operating procedures for an Airbus
A320 aircraft to include the actions that are unique to the GLASS technology. We chose the A320, because it is one of
the most common commercial transportation category aircraft and a A320 Full-Flight-Simulator with GLS capabilities
allowing data extraction was available at Lufthansa Aviation Training .

Here, we present the crew task distribution for the two variants of GLASS usage. The tables in this chapter
show the tasks the flight crew must perform when using GLASS in an A320. The tables start with the prepara-
tion of the approach and end at the minimum descent altitude, at which the pilots must decide whether to
continue for landing or initiate the missed approach procedure.

Commercial transport airplanes such as the A320 are routinely flown by two pilots. Both can fly the aircraft and
have the same controls options on their respective side. The tasks during flight are usually distributed to the
pilot flying (PF) and the pilot monitoring (PM). The PF directly controls the flight path of the aircraft either
manually, using the control interface, or by using the autopilot. The PM on the other hand performs the tasks
that do not influence the path directly such as communication with air traffic control and reading of checklists.
As both pilots are trained to perform both tasks, they usually change roles after each flight.

GLS

During an approach with a GLS approach chart the crew can use the standard GLS procedures that they learned during
their training where the GLS is flown ILS look-a-like. The difference for the flight crews is very small compared to ILS,
as the avionics of the aircraft displays GLS deviations the same way as ILS deviations and the system selects the correct
settings when the approach is loaded in the Flight Management System (FMS).

The tasks the crew must perform for the approach are shown in chronological order in Table 1. Those tasks
that are specific for the GLS approach are shown in bold and italic. Table 1is divided in three parts, in order
to highlight the three different situations during approach in which the listed tasks are performed.

Especially the verification of the correct channel number and identifier are important. The channel number is
tuned automatically by the aircraft to allow the reception of the GLS signal. The identifier is part of that signal
and displayed on the primary flight displays when received. By comparing the received identifier with the iden-
tifier shown on the chart the crew verifies that the desired signal is received.

Table 1: Task list for pilot flying and pilot monitoring during an approach using GLASS technology and GLS
operation. ( [13] derived from A320 Quick Reference Handbook [14])

Tasks for Pilot Flying
DESCENT PREPARATION

Tasks for Pilot Monitoring

Obtain Weather and Landing Information

Prepare Nav Charts.

Confirm Landing Performance

Insert GLS approach in FMS

Set GLS Minimum

Check Landing Elevation

Set Autobrake as Required

Perform Approach Briefing

Set Terrain on Navigation Display as Required
Adjust Weather Radar as Required

Set Cleared Altitude in Flight Control Unit

DESCENT

Prepare Nav Charts

Check Landing Performance
Verify Correct Approach Set
Set GLS Minimum

Set Terrain on Navigation Display as Required

Set Anti Ice System as Required
Obtain Descent Clearance

Monitor Descent
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Set and Crosscheck Barometric Reference Set and Crosscheck Barometric Reference
when Cleared for an Altitude when Cleared for an Altitude
Check ECAM Status
Switch on Landing Lights and Seat Belt Signs
when Passing 10.000 ft
Press Landing System Button on EFIS Control Press Landing System Button on EFIS Control

Panel Panel
Verify Correct Channel Number and Identi-
fier

Complete Approach Checklist Complete Approach Checklist

AIRCRAFT CONFIGURATION FOR APPROACH

On Initial Approach Adjust Flight Plan Se-
quencing
Approximately 15 NM before Touchdown Acti-
vate Approach Phase
Check Managed Speed
Monitor and Adjust Flight Path as Required Monitor Navigation Accuracy
Adjust Weather Radar as Required
Readback Approach Clearance when Received
Press Approach Button on FCU

Check LOC and GS Armed

Call out LOC when Intercepting GLS LOC*

Check Correct Lateral Intercept of Ap- Check Correct Lateral Intercept of Approach
proach

Callout GS when Intercepting GLS GS*

Check Correct Vertical Intercept of Ap- Check Correct Vertical Intercept of Ap-
proach proach

Set Go Around Altitude

At Green Dot Speed Order Flaps 1 Select Flaps 1 when Ordered

Check S Speed

Order Flaps 2 Minimum 2000ft AGL Select Flaps 2 when Ordered

Check F Speed

Order Landing Gear down when Flaps are 2 Select Landing Gear Lever Down when ordered

Confirm Auto Brake
Arm Ground Spoilers
Set Exterior Lights
Order Flaps 3 when Landing Gear is deployed  Select Flaps 3 when ordered
Check ECAM Wheel Page

Order Flaps FULL when Flaps are 3 Select Flaps FULL when ordered

Check Speed Target Check Auto Thrust on Speed Mode or Off
Turn Wing Anti Ice System off if not Required

Stow Sliding Table Stow Sliding Table
Check Landing Memo no Blue on ECAM Dis-
play

Receive Cabin Report Receive Cabin Report
Advise Cabin Crew

Complete Landing Checklist Complete Landing Checklist

Call Out any Flight Mode Annunciator Change  Monitor Flight Parameters

Continue or Go Around at GLS Minimum Monitor One Hundred Above and Minimum call

RNP-Variant
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When flying the RNP variant of the approach, the pilots load the RNP approach from the FMS. Usually, the avionics of
A320 aircraft selects and tunes the required navigation aids automatically. Since an RNP approache does not required ay
ground based infrastructure, naturally the FMS does not automatically tune any specific navigation aid. Therefore, the
system cannot tune the required GLS channel number and inbound course automatically in order to use the GLASS-GLS
signal. Manual pilot input of the GLS channel into the FMS is displayed on the PFD but ignored by the flight guidance
computer.

This leads to the largest difference in operation. The backup tuning function must be used to enable the recep-
tion and usage of the GLS signal in the flight guidance computer of A320 aircraft. The pilots must manually
switch on backup tuning of the GLS on the COM/NAV panel on the center pedestal and select the correct
channel number and inbound course on that panel during an approach using GLASS and a RNP approach
loaded from the FMS. All differences in operation by the crew are shown in table Table 2.

Table 2: Task list for pilot flying and pilot monitoring during an approach using GLASS technology and RNP
operation. ([13], derived from A320 Quick Reference Handbook [14])

Tasks for Pilot Flying Tasks for Pilot Monitoring
DESCENT PREPARATION

Obtain Weather and Landing Information

Prepare Nav Charts. Prepare Nav Charts

Confirm Landing Performance Check Landing Performance
Insert RNP approach in FMS Verify Correct Approach Set
Tune GLS Channel Number Tune GLS Channel Number
Select Inbound Course Select Inbound Course

Set LPV Minimum Set LPV Minimum

Check Landing Elevation
Continued as Shown in Table tbl. 3.1

DESCENT

As shown in Table tbl. 3.1

Press Landing System Button Press Landing System Button
Verify correct Channel Number and identi-
fier

Complete Approach Checkilist Complete Approach Checklist

AIRCRAFT CONFIGURATION FOR APPROACH
As shown in Table tbl. 3.1
Press Approach Button on FCU

Check LOC and GS Armed

Call out LOC when Intercepting GLS LOC*

Check Correct Lateral Intercept of Ap- Check Correct Lateral Intercept of Ap-
proach proach

Callout GS when Intercepting GLS GS*

Check Correct Vertical Intercept of Ap- Check Correct Vertical Intercept of Ap-
proach proach

Set Go Around Altitude

As shown in Table tbl. 3.1
Call Out any Flight Mode Annunciator Change  Monitor Flight Parameters
Continue or Go Around at LPV Minimum Monitor One Hundred Above and Minimum call

Simulator Study

To evaluate the different variants described above, we performed a simulator study in an Airbus 320 CAE7000XR type
full-flight certified level D simulator. Aim of the study was to find the variant of representation and operation that produces

44



the highest amount of safety. Safety plays the most important role in aviation but cannot be easily measured. To assess
safety in the simulator, we recorded the flown tracks for later analysis and measured the task load of the flight crews [13].

For every published approach an obstacle assessment must be performed by the procedure designer before
publication. Thus, the published track assures the obstacle and terrain clearance for approaching aircraft. For
every segment of the approach a Cross-Track Tolerance (XTT) is considered during approach design. This
XTT is 1.9 km during the initial and intermediate approach and reduces to 556 m on final approach during an
RNP-LPV approach [15]. Naturally, the terrain clearance cannot be guaranteed when deviating further than
this from the published track. Therefore, the pilot and aircraft must maintain the deviation from the desired track
as small a possible.

The cross track error is influenced by several factors. The largest effects come from pilot and autopilot input
whilst these inputs are influenced by different factors themselves. The autopilot inputs are mostly influenced
by the input signals such as the deviation from the desired track that is calculated inside the aircraft's Multi-
Mode Receiver (MMR). Whether the autopilot follows that signal also depends on the active mode and loaded
path in the FMS. As these differ between the RNP and GLS variant, the cross track deviation may differ.
Another reason for differing deviations is the pilots’ inputs to control the modes of the autopilot. Lastly, because
the operating procedures for the flight crew differ between the two variants, different cross track errors behavior
might result.

In addition to the deviation from the ideal track, the crew workload is a factor that influences safety. Optimal
performance of flight crews can be achieved with tasks that do not overwhelm, but also do not underchallenge
[16]. Since the workload during a standard approach is enough to assure the crew is not underchallenged [17],
the focus lies on not overwhelming the crews during the approaches with the operations considered in this
manuscript. Consequently, a low task load is desired.

The study was performed with two professional flight crews. We restricted ourselves to booking one simulator
slot lasting four hours, resulting in two hours per crew of two pilots. Due to the hygienic and social distancing
regulations during the pandemic situation in fall 2020, when the study took place, this was also the maximum
allowable traffic load of the simulator facility. Hence, no statistical significance test could be run on the data
collected. Other simulator studies to similar topics but utilizing statistical analysis used a minimum of 13-26
pilots as test subjects [181[19][20].

Three of the test subjects possessed an Airline Transport Pilot Licence (ATPL) and one held a Multi-Crew Pilot
Licence (MPL). Flight experience ranged from 1500 flight hours to the most experienced pilot with 16,000
hours.

Figure 4 shows the course of the simulator study. Before entering the simulator, the crews were briefed on the
GLASS technology and the tuning of the back-up navigation panel during the RNP approaches. During the
flights we stayed as close to real world training scenarios as possible. The flight of each crew started with a
standard instrument departure followed by several approaches. Each pilot flew both variants as PF and PM
resulting in a total of 4 approaches per crew.

Pilots were free to use the autopilot, as they would during flight in a real aircraft for their airline. All pilots kept
the autopilot on until some point on the final. A former DFS air traffic controller handled the tasks of the air
traffic control officers.

During the approaches we recorded the track and altitude for later analysis. Additionally, the participants were
asked to fill in questionnaires to access their workload and preferences.
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Questionnaires

In the study we used two types of questionnaires to evaluate the approach variants, NASA Task Load Index (NASA-TLX)
and a customized satisfaction survey. NASA-TLX is a multi-dimensional scale designed to obtain workload estimates. It
consists of six subscales on which the participants rate their experience during the task. This procedure was developed by
[21]. The six subscales are also described there. The results of the six subscales can be weighted using the procedure
originally published with the NASA-TLX to account for the individual perception of workload. Here, we were only in-
terested in overall task load and we chose hence to not perform any weighting on the results[22]. Each pilot completed
one NASA TLX questionnaire after each individual approach was completed to assess workload for the different variants.

The second questionnaire was filled by the participants after the simulator session was completed. Here, we
asked the participants for their personal comfort during the different approach variants and their opinion on
which version is more prone to error and which option, in their opinion, has the clearer presentation. Addition-
ally, we inquired which version the participants would prefer for an operational implementation. The personal
comfort was rated on a 0-100 scale and with each of the other questions the participants could choose between
the options GLS and RNP. As a third option, ‘No Difference’ was added in case the participants could not
detect differences. Additionally, the post flight questionnaire had fields for open feedback by the participants.

Performance Data Results

Figure 5 shows the trajectories flown during the simulator study. The GLS approaches that commence at a higher and
lower altitude than the others are a result of miscommunication. The first crew was not aware that they were responsible
for the descent planning. When this was detected and the crew was informed about their own responsibility, they imme-
diately initiated a descent. Even though they were on a higher profile compared to the other approaches, they rightfully
felt confident to reach the required altitudes. The second crew was told about their own responsibility to plan the descent
and as a result were very cautious. That lead to one approach that was lower than the others. Apart from that no other
large-scale differences could be found in the trajectories.
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flown during the simulator study. Blue trajectories were flown using the RNP variant. Red shows the ap-
proaches flown with the GLS chart.

Figure 5 indicates the lateral deviation from the line connecting the waypoints WS815, WS816 and the runway
threshold. The X-axis shows the distance from the runway threshold in kilometers. It starts at 2 km, because
the crews initiated a missed approach procedure when reaching the decision altitude approximately 2.2 km
from the runway. The deviation during the missed approach procedure was not part of our study. At 14.3 km a
black vertical line shows the location of WS816 with respect to the runway. Deviations in flight direction to the
right are shown as negative deviations. Positive values on the y-axis indicate a deviation to the left of the ideal
track.

The large deviation on the far side of WS816 is a result of the fly-by waypoint WS815. At such waypoints, the
aircraft shall turn before reaching the point to intercept the track towards the following waypoint. The aircraft’s
FMS calculates the turn and commands the autopilot or flight director to fly it.

In Figure 6 the deviations during the RNP variant are shown in blue, while those during approaches with the
GLS variant are shown in red. Using the RNP variant, the deviation after the turn reduces quickly to approxi-
mately 7 m. After that it takes about 5 km to reduce the deviation to almost zero. No overshoot was recorded
during the RNP variants.

The resulting turns during the GLS variant do not show such a uniform picture. During two of those approaches
the deviation was diminishing slower than during the RNP variants, but continuously down to zero and stayed
there. In the other two instances the deviation does not decrease continuously but stagnates respectively in-
creases slightly, before decreasing again and intercepting the ideal track. During two approaches using GLS
operation an overshoot was recorded.

We could not determine the reason for the different behavior using GLS operation beyond doubt, but it is

assumed, that the FMS calculation of the turn is responsible. Additionally, we recorded the speed during the

approach and use it for explanation of this behavior. We can explain the slight increase in deviation in such a
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way, that the deceleration was happening at that time resulting in a bank angle that is too large for the speed,
as the turn was calculated with the speed prior the initiation of the turn. The FMS than detects the deviation
and corrects for it. It could not be verified that this behavior is responsible for that increase, because the exact
algorithms used by the FMS are not publicly available.

Another possible explanation is, that during a GLS approach the FMS expects to follow the localizer deviation
after the intercept course and therefore does not anticipate the turn once the aircraft is on the intercept course.
During an RNP approach the FMS calculates and directs the turn to final just as any other turn. When on
localizer intercept course, the corresponding intercept mode (LOC*) takes over without the plane anticipating
a turn.

After the intercept of the desired track, one approach using the RNP variant deviates 10 m to the right of the
course. This deviation is likely caused by manual flying of the respective pilot. Apart from that we found no
differences between the variants after the intercept. Since the autoflight system is in the same mode (LOC GS)
at this stage and the crews’ tasks also do not differ, no significant difference was expected during this phase.
During an GLS approach the maximum lateral deviation an aircraft may have at the minimum of 356 ft height,
while still having the full vertical tolerances, is 58 m [15]. This is the point with the lowest XTE tolerance. The
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orded values of up to 10 m in 10 km distance are well below that limit.

Figure 6: Cross Track Error during the simulator flights between waypoints WS815 and the initiation of the
missed approach procedure.

Analysis of the other legs, the vertical deviation, and speed revealed no connection between the variant of
chart with its type of operation and possible deviations. Therefore, no option is clearly superior to the other, but
during the intercept the RNP variant led to less overshoot and to a continuous intercept.
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Post Flight Questionnaire

After the last approach and the last NASA-TLX questionnaire, we asked the participants to fill in the post-flight question-
naire. In this questionnaire all participants revealed that they felt more comfortable during the GLS variant of the approach
as shown in Figure 7. The values differ a lot between the individual pilots. One pilot rated his comfort during the GLS
variant with about 90 on a scale of 0-100 and during the RNP variant less than a third of that. One pilot on the other hand
felt
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Figure 7: Personal comfort results from the Post Flight questionnaire.

With respect to the question which variant is more prone to error, half of the pilots taking part in the study chose
either option. Therefore, no advantage for either option can be determined from the answers to this question.
With three out of four and four out of four the results to the questions for the clearer presentation and the
personal preference of the participants were very much in favor of the GLS variant.

Additionally, the post-flight questionnaire had a field for open feedback by the participants. This feedback was
focused on the way the tuning of the GLS was performed during the RNP version of the approach. The partic-
ipants criticized this way of tuning and don’t recommend it, as it induces the feeling of being in a non-normal
situation. The results from this questionnaire indicate, that the GLS variant is the better option for the imple-
mentation of GLASS, but it is possible that the results are strongly influenced by the “non-normal” feeling of
the crews during the backup tuning. The way of tuning could influence the personal comfort during the ap-
proaches and therefore the preference of the participants greatly.

NASA-TLX Questionnaire

To assess the workload which the crews experienced, we compared the reported TLX values of every participant for the
different variants to each other. Overall, the reported values again vary a lot between the individual pilots. While one
participant reported an experienced workload of up to 67 out of 100 another pilot reported a maximum value of 22. That
difference and the small number of participants in the study lead to the decision to not use average results but compare
the two variants for every pilot individually. Figure. 8 shows the results of the raw NASA-TLX that is calculated by
averaging the subscale reports of the individual participants.

It can be seen that the RNP generates higher workloads for all PFs and two PMs, whereof one is almost the
same for both variants. On the other hand, only one participant experienced a higher workload during the GLS
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as PM. Even though the differences in the values vary, in most cases the RNP variant resulted in higher crew
workload. Due to a software glitch, two datasets for the first crew were lost, therefore we could not use that
data
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Figure 8: RAW NASA-TLX results for each crew member in both roles.

Since the results of the post flight questionnaire indicate a strong influence of the “non-normal” feeling, we
checked the subscales “Mental Demand” and “Frustration Level” of the NASA-TLX. These subscales were
chosen, because we expected that the stress resulting from the tuning method is prominent. Especially the
values for PF show the increased workload during the RNP variant for all pilots. The values for the PM show
larger values for two participants during the RNP variant and no difference for one.

Conclusions

The criticism of the participants in the post flight questionnaire indicate that the GLS variant is the better option for a
chart representation of approaches using GLASS. This is further substantiated by the other results of the questionnaires.
The NASA-TLX questionnaire with its lower workload during the GLS variant, as well as the post flight questionnaire
with the subjective opinions of the participants indicate the superiority of the GLS variant. This agreement in both ques-
tionnaires could be a result of the unusual tuning and the feelings pilots associate with this unusual technique. It is therefore
possible, that the workload would be felt differently in another airplane type, in which no backup tuning function must be
used.

The objective track analysis on the other hand did not show any advantage of the GLS. During the intercept of
the GLS variant two tracks showed a non-continuous decrease of the XTE. Additionally, the aircraft speed of
convergence with the final approach track was faster during the GLS variants, leading to two of the approaches
overshooting the ideal track line. On the other hand, the reduction of the cross-track error during the RNP
variant of the approach was in all cases continuous and no overshoot was recorded. However, non of these
deviations were safety critical.

Overall, this study shows that a separate GLS chart for approaches using the GLASS technology results in
less workload for the flight crew of an Airbus A320. This is also the option pilots prefer for the new technology
and the option they feel more comfortable using. We also found that apart from the effects of the tuning method,
the results of the variant using a modified RNP chart are not significantly worse.

As no new approach would have to be generated and published by the national Air Navigation Service Provider
(ANSP), the RNP variant is expected to be quicker and easier in implementation from a ANSP perspective.
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For the publication as GLS approach, a completely new obstacle assessment would need to be performed for
the FAS as required by PANS-OPS.

The flight crew could also be trained to load a GLS type approach from the database when performing GLASS
RNP approach. For the Salzburg example, air traffic control would clear the aircraft for the RNP-E approach.
The flight crew knows from training, that in this case they need to load the GLS-E if they want to make use of
the LPV minimum. If this technique is used, the safety impact of the mismatch between ATC instructions and
pilot procedure must be assessed. It would lead to a lower cockpit workload, since no backup tuning is required,
but necessitates a tailored database for the FMS.

Our recommendation is that only specially trained pilots should use the RNP chart for approaches using
GLASS technology in A320 aircraft, so they are aware of the different tuning and higher taskload.

It is possible that the difference between the variants is significantly lower or even non-existent when another
type of aircraft is used to fly the approaches. The way of tuning the required navigation aid differs between the
manufacturers and even between different models. Additionally, the FMS calculation of turns that resulted in
the higher deviation during the GLS variant may differ in another aircraft type.
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7.4.Benefits for Greek Regional Airports Through Innovative Approach Tech-
nology using an LPV to GLS Converter: A Case Study for Corfu and
Thessaloniki

Abstract

Required Navigation Performance procedures are a cost effective and accurate solution for aircraft
instrument approaches, especially when combined with a final approach segment utilizing satellite
based augmentation. However, transport category aircraft are currently not equipped with the satel-
lite based augmentation for precision guidance. An existing converter technology can provide this
final approach segment to aircraft equipped with the GPS landing system. Then, as an added bo-
nus, an automatic landing at pilots discretion is possible after the presented approach. Here, we
study Thessaloniki and Corfu airports, both accommodating a large number of transport category
aircraft, with many ground infrastructure constraints. Both were recently equipped by the Hellenic
air navigation service provider with RNP approaches. We successfully flight tested the satellite
based augmentation to GPS landing system converter and show that both airports could benefit
from a permanent installation of such a system by having fewer diversions.

Introduction

During the recent past, aviation navigation has slowly changed from having a ground based infrastructure to
the utilization of Global Navigation Satellite Systems (GNSS). Navigation using satellite signals is based on
signal propagation time measurements from the satellite to the receiver, knowledge of the satellite position,
and subsequent triangulation [1]. ICAO harmonized the need for comparable standards in satellite navigation
within the Performance Based Navigation (PBN) concept [2]. Here, navigation system performance require-
ments are specified for on-board navigation capability with a high level of accuracy and integrity.

For the approach to airports, ICAQ is differentiating between Non-Precision Approaches (without vertical guid-
ance) and Precision Approaches (with vertical guidance). Precision Approaches with three-dimensional guid-
ance to a dedicated runway can either be achieved by traditional ground based landing aids (i.e. ILS, MLS) or
by GNSS based approaches. However, due to atmospheric interference and noise in the horizontal direction,
a position resolution is only possible with an accuracy (95%) of several meters, depending on satellite geom-
etry, and in the vertical direction it is even more diluted due to the absence of signals originating below the
receiver. For this reason, the GNSS signals need to be augmented to be used for Precision Approaches to
airports.

Generally, two different augmentation systems exist to improve the lateral and especially the vertical navigation
integrity, accuracy, continuity and availability. These are based on ground stations at fixed and surveyed loca-
tions. For the Ground Based Augmentation System (GBAS, [3]) these reference sites are located at the re-
spective airport. Correction and integrity data is provided via a VHF aeronautical data link. For the second
system, the Satellite Based Augmentation System (SBAS) [4], [5], reference sites are distributed over a country
to continental sized service region and the data is provided via satellite downlink. Both systems use Final
Approach Segment (FAS) data blocks to describe the approach funnel used by aircraft to approach the runway.
This data block contains all the necessary information for the avionics to compute virtual localizer and glide
path information. Using GBAS, the system is called GNSS Landing System GLS and the FAS data block is
provided at the airport by the VHF data broadcast. Using SBAS, the procedure is called Localizer Performance
with Vertical guidance (LPV). The LPV procedure is typically available as lowest minimum on an RNP approach
procedure [6], and the FAS data block is provided by the navigation data base of the flight management system.
Correction information and FAS data are largely identical for both systems (GLS and SBAS). Both systems
enable a decision height as low as 200ft above the aerodrome and a minimum Runway Visual Range (RVR)
of 550 meters.

At present, automated landings can only be carried out with precision guidance systems such as the Instrument
Landing System ILS [7], the Microwave Landing System MLS, or the GBAS landing system GLS [8]. The
common feature of all these systems is the routing of guidance signals directly from the receiving device to the
autopilot. Based on these signals the autopilot controls the aircraft during landing phase. The receivers for
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these three systems are often combined in a multimode receiver (MMR). From the GLS FAS data block the
MMR calculates angular deviations from the target path and transmits these directly to the autopilot.

Regarding the equipment rate of aircraft used for commercial transport service, most of the recent Boeing
models (B 737-800 and newer, B 787, B747-800) have a GLS capable multi-mode receiver as a standard
equipment. For most of the new generation Airbus types, the GLS capability of a multi-mode receiver is either
available as an option or it is already installed by default and can be activated for a service fee. In contrast to
this, almost no medium-size aircraft in service with European airlines (A 320, B 737 families) is equipped with
avionics capable of using the SBAS system for final approach LPV type guidance [9]. This lack of equipage
with SBAS capable avionics in combination with the economic aspect of the high procurement and installation
costs for a GBAS ground station presently prevents the use of GNSS based Precision Approaches at regional
airports.

One of the four key areas of research in the SESAR Program is the “High Performing Airport Operations” which
is also reflected in the European ATM Masterplan and the SESAR Deployment Programme
(https://www.atmmasterplan.eu/). In 2018, the EUROCONTROL study European Aviation in 2040 — Chal-
lenges of Growth [10] has forecasted a steady and continuous growth of IFR movements in Europe stating that
“geographically, there has been particularly strong growth in arrival and departing flights for Greece and Iberia,
including the Canary Islands, as tourism preferences continued to change”. Whilst most of the solutions pro-
vided by the SESAR programme are focused on managing the operations at larger (hub-) airports, in the future
the stability and quality of service at the smaller regional airports will also play a growing role in the European
network. If feeder flights to the hubs are cancelled or delayed due to poor meteorological conditions at the
regional airports this will also have a major impact on the punctuality and service quality for the hubs and hence
for the entire air traffic network.

As a cost-efficient solution mainly for regional airports, [11] we describe a system that enables aircraft equipped
with a GLS capable MMR to receive correction data as generated by a SBAS system via the GLS data broad-
cast system. The system is called GLASS and schematically illustrated in Figure 28. It receives the correction
information generated by an SBAS, assembles them to a GBAS conformal structure and applies correction
factors to account for the differences between the two systems. GLASS is intended to bring together the ad-
vantages of both augmentation systems. It combines an SBAS-capable GNSS receiver with a database and a
GLS-compatible data link. The correction and integrity data received from the SBAS satellite are automatically
translated into GLS-compatible structures and sent to the multi-mode receiver including the FAS data block.
The device can be installed on the ground as well as in the aircraft. An extended version generates ad-hoc
FAS data blocks via a user interface by putting in basic data such as approach trajectory and glide angle,
enabling faster set-up and commissioning. For both, airport operators and air navigation service providers, the
RNP approach is easy and cost-efficient to implement, since it does not require any additional installation of
navigation aids on the ground. An LPV to GLS converter could enable aircraft, which is already equipped with
an appropriate MMR, to utilize those lower minima and even — at pilot’s discretion — perform automatic landings.

The GLASS system can enable improved access to airports, which operate under location con-
straints and adverse weather conditions. More specifically, such an airport, is the Greek regional
airport at Corfu island (ICAO identifier LGKR) which is built on an embankment into the Mediterra-
nean Sea and a large part of the RWY is surrounded by water; the approach end of runway 34 is
surrounded on the one side by a lagoon and on the other side by the Mediterranean Sea and the
approach end of runway 16 is bordered by the city of Kerkira. Consequently, due to the limited airside
area, the installation of a conventional instrument landing system (ILS) or GLS is not feasible. Hence,
until today LGKR airport is served only by non-precision approaches.

A second airport, worth examining it, is Thessaloniki Airport (ICAO Identifier LGTS) , the 2nd largest
airport in Greece, with a significant annual number of aircraft movements. The airport has a complex
infrastructure with 2 crossing RWYs, both extending into the sea (Thresholds 16 and 10), with con-
straints to both North and North West ends. Both RWYs are equipped with a Precision Approach
system to the 2 of the 4 RWY ends. The significant constraint of LGTS airport is the great number of
diversions due to low ceiling. Aeronautical charts for both airports can be found at
https://www.ead.eurocontrol.int/.
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Operational Concept

Since the GLASS system does not need to receive any navigation data directly from the GPS satellite and only
needs the information channel from the SBAS satellite, it can be installed almost anywhere at the airport.
Multipath considerations as in GBAS are not necessary. The only requirement is a clear view of one (or for
redundancy reasons better two) of the EGNOS satellites. To cover the approach area, one needs to take care
that zero points of the electromagnetic field are not at critical locations on the approach path. This is covered
by GBAS VDB siting instruction [12].

Charting of the procedure does prove a bit more difficult. A straightforward way would be to amend the RNP
approach chart with a supplemental GLS channel number. It should also indicate that the LPV final approach
is rebroadcast as GLS. The reference path identifier could be named SBAS or S26A instead of the usual
notation “G26A” (or similar). In this notation, the G stands for GPS, 26 for the approach runway, A for the first
GLS approach in sequence for that particular runway end. If such a charting option would be approved, the
pilot would have to manually enter the channel number into the FMS and switch the autopilot/flight director to
landing system mode.

Another option would be to issue a GLS approach chart identical to the RNP approach chart. This chart would
need to have the restriction “LPV Only” in order to make it known to the pilot that he is flying an LPV approach.
In this case, no manual entry of the channel number is required since this number is already stored in the
navigation data base.

Current Situtation in Greece - Corfu and Thessalokini Airports

In line with the forecast from the “Challenges of Growth” study by EUROCONTROL [10] many regional airports
in Greece have pre-Corona experienced a strong traffic growth. But many of these airports are currently not
equipped with ground based landing aids, i.e. ILS, either because it is geographically not feasible or because
of economic considerations. At some of the Greek regional airports, Non Precision Approach procedures with
relatively high minimum decision heights are the only alternative. In situations of poor weather and especially
at low cloud base, these procedures can lead to diversions or cancellations for airlines.

HCAA has recognized the issue and has developed RNP procedures for many locations to improve the stability
of service at the regional airports. As of the AIRAC cycle 1019 (effective 12 Sep 2019), Corfu (LGKR) airport
is equipped with one RNP approach to runway 34, with an LNAV only minimum line and an Obstacle Clearance
Height (OCH) of 764ft above aerodrome level (AAL) for all approaching aircraft. Thessaloniki (LGTS) airport
has a RNP Y approach for runway 34 with LPV minimum only and a decision height of 973ft AAL for approach
category C and a RNP Z with LNAV/VNAY obstacle clearance altitudes of 882ft AAL for an approach category
C. Most likely, the minimum for the LPV approach is higher due to incomplete obstacle data, as the LPV ob-
stacle assessment surface is slightly wider than the one for LNAV/VNAV [13].

Since both airports have relatively high OCHs it is very likely that during bad weather conditions, diversions
are necessary. Records of diversions by the airport operator Fraport Greece show that for Corfu Airport, 19
flights in total were affected during year 2019, 29 flights during 2018 and 17 flights during 2017. The months,
which were affected, were almost all during the winter and early summer. The number of days affected during
2019 was 9, 14 days during 2018 and 11 days during 2017 (Table 3).

Korfu Total Movements | GLS Equipped Potentially Retrofit- | Diversions due to
table with GLS weather
Thessaloniki
2017 21860 8656 9589 17
44545 11627 25567 121
2018 26595 10960 12194 29
56186 16017 34423 209
2019 18822 7406 8340 19
38673 11463 23443 109
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Table 3 Movement statistics for Corfu and Thessaloniki airports, extracted from the Eurocontrol CNS
Dashboad (https://www.eurocontrol.int/dashboard/communication-navigation-and-surveillance-dash-
board). Only 8 Months of 2019 are considered

For Thessaloniki Airport, 109 flights in total were affected during year 2019, 209 flights during 2018 and 121
flights during 2017. During 2019 and 2018, the months which were mostly affected by the weather conditions
and specifically by the low ceiling were January and February, with some minor diversions beginning of March.
However, during 2017, months mostly affected were November and December with some minor diversions at
the beginning of December. The number of days affected during 2019 were 17, during 2018 21 days and during
2017 19 days. According to the Eurocontrol CNS Dashboard (https://www.eurocontrol.int/dashboard/commu-
nication-navigation-and-surveillance-dashboard), both Corfu and Thessaloniki Airports have already traffic with
aircraft equipped with GLS. Specifically at Corfu Airport, the number of movements with GLS equipped aircraft
reached the number of 8.656 movements during 2017, increased during 2018 with 10.960 movements and for
2019, since early January and until August (where the available data ends) the movements of 7.406. Extrap-
olation to 12 months yields approximately 11000 movements. Regarding Thessaloniki Airport, the movements
of GLS equipped aircraft were 11.627 during 2017, with an increasing number of 16.017 movements during
2018. During 2019, from January to August, the movements of these aircrafts have reached already the 11.463
movements (Table 3). Extrapolation to 12 months yields approximately 17000 movements

If the aircraft that could potentially be retrofitted with GLS are taken into account, the aircraft movements at
Corfu for the time period 2017-2019 were 9.589 during 2017, 12.194 during 2018 and 8.340 during 2019
(counting only the first 8 months- January to August for 2019). If the aircraft that could potentially be retrofitted
with GLS are considered, the aircraft movements at Thessaloniki airport for the time period 2017-2019 were
25.567 during 2017, 34.423 movements during 2018 and 23.443 during 2019 from January to August. From
this data, it can be assumed that a significant number of flights can benefit from the GLASS system in poor
visibility conditions, it can enhance safety for Corfu Airport and can provide further assistance and guidance
for pilots to Thessaloniki Airport, having also in mind the great increase of the accessibility and thus of the
performance of both airports (Table 3).

Ground Measurement Campaign

In order to ascertain the feasibility of an installation of the GLASS converter system at LGKR and LGTS, we
recorded 24h GPS and EGNOS data at each of the two airports. The campaign at Corfu took place from August
29th to 30th 2019 and the one at Thessaloniki from September 3rd to September 4th 2019. In both cases, a
Septentrio AsterRx receiver was installed and connected to a Talysman multi-frequency GNSS antenna on the
roof of the terminal building of each airport. Then, the availability of the system with protection level inflation
and without was assessed. In [11], the inflation introduced in the protection level calculation was described, in
order to fully reproduce SBAS protection level in the converter system. However, since GBAS actually only
“cares” about the cross track component in the horizontal, plus a percentage of the along track component
mapped to the vertical due to the glide path, this inflation is strictly not necessary for safety considerations.

The GBAS standards [3] provide for alert limit scaling as the aircraft gets closer to the landing threshold. Ac-
cording to [3], the vertical alert limit is scaled with height Hp above the threshold as

Vertical Alert Limit Height above Threshold
Hp

FASVAL Hp<60.96m

0.095965Hp+FASVAL-5.85m | 60.96m< Hp< 408.432m

FASVAL+33.35m Hp>408.4432m

Any GBAS airborne system following this equation will only apply the Final Aproach Segment Vertical Alert
Limit (FASVAL) from below 200ft (60.96m) Above Ground Level (AGL). Since the GLASS approach will termi-
nate the latest at 250ft according to [6] or at the published OCH if higher, we chose to assess the integrity at
the lowest possible height for each published approach procedure. For the RNP approach to LGKR’s runway
34, this altitude is 764ft AGL and for the RNP approach with LPV final to LGTS’s runway 34, this altitude is
973ft.

With the final approach segment vertical alarm limit limited to 25.4m instead of the maximum of 35m, an in-
creased availability will arise if no inflation is used
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In Figure 29 we depict the results for Corfu Airport in a Stanford integrity diagram. In [14] we provided a brief
description of what is depicted in such an integrity plot: “In order to evaluate integrity and continuity of an
SBAS system, actual navigation performance and protection levels are plotted as a 3D histogram in an integ-
rity plot. ....The integrity plot can be divided into four areas: For normal operations, the position error is
smaller than the protection level which is in turn smaller than the alert limit (white area). The system is availa-
ble and overbounding the actual position error correctly. If the protection level is larger than the alert limit the
system is unavailable for use (yellow area). Should the position error exceed the protection level, misleading
information (Ml) is given by the system (red/pink area). In case the navigation system error is larger than the
alert limit, this misleading information becomes hazardous (HMI) to the aircraft (red area) since no guarantee
for it to be within the protected area can be given.”

In Figure 29 (top) we show that a 99.88% availability can be achieved with the GLASS system running in the
uninflated mode. In Figure 29 (bottom) we can see that using the inflator reduces the availability to 97.2%. In
no case misleading or hazardously misleading information occurred. Here we considered the Vertical Alert
Limit (VAL) of 41.9m as calculated by an airborne GLS receiver at 764ft above aerodrome level, where the
missed approach point is reached. Figure 30 follows the same analysis for Thessaloniki. In Figure 30 (top)
we show an uninflated availability of 99.95% and using the inflation method, it drops to 98.34% shown in in
Figure 30 (bottom). Equally, no misleading or hazardously misleading information occurred at any time. We
considered the VAL of 48m at 973ft above aerodrome level, where the missed approach for the existing
procedure must be initiated.

Experimental Flight Testing

On 14 February 2020, we flew DLR’s Advanced Technology Research Aircraft (ATRA) to Thessalo-
niki Airport to conduct GLASS flight tests.

The ATRA is equipped with the current Thales Flight Management System (FMS) version 2 and a
basic Flight Test Instrumentation (FTI). The FTI provides ARINC 429 [15] data acquisition from the
aircraft’s basic avionics system, as well as additional sensors such as precise high-quality GNSS
receivers, data storage and real time visualization of this data to the flight test engineer. The FTI
consists of six CRONOS data acquisition units by IMC [(http://www.imc-berlin.com/applications/aer-
ospace/)], three controlling computers and seven display screens for two engineer workstations.
From the FTI, a custom data stream can be provided to further experimental stations if needed.

Unfortunately, the VHF frequency transmission permission was not yet available, thus we were
forced to collect data for post processing only and we were not able to transmit a live GLS signal
from the ground. We recorded GNSS data including SBAS using a Septentrio PolaRx3 receiver at
10Hz from an experimental GNSS L1/L2/L5 multiband antenna installed on top of the aircraft’s fuse-
lage.

At 09:56 UTC the aircraft began to conduct three RNP Z approaches to Runway 34 at Thessaloniki.
The ground track, waypoints and terrain are shown in Figure 31. The approach began from the west,
at the initial approach fix waypoint APZOC with a minimum altitude of 5000ft MSL. Next, the aircraft
passes the intermediate fix CEFEB at 4000ft MSL or above. The final approach commences at 3500ft
MSL at the waypoint TS626, from which the aircraft descents on a 3.8 degree path towards the
runway for landing. The final approach is rather steep and follows the terrain contour of a hill located
south of Thessaloniki airport. During the first two approaches, the pilots initiated a missed approach
at the decision altitude followed by radar vectoring to APZOC as provided by the air traffic controllers.
The last approach was concluded with a successful landing on runway 34.

Since we could not use the installed Collins GLU-925 multi-mode receiver (MMR) to receive a live
signal in space due to the absence of the frequency transmission permission, we post processed the
Septentrio data with corrections generated by the GLASS system algorithms and a multi-mode re-
ceiver software. Figure 32 shows the result of this post-processing. The top panel of Figure 32 shows
the vertical integrity data calculated by the MMR in GBAS mode as described in [3] and [16]. As the
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vertical component is always the more restrictive one and the horizontal and lateral does not give
additional information, we show here only the data pertaining to the vertical component.

The top panel of Figure 32 depicts the different Vertical Protection Levels (VPL) and the alert limit
during the flight test. The green line shows the vertical alert limit. It scales from 58.75m down to the
final approach segment vertical alert limit (FASVAL) of 25.4m. We can already notice that this value
is only achieved at the very end of the trial for a very brief period of time when the aircraft is below a
height of 60.96m (or 200ft) above ground for the final landing. During the two previous approaches,
the alert limit scales down to 39.4m during the go-around. This is in accordance with our argumen-
tation in the previous section, where we conclude that the VAL at the decision height is the limiting
factor and not the FASVAL.

Protection Levels (PLs) estimate the position uncertainty at the allocated integrity risk bound at any
measurement epoch. This calculation is a requirement for any airborne GNSS receiver (details can
be found in [4], [11] and the references therein). The red line is the standard SBAS VPL as computed
by a pure SBAS receiver certified according to [4]. The yellow line shows the VPL computed by the
airborne receiver using the GLASS ground system without any inflation and the purple line is the
VPL computed by GLASS ground system including inflation. The sawtooth pattern in the protection
levels is typical for SBAS and takes into account the degradation of the correction validity over time.
In this snapshot, we can observe that the protection levels behave as expected from [11]. The VPL
obtained by the uninflated GLASS system is slightly larger than the pure SBAS VPL due to addition
of the along track error component to the vertical error estimate, caused by the aircraft descending
on an angled glide path and the larger K multiplier required by GBAS. Lastly, of course, the inflated
GLASS is the largest. When the aircraft is in a turn (at 10:05, 10:17 and 10:29), tracking to some low
elevation GPS satellites is lost and the protection levels increase.

The middle panel shows both localizer (blue) and glide slope (red) deviations in degrees calculated
from the FAS data block in angular units. The deviation calculation is stopped at full scale deviation,
which is determined by taking 0.25 times the glide path angle for glide slope deviation and the course
width at threshold from the FAS data block. Arrows indicate the respective value in the panel.
Lastly, on the bottom panel we can see the aircraft altitude above the WGS84 ellipsoid. Whenever
the aircraft was in the precision approach region defined by [3] we shaded the plots with gray back-
ground color.

Figure 33 shows a magnified view of the last approach. In the top panel the zig-zag pattern of the
protection levels is now clearly visible. Contrary to Figure 32we show the localizer and glide slope
deviations in Figure 33, bottom panel, as rectangular deviations in meters, in order to depict the
actual displacement in an easy to visualize manner.

Conclusions

Both ground and flight tests yielded results as expected with a good availability (>97%) and integrity (no viola-
tions). Only a small percentage of availability is lost even in the inflated case. When evaluating the simulated
yielded MMR data from the flight test, system behavior was as expected.

As shown in section lll, a total of 65 flights were affected by the current approach minimum at Corfu airport
from 2017-2019. In the same time span a total of 530 flights were affected in Thessaloniki. This means that
with a pessimistic availability estimation of the GLASS system by97%, a total of 577 flights could have benefited
from a lower minimum at those two airports. This would increase the airport performance significantly assuming
that all relevant aircraft would be GBAS equipped.

In order to gain operational experience and in preparation of an upcoming certification, we plan to install and
test several systems at Corfu and Thessaloniki airports based on the positive results from our measurement
campaign. We will use already existing LPV final approach segments and dedicated airline partners to gather
data over a longer period. Involvement of the Hellenic CAA is crucial to jointly define operational procedures
for the trial period. For the forthcoming certification process of such a system like GLASS we will firstly rely on
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the existing approval of the two main augmentation systems SBAS and GBAS. Some of the basic functions of
GLASS are derived from these systems like the SBAS message decoder as well as the GBAS data broadcast.
Industrialization of the system is envisaged in the proximate future.
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APZOC

Figure 31 Ground track recorded during the flight trials on 14 February 2020
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7.5. Flight Testing GLS Approaches enabled by Wide Area Corrections in
Kerkyra, Greece

Abstract

Many airports with a high value to commercial air traffic have spatial or budgetary constraints which prevent
the installation of a precision approach system. We previously designed a lowcost precision approach system
which combines the advantages of both the ground-based and the satellite-based augmentation systems by
using a converter between them in order to allow GAST-A approach types.

We installed, operated and flight tested such a system at Kerkyra Airport using an A320 aircraft. During these,
we recorded data from a commercial multimode receiver as well as GPS raw data in order to prove the
65
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feasibility of the system. Data was analyzed using the Pegasus toolset as well as a highly precise reference
trajectory computed from postprocessed carrier phase data.

The data recorded shows excellent performance for approach guidance that is no different than the more ex-
pensive GPS landing system GLS and provides guidance in accordance with the localizer performance with
vertical guidance standards.

Our low cost precision approach system can provide precision approach like guidance to appropriately
equipped transport aircraft. Kekyra airport is extremely limited in availability of usable surface area, such that
conventional precision landing aids cannot be placed on airport property. The system provides the GBAS ap-
proach service type A, a category defined in Annex 10 to the convention of Chicago. This category has not
seen any operational use until now but offers an opportunity to provide precision approaches based on GLS
where guidance down to a certain altitude will be sufficient.

Introduction

The Ground based augmentation Landing System (GLS) is a locally installed differential GPS providing preci-
sion approach guidance for aircraft (Felux et al., 2013). It is intended to replace the Instrument Landing System
ILS which has been in service for since 1939 (Sanders & Fritch, 1973) and which was officially adopted by
ICAO in 1948 (Vickers et al., 1997). Typically, a Ground Based Augmentation System (GBAS) installation
consists of four GPS reference antennas connected to a central processing unit with a Very High Frequency
(VHF) data broadcast unit (EUROCAE, 2013). It provides corrections to the GPS signals received by a user,
as well as integrity, approach direction and glide path information. In comparison to ILS, GBAS offers a set of
advantages, like smaller critical areas or a higher flexibility for the installation site, however for a complete
GBAS installation all costs could be as high as for ILS.

A more cost-effective solution to provide the same guidance, but at a lower service level called Approach
Procedure with Vertical guidance (APV ), is the converter system named GLS approaches using SBAS (Dau-
termann et al., 2020). Basically it is a transponder for a wide area differential GPS combined with final approach
segment data blocks from the national aeronautical information publications.

Both GLS and GLASS provide identical information to the approaching aircraft. But while the GLS is already
standardized and certified at an international level, the GLASS is a new technology that still needs to prove its
operational suitability.

Kerkyra International Airport (International Air Travel Association identifier CFU) is a good example for an
airport that has to deal with tight area constraints. It is located on hilly Corfu island in the Mediterranean Sea,
built partially on heaped up land into the ocean (Figure fig. 2.1). There is very little open land area on the airport
property so that classical radio navigation aids cannot be installed. An approach employing stand-alone area
navigation supported by GPS is already in place, but a GLS could not be installed on the airport property due
to the space requirements of a GBAS. The GLASS technology, however does not occupy a lot of space apart
from a VHF transmitter antenna and a GPS receiver antenna.

Hence, in collaboration with Kerkyra Airport, operated by Fraport Greece, we installed a GLASS transponder
at the airport, obtained an experimental frequency permission from the Hellenic civil aviation authority. Then,
on 1 December 2020, we flew DLR’s Advanced Technology Research Aircraft to Corfu, Greece in order to
validate the installation of the GLASS transponder for GLS approaches.

Experimental Setup

The Advanced Technology Research Aircraft is an Airbus A320 equipped with the current Thales FMS2 and a
basic flight test instrumentation. It provides ARINC 429 (ARINC429-20, 2001) data acquisition from the air-
craft’s basic avionics, as well as additional sensors such as precise high quality GNSS receivers, data storage
and real time visualization of this data to the flight test engineer. It consists of 6 CRONOS data acquisition
units by IMC [(http://www.imc-berlin.com/applications/aerospace/)], three controlling computers and 7 display
screens for two engineer workstations. From the flight test instrumentation, a custom data stream can be pro-
vided to further experimental stations if needed. All data is recorded at a rate of 20Hz.
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Additional experimental equipment in the cabin includes a Collins GLU925 Multi Mode Receiver (MMR) con-
nected to the output of an experimental ANTCOM 3GNSSA-XT-1 multiband GNSS antenna and ,via a high
frequency splitter, to the localizer antenna in the nose cone of the aircraft. The GLU925 is tuned to a specific
GLS channel via a custom interface software utilizing the ARINC 429 input bus. When correctly tuned and in
range of the transmitter, it continuously receives data messages from the ground at 2Hz. Applying correction
and integrity data, the GLU925 computes its position together with lateral and vertical protection levels (LPL,
VPL) according to (RTCA, 2017) . Those limits bound the position uncertainty at the 99.99998% uncertainty
level and are continuously compared to the respective alert limit (LAL, VAL). The alert limits constitute the
maximum allowed values for the protection levels . They scale down from their maximum value at the beginning
of the approach to the final approach segment (FAS) vertical alert limit of 25.4 m and lateral alert limit of 40 m.
When the aircraft is in the Precision Approach Region (PAR) it outputs lateral and vertical angular deviations
to the reference approach path provided by the final approach segment data block. The aircraft can then be
steered along this reference path by the pilot.

On the airport premises, we installed an SBAS to GLS converter unit as described by (Dautermann et al., 2020)
and a Telerad EM9009 VDB Transmitter connected to a Kathrein K§52131 broadband omnidirectional antenna
as shown in Figure 2.1. This combination broadcasts GLS corrections according to (RTCA, 2004 and EU-
ROCAE, 2013) as well as a final approach segment data block for runway 34 designed by the SHERPA project
of the 7th EU framework programme. The only change applied to the data block was switching the approach
performance designator to zero (indicating an APV) and adjusting the aforementioned vertical alert limit to be
compliant with the work described by Dautermann et al. (2020). The data is shown in Table 4.

Fig-
ure
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Kerkira Airport and GLASS installation location. The Kathrein VDB antenna is visible on the ridge
of the yellow building in the northwest of the airport.
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Flight Test Sequence & Data Recording

On 1%t December 2020 we flew the flight test aircraft to CFU, initially approaching eastbound from the Italian
airspace to the west. Thereafter, for easier coordination with air traffic control, we followed the published ap-
proach and missed approach procedures of the Area Navigation (RNAV) approach to runway 34 and at times
radar vectors given by the air traffic controller. We flew a total of 6 approaches to the decision altitude of 770
feet above mean sea level, five followed by a missed approach and the final one followed by a departure
procedure back to the north. The track over ground is indicated by the yellow line in Figure 3.1
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The GLU925 outputs ARINC429 label called DGPS Status as part of the digital output data on the MMR data-
link bus (Rockwell Collins, 2004). This label contains several bits indicating the internal checks of the GPS
landing unit. The most interesting are bit 16 “Differential Correction Latency” (O=normal, 1 = correction data
old), bit 17 “At Least One IODE/CRC Mismatch” (0O=match, 1=IODE/CRC does not match), bit 18 “LPL Cur-
rently Exceeds Alert Limit (O=false, 1=true),” bit 19 “VPL Currently Exceeds Alert Limit” (O=false, 1=true), bit
26 “Outside Precision Approach Region (PAR)” (0=in region, 1=not in region) and bit 27 “(Outside Vertical
Guidance Availability Region” (0=in region, 1=not in region) and are reported here.

Bit 17 is the result of comparison between the Issue of Data Ephemeris (IODE) value received from the GPS
satellite (NAVSTAR GPS Space Segment/Navigation User Interfaces, 2014) and the one belonging to the
associated correction. This is additionally compared to the correctness of the cyclic redundancy check con-
tained in the messages received from the ground station using an exclusive or (XOR).

Furthermore, we collected position and altitude data from the flight test instrumentation as well as protection
level data contained in the ARINC429 labels 146 and 156.

Limitations

The experiment was conducted under the following boundary conditions:

The deviation information from the GLASS were shown to the pilot on an experimental display located in the
electronic flight bag clipboard, but the airplane was controlled by reference to the trajectory for the published
RNAV34 approach procedure generated by the flight management system.

The correction data mentioned in Section 2 cannot be older than 7.5 s, otherwise they are considered invalid
((RTCA, 2017), section 2.3.8.1.3.1) and approach guidance is lost

The approach procedure is 5 degrees offset from the runway track and therefore a non-precision approach. It
cannot be used for automatic landings.

Results

Figure 4.1shows the data recorded during the six approaches. The top panel depicts aircraft altitude (blue),
vertical protection level (red) and vertical alert limit (yellow). Since the vertical component is always controlling
(Dautermann et al., 2012), the lateral one is omitted in this plot. The bottom panel shows the selected status
bits as described earlier. Here a “1” is indicated in black.

While the aircraft was lining up for the approach at altitudes between 4000ft and 3000ft MSL and flying south
of the mountainous area we lost the reception of the VDB signal. The location of the signal loss is indicated by
the red dots in Figure 3.1. Additionally, the GLU925 indicated “correction data old” in the differential correction
latency bit. At the same time, VPL and LPL are set to their default values of maximum deflection and checking
of their values against the alert limits is disabled. In Figure 4.1we can see that these events occurred always
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outside the precision approach region, which is the area of final approach defined in (RTCA, 2017). The vertical
guidance availability region (VGAR) bit, however was flagged as “outside” when the differential correction la-
tency was too high. The VGAR is not a requirement derived by the standards but rather a specific feature of
the Collins GLU925. When the aircraft cleared the signal blockage of the hills, guidance was immediately
restored and protection levels were output again by the GLU925. Otherwise, vertical protection level behavior
was as expected at a level of 15meters and always below the alert limit.

We also encountered what appears to be a bug in the GLU925 firmware. The bit “l{ODE/CRC” mismatch was
active during the first half of the flight experiment. It was not caused by any fault in the systems but rather by
two GPS ephemerides simultaneously having identical integer values for IODE. This behavior repeated itself
on the next day during an additional test that we ran for confirmation. While this bug does not influence the ad
hoc availability (only one satellite is removed from the navigation solution) it degrades the quality of the position
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space was informed about this software glitch.

Figure 4.1: Data recorded by the GLU925 during the approaches. (top) Altitude, protection levels
and alert limits. (bottom) Status bits of the DGPS Status label. The bits indicating a too high la-
tency correspond to the VDB outages in fig. 3.1

The data collected during the flight trial is in line with the results reported, for example by
Jochems et. al (2022), who report both SBAS and GLS protection levels. For additional com-
parison, the supplemental Material to Gonzaga-Lopez et al. (2020) shows an official flight
validation report for a pure SBAS final approach segment. Here, the SBAS protection level
sawtooth pattern that is distinctly visible in Figure 4.1, can also be identified.
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Conclusion

Flight testing revealed that the hilly terrain to the south of Kerkira airport blocks signal reception of the GLS
VDB broadcast. However, the approach service provided by the GLS is only required to be available inside the
final approach segment starting at the final approach fix, typically 2000ft above and 6.3 nautical miles from the
threshold along the final approach track. From this point to the threshold, GLS service is available with the
current GLASS station. From the initial approach fix to the final approach fix, navigation is accomplished using
standard area navigation equipment. Alternatively, the approach design could be altered such that the inter-
mediate and initial approach are either at a higher altitude or such that the approach would begin east of the
airport rather than west. The system cannot be placed on top of the hills to the south since the aircraft fuselage
wil likely block VHF signals during final approach. Otherwise, the GLASS system performed as expected and
provided continuous and precise guidance during the final approach segment. It is ideally suited for airports
such as Kekyra, where the surface area and available budget are limited.

The approach procedure itself could be published by a national authority either as a GLS approach procedure
or as a non-precision approach procedure indicating the GLS channel number as additional information. Here,
the main effort should be on the ease of introduction. This means that a pilot or controller already familiar with
GLS procedures should not require additional training to work with the GLASS system. A future study will
involve pilots to determine which kind of presentation and flight management system coding is necessary to
optimally utilize this approach service type. Furthermore, certification efforts based on the Australian Ground
Based Regional Augmentation System GRAS are ongoing at national and international level.
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Operation Type 0

SBAS Provider 1 (EGNOS)
Airport Identifier LGKR
Runway 34

Runway Letter 0 (None)
Approach Performance Designator 0

Route Indicator

Reference Path Data Selector 0

Reference Path Identifier S34A
LTP/FTP Latitude 393530.9275N
LTP/FTP Longitude 0195450.0400E
LTP/FTP Ellipsoidal Height (metres) | 32.8

FPAP Latitude 393642.9925N
Delta FPAP Latitude (seconds) 72.0650
FPAP Longitude 0195422.9185E
Delta FPAP Longitude (seconds) -27.1215
Threshold Crossing Height 15.0

TCH Units Selector 1 (meters)
Glidepath Angle (degrees) 3.00

Course Width (metres) 105.00

Length Offset (metres) 0

HAL (metres) 40.0

VAL (metres) 254

ICAO Code LG

LTP/FTP Orthometric Height (metres)| 1.6

Table 4 Final approach segment data used for the GLS approach procedure.

7.6. Design and Testing of RNP AR to SBAS LPV Approaches into Salzburg
Airport

Abstract

The approach to landing on runway 33 of Salzburg Airport, Austria is severely impacted by moun-
tainous terrain on the extended runway centerline. This renders all straight-in approaches but those
based on Required Navigation Performance (RNP) Authorization Required (AR) impossible. Only
the high navigation accuracy available under RNP AR minimizes the required obstacle protection
areas sufficiently to be not penetrated by terrain. The combination of RNP AR and Localizer Perfor-
mance with Vertical guidance (LPV), makes it furthermore possible to use a more precise angular
guidance for the final approach. In Salzburg, this enables a reduction of the decision height from
368 ft to 218 ft above aerodrome level as critical terrain and obstacles now fall outside of the
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protection areas. A Level D full flight simulator test with an Airbus A350 showed that advanced RNP
0.1 coding is sufficient to achieve RNP 0.1 performance under all permitted environmental condi-
tions.

Introduction

REQUIRED Navigation Performance (RNP) Authorization Required (AR) approaches are currently the only approach
procedure to provide high navigation accuracy and the ability to use curved legs across all approach seg-
ments[1]. Compared to conventional approaches, this allows significantly smaller obstacle protection areas,
constructed around the nominal approach path to ensure the required obstacle clearance, and renders the
procedure design more flexible. As a result, three-dimensional instrument approaches can also be offered at air-
fields where they were previously prevented by tight spatial constraints such as terrain, obstacles or airspaces
close to the airfield [1]. RNP AR approaches are categorized by International Civil Aviation Organization (ICAQO)
as approaches with vertical guidance (APVs) together with approaches based on the RNP APCH specification.
Both RNP AR and RNP APCH originate from the

performance-based navigation (PBN) concept [2]. The main difference between both lies in the higher perfor-
mance requirements associated with RNP AR that require the aircraft operator to show evidence of the neces-
sary aircraft capability and sufficient crew training before obtaining authorization from the State regulatory author-
ity to conduct such procedures. In return, greater flexibility in procedure design can be achieved due to im-
proved navigation accuracy, integrity, and additional functionalities. For instance, RNP AR allows curved legs
in the final approach and enables lateral accuracies of 0.1 NM (95 percent total system error, TSE) in all
approach segments, while RNP APCH only allows 0.3 NM in the final and 1 NM in the remaining approach
segments. As a result, the RNP AR obstacle protection areas are significantly smaller [3].

The RNP APCH specification includes different performance requirements for the final approach segment
(FAS) depending on the guidance used. While Lateral Navigation/ Vertical Navigation (LNAV/VNAV) is based on
rectilinear guidance, Localizer Performance with Vertical guidance (LPV) uses angular deviations from a center
line and a glide path [2, pp. II-C-5-1ff.]. LPV approaches require the use of GNSS augmented by a space-based
augmentation system (SBAS) for navigation during the final approach. They can also be flown as a Category
(CAT) I precision approach (PA) with a minimum decision height (DH) of 200 ft above the landing threshold at
which the pilots must decide whether to continue the approach or initiate a go-around. In contrast to
LNAV/VNAV and RNP AR approaches, LPV does not require the aircraft to fly within a linear corridor but a
cone that becomes narrower towards the runway so that the required navigation performance increases towards
the runway as well. That is because guidance under LPV is based on SBAS and, thus, referenced to the ground
while LNAV/VNAV and RNP AR use, for instance, the less accurate and varying barometric altitude for vertical
navigation [2, 4].

Eventually, the navigation performance influences the obstacle assessment that determines the obstacle clear-
ance height (OCH), i.e. the height down to which obstacle clearance can be provided during the final and the
missed approach. The OCH, in turn, sets the lower threshold for the minimum DH [5, p. I-4-5-13]. That may
give LPV approaches an advantage over RNP AR because the DH can - based on the improved vertical
navigation accuracy - potentially be lowered, especially considering that the minimum DH for APVs is 250 ft
rather than 200 ft [4]. However, this requires the obstacle assessment surfaces (OASs) used to determine the
OCH (final and missed approach segments) and protection areas (remaining segments) to remain so small that
no obstacles causing a higher DH are detected. At airports with tight spatial constraints, exactly that becomes a
problem since only RNP AR allows sufficiently small areas.

Our goal is therefore to combine RNP AR approaches with LPV to compensate for the disadvantages of RNP AR
within the final approach, realizing lower decision heights by means of LPV, without having to forego the higher
RNP AR performance especially outside of the final approach segment. This could enable many airfields with
existing RNP AR approaches to become available in even poorer visibility conditions, i.e. with even lower
ceilings, than currently possible, thus becoming more independent of weather. Even though the number of
large transport aircraft capable of flying LPV approaches is still very limited (e.g., some Airbus A220, Embraer
175/195, A350), it is expected to increase significantly in the near future [6]. That is supported by the contin-
uously increasing number of published
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LPV approaches and the large number of planned procedures [7]. The Federal Aviation Administration of the
United States of America already reported on advanced RNP procedures terminating in an LPV final approach
segment at Friedman Memorial Airport [8]. Here, the intermediate approach was coded with an RNP value of
0.3 and the final approach was designed using APV criteria. The procedure was designed for a specific airline
and not much information is publicly available. Through the combination of LPV with RNP AR, we expect to
create a promising approach procedure that combines the best of both worlds - the accuracy of CAT | precision
approaches with the flexibility of RNP AR approaches - thus narrowing the remaining gap between PAs and
APVs further.

This paper investigates this combination for Salzburg Airport in Austria. It has a single runway (RWY) 15/33
and is located southwest of the city directly on the northern edge of the Alps. While the approach to RWY 15,
which is equipped with ILS, leads over the relatively flat foothills of the Alps, the extension of RWY 33 crosses
steeply rising terrain south of the aerodrome. The terrain is, above all, characterized by the 1973 m high
Untersberg, whose massif lies just over 3 NM away from the runway threshold (THR) and intersects the runway
extended center line. There are currently 2 RNP AR approaches published for RWY 33 whereby only variant
Z allows an approach coming from the south, flying through the mountains. As shown in Fig. 1, the approach
follows the Salzach valley and leads onto the final approach course in a double bend that consists of several
curved legs. These legs lead eastward past the Untersberg massif and end in the last part of the final approach,
whichis a 1.5 NM long, straight segment. The DH is at least 369 ft above threshold level [9, pp. LOWS AD2-1ff.].
In this paper, the existing final approach is replaced with a straight LPV segment that shall be incorporated in
such way that changes to the existing approach layout are kept to a minimum. The approach shall then be coded
for a navigation database that is used for a simulator assessment of the approach procedure with an Airbus A350.

So far, the combination of RNP AR and LPV is neither practiced nor foreseen by ICAO procedure design doc-
uments, therefore, comprehensible procedure design rules must first be established. The design rules for
RNP AR APCH are described in ICAO document 9905: Required Navigation Performance Authorization Re-
quired Procedure Design Manual [3], while the rules for RNP APCH (including LPV) are described in ICAO
Document 8168, Volume II: Procedures for Air Navigation Services Aircraft Operations (PANS-OPS), Construc-
tion of Visual and Instrument Flight Procedures [5]. Detailed system and training requirements for both specifi-
cations, as well as implementation guidance, can be found in the PBN Manual (ICAO document 9613) [2].

Procedure Construction

For practical reasons, the proposed approach has been developed for aircraft of speed category D or lower, i.e.,
the indicated air speed (IAS) at threshold must not exceed 165 kt [3, p. 3-1]. Specific minima lines for the other
aircraft categories can be calculated through the same design process and only certain aircraft parameters
such us maximum speeds, aircraft dimensions and height loss need to be adjusted.
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approach being printed in red.

For both RNP AR and RNP APCH, the required lateral accuracy accuracy is expressed as RNP X, where X is
the Total System Error (TSE) in NM that must be achieved at least 95 percent of the flight time. RNP AR allows
values from RNP 1 to as low as RNP 0.1 in all approach segments [3]. Instrument approaches are protected
against obstacles down to the OCH by two kinds of protection areas called primary and secondary areas. RNP
AR only uses primary areas, which have a semi-width equal to 2x accuracy value of the respective approach
segment, i.e., between 0.2 NM and 2 NM. For the obstacle assessment of LPV approaches, the FAS and the
initial and intermediate phases of the missed approach are considered as one segment, which is referred to as
the LPV segment [5, p. 11I-3-5-1]. Since Salzburg lies in the CAT 1 service area of the European GNSS Overlay
System (EGNOS) [10], the final approach has been developed to the standards of this service, i.e. as a CAT |
segment.

Initial placement of the Final Approach Point (FAP) and the Final Approach
Course Fix (FACF)

An SBAS CAT 1 segment is protected against obstacles and terrain by a set of OAS consisting of a total of six
sloping surfaces W, X, Y and Z as shown in Fig. 2. Each surface’s geometry is described by the algebraic
equation

z = Ax + By + C (with A, B and C being surface-specific constants) as explained in Ref. [5] or by a subset of the
end points C, D, E at threshold height as well as C”, D” and E”, each 300 m above threshold height. Both the
constants and the end points must be obtained through the PANS-OPS OAS software based on a chosen
approach and aircraft geometry [5, pp. IlI-3-5-3ff.]. While the intersection points and equations governing the
slopes of the surfaces are the same for CAT | approaches based on ILS and those based on SBAS, the lateral
extension of the OAS system and the end of the precision segment is different for SBAS CAT | approaches. This
difference has a direct impact on the obstacle
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assessment and is explained later in section I.C. The approach geometry is defined by the glide path angle
(GPA), the reference datum height (RDH), the GNSS azimuth reference point (GARP)-landing threshold point
(LTP) distance and the course width at threshold [11]. The last two parameters define the funnel describing the
lateral FAS geometry, with the apex sitting at the GARP and the course width corresponding to the funnel width
at the threshold (given by the LTP). The latter has been chosen to be 210 m by default [5, p. 1I-1-1-13], with the
position of the GARP 305 m behind the stop-end-of-runway (GARP-LTP distance = 2815 m) [9, pp. LOWS AD
2-13ff.]. The RDH corresponds to the glide path height above the LTP and is chosen to be 50 ft or 15 m, analogous
to the existing RNP AR approach, leaving the GPA as

the only variable. [5, pp. IlI-2-6-1ff.] The GPA has been set to 3.5° as the highest possible standard value
because

higher GPAs cause the OAS system to be more compact and narrower, which is desirable in view of the terrain
situation. On the other hand, we can avoid any restrictions necessary for approaches with greater, i.e. non-
standard, GPA [5,

pp. IlI-3-5-6f.]. As shown in Fig. 2, the resulting ILS CAT | surfaces do not intersect the terrain of the Untersberg
massif but extend just past it.

To place the final approach point (FAP), i.e., the point where the final approach begins, within the OAS system,
the basic idea is to extend the final approach slightly compared to the existing RNP AR approach as [5, p. I-4-5-
1] requires a minimum FAS length of 3 NM for RNP APCH with LPV. The FAP shall be reached via a double bend
departing from the existing leg from WS805 to WS804 (hereafter called WS804 leg), meaning that with a longer
final approach the WS804 leg will have to be shortened. The double bend shall consist of curved segments in
the form of Radius to Fix (RF) legs [2, p. II-C-App 1-1].

Since November 4, 2021, [5] grants the possibility of combining LPV with RF legs to the final approach course
under RNP APCH. In this case, the RF legs must not end at the FAP but at an upstream waypoint, the Final
Approach Course Fix (FACF). The FACF must have a minimum distance to the FAP to ensure that the LPV glide
path is never intercepted from above: In this case, an autopilot might not follow the profile and the approach
would have to be aborted [5,

pp. l1I-3-5-2f.]. The threat results from the change from barometric to ellipsoidal altitude, whose difference grows
with larger temperature deviations from the international standard atmosphere (ISA) due to the temperature-
related pressure altimeter error [12].

By default, the FACF is to be placed 1 NM ahead of the FAP at the same altitude [5, p. IlI-3-6-30]. However,
due to its location on the final approach course, that would shift proposed approach critically towards the
terrain by the resulting extension to the south (see Figures 1 and 3). For this reason, the length L of the FACF
- FAP segment has been minimized following the procedure described in Appendix D of Ref. [5], where the
vertical displacement due to errors resulting from using barometric altitude can be approximated for a given ap-
proach geometry and ISA temperature deviation. The error at the FACF must then be less than or equal to the
difference between the theoretical LPV glide path altitude at the FACF and the true FACF altitude so that the
glide path is not intersected from above. As the difference depends on L, L can be lowered until the difference
is exactly equal to the calculated altitude error.

To define the approach geometry, we choose the vertical path angle (VPA) of the FACF - FAP segment to be 0°
and the FAP to be located at 2300 ft MSL, 889 ft above and 2.2478 NM away from the threshold. The maximum
temperature deviation is assumed to be 25° C above ISA (ISA+25), approximately 37.2° C at aerodrome eleva-
tion. The value lies in the upper range of local heat records measured in recent decades and should only be
exceeded in very few cases in the future [13]. That way, L can be reduced to 500.04 m (0.27 NM), which places
the FACF 2.5178 NM away from the threshold. This assumes a root sum square of the vertical navigation errors
equal to 30.8793 m as calculated with Egs. 6

- 9 from [5, pp. lI-1-1-App D-6f.]. This error would cause the aircraft to intercept the GS right upon reaching the
FACF after the last turn without considering any flight technical error. For coding purposes, the FAP is named
WS100 and the FACF is named WS101. Their lateral and vertical displacement from the threshold is also
shown in Fig. 2.

Intermediate Approach: Construction of the double bend and integration with existing approach structure
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Since the RF legs form part of the RNP AR-based intermediate approach, the procedure design rules from Ref.
[3] are applied. For the first RF leg from the FACF, the radius is calculated, aiming for a small value to achieve a
tight turn that guarantees sufficient distance to the Untersberg massif. This requires low (true) air and wind
speeds, which for a constant indicated air speed (IAS) are achieved at low altitudes [3, p. 3-5]. The turn has
been based on an IAS of 180 kt (maximum limitation allowed by Ref. [3]), ISA+25 conditions and a bank angle
of 18°. The entry point altitude equals the altitude used for the radius calculation as it is the highest within the

turn. Based on the maximum allowed intermediate approach VPA of 3.1°, an altitude of 3000 ft (TAS = 196.2714
kt) has been considered a good compromise since it results in a radius of r = 2.7202 NM and a track change of
about44°. The track change is similar to the existing RNP AR approach and, as shown in Figures 1 and 3, causes

the aircraft to sufficiently turn away from the rising terrain of the western flank of the Salzach valley. On the other
hand, overshoot is prevented so that the required track change to the WS804 leg does not become too large.
The entry point of the RF leg is called WS102 for coding purposes.

The construction of the second RF leg is done on a geometric basis as there is only one possible solution for
an arc segment that is both tangent to the WS804 leg at a yet unknown entry point and to the first RF leg at
WS102 [1]. The resulting RF leg has a radius of r = 4.6768 NM and starts at the newly determined waypoint
WS104, which is only 1.8347 NM away from the IF.

Figure 5 shows the now complete intermediate approach starting at the intermediate fix (IF) WS805. The
remaining approach structure up to the start of the initial approach at the initial approach fix (IAF) remains laterally
unchanged. To place WS104 vertically, the highest possible VPA has been applied to the RF leg that still results
in a round (multiple of

100 ft) entry altitude to ensure the greatest obstacle clearance but does not exceed 3.1°. That way, the VPAs
of the

subsequent segments are also adjusted (for initial approach segments we use the maximum allowed initial
approach

VPA of 4.7°) until a fix is again placed at the minimum altitude suggested by the existing RNP AR approach,

which is not the case until WS808. However, as those altitudes are minimum altitudes and also coded as such
(expressed as e.g.

‘A6200+’ for 6200 ft), the fixes may also be overflown at higher altitudes. The altitude constraints for the FACF
and the FAP must be ’at’ constraints (expressed as e.g. ‘A2300’ for 2300 ft) so that the fixes are overflown at
exactly their given height [14, pp. 11l-5-1-5f.].

In addition to the initial approach, the missed approach from the existing RNP AR approach has also been
adopted. Fig. 1 illustrates the resulting approach layout with regard to the changes made to the existing RNP
AR approach.

Obstacle assessment and OCH determination

Due to the proximity of the terrain in the intermediate and the final approach, the narrowest possible protection
areas are required there. Consequently an RNP 0.3 has been chosen for the less critical initial approach and
RNP 0.1 for the intermediate approach, resulting in RNP AR protection areas of 0.6 NM and 0.2 NM semi-width,
respectively, which are shown in Fig. 3. The minimum obstacle clearance (MOC), which is provided across the
primary areas in the vertical direction in full, equals 300 m for the initial and 150 m for the intermediate
approach but must be doubled in "mountainous terrain" according to Ref. [3]. Even though the criterion to
establish mountainous areas in Austria deviates from the one promulgated in ICAO guidance material as of today,
we decide to double the MOC for all segments except for the final and for the last RF leg of the intermediate
leading to the FACF. During the RF turn to the final approach course the aircraft will already be flying at very
low heights due to the shorter final approach segment. At these heights no atmospheric phenomena are ex-
pected to degrade the performance of the barometric altimeter beyond the standard tolerances.

For the merging of the RF leg protection areas with the OAS system of the CAT | segment, the rules from 1.3.6.4
of Ref.
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[5] have been applying for standard RNP approaches since November 4, 2021, onwards [5, p. 111-3-5-3]. We apply
those rules also to our approach with the result being illustrated in Fig. 3. In our case, the rules dictate that on
the inside of the turn, the extension of the D-D” line must become the boundary of the primary area from the
point of intersection, with the intermediate approach MOC of 150 m having to be applied between the extended
D-D” line and the D”-C” line (see Fig. 3).

For the outside of the RF leg, the primary area boundary must be extended in a 15-degree splay relative to the
final approach course until it intersects the extended D-D” line (see Fig. 3). Outside the D”-C” line, the inter-
mediate approach MOC must be applied. In our case, though, the very short FAS and the small RF leg protection
areas cause the 15-degree splay to intersect the D-D”-line before it is actually extended, whereby the splay also
cuts through parts of the Y surface. Since parts of the OAS system would have been cut off without achieving
any benefits in terms of obstacle clearance if the rules are strictly applied, we refrain from doing so. However,
it could well be argued that the high accuracy with which the aircraft arrives at the FACF (i.e. within the RNP 0.1
corridor marked in green in Fig. 3) makes

it unlikely for the aircraft to immediately drift toward the outside of the turn when switching to LPV guidance
since it would already be more or less located on the final approach course. Consequently, the 15° splay could

be applied,covering any remaining driftrisk, and the OAS system curtailed. Up to the FAP, there are no obstacles
penetrating the partially extended OAS system.

At this point, the ILS CAT | OAS system is converted into a suitable SBAS CAT | OAS system. As depicted in
Fig. 2, standard SBAS CAT | OAS systems have the Y and the Z surface curtailed to a constant semi-width of
0.95 NM [5,

pp. 111-3-5-41.]. Moreover, if the X surface has a semi-width of less than 0.95 NM at the FAP, an intermediate
approach protection area semi-width of 0.95 NM (including the intermediate approach MOC) must be applied
between the FAP and the point where the OAS system reaches the same semi-width, i.e. the system is first
curtailed and then artificially widened towards the FAP [5, p. 1I-3-5-3]. That requirement is related to RNP
approaches having an underlying performance of RNP 0.3 for the final approach, which corresponds to an
RNP APCH protection area semi-width of

0.95 NM using the RNP APCH buffer value of 0.5 NM for the FAS [5, p. lll-1-2-7]. Although angular perfor-
mance requirements apply for LPV, the RNP value of 0.3 is still coded for the final approach. When a missed
approach is initiated - which is the reason for the changes to the ILS CAT | OAS system given by Ref. [5] - the
FMS remains in NPA mode, which is assumed to lead to the performance being based on the coded RNP value
(0.3). At the earliest turning point of the procedure, the system reverts to RNP 1 with the CAT | segment ending
there at the latest [5, pp. I1I-3-3-2, 11I-3-5-71f.].

For our approach, implementing the changes would result in the OAS system being stretched to 0.95 NM semi-
width at the FAP due to the short FAS, getting very close to the terrain. This is resolved by aiming for a higher
performance in the final and the missed approach by coding lower RNP values for them. Since the approach
per se is already an RNP AR approach with RNP 0.1 required for the intermediate approach, the aircraft must
also have the corresponding RNP AR capability and be certified accordingly. Consequently, RNP 0.1 is required
for the final and missed approach segments, too. Following the logic outlined for a standard SBAS CAT | OAS
system, the higher underlying performance should allow to limit the Y and the Z surface to the corresponding
RNP AR protection area semi-width of 0.2 NM, while the X surface would have to have a semi-width of at least
0.2 NM at the FAP (see Fig. 2). Strictly speaking, it should even be sufficient to code RNP 0.1 just for the final
and not the missed approach since we need the higher performance only along the FAS and in the straight part
of the missed approach (the last part of the missed approach is free of obstacles). RNP 0.1 performance is only
guaranteed if the RNP 0.1 corridor is not left during LPV interception. Hence, it is also required that the transition
to SBAS navigation is not made until the remaining distance to the FACF equals 0.5 NM or less as shown on
the navigation display (ND) [5, p. IlI-3-5-2]. Including the along-track tolerance (ATT), that should prevent the
aircraft from leaving the RNP 0.1 corridor under LPV guidance with sufficient probability.

The last step is the OCH determination based on the curtailed OAS system depicted in Fig. 3. In accordance with
5.4.5.9 of Ref. [5], the calculation method for ILS CAT | approaches following 1.4.8.8.2.1 of Ref. [5] has been
implemented. The most relevant obstacle has been found to be a main apron light pole 976 m behind and just
under 52 ft above the threshold, which results in an OCH of 218 ft. Compared to the existing RNP AR approach,
that means a significant OCH
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Fig.2 3-D (left plot) and 2-D (right plot) representation of the different OAS systems (ILS CAT I,
SBAS CAT I, our solution adapted to RNP 0.1).

reduction (-151 ft), which is achieved primarily because the control tower (located approximately 0.27 NM
adjacent to the runway and also controlling obstacle for the existing RNP AR 0.3 approach) now falls out of the
Y surface due to RNP 0.1. But even if it was covered by the OAS, the OCH would still drop to 306 ft (-63 ft).
Last but not least, it should be mentioned that the CAT | segment normally ends when the Z surface reaches
a semi-width of 0.95 NM according to the OAS formula. For RNP 0.1 performance, this value should be
changed to 0.2 NM. Any obstacles located within the then following straight missed approach are subject to a
different criterion for ensuring obstacle clearance (see 5.5.2 of Ref. [5]). Since this is met for the OCH of 218
ft, we consider the obstacle assessment complete and the approach safe to fly. The final merging of the RNP
AR protection areas with the curtailed OAS in relation to the surrounding terrain and controlling obstacles is
shown in Fig. 4.

Procedure Coding

The coding of approaches for the database of navigation systems must follow the ARINC 424 standard [15].
In addition, it may be influenced by (confidential) data quality requirements (DQRs) between the individual
coding providers and FMS manufacturers, which further regulate the format in which the data to be coded must
be sent. As of now, ARINC 424 does not provide for the combination of RNP AR with LPV. Under ARINC 424,
each leg is described
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Fig. 3 2-D view of the intermediate approach and the CAT | segment with their protection areas and
obstacle assessment surfaces, respectively (left plot) as well as a detailed 2-D view of the area
where the intermediate approach protection areas are merged with the OAS system (right plot).
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Fig. 4 Depiction of the controlling obstacles and the OAS for LPV CAT-l and RNP-AR 0.1 to LPV
CAT-l, respectively
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Table1 Simulator assessment sce-

narios
Run  Wind [° / ki] Tempera- End of Scenario Remarks Intended Wind (if different)
ture
#1 NIL ISA Go-Around Baseline
#2  Alllevels: 055/35 ISA Go-Around TURB: 50% 3000 ft: 109/50, 1000 ft:
063/35
#3 3000 ft: 109/50  ISA-32 Touch-and-Go TURB: 50% 1000 ft: 063/35
1000 ft: 109/50
Surface: 055/25
#4  Alllevels: 109/50 ISA+15 Go-Around TURB: 50% 1000 ft: 243/35, Surface:
250/35
#5  Alllevels: 109/50 ISA+25 Approachonly TURB:50% 1000 ft: 243/35, Surface:
250/35

by at least a primary record and, where necessary, one or more continuation records. The primary record
contains, amongst others, the applicable RNP value but also two to three route qualifiers, with one of them
having to assume the value F for RNP AR approaches. The procedure data continuation record for the final
approach sequence contains, amongst others, the authorized levels of service. For RNP AR, that is the RNP
value whereas for LPV approaches it is LPV [15]. Our applicable DQRs prevented the combination of RNP AR
with LPV at this point because the RNP AR qualifier could not be combined with LPV as level of service.
However, the qualifier is only used as a filter function by FMSs to filter out RNP AR approaches if the aircraft
is not RNP AR certified.

Instead, the approaches have been coded as advanced RNP (A-RNP) with a path point record provided (also
required for LPV) and LPV as the approved level of service. A-RNP approaches normally have a fixed RNP
value of 0.3 for the final approach while the value can be varied between 1 and 0.3 for the remaining segments
[2, p. II-A-1-2]. In our case, however, the applicable DQRs allowed the RNP values on the primary records to
be selected lower than 0.3. Even though VPA values are not usually coded outside of the FAS, we also calcu-
late and code the VPA between the altitude restrictions at the waypoints throughout the intermediate approach
to avoid dive-and-drive maneuvers in managed mode to the extent possible.

Simulator Assessment

After coding the procedure, it has been tested and validated on an aircraft platform. In this case, the
simulator assessment fulfills three tasks. First, to validate that the selected coding results in the correct
representation of the approach on-board. It must be treated as an RNP AR approach with the appropriate
lateral and vertical deviations being displayed on the pilots’ primary flight display (PFD) for all approach
segments except the final approach. The coded RNP values must be the ones used by the FMS[2, pp. II-
C-6-10ff.]. In the final approach segment, LPV guidance must be available and usable [2, pp. |I-C-5-24ff.].
Secondly, to validate that RNP 0.1 performance can be achieved in all approach segments except the initial
approach. Thirdly, to validate that the approach is flyable at both very high (ISA+25) and very low (ISA-32,

-20° C aerodrome temperature) temperatures. This mainly concerns the FACF —
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FAP segment, which must prevent the interception of the LPV glide path from above at high temperatures,
but also the non-applied double MOC in the RF leg to the FACF at low temperatures (true altitude is lower
than indicated). The assessment took place on FT72, a Lufthansa Aviation Training A350-900 level D full
flight simulator in Munich, Germany, in January 2022 [16]. The flight crew consisted of one flight validation
pilot, which was A350 rated and flying as PIC plus one commercial pilot that was not rated on the A350 but
current on A320 acting as first officer. Both had not trained or flown this particular RNP AR approach previ-

ously.

To accomplish the given tasks, the approach was tested in both standard and extreme temperatures and
in wind as summarized in Table 1. The wind was supposed to make achieving RNP 0.1 performance as
challenging as possible since the TSE is characterized primarily by a low flight technical error (FTE), i.e, the
guiding accuracy of the aircraft by the pilot or the autopilot [17]. All approaches were started from a pre-spec-
ified position between WS808 and WS809 to bring the aircraft into the correct configuration by the IF. The
aircraft gross weight equaled 185000 kg, 20 t below the maximum landing weight [18]. The last two validation
tasks are analyzed based on the difference between the simulated aircraft position, which was extracted to-
gether with other parameters during the assessment, and the nominal flight path. This difference was cal-
culated by determining the laterally and vertically perpendicular differences between the simulated position
and the nominal approach track. Thus, the analyzable TSE consists only of the cross-track error (XTE) and

the vertical error (VE) as the lateral and vertical distance to the nominal flight path.

On-board representation of the approach

During all runs, the desired presentation of the approach was obtained: The RNP values were correctly
stored for all segments and displayed on the flight plan (F-PLN) page of the FMS, including RNP 0.1 for the
final and the missed approach. On the Navigation Display (ND), the coded RNP values appeared except
during the final approach under the localizer (LOC) guidance mode of the flight guidance system and during
the initial go-around under the go-around track (GA TRK) mode. The GA TRK mode appeared only for 0.5 s
on the flight mode annunciator. On the PFD, the RNP AR lateral and vertical deviation bars were displayed
as well as the indication "RNP AR" in green to the right below the artificial horizon (except during the phases
mentioned above). On Airbus fly-by-wire aircraft, the landing system (LS) is used to display the angular devi-
ations required for precision approaches in the form of magenta diamonds on the PFD. With LS activated
and as shown in Fig. 5, the RNP AR indicator on the PFD correctly switched to the satellite landing system
(SLS) associated with LPV by Airbus, and the diamonds appeared immediately [19]. However, these did

not instantaneously replace the RNP AR deviation bars, which disappeared only upon transitioning to the
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final approach under LPV guidance. Outside of this phase, both deviation bars overlapped both laterally and
vertically when LS was active, meaning that at no point during the approach under RNP AR guidance the
RNP AR deviation bars disappeared (see Fig. 5). Consequently, the selected coding does not only compen-
sate the missing RNP AR qualifier, but represents the best possible fulfillment of the requirements of Ref. [2]

for both RNP AR and LPV, at least with the FMS we used.
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Error performance and temperature effect on the approach
Figure 6 shows the XTEs and VEs for all runs. Although strong wind and turbulence caused larger XTEs
than calm conditions, the maximum XTE equaled 42 m over all segments and flight phases, 23% of the max-

imum permitted value of 182.5m.

The wind was specified for three layers (3000 ft altitude upon entry into the first RF leg, 1000 ft above
threshold just before the FACF, ground). We wanted to create the maximum permissible tailwind under
RNP AR for 3000 ft (corresponding to wind from 109° with 50 kt) and crosswind with respect to the final
approach course, with the maximum tailwind speed permissible under RNP AR, for 1000 ft above threshold
(corresponding to wind from 063° or 243°with 35 kt) [3, p. 3-5]. On the ground, a crosswind was realized
close to the A350 operating limits, corresponding to crosswind at 35 kt in dry standard conditions and 25 kt
in very cold temperatures [20]. Especially the crosswind was supposed to drive the aircraft towards the outer
boundary of the RNP 0.1 corridor, thus provoking the largest possible XTEs. Despite entering the specified
wind values at the instructor station, however, the wind was not always simulated as specified (see Table 1).
In the fourth and fifth runs, for instance, the wind on the ground as well as in 1000 ft above threshold repre-
sented the wind from the highest layer, which would not have been permitted due its direction and speed [20].

Nonetheless, RNP 0.1 was maintained during all runs (seeFig. 6).

Up to the FACF, the VE is relevant only in terms of the coded minimum heights, which were met in all cases.
From the FACF on, deviations above (positive VE) as well as below (negative VE) the nominal path play a role.
Run 1 (dark green) was characterized by very low VEs down to -9 m, which increased slightly to -14 m with
wind but standard temperatures in run 2 (light green). With very low temperatures and wind (run 3, blue), the
VE did not become greater which can be attributed to the use of temperature-corrected altitude restrictions
to compensate for the temperature-related altimeter error. The corrections were calculated with an A350
electronic flight bag application based on the simulated temperature and manually entered into the FMS be-
fore commencing the approach, which overwrote the coded restrictions. Since the corrections prevented
flying too low, it was assumed that their consistent operational use at cold temperatures compensates for

the partial use of the single instead of the double MOC.

High temperatures were represented by ISA+15 (run 4, yellow) and the ISA+25 (run 5, orange) used for the
approach design, each with wind. They led to higher true altitudes and hence the VE remained positive,
i.e., the aircraft flew higher than it was supposed to. In run 4, the VE was +24 m at the FACF and +8 m at the
FAP, with the LPV glide path still being intercepted from below. That is illustrated in Fig. 7, where the VE for
runs 1 (dark green), 4 (yellow) and 5
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(orange) is shown with respect to both the horizontal FACF — FAP segment (VPA = 0°) and the LPV glide path
(GPA =

3.5%) in that area.

The VE with respect to LPV was negative at the FACF and became positive towards the FAP, expressing the
interception of the LPV glide path from below. Compared to run 1, the intersection point was located much
closer to the FACF, which was due to the temperature-related higher VE: If the VE with respect to the

horizontal segment shifts upwards
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along the y-axis, the VE with respect to LPV is shifted likewise, moving the intersection point with the x-axis
(VE =0) towards the FACF. The horizontal segment was designed such that the intersection point for ISA+25
coincides exactly with the FACF. That assumes that the actual VE is equal to the one calculated based on
the Appendix D of Ref. [5] formulae, although it may of course be smaller. For ISA+15, the actual VE was
very slightly below the calculated one. For ISA+25, significantly larger VEs of +81 m at the FACF and +43 m
atthe FAP were obtained. The VE with respect to LPV was about +52 m at the FACF and could not be reduced
to zero afterwards, meaning that the LPV glide path was missed. However, the high error can be attributed to
insufficient configuration management by the pilots, specifically the failure to extend the speed brakes to in-
crease drag during descent, as well as the fact that the approach was started too high and, therefore, con-
tinuously flown above the target profile. By means of video recordings made in the simulator, the run can
nevertheless be evaluated based on the vertical deviations displayed on the PFD. Above the FACF, they
equaled 170 ft (51.8 m) for RNP AR, which corresponds exactly to the VE with respect to LPV at that point
(see Fig. 5). Assuming that no configuration errors are made, the RNP AR deviation should be zero with the

deviation brick centered,

i.e. the deviation of 170 ft can be subtracted from the actual VE, rendering the VE with respect to LPV ap-
proximately zero at the FACF.

This is consistent with the design of the FACF - FAP segment based on Appendix D, where the assumed
VE at the FACF corresponds exactly to the height difference between the FACF and the LPV glide path above
the FACF. However, it must be added that this type of design does notinclude any margin, so that the slightest
deviations from the behavior described by the formulae in Appendix D can theoretically lead to missing the
glide path (as it did in our case of configuration mismanagement). For example, the vertical system error is
modeled smaller than under RNP AR because the FTE is not included [5, p. II-1-1-App D-6] [2, p. [I-C-6-7].
Due to time constraints, we were not able to repeat the run during the assessment so that the flyability of

the approach at ISA+25 has not yet been proven.

Conclusion
An RNP AR approach with intermediate approach RF legs onto a final approach segment based on LPV
for RWY 33 in Salzburg has been successfully developed. To achieve the lowest OCH, it is require that all
segments outside the initial approach are coded with an RNP value of 0.1, allowing us to limit the Y and the
Z surface of the OAS system protecting the final approach segment against obstacles to a semi-width of 2x

0.1 NM, and to not have to artificially widen the X surface to the semi-width of 0.95 NM otherwise required
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for LPV. By doing so, the proposed procedure was successful in avoiding critical terrain within the approach
on the one hand, and in reducing the OCH from 369 ft to 218 ft on the other. The approach has been coded
as an advanced RNP procedure with the lower RNP values coded on all sequences, with LPV as authorized
level of service for the final approach and with a path point record provided. Simulator tests on an Airbus

A350 level D full flight revealed this coding is sufficient for the approach to be recognized
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Fig.5 Simulator assessment: PFD view during run 5 upon passing the FACF with LS activated
(top) and during run 1 within the initial approach (bottom).
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Fig. 6 Simulator assessment: Cross-track error (upper plot) and vertical error (lower plot) during
the runs. For orientation, the respective half and full scale LPV deflections are plotted in purple and
magenta. The RNP0.1 TSE two-sigma value of +182.5 m is plotted in gray.
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and presented to the pilots as RNP AR, where the RNP AR deviation bricks can be overlaid with those of LPV
on the PFD except within the final approach under LPV guidance. During the runs, RNP 0.1 performance was
achieved even in maximum wind and severe turbulence, validating the truncation of the OAS system and the
resulting lower OCH. While the vertical error performance and the glide path interception were generally
smooth, the glide path was missed due to pilot configuration errors for the maximum temperature assumed in
the approach design (ISA+25). Even though we can still show that the interception would likely have happened
properly in the correct configuration, further assessments are needed to investigate whether the horizontal
transition segment between the RF legs and the LPV segment, which we minimized in length, might be too
short to compensate for the temperature-induced altitude difference when changing to LPV altitude. For safety
reasons, it is in any case advisable to limit the approach to a temperature slightly below ISA+25 to provide
some buffer for off-nominal behavior.

A recent attempt to use the same coding for the Rockwell Collins FMS of an Airbus A220 failed because the
coding requirements imposed by Rockwell Collins did not allow our implementation. Moreover, it is possible
that our coding will only work for a limited amount of time since the next edition of the PBN manual foresees
changes to the A-RNP specification where A-RNP can, among other things, no longer be used for the FAS
[21]. Assuming that existing DQRs are updated accordingly, our coding would then be generally prohibited
since it uses A-RNP for the final approach. The inclusion of straight final approaches guided by a FAS-DB into
the RNP AR navigation specification is an essential step towards a successful combination of RNP AR and
LPV in the future. The current route qualifier policy in the ARINC standard 424 [15] will also require a revision
to ensure that path-point records containing the FAS-DB information can also be used for RNP AR approach
procedures. Avionics manufacturers will then need to modify their systems accordingly while ICAO is supposed
to develop specific RNP AR to LPV CAT-l segment design rules based on proven principles applied in current
criteria.

As long as universal coding solutions are not guaranteed, the publication of generalized procedure design rules
does not make sense either as those are ultimately based on a certain navigation performance. However,
based on our work, we expect that OAS systems can be curtailed for RNP AR to LPV approaches according
to the RNP value coded for the final (and missed) approach segments (2x RNP value semi-width), which con-
stitutes an advantage over conventional LPV approaches even for RNP 0.3. The combination of lower RNP
values for the final approach and higher RNP values for the missed approach still needs to be investigated
with regard to the actual navigation performance in the case of a go-around as long as FMS behavior similar
to conventional LPV approaches cannot be assured. Regarding the merging of RF leg protection areas with
OAS systems, we consider it safe to adapt the existing rules to RNP AR provided that the transition to LPV
guidance is shifted towards the LPV segment for low RNP values in the intermediate approach. Regardless of
possible limitations in the LPV segment, that can already help achieve significant benefits for approaches
where the feeder segments are subject to tight spatial constraints.

Lastly, choosing a length of less than 3 NM for the final approach did not cause difficulties of any kind during
our trials.
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It might therefore be an option to review the minimum length requirement of PANS-OPS to provide for more

flexible approach design options in the future.
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7.7. Hardware in the loop simulation of helicopter pins procedures using GLS
avionics and an SBAS to GLS converter

Abstract

We designed and built a system intended to combine the advantages of both the ground based and the
satellite-based augmentation systems (GBAS, SBAS) by using a converter between them. In both
GBAS and SBAS, instant integrity information is provided by estimating protection levels, a high proba-
bility bound for the computed position. This is then compared to the alert limit of the respective system.
Since both systems are quite similar, and the SBAS signal can nowadays be decoded even by low cost
receivers, one can receive the augmentation data from the SBAS, slightly modify it to fit into the GBAS
data structure and broadcast this data to a GBAS equipped aircraft. Said aircraft could execute a RNP
approach with the Localizer Performance and Vertical guidance (LPV) final approach segment which
would otherwise not be available. This may come especially handy in places where no non-precision
minima are published, such as the RNP-E approach into Innsbruck and Salzburg, or where no other ap-
proach procedures are available to spatial or monetary constraints. Since there are slight differences
between the two systems, we made sure that integrity for the safety-of-life approach service is ensured.
We named the system GLASS (GLS Approaches using SbaS), built a prototype and began trials with
real GBAS avionics hardware.

To accomplish this, we created a hardware in the loop environment, which allows us to validate various
receivers without having to go through a full flight certification of the hardware. We tested this environ-
ment using the DLR in house full motion rotorcraft simulator to fly point in space approaches during Hel-
icopter Emergency Service (HEMS) missions.

The test bench setup consists of an Orolia GSG5 GPS and SBAS simulator connected to both an SBAS
receiver and a Funke Avionics GPU400 GLS receiver. The SBAS receiver is subsequently connected to
a GLASS Station PC, which translates the SBAS corrections to GLS conformal structures and broad-
casts them using a Telerad 9009 VDB GLS transmitter. This transmitter is also connected to the VHF
data broadcast input of the GPU4000. The Orolia GSG5 receives data updates from the DLR flight sim-
ulator Aves (Figure 1).

During the trials, the accuracy and integrity of both receivers behaved as expected. However, the Col-
lins GLU925 showed an anomaly: if two corrections were broadcast with the same IODE parameter, the
second one was ignored. This limits the availability of the system unnecessarily. Moreover, we found
that both digital avionics devices did not evaluate the approach performance designator, one parameter
of the final approach segment date block. This actually increases integrity while also limiting availability
at the same time.

GLS Approaches using SBAS (GLASS)
The following paragraph and Figure 1 is taken from [1].
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“As a cost-efficient solution mainly for regional airports, in [2] we describe a system that enables aircraft equipped
with a GLS capable MMR to receive correction data as generated by a SBAS system via the GLS data broadcast
system. The system is called GLASS and schematically illustrated in Figure 1. It receives the correction information
generated by an SBAS, assembles them to a GBAS conformal structure and applies correction factors to account
for the differences be-tween the two systems. GLASS is intended to bring together the advantages of both augmen-
tation systems. It combines an SBAS-capable GNSS receiver with a database and a GLS-compatible data link. The
correction and integrity data received from the SBAS satellite are automatically translated into GLS-compatible
structures and sent to the multi-mode receiver including the FAS data block. The device can be in-stalled on the
ground as well as in the aircraft. An extended version generates ad-hoc FAS data blocks via a user interface by
putting in basic data such as approach trajectory and glide angle, enabling faster set-up and commissioning. For
both, airport operators and air navigation service providers, the RNP approach is easy and cost-efficient to imple-
ment, since it does not require any additional installation of navigation aids on the ground. An LPV to GLS converter
could enable aircraft, which is already equipped with an appropriate MMR, to utilize those lower minima and even —
at pilot’s discretion — per-form automatic landings.

The GLASS system can enable improved access to airports, which operate under location constraints and adverse
weather conditions.”

Experimental Setup

In order to establish hardware in the loop testing, we connected a GBAS ground station based on the
GLASS repeater concept [CITE] with an Orolia GSG-5 GPS + SBAS constellation simulator [3]. The
GLASS station utilizes only the SBAS correction information and works independently of the actual sat-
ellites tracked. Via a high frequency signal splitter, we connected a FUNKE GPU4000 GLS receiver [4]
to the same GNSS signal generator. Additionally, the GPU4000 was also connected via a dampening
resistor to the VHF data broadcast output of the Telerad GBAS VHF transmitter. The GPS simulator
was driven by an Xplane flight simulator, outputting position and velocity data at 10Hz. The GPU4000
outputs deviation data with 5Hz which can be fed back into Xplane or other simulation software to pro-
vide precision guidance to the pilot. Xplane was running in helicopter mode in DLR’s HubSim facility [5].
HubSim is a fixed base helicopter simulator with a 210x95 degrees field of vision. The outside vision is
generated by a four channel projection system with 4096 by 2400 pixels per channel. The flight controls
are the Control Loading System by Brunner, consisting of CLS-P Cyclic, Collective und Pedals
(https://www.brunner-innovation.swiss/)
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The pilot performed a VFR flight out of Braunschweig airport, approximately along the localizer back course for
runway 26, climbing up to 2000ft AGL. He then performed a procedure turn and followed the 3 degree precision
approach path indicator on a visual approach. The track is depicted in Figure 37. At the time of writing, the integration
of the GLS deviation into the simulation environment was not yet complete. The HubSim is shown with a pilot in
Figure 36

i

Figure 36 Helicopter Simulator HubSim with pilot

Results

Figure 37 shows the flown track in red. First, the pilot took off from Braunschweigs runway 08 and flew
straight ahead on the localizer back course with an approximate heading of 083, climbing to 2000ft
AGL. He then performed a procedure turn, acquiring a visual final to runway 26. The visual final was
flown using the simulated precision approach path indicator. In Figure 37, for reference, we included the
ideal three degree glide path (in blue) as described and broadcast by the GLS via the FAS data block.

Figure 38 describes the GPU 400 output. Our experimental version delivers delivers a pseudo NMEA
message with localizer and glide slow deviation output scaled from -200 to +200 with an update rate of
2Hz. At the same time, it can drive a classical CDI with ARINC429 data input. With GLS, the localizer
maximum deviation in degrees depends on the pararg ter “Course width at Threshold” and “Threshold
Crossing Height”. To be in a position to compare outputs for different approach paths, we chose to



leave the deviation data in the +-200 raw data range. In Figure 38, the blue line shows the localizer and
the red line shows the glide slope deviations recorded during our test. Initially, as the helicopter moves
outbound from the airport and climbs with maximum performance, the glideslope quickly moves to a full
fly fown position (+200) while the aircraft flies slightly south of the centerline. At 240s, the pilot begins
his procedure turn towards the north and overshooting the intercept at 290s. He quickly corrected back
towards the centerline from 300 to 350s.

While performing the turn, the aircraft reached the intercept altitude of 2000ft AGL and the glide slope
centers at 340s simulation time. For a while, the on the visual final, the pilot could maintain the 3 degree
path before unintentionally becoming to high.

Google Earth

" % Ss 2 ; Google Earth

Figure 37 Simulated Track




Conclusions

The hardware in the loop simulation worked well and can be used for pre-flight feasibility testing. When using a GNSS
simulator with life data input, care must be taken that no network data delays occur, as this will cause the hardware simula-
tor to produce a signal that is not trackable by a GNSS receiver. The same is true for any unintentional jerks that the flight
simulator software may produce. As a mitigation measure, we suggest that such a setup implements a smoothing filter, if
unsteady data output is expected from the flight simulation software.
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Figure 38 GPU400 GLS output.

References

[6] T.Dautermann, T. Ludwig, R. Geister and E. Akkogiounoglou, "Benefits for Greek Regional Airports Through Innovative Approach Technology Using
an LPV to GLS Converter: A Case Study for Corfu and Thessaloniki," in IEEE Aerospace and Electronic Systems Magazine, vol. 36, no. 4, pp. 36-44, 1
April 2021, doi: 10.1109/MAES.2021.3050678.

[7] Dautermann, T., Ludwig, T., Geister, R. et al. Extending access to localizer performance with vertical guidance approaches by means of an SBAS to
GBAS converter. GPS Solut 24, 37 (2020). https://doi.org/10.1007/s10291-019-0947-7

[8] GSG-5/6 Series GNSS Simulator User Manual with SCPI Guide, Orolia Part No.: 4031-600-54001, Revision: 27. Date: 22-Oct-2019
[91 Funke GPU4000, https://www.funkeavionics.de/en/subsystems-avionics/subsystems-avionics/

[10] Sven Schmerwitz, Thomas Dautermann, Helge Lenz, Thomas Liiken, GNSS solutions for increased GA and rotorcraft airport accessibility, 45th European
Rotorcraft Forum (ERF), Issue 2019, 2019

99


https://doi.org/10.1007/s10291-019-0947-7
https://www.funkeavionics.de/en/subsystems-avionics/subsystems-avionics/

10C



	Inhaltsverzeichnis
	Abkürzungsverzeichnis
	1. Aufgabenstellung
	2. Ziele
	2.1. Förderpolitisches Ziel
	2.2. Technologische Ziele

	3. Stand der Wissenschaft und Technik
	3.1. Vorarbeiten, Schutzrechte und Konkurrenzsituation
	3.2. Bisherige Arbeiten und Einbettung in andere Vorhaben
	3.3. Kompetenz und Innovationsbeitrag
	3.4. Erklärung Schutzrechte und Schutzrechtsanmeldungen

	4. Verwendete Fachliteratur
	5. Verwendung der Zuwendung und des erzielten Ergebnisses
	5.1. Unterstützung Funke Avionics
	5.2. Unterstützung TFC
	5.3. Internationale Standardisierung
	5.4. Unterstützung bei Validierung
	5.5. Wichtigsten Positionen des zahlenmäßigen Nachweises
	5.6. Verwertbarkeit des Ergebnisses
	Die Ergebnisse wurden als wissenschaftliche Veröffentlichungen verwertet. Weiterhin werden Folgeprojekt, welche die GLASS Technologie benutzen beantragt bzw. laufen bereits als DLR internes Projekt.
	5.7. Während der Durchführung des Vorhabens dem ZE bekannt gewordenen Fortschritts auf dem Gebiet des Vorhabens bei anderen Stellen
	5.8. Erfolgten und geplante Veröffentlichungen des Ergebnisses

	6. Wissenschaftliche Ergebnisse (Übersetzt mit DeepL)
	6.1. Erweiterung des Zugriffs auf die Localizer-Leistung bei vertikalen Anflügen mit Hilfe eines SBAS-GBAS-Konverters
	Abstrakt
	Einführung
	Überlegungen zu Algorithmus und Integrität
	Normale Signalvarianz und nicht-atmosphärische Fehler
	Troposphäre
	Ionosphäre
	Seitliche bis horizontale Schutzstufe Inflation
	Alarmgrenzwert-Skalierung
	Zeit zum Alarmieren
	Implementierung und Benchmark-Test
	Flugvorführung und automatische Landung
	Schlussfolgerungen

	6.2. Software-Sicherheitsgarantie für GPS-gestützte Landehilfen ohne Flugzeuge
	Zusammenfassung.
	Einführung
	Einleitende Überlegungen und entsprechende Standards
	Rechtliche Überlegungen
	Prozess der Sicherheitsbewertung
	Verfahren zur Bestimmung der Sicherheitsebene
	Standards, die zu DO-278A gehören
	Unterstützende Informationen (DO248C-)
	Qualifizierung von Software-Werkzeugen (DO330-)
	Ergänzungen (DO331-, DO332-, DO333-)

	Zulassungskonzept für GLASS
	Systembeschreibung/Zulassungsaspekte
	Software Planungsphase
	Software-Konfigurationsmanagement-Plan und -Prozess
	Software-Entwicklungsplan
	Software-Verifizierungsplan
	Planung der Werkzeugqualifizierung
	Software-Qualitätssicherungsplan
	Plan für Software-Aspekte der Zulassung
	Zusätzliche Pläne

	Phase der Software-Realisierung
	Prozess der Softwareanforderungen
	Software-Design-Prozess
	Prozess der Software-Implementierung

	Phase der Software-Verifizierung
	Prozess der Software-Verifizierung
	Zusammenfassung der Software-Leistungen


	Fazit
	Danksagung
	Referenzen

	6.3. Ein operationelles Konzept zum Fliegen von GLS-Ansätzen mit satellitengestützten Augmentierungssystemen
	Abstrakt
	Einführung
	Charting
	GLS-Variante
	RNP-Variante

	Betrieb und Aufgabenverteilung
	GLS
	RNP-Variante
	Simulator-Studie
	Fragebögen

	Ergebnisse der Leistungsdaten
	Fragebogen nach dem Flug
	NASA-TLX Fragebogen
	Schlussfolgerungen
	Danksagung
	Referenzen

	6.4. Vorteile für griechische Regionalflughäfen durch innovative Anflugtechnik mit einem LPV-GLS-Konverter: Eine Fallstudie für Korfu und Thessaloniki
	Abstrakt
	Einführung
	Operatives Konzept
	Aktuelle Situation in Griechenland - Flughäfen Korfu und Thessalokini
	Boden-Messkampagne
	Experimentelle Flugerprobung
	Schlussfolgerungen
	Danksagung
	Referenzen

	6.5. Flugerprobung von GLS-Anflügen, ermöglicht durch Wide Area Corrections in Kerkyra, Griechenland
	Abstrakt
	Einführung
	Experimenteller Aufbau
	Flugtestsequenz & Datenaufzeichnung
	Beschränkungen
	Ergebnisse
	Fazit
	Referenzen

	6.6. Entwurf und Test von RNP AR zu SBAS LPV Anflügen auf den Flughafen Salzburg
	Abstrakt
	Einführung
	Verfahren Konstruktion
	Erste Platzierung des Endanflugpunktes (FAP) und des Endanflugkurses (FACF)
	Hindernisbeurteilung und OCH-Bestimmung

	Kodierung von Verfahren
	Simulator Bewertung
	Darstellung der Vorgehensweise an Bord
	Fehlerleistung und Temperatureinfluss auf den Ansatz

	Fazit
	Danksagungen
	Referenzen

	6.7. Hardware-in-the-Loop-Simulation von Hubschrauber-Pins-Prozeduren mit GLS-Avionik und einem SBAS-GLS-Konverter
	Abstrakt
	GLS-Anflüge mit SBAS (GLASS)
	Experimenteller Aufbau
	Ergebnisse
	Schlussfolgerungen
	Referenzen


	7. Appendix A Scientific Results
	7.1. Extending access to Localizer Performance with Vertical guidance approaches by means of an SBAS to GBAS converter
	Abstract
	Introduction
	Algorithm and Integrity Considerations
	Normal Signal Variance and Non-atmospheric Errors
	Troposphere
	Ionosphere
	Lateral to Horizontal Protection Level Inflation
	Alert Limit Scaling
	Time to Alert
	Implementation and bench test
	Flight Demonstration and Automatic Landing
	Conclusions

	7.2. Software Safety Assurance in Non-Airborne GPS Based Landing Aids
	Abstract.
	Introduction
	Preliminary Considerations and Corresponding Standards
	Legal Considerations
	Safety Assessment Process
	Assurance Level Determination Procedure
	Standards belonging to DO-278A
	Supporting Information (DO-248C)
	Software Tool Qualification (DO-330)
	Supplements (DO-331, DO-332, DO-333)

	Approval Concept for GLASS
	System Description/Approval Aspects
	Software Planning Phase
	Software Configuration Management Plan and Process
	Software Development Plan
	Software Verification Plan
	Tool Qualification Planning
	Software Quality Assurance Plan
	Plan for Software Aspects of Approval
	Additional Plans

	Software Realization Phase
	Software Requirements Process
	Software Design Process
	Software Implementation Process

	Software Verification Phase
	Software Verification Process
	Software Accomplishment Summary


	Conclusion
	Acknowledgement
	References

	7.3. An Operational Concept Flying GLS Approaches Using Satellite Based Augmentation Systems
	Abstract
	Introduction
	Charting
	GLS-Variant
	RNP-Variant

	Operation and Task Distribution
	GLS
	RNP-Variant
	Simulator Study
	Questionnaires

	Performance Data Results
	Post Flight Questionnaire
	NASA-TLX Questionnaire
	Conclusions
	Acknowledgements
	References

	7.4. Benefits for Greek Regional Airports Through Innovative Approach Technology using an LPV to GLS Converter: A Case Study for Corfu and Thessaloniki
	Abstract
	Introduction
	Operational Concept
	Current  Situtation in Greece -  Corfu and Thessalokini Airports
	Ground Measurement Campaign
	Experimental Flight Testing
	Conclusions
	Acknowledgment
	References

	7.5. Flight Testing GLS Approaches enabled by Wide Area Corrections in Kerkyra, Greece
	Abstract
	Introduction
	Experimental Setup
	Flight Test Sequence & Data Recording
	Limitations
	Results
	Conclusion
	References

	7.6. Design and Testing of RNP AR to SBAS LPV Approaches into Salzburg Airport
	Abstract
	Introduction
	Procedure Construction
	Initial placement of the Final Approach Point (FAP) and the Final Approach Course Fix (FACF)
	Obstacle assessment and OCH determination

	Procedure Coding
	Simulator Assessment
	On-board representation of the approach
	Error performance and temperature effect on the approach

	Conclusion
	Acknowledgments
	References

	7.7. Hardware in the loop simulation of helicopter pins procedures using GLS avionics and an SBAS to GLS converter
	Abstract
	GLS Approaches using SBAS (GLASS)
	Experimental Setup
	Results
	Conclusions
	References




