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Kurzfassung

Globale Satellitennavigationssysteme (GNSS) dienen vielen Anwendungen als zen-
trales Navigationsinstrument. Werden allerdings hohere Genauigkeiten und Zuver-
lassigkeiten gefordert oder soll zusétzlich die Ausrichtung des Vehikels bestimmt
werden, miissen weitere Sensoren mit den GNSS-Empfangern kombiniert werden. In
diesem weiten Feld der Sensorfusion hat sich die Integration von GNSS und inertialen
Messsystemen (IMS) als besonders gewinnbringend herauskristallisiert.

Diese Masterarbeit untersucht die Integration von GNSS und IMS mit Fokus auf
drei wichtigen Punkten:

e Auswertung mit kommerzieller Software und Einfluss einzelner Parameter
e Vergleich unterschiedlicher Preisklassen der Sensoren

e Vergleich unterschiedlicher Kopplungsarten der Integration

Fiir die notwendigen Tests wurde eine Messplattform geschaffen, die auf einem Auto
montiert werden kann und Platz fiir drei GNSS-Empfinger und drei inertiale Mess-
einheiten (IMUs) verschiedener Preisklassen bietet. Die Messfahrt wurde siidlich von
Graz auf einer etwa 15km langen Strecke durchgefiihrt, wobei zu Beginn und am
Ende eines jeden Abschnitts Zeit fiir das statische Alignment der IMUs gewahrt
wurde. Die Auswertung der Daten und Integration erfolgte in der kommerziellen
Software Inertial Explorer.

Die Arbeit beschreibt einzelne Parameter der Auswertung und untersucht den Ein-
fluss einer eventuell falschen Wahl dieser Parameter auf die resultierende Trajektorie.
Konkret beleuchtet werden die Auswirkungen

e cines falschen Hebelarms zwischen IMU und GNSS-Phasenzentrum,
e falscher Zeitsynchronisierung und

e cines falschen IMU-Fehlermodells.

Es werden die selben Abschnitte der Messfahrt mit unterschiedlichen Sensor-Kombi-
nationen und verschiedenen Kopplungsarten ausgewertet. Die Ergebnisse in Position
und Attitude konnen so miteinander verglichen werden. Neben den Standardabwei-
chungen der Parameter konnen auch tatsidchliche Unterschiede zwischen den ein-
zelnen Varianten berechnet werden. Vor allem dem Vergleich der losen und engen
Kopplung wird vermehrte Aufmerksamkeit geschenkt und die Ergebnisse zeigen eine
starke Abhéngigkeit von der Verfiigbarkeit von GNSS-Signalen: Bei durchgéngigem
GNSS-Empfang liefert die lose Kopplung bessere Ergebnisse, wihrend bei langen
Phasen mit unzureichender Anzahl an Satelliten die enge Kopplung zuverléssiger
ist.
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Abstract

For many applications, Global Navigation Satellite Systems (GNSS) are the primary
means of navigation. As accuracy and reliability demands are increasing or attitude
information is required, GNSS needs to be aided by additional sensors. In the field of
sensor fusion, integration of GNSS and inertial measurement systems (IMS) emerges
as the most promising technique.

This master thesis investigates the integration with respect to three major as-
pects:

e use of a commercial software and the effects of different parameters
e comparison of sensors in different price classes

e comparison of different coupling techniques

For the field test, a lightweight carbon fiber frame which can be attached to the
roof rack of a car was developed. It carries three GNSS-receivers and three inertial
measurement units (IMUs) of different price classes. The field tests were conducted
on a 15 km track south of Graz. At the beginning and the end of every section of the
test sufficient time was allowed for the IMU to align. The measurement data was
post processed using the commercial software Inertial Explorer.

This thesis describes various parameters of the software and investigates the influence

of wrong settings of these parameters on the resulting trajectory. The consequences
of

e wrong lever arm,
e time offset between GNSS and IMS-data and

e wrong IMU error model

are studied in more detail.

The second key part of the thesis is the comparison between various price classes
and coupling techniques. Therefore, the same section of the field test is processed
with different sensor systems or coupling methods and the results can be compared
with respect to position and attitude. Not only the standard deviation values of
the parameters can be matched, but also the difference between the actual parame-
ters can be computed to verify the standard deviations. Especially loose and tight
coupling are investigated in detail and the results show a strong dependence on
GNSS-updates: with continuous availability of GNSS-signals loosely coupled inte-
gration performs better, whereas tight coupling improves its accuracy if less than 4
satellites are available for longer periods of time.
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1 Einfiihrung

Die Navigation dringt iiber Smartphone-Applikationen und Fahrzeugnavigationsys-
teme weiter in das Leben aller Menschen vor. Die Stidrken von globalen Satelli-
tennavigationssystemen (GNSS) werden weitgehend ausgereizt, wihrend nach Mog-
lichkeiten gesucht wird, den Schwachstellen der Abschattung und leichten Signal-
storbarkeit entgegenzuwirken. Eine vielversprechende Moglichkeit im weiten Feld
der integrierten Navigation mittels Sensorfusion stellt dabei die Einbindung von
inertialen Messsystemen (IMS) dar. Vor allem die direkte Georeferenzierung von
Luftbildern oder terrestrischer Aufnahmen durch Mobile Mapping Systeme verleiht
dieser Kombination eine immer weiter wachsende Bedeutung. Um dieser zunehmen-
den Bedeutung gerecht zu werden, muss die Navigation in diesem Zusammenhang
die Trajektorien- und Ausrichtungsbestimmung der Sensorplattform zu diskreten
Zeitpunkten mit immer héheren Update-Raten und mit immer besserer Genauigkeit
bewerkstelligen.

Am Institut fiir Navigation und Satellitengeodésie der Technischen Universitdt Graz
wurde daher das Projekt VarloNav initiiert, welches sich zum Ziel gesetzt hatte,
GNSS- und IMS-Systeme verschiedener Genauigkeitsklassen sowie die unterschied-
lichen Kopplungsarten der beiden Systeme miteinander zu vergleichen. Die Durch-
fiihrung erfolgte in enger Zusammenarbeit mit dem Konsortialpartner Joanneum
Research und mit einem zweiten am Institut durchgefiihrten Projekt (GRAVIS), in
welchem der Erdschwerevektor wéhrend der Fahrzeugbewegung bestimmt werden
sollte. Die verwendete Messplattform wurde gemeinsam entwickelt und auch die
Messfahrten erfolgten in gegenseitiger Abstimmung und gemeinschaftlicher Vorbe-
reitung.

Das Projekt VarloNav bildet auch die Grundlage zur Erstellung dieser Masterar-
beit. Der Inhalt dieser Arbeit deckt sich allerdings nicht ganz mit den Projektzielen
von VarloNav. Im Gegensatz zum Projekt wird in der Masterarbeit vor allem auch
der Einfluss unterschiedlicher Parameter der Integration auf das Ergebnis unter-
sucht. Speziell werden die Einfliisse des Hebelarms zwischen IMS und GNSS-Pha-
senzentrum, der Synchronisierung der Daten, der Wahl des Fehlermodells und der
Alignmentphase beleuchtet. Im Auswertekapitel werden Vergleiche zwischen GNSS-
Empfingern, integrierten GNSS-IMS Systemen verschiedener Preisklassen und un-
terschiedlichen Kopplungsarten betrachtet. Es wird vor allem auf die hoch- und
mittelpreisigen Sensoren detaillierter eingegangen. Zum Abschluss werden noch die
enge und lose Kopplung am Beispiel der eingeschriankten GNSS-Signalverfiigharkeit
in einer stddtischen Hauserschlucht verglichen.

Den Beginn bilden jedoch drei Kapitel zur Einfithrung in die Grundlagen von globa-
len Satellitennavigationssystemen, inertialen Messsystemen und der Integration und
Sensorfusion.



2 Globale Satelliten Navigationssysteme

Dieses Kapitel soll eine kurze Einfithrung in GNSS (Global Navigation
Satellite Systems) leisten. Vor allem die verschiedenen Messgrofien (Code
und Phase), das Konzept der relativen Positionierung und die Problema-
tik der Ambiguitdten sollen am Ende verstédndlich sein. Zum Abschluss
folgt noch ein Uberblick iiber die Schitzung von Positionsgenauigkeiten,
was fiir die spétere Integration wichtig sein wird.

2.1 Prinzip

Das Akronym GNSS wird als weltraumbasiertes System definiert, welches mit ei-
ner oder mehreren Satellitenkonstellationen rund um die Uhr Position und Ge-
schwindigkeit flir erdnahe Anwender mit der notwendigen Ausriistung zur Verfii-
gung stellt (United Nations Conference, 1998). Bis zum heutigen Datum wird dies
nur durch das US-amerikanische GPS (Global Positioning System) und das russi-
sche GLONASS (Globalnaja Nawigazionnaja Sputnikowaja Sistema), die beide na-
tionale und militdrische Systeme sind, erreicht. Doch auch die Européische Union
und China dréngen auf den Markt und arbeiten ebenfalls an einem eigenen Sys-
tem.

Das Bestreben vieler groler Wirtschaftsméchte, ein autonomes GNSS aufzubauen,
ist eng verbunden mit den immer vielfidltigeren Einsatzmoglichkeiten und den ge-
hobenen Anforderungen an die satellitengestiitzte Positionierung und Navigation.
Waéhrend die Vorldufer der heutigen Systeme eine Schiffsnavigation mit Genauig-
keitsanforderungen > 100 m zu erreichen suchten, kénnen heute fiir Vermessungs-
aufgaben Millimetergenauigkeiten erreicht und sogar kinematische Positionsbestim-
mung in Echtzeit auf 5 cm genau bewerkstelligt werden (Real Time Kinematic (RTK)
laut Hofmann-Wellenhof et al.| (2008)). Von der Vergréfierung der Anzahl an GNSS
wird eine weitere Steigerung der Verlésslichkeit erwartet, wodurch die noch breite-
re Anwendung in der Flug-, Schiffs- und Fahrzeugnavigation sowie im Bereich von
Logistik und Verkehrsmanagement beschleunigt wird.

Waiéhrend also die Anwendungsmoglichkeiten immer vielseitiger werden, liegt doch
allen Systemen und Anwendungen dasselbe Prinzip zu Grunde. GNSS ist immer
ein aktives Positionierungssystem. Das heifit, der Anwender bestimmt seine Position
unter Zuhilfenahme der Satellitensignale selbst. Wie Abbildung[2.] zeigt, stehen die
Position des Nutzers pg, die Position eines Satelliten pg und die Entfernung zum
Satelliten miteinander in folgender Beziehung:

p=p* - ps| (2.1)
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Orbit
Satellit

Empfanger

Erd-
mittelpunkt

Abbildung 2.1: Grundsétzliches Prinzip eines jeden GNSS

Die Messgrofie im Empfénger ist die Laufzeit des Signals vom Satellit zum Emp-
finger, welche iiber die Signalgeschwindigkeit eindeutig der Distanz p entspricht!.
Durch einen einfachen Bogenschnitt von mindestens drei Distanzen koénnen die
drei unbekannten Koordinaten des Empfingers bestimmt werden. Diese Methode
setzt allerdings eine hochwertige, synchronisierte Uhr im Empfianger voraus, was
in den allermeisten Fallen nicht realisierbar ist. Durch die Verwendung einer min-
derwertigeren Quarzuhr wird die tatséchliche Distanz p durch den Empfingeruh-
renfehler §, wie in gezeigt, verfialscht und eine Pseudoentfernung R gemessen.

R=p+cs (2.2)

Um die nunmehr 4 Unbekannten (Koordinatentripel und Empfiangeruhrenfehler) be-
stimmen zu konnen, sind Beobachtungen zu mindestens 4 Satelliten notwendig. Dem
Prinzip dieser Beobachtungen und den Unterschieden zwischen den Signalbestand-
teilen, die zur Positionsbestimmung verwendet werden, widmen sich die néchsten
Absétze.

2.2 MessgroBen

Zur Positionsbestimmung werden Code- und Phasenmessung unterschieden, die in
Messprinzip und Genauigkeit voneinander abweichen. Zur direkten Messung der Ge-
schwindigkeit wird die Doppler-Verschiebung des ankommenden Signals zur Nomi-
nalfrequenz gemessen. Die Nomenklatur wird im Folgenden aus [Hofmann-Wellenhofi

1!Qign.q]mlthnifnngqpﬁpkfp werden_in dieser einfachen Annahme vernachlissigt




2 Globale Satelliten Navigationssysteme

et al.[(2008) iibernommen. Weiterfithrende Informationen zum Thema GNSS finden
sich ebenfalls dort oder auch in |Farrell und Barth) (1999).

2.2.1 Code moduliert auf Tragerwelle

Auf die Tragerwelle wird ein pseudozufilliger (PRN - pseudo random noise) Code
aufmoduliert. Dieser PRN-Code ist fiir jeden Satelliten eindeutig. Im Empfanger
wird ebenfalls dieser PRN-Code generiert und mit dem empfangenen Signal kreuz-
korreliert. Wird der generierte Code exakt um die Laufzeit des Signals verschoben,
ist die Ahnlichkeit der beiden Signale am gréfiten und folglich liefert die Kreuzkor-
relationsfunktion an dieser Stelle ein Maximum. So kann auf die Pseudoentfernung
(pseudorange) R3(t) geschlossen werden.

R(t) = pi(t) + ¢ AS3(1) (2.3)

Die Lichtgeschwindigkeit ¢ iiberfithrt die Kombination aus Satellitenuhrenfehler und
Empfangeruhrenfehler in eine Distanz und verfilscht somit die wahre, geometrische
Entfernung p?(t). Wie zeigt, stecken die Koordinaten der Empfangerposition
implizit in der wahren Distanz p3(t).

pi(t) = \J(X3(8) — Xo) + (Y3(t) — Vo) + (Z°(t) — Z.)° (2.4)

Der Uhrenfehler AdZ(t) kann weiter in seine 2 Bestandteile aufgespalten werden.

AGE(t) = de(t) — 6°(t) (2.5)

Der Fehler der Satellitenuhr wird iiber ein Polynom angendhert und die Koeffizien-
ten werden in der Navigationsnachricht iibermittelt. Diese Korrekturterme werden
gemeinsam mit den relativistischen Effekten im Empfinger angebracht und diirfen
daher als bekannt angenommen werden. Die Beobachtungsgleichung teilt sich somit
in gemessene oder bekannte Terme (links) und zu bestimmende Parameter (rechts):

RE(t) + ¢ 6°(t) = p3(t) + ¢ 5.() (2.6)

Die Beobachtungsgleichung hat demnach 4 unbekannte Groflen, ndmlich die 3 Koor-
dinaten der Empfangerposition laut und den Empfiangeruhrenfehler d.(¢). Da
diese Parameter fiir Beobachtungen zu anderen Satelliten gleich bleiben, erhoht sich
die Anzahl an Unbekannten nicht, wenn Pseudoentfernungen zu weiteren Satelliten
beobachtet werden. Bei mindestens 4 Beobachtungen kann das Gleichungssystem
gelost werden. Das heif3t, Sichtbarkeit von zumindest 4 Satelliten erlaubt die Bestim-
mung der Position anhand der Code-Lésung fiir jede Epoche.
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2.2.2 Phasenmessung der Tragerwelle

Ein anderes Messprinzip wird fiir genauere Anforderungen gewéhlt. Es wird nicht
langer der aufmodulierte Code verwendet, sondern dieser vielmehr in einem Vor-
verarbeitungsschritt vom Signal entfernt. Fiir die Messung wird die Tragerphase
selbst verwendet. Dies fithrt allerdings zum Problem der ambiguitdtenbehafteten
Losung, da die Tragerwellenléinge bei den unterschiedlichen GNSS zwischen 18 cm
und 25 cm betragt und der ganzzahlige Unterschied der Phasen nicht gemessen wer-
den kann.

Aps(t) N

—— Messignal - Satellit
— Generiertes Signal - Empfaenger

0 1 2 3 4 5 6
Phase [cycles]

Abbildung 2.2: Phasenverschiebung Ay? und Ambiguitdt N

Beobachtungsmodell Da sich diese Arbeit zur Positionsbestimmung der Phasen-
messung bedient, wird im Folgenden ndher darauf eingegangen und es werden einige
mathematische Zusammenhénge erlautert. Wie bei der Codemessung wird auch hier
ein Referenzsignal im Empfinger generiert. Folglich ergeben sich 2 Gleichungen fiir
die Phase des jeweiligen Signals:

o) =ft—f L, (2.7)

Pe(t) = fet — poe (2.8)

Die Terme ¢{ und g bezeichnen die Phase zum Ausgangszeitpunkt, definiert
durch

vy = —f%6° (2.9)
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P0e = —fe Oe, (2.10)

wo 0% und J, die Abweichungen vom gewéhlten Nullpunkt — also die Uhrenfehler —
bezeichnen und im Folgenden zu Ad zusammengefasst werden. f° und f. entsprechen
den Signalfrequenzen, die nur minimal von der Nominalfrequenz f abweichen. Die-
se Abweichungen konnen im Folgenden vernachlassigt werden und die Berechnung
der Phasenverschiebung durch Differenzbildung von und vereinfacht sich

zu

Pe(t) = ¢°(t) — we(t)
:—f5§—|—f563—f656+(fs—fe)t (2.11)
— g — fAG

Ambiguitaten Von dieser gesamten Phasendifferenz ¢? kann nur ein mehrdeutiges
Reststiick Ap? gemessen werden. Die Mehrdeutigkeit besteht im unbekannten ganz-
zahligen Anteil N der Phasendifferenz. Abbildung [2.2] verdeutlicht die Problematik
der Mehrdeutigkeit.

0= Mg+ N (2.12)

Solange die Verbindung zum Satellit nicht unterbrochen wird, kénnen die Ambi-
guitdten konstant gehalten werden und die gemessenen Phasenreststiicke werden
aufaddiert. Geometrisch lasst sich dieser Zusammenhang fiir verschiedene Epochen
in Abbildung [2.3] sehr gut erkennen.

Wird jetzt (2.12) in (2.11]) eingesetzt und die BeobachtungsgroBe A¢?S mit gednder-

tem Vorzeichen ersetzt durch ® = —Ayp?, erhélt man die Gleichung fiir die Phasen-
pseudoentfernung
b= pt SASEN (2.13)
AT ! ‘

wobei hier die Wellenléinge im Sinne von ¢ = A - f eingefithrt wurde. Durch Multipli-
kation mit derselben erhédlt man die Messgrofle als geometrische Entfernung in der
Einheit Meter:

AD=p+cAS+AN. (2.14)
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Abbildung 2.3: Ambiguitidteneinfluss bei Phasenmessung zu mehreren Epochen

Positionslosung Analog zu (2.5)) und ([2.6) ldsst sich auch hier der Term der Uh-
renfehler aufspalten und es lassen sich alle bekannten(f®, d%(t)) oder beobachteten
(®:(t)) GroBen auf die linke Seite bringen.

1
Pe(t) + f70°(t) = 15 pe(t) + N + f7 0e(t) (2.15)
Da hier die Abhéngigkeiten von Empfinger bzw. Satellit hervorgehoben werden
sollen, wurden Sub- bzw. Superskripts eingefiihrt. Zu beachten ist, dass sich f*
im Gegensatz zu (2.11) auf die Nominalfrequenz eines bestimmten Satelliten be-
zieht - nicht auf die leicht abweichende tatséchliche Frequenz des ankommenden
Signals.

Im Gegensatz zur Beobachtungsgleichung der Code-Losung stecken in (2.15)) nicht
nur die Koordinaten der Empfingerposition und die Uhrenfehler als unbekannte
Parameter, sondern auch die ganzzahlige Ambiguitdt N. Die minimal notwendige
Anzahl an Beobachtungen fiir die Losung des resultierenden Gleichungssystems er-
gibt sich aus der Ungleichung

nsng > 3+ ns+ (ng — 1), (2.16)

welche die Anzahl der Beobachtungen ng n; auf der linken, und die zu schitzenden
Parameter auf der rechten Seite enthélt. 3 sind die Koordinatenunbekannten fiir den
statischen Empfangerstandpunkt, ns die Ambiguitdten (1 fiir jeden Satellit) und ny
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der Empfangeruhrenfehler, der fiir jeden Zeitpunkt ¢ neu geschétzt werden muss. Die
Verminderung um 1 ist deshalb notig, weil sonst ein Rangdefekt auftreten wiirde.
Das heifit, der Empfangeruhrenfehler wird fiir einen Zeitpunkt frei gewéhlt, da er in
diesem Zeitpunkt denselben Effekt hitte wie die Summe aller Ambiguitidten. Eine
Umformung der Ungleichung zu

>ns—|—2
T ng—1

(2.17)

n

lasst einen Schluss auf die mindestens notwendige Anzahl an Epochen zu. Auch
wenn die Anzahl an Satelliten ng willkiirlich erhoht werden kénnte, die Anzahl der
notigen Epochen wiirde laut nie auf 1 sinken. In anderen Worten: Bei Pha-
senmessung ist nie eine Losung wéhrend nur einer Epoche moglich! Vielmehr ist
es notwendig, Beobachtungen iiber einen ldngeren Zeitraum durchzufithren. Solan-
ge das Satellitensignal ndmlich getrackt ist, bleibt die Ambiguitdt N konstant und
die Phasenreststiicke summieren sich auf. Dieser Zusammenhang verdeutlicht sich
in Abbildung [2.3] sehr gut.

2.2.3 Doppler Messungen

Basierend auf dem Prinzip des Dopplereffekts wird die Dopplerverschiebung der
Frequenz gemessen, die proportional zur relativen Radialgeschwindigkeit zwischen
Satellit und Empfianger ist. Dies ist vor allem fiir die Geschwindigkeitsbestimmung
in Echtzeit zur Navigation erforderlich, kann allerdings auch unterstiitzend zur
Ambiguititen- und Positionsbestimmung verwendet werden.

2.3 Messmethoden

Neben der bisherigen Unterscheidung nach der Messgrofle, die zur Positionsbestim-
mung verwendet wird, ist auch eine Differenzierung nach der gewahlten Messme-
thode moglich. So unterscheidet man absolute, relative und differentielle Verfahren.
Dieses Kapitel gibt einen kurzen Uberblick iiber die einzelnen Methoden, legt aller-
dings wieder den Schwerpunkt auf die fiir diese Arbeit relevante relative Positions-
bestimmung. Alle Verfahren kénnen generell statisch und kinematisch durchgefiihrt
werden.

2.3.1 Absolute Verfahren

Werden die bisherigen Kenntnisse aus dem Kapitel ,,Messgrofien (Seite Kapitel
verwendet, um die Position mit nur einem einzigen Empfanger zu bestimmen, spre-
chen wir von absoluter Positionsbestimmung und erhalten Koordinaten bezogen auf
den Ursprung eines erdfesten Koordinatensystems. Neben den Signalen der , sichtba-
ren” Satelliten werden dabei keine zusétzlichen Informationen verwendet.
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2.3.2 Differential Global Navigation Satellite System (DGNSS)

Etwas anders gestaltet sich dies bei Differential Global Navigation Satellite Systems
(DGNSS). Diese Methoden versuchen Fehlereinfliisse, welche die Ergebnisse der ab-
soluten Verfahren stark beeintréchtigen, zu eliminieren. Viele dieser Fehler zeigen
némlich eine hohe rdumliche Korrelation. Das heif3t, sie sind bei rAumlich benachbar-
ten Empfangern dhnlich. Diese Eigenschaft machen sich nun differentielle Verfahren
zu Nutze. Allen Verfahren liegen ein oder mehrere zusétzliche Empfinger zu Grun-
de, die sich auf bekannten Positionen befinden und aus deren Beobachtungen sich
die Fehlereinfliisse auf die gesuchte Position verringern lassen.

DGNSS ermoglicht die Positionsbestimmung in Echtzeit, wobei die Position des
zu bestimmenden Empfangers (rover) durch Korrekturinformation von einer be-
kannten Referenzstation verbessert wird. Der Empfinger mit bekannten Koordina-
ten bestimmt fiir jede gemessene Pseudoentfernung die geometrische Distanz aus
bekannter Satellitenposition (aus Ephemeridendaten) und seiner eigenen Position.
Die Differenz PRC (pseudorange correction) zwischen diesen beiden Entfernungen
beinhaltet satelliten-, ausbreitungs- sowie empfingerabhingige Fehler. PRC und
dessen zeitliche Ableitung RRC' (range rate correction) werden in Echtzeit an den
rover ibertragen. ty bezeichnet den Zeitpunkt, zu dem die Korrekturinformation
bestimmt wurde, zum Zeitpunkt ¢ wird diese dann beim rover angebracht. (¢t — ¢y)
ist demnach die Zeit, die fir die Datenlibertragung und -verarbeitung gebraucht
wird. Der Empfinger errechnet die Korrektur der Pseudoentfernung zum aktuellen
Zeitpunkt

PRC*(t) = PRC*(tg) + RRC® (o) (t — to) (2.18)

und bringt diese an die gemessenen Pseudoentfernungen an

R% (V) corr = R%(t) + PRC?(t). (2.19)

R%(t) ist die Pseudoentfernung zwischen Empfanger B und Satellit s. Vorausset-
zung fiir DGNSS ist, dass die beiden Empfinger die selben Satelliten beobach-
ten.

Zu beachten ist, dass in der korrigierten Pseudoentfernung des bewegten Empfin-
gers RE(t)corr auch die empfangerabhéngigen Fehler der Referenzstation stecken.
Werden Multipath-Effekte negiert, fithrt das dazu, dass als vierte Unbekannte (siehe
Kapitel einfach die Differenz aus den beiden Empfangeruhrenfehlern geschétzt
wird. Des Weiteren wird hier natiirlich vorausgesetzt, dass durch die Korrektur die
satelliten- sowie die ausbreitungsabhangigen Fehler eliminiert werden. Dies ist nur
zutreffend, solange diese Einfliisse auf beide Empfinger gleich sind. Daher nimmt die
Qualitdt einer DGNSS-Losung mit zunehmendem Abstand von der Referenzstation
ab.
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2.3.3 Relative Positionierung

Bei DGNSS werden von der Referenzstation Korrekturdaten iibertragen und die Be-
obachtungen des Empfingers mit Hilfe dieser Daten verbessert. Im Gegensatz dazu
miissen bei relativer Positionierung die Messdaten selbst an den rover geschickt wer-
den, um den Basislinienvektor bap zu bestimmen. Abbildung [2.4] veranschaulicht
das Prinzip und macht deutlich, dass auch hier von beiden Empfangerstandpunk-
ten dieselben Satelliten beobachtet werden miissen. Die einzelnen Komponenten des
Basislinienvektors bap ergeben sich durch Differenzbildung zu

Xp—X4 AX 4B
bap=XBp—Xa=|Yg—-Ys| =|AYugp (2.20)
Zp —Za AZuB

wobei X p die Koordinaten des bewegten Empfangers und X 4 die Koordinaten der
Referenzstation bezeichnen. Prinzipiell ist eine relative Positionierung sowohl mit
Code-Messung als auch mittels Phasenmessung moglich. Da allerdings die Auswer-
tung der Phasenunterschiede viel genauer erfolgen kann, wird der Fokus der weiteren
Betrachtungen auf relative Positionierung durch Phasenmessung gelegt.

Erdmittelpunkt

Abbildung 2.4: Prinzip der relativen Positionierung
In Kapitel 2:2.2] wurde bereits auf das Problem der Positionslosung durch die Am-

biguitit der Phasenmessung eingegangen und ([2.16)) beschreibt die Minimalkonfigu-
ration fir statische Phasenmessung, das heifit, die mindestens erforderliche Anzahl

10
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an Satelliten fiir die Positionslésung. Im Rahmen dieser Arbeit wurde hauptséch-
lich kinematische relative Positionierung durchgefiihrt, d.h., der Empfanger bewegte
sich fortwéhrend. In diesem Fall dndert sich die Minimalkonfiguration und wird auf
der Seite der gesuchten Parameter um 3 Koordinaten fiir jede einzelne Zeitepoche
erweitert:

ngng > 3ng +ns + (ng — 1). (2.21)

n; bezeichnet wieder die Anzahl an Beobachtungsepochen und ns die Zahl der Satel-
liten. Bisher waren fiir statische Zwecke unabhéngig von der Beobachtungsdauer 3
Koordinatenunbekannte zu bestimmen. Dies dndert sich im Fall des bewegten Emp-
fangers und es sind pro Epoche 3 Positionsparameter gesucht. Die Umformung von
(2.21]) resultiert in

ng + 2
ng > .
t_n5—4

(2.22)

Um den Nenner positiv zu halten, miissen mindestens n; = 5 Satelliten sichtbar
sein, was zu mindestens n; = 4 Epochen fiihrt. Ab ns; = 7 Satelliten sind mindestens
n; = 2 Epochen nétig. Fiir ny = 1 ist obige Gleichung nicht 16sbar und somit eine
Positionsbestimmung mittels Tragerwellen-Phasenmessung fiir eine einzelne Epoche
nicht moglich. Erst wenn die Ambiguitdten gelost sind (diese dndern sich bei konti-
nuierlichem Tracking eines Satelliten nicht mehr), kann die Position fiir jede weitere
Epoche bestimmt werden. Daher wird eine Initialisierungsphase notwendig, in wel-
cher die Ambiguitédten bestimmt werden. Die Initialisierung kann auf zwei Arten
erfolgen:

Statische Initialisierung Hier dndert sich die Position des Empfangers nicht und
die Ambiguitdten konnen auf ihre ganzzahligen Werte (fixed integer solution)
geschétzt werden. Die Verldsslichkeit der Losung nimmt mit l&ngerer Beob-
achtungsdauer zu.

Kinematische Initialisierung Wie der Name sagt, verdndert sich hier die Position
des Empfiangers. Dies macht das Verfahren etwas komplexer und viele Arbei-
ten beschéaftigen sich mit der Losung der Ambiguitdaten on-the-fly. Meist wird
mit einer qualitativ schlechten Losung gestartet und dann versucht, die Lo-
sung epochenweise zu verbessern, bis die Ambiguititen als ganzzahlige Werte
vorliegen.

2.4 Navigation mit GNSS

Navigation meint unter anderem die Bestimmung von Position, Geschwindigkeit und
Raumlage eines bewegten Objekts. Die Positionsbestimmung mittels GNSS wurde
bereits ausfithrlich diskutiert, weshalb hier auf Geschwindigkeit und Raumlagebe-
stimmung eingegangen werden soll.

11
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Geschwindigkeitsbestimmung Wie bereits in Kapitel [2.2.3 erwéhnt, eignen sich die
Doppler-Messungen sehr gut, um die Geschwindigkeit des Objekts zum ge-
wiinschten Zeitpunkt anhand der Verschiebung der Signalfrequenz zu bestim-
men. Die Geschwindigkeit liegt dann nicht nur als skalare Gréfle, sondern als
Vektor im Raum vor.

Raumlagebestimmung Die Raumlage (Attitude) bezeichnet die Orientierung eines
Objekts im Raum. Diese kann zum Beispiel durch drei Euler’sche Winkel be-
schrieben werden. Ein einzelner GNSS-Empfénger ist allerdings nicht in der La-
ge, die rdumliche Orientierung zu erfassen. Dazu ist ein GNSS-Antennensystem
von zumindest 3 Antennen erforderlich, dessen relative Basislinien die rdum-
liche Orientierung der Plattform beschreiben. Diese Art der Attitude-Bestim-
mung wurde durch die Entwicklung von niedrigpreisigen Empfingern immer
reizvoller. Im Rahmen dieser Arbeit kommt hier allerdings die Integration von
GNSS mit Inertialnavigation zum Tragen und die Attitude-Bestimmung wird
durch die IMU bewerkstelligt. Details zur Attitude-Bestimmung mittels Iner-
tialnavigation folgen in Kapitel

2.5 Genauigkeit von GNSS

Dieses Kapitel zielt nicht darauf ab, eine qualitative Bewertung einzelner GNSS-Po-
sitionierungsverfahren durchzufithren und deren Genauigkeitspotential auszuloten.
Vielmehr soll aufgezeigt werden, welche Faktoren die Genauigkeit beeinflussen und
vor allem, wie einer Positionsbestimmung mittels GNSS eine Genauigkeit zugeordnet
werden kann. Dies spielt in der Integration der GNSS-Beobachtungen mit IMU-Be-
obachtungen eine wichtige Rolle, da fiir den Erfolg einer jeden Filterung die korrekte
Gewichtung der einzelnen Eingangsgrofien essentiell ist.

2.5.1 Fehlereinfliisse auf die Entfernungsmessung

Grundlage aller GNSS ist die Pseudoentfernungsmessung zwischen Empfanger und
mehreren Satelliten. Diese Distanzmessung beruht, wie in der Einleitung dieses Ka-
pitels erwdhnt, auf der Laufzeitmessung des Signals und wird durch systematische
und zuféllige Fehler gestort. Eine Moglichkeit, systematische Fehler (bias) zu bertick-
sichtigen, ist, diese in das funktionale Modell zu integrieren. Auf diese Art wird in
den allermeisten modernen Empféngern der Empfangeruhrenfehler modelliert. Eine
weitere Moglichkeit zur Elimination oder zumindest starken Reduktion systemati-
scher Fehler ist die Kombination verschiedener Beobachtungen. So fallen zum Bei-
spiel bei Differenzbildung der Pseudoentfernung von zwei Empfangern zum selben
Satellit alle satellitenspezifischen Fehler heraus (Konzept der relativen Positionie-
rung siehe Kapitel . Ganz anders verhélt es sich mit zufélligen Fehlern. Diese
kénnen funktional nicht beschrieben werden und miissen anhand ihrer statistischen
Eigenschaften in einem stochastischen Modell im Zuge der Parameterschitzung be-
riicksichtigt werden.

12
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Die Menge aller bei der Messung der Pseudoentfernung auftretenden Fehler l&dsst
sich anhand ihrer Quelle grob in drei Gruppen unterteilen, ndmlich satelliten- und
empfiangerspezifische Fehler und Signalausbreitungsfehler — zusammengefasst in Ab-

bildung 2.5

Uhrenfehler

Satellitenfehler

Ephemeridenfehler

e
4

Ausbreitungs-
fehler

LX lonospharenfehler
T Tropospharenfehler

\ %
4 . N\
x Multipath
f: Variation des
& Antennenphasenzentrums
&
£ Uhrenfehler
- J

Abbildung 2.5: Fehlereinfliisse auf GNSS-Messungen

Die Tonosphére ist fiir den grofiten Anteil der Signalausbreitungseffekte verantwort-
lich. Da dieser Effekt frequenzabhéngig ist, kann eine Kombination von zwei ver-
schiedenen Signalfrequenzen benutzt werden, um den Fehler zu eliminieren. Ahn-
liche Ansétze gibt es fiir den ebenfalls frequenzabhéingigen Multipath, der aller-
dings sehr stark von der unmittelbaren Umgebung des Empfangers bestimmt wird.
(Hofmann-Wellenhof et all [2008, Seite 110) geben fiir die verschiedenen Beobach-
tungsgroflen typische Werte der Fehler in Abhéngigkeit der Messgrofie an. Diese
beinhalten vor allem das Messrauschen und Multipath und sind in Tabelle gege-
ben.

Tabelle 2.1: Typische Grofienordnung der Fehler der Distanzmessung

BeobachtungsgroBe Typische Code-Lange/Wellenlange Typischer Fehler

Grob-Code 300 m 300 cm
Fein-Code 30m 30 cm
Phasenmessung 20 cm 5mm

2.5.2 Ausgleich nach Parametern

Um kontrollierte Ergebnisse zu erzielen, ist man in der Messtechnik immer bestrebt,
iiberbestimmt zu messen, das heifit, mehr Beobachtungen als Unbekannte in das
Gleichungssystem einzufithren. Die unweigerlich auftretenden Messfehler in den ein-
zelnen Beobachtungen fithren zu Inkonsistenzen und die Parameter kénnen nicht

13
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eindeutig bestimmt werden. Durch Einfithren von Verbesserungen v wird der Zusam-
menhang zwischen den Beobachtungen ! (Pseudoentfernungen) und den Parametern
x (Position und Empfingeruhrenfehler) wieder konsistent.

l=Ax+wv (2.23)

Fundamental fiir den Ausgleich ist die Annahme, die Verbesserungen v wéren nor-
mal verteilt mit einem Erwartungswert E[v] = 0. Den Beobachtungen I werden
im stochastischen Modell ebenfalls Genauigkeiten zugeordnet. Die Kovarianzmatrix
X = ag Qi enthilt also den skalaren Faktor o(p (a-priori Varianz der Gewichts-
einheit) und die Kofaktormatrix @Q;. Die Inverse der Kofaktormatrix wird oft als
Gewichtsmatrix P = Q;~' im Ausgleich verwendet.

Die eindeutige Losung des Gleichungssystems bendétigt eine zusitzliche Be-
dingung, da ansonsten unendlich viele Losungen moglich wéren. In diesem Fall wird
verlangt, dass die Summe der Quadrate der Verbesserungen minimal sei. Erst diese
Annahme erlaubt (unter Auslassung einiger Zwischenschritte) die Ermittlung des
Schéatzwerts & fiir die gesuchten Parameter

#=(ATPA) " ATPL (2.24)

Mit Hilfe der geschitzten Parameter kénnen nun die Verbesserungen v berechnet
werden.

v=1-A% (2.25)

Diese Verbesserungen sind ein Maf fiir die Unsicherheiten in den Beobachtungen,
solange diese normal verteilt sind und keine systematischen Fehler auftreten. Eine
einzige skalare Grofe fiir die Unsicherheiten in den Parametern stellt die a-posteriori
Gewichtseinheitsvarianz

vl P

n—u

62 = (2.26)
dar, wobei n die Anzahl der Beobachtungen und u die Anzahl der unbekannten Pa-
rameter bezeichnet. Analog zu der a-priori Varianz ist auch 2 ein Skalierungsfaktor,
der den Zusammenhang zwischen Kofaktormatrix und Kovarianzmatrix X3 = 63 Q;

beschreibt. Die Kofaktormatrix Q3 ergibt sich durch Kovarianzfortpflanzung von
(12.24)):

Q:= (AT P A)_1 . (2.27)

Diese Kofaktormatrix ist Grundlage fiir die Berechnung der Dilution Of Precision

(DOP).

14
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2.5.3 Dilution of Precision (DOP)

Die in Tabelle gegebenen Fehler wirken auf jede beobachtete Distanz und ent-
sprechen nicht den Positionsfehlern. Dieses Kapitel beschéftigt sich damit, welche
Umstande die Auswirkung von Streckenfehlern auf die Position bestimmen. Abbil-
dung [2.6] illustriert sehr gut den Einfluss der Satellitenposition und Schnittgeome-
trie. Schneiden sich die Strahlen unter einem kleineren Winkel, wird die Fléache der
Schnittfigur deutlich grofler. Der selbe Effekt tritt auch beim Schnitt von 4 oder
mehr Pseudoentfernungen von den Satelliten auf.

(a) Gute Geometrie (b) Schlechte Geometrie (schleifender
Schnitt)

Abbildung 2.6: Auswirkung der Streckenfehler auf die Position

Dilution of Precision (DOP) beziffert dabei die Schnittgiite der momentan sicht-
baren Satelliten. Durch die Bewegung von sowohl Satelliten als auch Empfanger
andert sich dieser Wert sténdig und ist somit eine Funktion der Zeit. Wie (Hofmann-
Wellenhof et al., 2008, Kapitel 7.3) zeigen, ist der DOP-Faktor nicht an tatséchli-
che Beobachtungen gebunden, sondern kann bereits vor Beginn der Messkampagne
aus der erwarteten Position und den bekannten Ephemeriden berechnet werden.
Wie oben erwéhnt, leitet sich der DOP-Wert einzig aus der Kofaktormatrix Q3z
ab.

gxx 4xXy 4xz d4xt

-1
Q@:(ATPA> _ adxy 4vy d4vz 4yt (2.28)

9xz 4qvz 4qzz 4zt

L dxt gyt 9zt Qi |

Die Kofaktormatrix Q3 ist die skalierte Kovarianzmatrix der gesuchten Parameter.
Mit den Hauptdiagonalelementen von Q4 koénnen nun verschieden DOP-Faktoren
gebildet werden.

15
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GDOP = gxx + qvy + qzz + qu geometric dilution of precision
PDOP = \/qxx + qvy + qzz position dilution of precision
TDOP = \/qu time dilution of precision

Es muss angemerkt werden, dass sich die DOP-Werte oben auf ein erdfestes Aquator-
system beziehen. Um die DOP-Werte im lokalen Horizontsystem zu erhalten, muss
die Kofaktormatrix nach dem Varianzfortpflanzungsgesetz gedreht werden, wobei
die Drehmatrix RT = [n e wu] spaltenweise die Achsen des Zielsystems enthilt.
Die zeitabhingigen Anteile werden hier nicht mehr betrachtet.

dnn  4ne YGnu
l T
Qi =R Q-f R = Gne Gee Yeu (229)
Gnu  Yeu Guu

Aus dieser Kofaktormatrix lassen sich nun 2 verschiede DOP-Werte generieren:

HDOP = \/qnn + Gee horizontal dilution of precision
VDOP = \/quu vertical dilution of precision

Da sich die Satelliten bei Beobachtungen auf oder nahe der Erde immer oberhalb
der horizontalen Ebene befinden, ist die Schnittgeometrie zur Hohenbestimmung
schlechter als jene zur Lagebestimmung. Diese Tatsache spiegelt sich im Verhéltnis
HDOP zu VDOP wider, weshalb VDOP-Werte meist doppelt so grof3 (also schlech-
ter) sind als HDOP-Werte.

Allen DOP-Werten gemein ist, dass sie sich rein auf die Geometrie zwischen Satelli-
ten und Empfénger beziehen und keine tatsichlichen Messungen voraussetzen.

2.5.4 Genauigkeit der Parameter

Die zentrale Aussage dieses Kapitels bezieht sich auf die Hauptdiagonale der Kova-
rianzmatrix 3z. Diese enthélt die Genauigkeiten der Koordinaten Jg(, 032/ und U%
wéahrend die Elemente abseits der Hauptdiagonale die Korrelationen zwischen den
Parametern beschreiben. Wie in Kapitel erlautert, beinhaltet Q4 die Geome-
trie zwischen Satelliten und Empfénger und beeinflusst damit, wie die Messunsi-
cherheiten auf die einzelnen Parameter aufgeteilt werden. Der zweite Teil des Zu-
sammenhangs X; = 03 Q; ist die a-posteriori Gewichtseinheitsvarianz, welche die
eigentlichen Messungen und deren Residuen beriticksichtigt.
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Sind die Pseudoentfernungen allerdings durch systematische Fehler beeinflusst, re-
prasentieren die Verbesserungen v diese Fehler nicht und die Schéitzung der Genauig-
keit mittels 33 liefert zu optimistische Werte fiir die Genauigkeit. Vor Interpretation
der resultierenden Varianzen ist daher eine Untersuchung der Daten auf systemati-
sche Fehler anzuraten.

2.5.5 Genauigkeitsparameter in der Auswertung

In Kapitel [7] und [§] wird zwischen Lage und Position unterschieden. Die Standard-
abweichung der ,Lage“ (oft auch nur: Genauigkeit der Lage) ist dabei die pythago-
riische Summe der Varianzen in Nord- und Ostrichtung o144 = \/02 + 02. Fiir die

Position gilt dies analog im 3D-Fall op,s = (/02 + 02 + 07.

2.6 Kurz & biindig

Relative Positionierung mittels Phasenmessung ermoéglicht den Einsatz von GNSS
fiir héchste Genauigkeitsanforderungen. Allerdings hat die Phasenmessung den Nach-
teil der ambiguitdtenbehafteten Messgrofie, was zur Folge hat, dass fiir eine einzelne
Epoche keine Position berechnet werden kann.

Auflerdem eignet sich GNSS auch nicht zur Attitude-Bestimmung sofern nur eine
Antenne verwendet wird und ist in diesem Bereich auf die Unterstiitzung anderer
Sensoren (oder eines GNSS-Antennenarrays) angewiesen.

Sollen allerdings GNSS-Beobachtungen mit anderen Sensoren kombiniert werden,
passiert dies gewichtet nach den Standardabweichungen der Messungen. Diese leiten
sich einerseits aus der Satellitengeometrie und andererseits aus den Verbesserun-
gen der tatsidchlichen Beobachtungen ab. Systematische Fehler kénnen allerdings
die Position beeinflussen ohne Niederschlag in der geschétzten Standardabweichung
zu finden. Diese Diskrepanz zwischen geschéitzter Genauigkeit und tatsdchlicher Ab-
weichung durch systematische Fehler ldsst das Ergebnis der Integration mit anderen
Sensoren suboptimal werden. Daher sind systematische Einfliilsse nach Moglichkeit
zu eliminieren.
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Inertialmesssysteme (IMS) erfassen durch die Messung von Beschleuni-
gungen und Drehraten Anderungen der Position und der Ausrichtung.
Dieses Kapitel bietet einen Uberblick iiber die komplexe Thematik. Nach
einer kurzen Einfithrung in die verschiedenen Referenzsysteme und Trans-
formationen wird zwischen Strapdown- und Plattform-Systemen unter-
schieden, wobei sich der Rest des Kapitels mit Strapdown-Systemen be-
schéftigt. Die wichtigsten weiteren Punkte sind die Beschreibung der
Sensoren, die Bestimmung der initialen Ausrichtung im Alignment und
der Algorithmus zur Positionsbestimmung.

3.1 Terminologie

Um Missverstdndnissen vorzubeugen, werden kurz die drei Begriffe
e Inertial Navigation System (INS)
e Inertial Measurement System (IMS)
o Inertial Measurement Unit (IMU)

diskutiert. Der Term ,Navigation* verlangt von einem INS streng genommen nicht
nur die Positionsbestimmung, sondern auch Routenplanung und Zielfithrung. Die
hier verwendeten Instrumente diirften also nicht als INS bezeichnet werden. IMS
hingegen bezeichnet allgemein ein Messsystem, welches Drehraten- und Beschleu-
nigungsmessungen durchfithrt und auch in der Lage ist, Korrekturalgorithmen ab-
zuarbeiten und bei Bedarf auch die Position zu bestimmen. Der Begriff IMU rich-
tet sich dann weniger an ein allgemeines als vielmehr an ein bestimmtes Instru-
ment. In den Grundlagenkapiteln wird sich daher vermehrt der Begriff IMS wie-
derfinden, wahrend bei konkreten Auswertungen auch von einer IMU die Rede sein
wird.

3.2 Referenzsysteme

Bevor auf das Prinzip der Inertialnavigation eingegangen werden kann, miissen
grundsétzlich die koordinativen Referenzsysteme behandelt werden. Die fiinf wich-
tigsten Vertreter sind das Vehikel- oder Korpersystem (engl.: body-frame, daher
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kurz: b-frame), das Navigationssystem (kurz: n-frame), das erdfeste Koordinaten-
system (kurz: e-frame), das lokale Horizontsystem (kurz: I-frame) und das Inertial-
system (kurz: i-frame). Das Superskript »™% € oder ? in den Formeln spéter bezeich-
net das Referenzsystem, in welchem die jeweilige Matrix oder der Vektor definiert

ist.

Korpersystem (b-frame) Das Korpersystem ist fest mit dem Vehikel verbunden
und im Falle des Strapdown-Systems fallen die Achsen des b-frames oft mit den
Sensorachsen der IMU zusammen.

Lokales Horizontsystem (lI-frame) Um ein rechtsdrehendes System zu erhalten,
wird im jeweiligen Standpunkt des IMS ein NED (North-East-Down)-System im-
plementiert. Das heifit, die erste Achse ist tangential an den Meridian nach Norden
ausgerichtet, die dritte entlang der Ellipsoidnormalen nach unten und die zweite
orthogonal dazu nach Osten.

Navigationssystem (n-frame) Das n-frame bezeichnet jenes Referenzsystem, auf
das sich der Strapdown-Algorithmus stiitzt. Fiir die Navigation auf oder in der Nédhe
der Erde wird meist das lokale Horizontsystem verwendet.

Erdfestes System (e-frame) Das erdfeste Referenzsystem hat seinen Ursprung
im Erdmittelpunkt und die dritte Achse entspricht der mittleren Rotationsachse.
Wiéhrend die erste Achse durch den Schnittpunkt von Greenwhich-Meridian und
Aquator geht, komplettiert die zweite Achse das rechtsdrehende kartesische Sys-
tem.

Inertialsystem (i-frame) Ein inertiales Referenzsystem ist ein nicht-beschleunigtes
System. Als solches gelten darin die Gesetze der Newton’schen Mechanik — im Spezi-
ellen das zweite Bewegungsgesetz: Die Bewegung eines Korpers im inertialen Raum
dndert sich demnach proportional zur einwirkenden Kraft F und in derselben Rich-
tung.

mza: =F (3.1)

m; bezeichnet die Masse,  den Ortsvektor des Korpers und F' die angreifende Kraft.
Jeder Punkt (iiber den Variablen) symbolisiert eine Ableitung nach der Zeit, womit
& den Beschleunigungsvektor des Korpers darstellt. Ein solches inertiales — also
nicht beschleunigtes — System ist allerdings schwer realisierbar, denn auf jedes Re-
ferenzsystem in unserem Sonnensystem wirken die Gravitationskrafte der Planeten.
Ein Koérper in Ruhe wird daher von diesen Gravitationskréiften beschleunigt. Um
dies zu beriicksichtigen, miissen die klassischen Gesetze der Newton’schen Mechanik
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etwas erweitert werden. Und zwar um den Gravitationsvektor g, der mit der Masse
multipliziert die Gravitationskraft F', ergibt:

m; & =F +mgyg. (3.2)

Da die Masse m; = my, = m gesetzt werden kann und der neue Term f = F/m
als spezifische Kraft (Kraft pro Masseneinheit) eingefiihrt werden kann, ergibt sich
folgende Form der Bewegungsgleichung;:

E=f+g (3.3)

Die sperzifische Kraft f ist beispielsweise die Reaktionskraft auf die Erdanziehungs-
kraft, die einen Korper hindert, von der Erdoberfliche Richtung Erdmittelpunkt
gezogen zu werden. Weitere Betrachtungen zur spezifischen Kraft folgen in Kapi-
tel Aufgrund der Gravitationskréafte gibt es daher keine wirklichen inertialen
Referenzsysteme, in denen die Navigation stattfinden kann. Durch Beriicksichtigung
der Gravitationskrafte und entsprechender Adaptierung der Newton’schen Geset-
ze handelt es sich héchstens um ,,Pseudo-Inertialsysteme*. Nachdem dies zu Beginn
verdeutlicht wurde, wird in weiterer Folge dennoch, wie auch in der Literatur tiblich,
die Bezeichnung inertial-frame oder i-frame verwendet. Das i-frame befindet sich im
freien Fall in den Schwerkraftfeldern der Sonne, des Mondes und aller Planeten,
wiahrend die Orientierung anhand von Beobachtungen von extrem weit entfernten
Himmelskorpern (Fixsterne) raumfixiert ist.

3.3 Transformationen

Im Zuge der Inertialnavigation miissen Koordinaten oft zwischen den eben beschrie-
benen Referenzsystemen transformiert werden. Eine allgemeine 7-Parametertransformation
beriicksichtigt dabei den Mafistabsfaktor, 3 Translationen und 3 Rotationen.

Der Mafistabsfaktor ist fiir die allermeisten Félle nicht zu berticksichtigen. Falls
verschiedene Sensorsysteme mit unterschiedlichen Maflstdben verwendet werden,
ist es einfacher, bereits die rohen Messdaten entsprechend zu skalieren. Die drei
Tarnslationsparameter sind sehr wichtig und werden zum Beispiel in Kapitel
fiir die Integration von GNSS- und IMS-Messungen verwendet, um die Koordina-
tenupdates vom GNSS-Phasenzentrum in das IMU-Zentrum zu transformieren. Es
ist allerdings relativ einfach, einen Translationsvektor an alle Koordinaten anzubrin-
gen.

Die wichtigste Transformation stellt die Rotation dar. Die relative Orientierung zwei-
er konzentrischer Referenzsysteme kann iiber drei Rotationsparameter beschrieben
werden. Verschiedene Moglichkeiten der Darstellung sind:

e Quaternione
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e Fuler’sche Winkel

e Richtungskosinusmatrix

wobei die einzelnen Darstellungen leicht ineinander iibergefithrt werden kénnen. In
den verschiedenen Algorithmen der Inertialnavigation werden meist Quaternione
verwendet, weil sie numerisch stabiler sind (keine Gimbal Lock bei einem pitch-
Winkel von 90°) und die Auswertung von trigonometrischen Funktionen entfallt.

Aufgrund der leichteren geometrischen Interpretation werden im Folgenden aller-
dings Euler’sche Winkel und deren Entsprechung in der Richtungskosinusmatrix
beschrieben und im spéteren Algorithmus auch verwendet. Die Eulerschen Winkel
beschreiben eine allgemeine Rotation durch die Drehwinkel von drei aufeinander
folgenden Drehungen um jeweils eine Achse des (mitgedrehten) kartesischen Ko-
ordinatensystems. Die drei Winkel miissen nicht zwingenderweise um verschiedene
Achsen durchgefiihrt werden. Es kénnte auch um eine Achse zweimal gedreht wer-
den (z.B. 1. und 3. Drehung). In der Inertialnavigation hat sich die Norm aus der
Luftfahrt (Abbildung durchgesetzt, in welcher die Transformation vom lokalen
Horizontsystems in das Korpersystems durch die Drehung um ®,© und ¥ geleistet
wird:

Abbildung 3.1: Definition der Rotationswinkel

1. U yaw-Winkel: Drehung um die Hochachse. Der yaw-Winkel wird auch als
Kurswinkel oder heading bezeichnet.

2. © pitch-Winkel: Drehung um die (mitgedrehte) Querachse, wird auch als Nick-
Winkel bezeichnet

3. ® roll-Winkel: Drehung um die (mitgedrehte) Lingsachse des Vehikels

Mit diesen Eulerschen Winkeln lésst sich die momentane Ausrichtung (Attitude)
eines Vehikels leicht verstidndlich angeben. Fiir die Berechnung miissen diese Winkel
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allerdings in eine Rotationsmatrix — die Richtungskosinusmatrix — konvertiert wer-
den. Jede Rotation um eine der drei Achsen ldsst sich als Rotationsmatrix wie folgt
angeben:

1 0 0
Ry =10 cosa; sina (3.4)
0 —sina; cosag
cosay 0 —sinag
R:=| 0 1 0 (3.5)
sinag 0 cosag
cosag sinasz 0
R3 = | —sinas cosasz 0 (3.6)
0 0 1

Eine allgemeine relative Orientierung léasst sich durch Multiplikation der einzelnen
Rotationsmatrizen darstellen. Jede Multiplikation entspricht einer sequentiellen Dre-
hung um die mitgedrehte Achse und ist daher nicht kommutativ!

R=R R:R3; # R3 R: R, (3.7)

Die oben beschriebenen Winkel kénnen einfach an Stelle von a; = ®, as = © und
a3 = U gesetzt werden.

Multiplikation in der richtigen Reihenfolge der Drehungen ergibt die Richtungskosi-
nusmatrix fir die Transformation vom I-frame in das b-frame:

R} = R(®) Ry(0) R3(¥) (3.8)
cos® cos ¥ cos O sin ® —sin®
sin® sin® cos¥— sin® sin® sin W+ ® o
= —cos® sin ¥ +cos ® cos ¥ S & €S (3.9)
cos® sin® cosW+ cos® sin © sin ¥—
+sin ® sin ¥ —sin ® cos W cos & cos ©
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Um die umgekehrte Rotation — also die Attitude-Matrix R} — zu erhalten, muss nur
-1 T
R? transponiert werden, weil (Rf,) = (Ré) gilt.

R, — (R?)T (3.10)

3.4 Grundlagen der Inertialnavigation

Die inertiale Navigation beruht auf den Grundgesetzen der Bewegung, die Isaac
Newton 1687 formulierte:

Ein Korper verharrt im Zustand der Ruhe oder der gleichférmigen Trans-
lation, sofern er nicht durch einwirkende Krifte zur Anderung seines
Zustands gezwungen wird.

Diese einwirkende Kraft iibt eine Beschleunigung auf den Koérper aus. Die inertiale
Navigation versucht nun, diese Beschleunigung zu erfassen. Ist die Geschwindigkeit
zum Ausgangszeitpunkt gegeben, kann durch Integration der Beschleunigung die
momentane Geschwindigkeit berechnet werden. Im Zuge einer weiteren Integration
iiber die Zeit kann die Position bestimmt werden, sofern die jeweilige Position zum
Ausgangszeitpunkt (als Integrationskonstante) gegeben ist.

Da die Beschleunigungen im b-frame erfasst werden, ist fiir die Navigation im Refe-
renzsystem zusétzlich die Ausrichtung der Beschleunigungsmesser im Referenzsys-
tem erforderlich. Denn die Richtung der Beschleunigung gibt erst Auskunft iiber die
Richtung der Bewegungsénderung. So sind in einem IMS neben den Beschleunigungs-
sensoren (B-Messer) auch Gyroskope im Einsatz, welche Drehraten messen und so-
mit durch Aufintegration die Ausrichtungsbestimmung ermoglichen.

Beide Sensoren sind wichtig, um die Positionsénderung im Referenzsystem bestim-
men zu kénnen.

3.5 Plattform- versus Strapdown-Systeme

Wiéhrend die fundamentalen Prinzipien fiir alle INS gleich sind, unterscheidet man
mehrere verschiedene Ausfithrungen. Historisch entwickelte sich die inertiale Naviga-
tion in Form von stabilisierten Plattformen. Das heifit, die Gyroskope dienten nicht
dazu, die Raumrichtung nur zu erfassen, sondern sie fixierten die Plattform vielmehr
stabil im Raum. Es wurde also die Plattform, auf der sich die Beschleunigungssen-
soren befanden, von der Bewegung des Objekts entkoppelt. Dies hat den Vorteil,
dass die Beschleunigungsmessungen iiber den gesamten Messzeitraum die gleiche
Ausrichtung im Navigationssystem haben. Auch heute sind in manchen Bereichen
noch solche Systeme in Verwendung.

Moderne Strapdown-INS haben die mechanisch komplexen Plattformsysteme aller-
dings weitgehend abgelost. Sowohl Beschleunigungsmesser als auch Gyroskope wer-
den nun in diesen Strapdown-Systemen fix mit dem Objekt verbunden (engl.: to
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strap down - festschnallen). Dies erfordert die numerische Umsetzung der vormals
mechanischen Stabilisierung der Plattform. Im Vergleich zu den Plattformsystemen
sind bei Strapdown-Systemen neben héherer Rechenleistung auch genauere Gyrosko-
pe und hohe Updateraten erforderlich, um die Fehler in der numerischen Integration
klein zu halten.

Unabhéngig von der Ausfiihrung spielt die Erdanziehungskraft eine grofie Rolle.
Denn die Messgrofie der Beschleunigungsaufnehmer ist die sogenannte spezifische
Kraft - die reale Kraft pro Einheitsmasse (siehe Kapitel. Die Erdanziehungskraft
kann von den B-Messern nur eingeschrénkt erfasst werden. So weist ein Korper
in freiem Fall keine gemessenen Beschleunigungen auf. Wird der Koérper allerdings
auf der Erdoberfliche festgehalten ist die Reaktionskraft auf die Erdanziehung sehr
wohl in den Messungen enthalten. Um auf die Bewegung des Korpers schlieflen zu
kénnen, miissen die Beschleunigungsmessungen daher um die Erdanziehungskraft
reduziert werden. Hierfiir ist ein Modell des Schwerefeldes fiir die gesamte Erde
notig, von welchem das INS die Erdanziehung am momentanen Standpunkt ableiten
kann.

Da im Rahmen dieser Arbeit ausschliefllich Strapdown-Systeme verwendet wurden,
bezieht sich die weitere Diskussion nur auf diese. Allerdings wird zum Zwecke der
Veranschaulichung in ausgewahlten Kapiteln wieder auf die Plattformsysteme ver-
wiesen.

3.6 Aufgaben eines Strapdown-Systems

Das globale Ziel des Strapdown-Systems ist die Bestimmung von Position, Geschwin-
digkeit und Ausrichtung des Vehikels. Dieses Ziel lésst sich allerdings in einige Teil-
bereiche herunterbrechen, die sequentiell abgearbeitet werden miissen. Detaillierter
werden die einzelnen Aufgaben dann in Kapitel[3.9 besprochen.

e Verwendung der Gyroskope, um die Drehbewegung bzw. die Drehraten des
Fahrzeugs oder Korpers zu bestimmen. Die Orientierung im Referenzsystem
kann daraus abgeleitet werden

e Messung der spezifischen Kraft mit den Beschleunigungsaufnehmern

e Unter Verwendung der Orientierung werden die Messungen der spezifischen
Kraft vom Sensorsystem in das Referenzsystem transformiert

o Zugriff auf ein Modell des Erdschwerefeldes, um die spezifischen Kraft um die
jeweilige Erdanziehungskraft zu reduzieren

e Integration der resultierenden Beschleunigungen, um Schétzungen fiir Position
und Geschwindigkeit zu erhalten

Diese Aufgaben geben eine grobe Vorstellung iiber die Arbeitsweise eines Strap-
down-Systems. Bevor auf das Alignment (Kapitel[3.8) und den genauen Algorithmus
(Kapitel genauer eingegangen wird, werden in Kapitel die Hardwarekompo-
nenten naher beschrieben.
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3.7 Sensoren

Generell konnen Bewegungen in Translationen und Rotationen unterteilt werden,
weshalb auch zwei unterschiedliche inertiale Sensoren in jedem IMS zum Einsatz
kommen: Gyroskope und Beschleunigungsmesser. Gemeinsam ist ihnen, dass im all-
gemeinsten Fall jeweils 3 Sensoren verwendet werden, deren Input-Achsen normal
aufeinander stehen. Die Orthogonalitét ist zwar nicht zwingend notwendig, erleich-
tert allerdings die Auswertung und verbessert das Fehlerverhalten.

3.7.1 Gyroskope

Gyroskope (kurz: Gyros oder zu Deutsch: Kreisel) sind Instrumente, die eine Bestim-
mung der rdumlichen Ausrichtung oder auch der Drehraten erméglichen. Der Name
ist historisch bedingt, denn moderne Kreisel greifen nur in seltenen Féllen tatsédchlich
auf die Prinzipien des mechanischen Kreisels zuriick.

3.7.1.1 Mechanische Kreisel

Das Grundprinzip der mechanischen Kreisel ist das Bestreben eines rotierenden Kor-
pers, die Richtung seiner Rotationsachse im inertialen Raum beizubehalten. Wird
dieser Kreisel beispielsweise in einem System von drei Kardangelenken derart befes-
tigt, dass 3 Freiheitsgrade erhalten bleiben, kann das Geh&duse beliebig rotiert wer-
den, ohne die Raumrichtung des Kreisels zu beeintrachtigen.

Von diesem Grundprinzip lassen sich verschiedene Varianten von mechanischen Krei-
seln ableiten, die zum Beispiel in|Lawrence| (1998) bzw. Titterton und Weston| (1997))
sehr ausfiirhlich beschrieben sind. Da fiir diese Arbeit allerdings nur optische, fa-
seroptische oder auf MEMS-Technologie (Micro--Electro-Mechanical Systems) be-
ruhende Kreisel verwendet wurden, wird diesen Varianten mehr Aufmerksamkeit
geschenkt.

3.7.1.2 Optische Kreisel

Grundlage der optischen Verfahren ist der Sagnac-Effekt, der 1913 von Georges
Sagnac entdeckt wurde. Abbildung zeigt das grundlegende Prinzip. Wird Licht
von einem Emitter ausgesendet und auf einer (nicht notwendigerweise kreisférmigen)
Bahn wieder an den Ursprung zuriick geleitet, legt dieses Licht einen bestimmten
Weg s in der Zeit At = 2 zuriick, wobei ¢ die Lichtgeschwindigkeit bezeichnet.
Rotiert das System wéhrend dieser Zeit, verdndert sich die Lénge des Weges und

somit die benétigte Zeit.
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Abbildung 3.2: Verkiirzung des Lichtwegs durch Rotation des Referenzsystems

Ring Laser Gyro (RLG) Uber reine Zeit- oder Phasenmessung des Lichts ist die
Erfassung typischer Drehraten sehr schwer moglich, wenn das Instrument in ver-
niinftigen Groflen verfiigbar sein soll. Dem Ring Laser Gyro (RLG) liegt daher das
Resonatorprinzip zu Grunde. In einem geschlossenen Resonator (Abbildung
wird der Laserstrahl erzeugt und iiber mehrere Spiegel auf seiner Bahn gehalten.
Einer der Spiegel ist beweglich und ermdglicht so die Erzeugung einer stehenden
Welle. Die Wellenldnge héngt unter anderem von der Lénge des Resonanzkorpers
ab (2. Laserbedingung), da sich in diesem Resonanzkorper eine stehende Welle bil-
den muss. Rotiert das gesamte System, verdndert sich (scheinbar) die Lange des
Resonators und damit die Wellenléinge des Laserlichts.

Im RLG werden nun 2 Laserstrahlen in entgegengesetzten Richtungen auf diese Drei-
ecksbahn geschickt und an einem halbdurchléssigen Spiegel des Systems ausgekop-
pelt und zur Interferenz gebracht. Ist das System in Ruhe, entstehen statische Inter-
ferenzmuster. Bei Rotation der gesamten Anordnung vergroflert sich die Frequenz
des einen Laserstrahls, wiahrend sich die Frequenz des gegenldufigen Laserstrahls
vermindert — es entsteht ein bewegtes Interferenzmuster, dessen Geschwindigkeit
proportional zur Rotationsgeschwindigkeit ist. Die Geschwindigkeit des Interferenz-
musters kann gemessen und ausgegeben werden.

4\
_?\ Messgrofie
Interferenzmuster

halbdurchlassig 2
g 7
Laserstrahl ) Drehrate
4
r
// E
” < Ideale Kennlinie
o
—
) Reale Kennlinie
Spiegel l

(a) (b)

Abbildung 3.3: Prinzipieller Aufbau (a) eines Ring Laser Gyros und Kennlinie des
RLG durch Ilock-in Effekt (b)
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Allerdings entsteht bei sehr langsamer Drehbewegung (auch zum Beispiel in der
Groflenordnung der Erdrotation) der sogenannte lock-in Effekt. Wenn sich die Fre-
quenzen der beiden Strahlen nur wenig unterscheiden, verursachen minimale Abwei-
chungen von der idealen Reflexion an den Spiegeln, dass sich die beiden Strahlen auf
dieselbe Frequenz ,koppeln® Dies hat zur Folge, dass bei langsamen Drehungen der
RLG keine Rotation signalisiert, was an der Kennlinie in Abbildung ersicht-
lich ist. Daher wére beispielsweise die Erdrotation mit einem solchen RLG-System
nicht messbar. Abhilfe schaffen hier zum Beispiel definierte Schwingungen, denen
der Kreisel ausgesetzt wird. Diese deterministischen Schwingungen lassen den Gy-
ro nicht in der lock-in-Region verharren sondern um einen Nullpunkt pendeln und
kénnen anschliefend von den Messdaten subtrahiert werden.

Auch nach Beriicksichtigung dieses Effekts verbringt der Kreisel noch wéhrend je-
dem Nulldurchgang der definierten Schwingung eine kurze Zeit im lock-in-Bereich.
Die Fehler, die wihrend dieser Zeit entstehen, konnen als random walk charakteri-
siert werden. Durch hochgenaue Fertigung der Spiegel (Verringerung der Streuung
an den Spiegelflachen und damit Verkleinerung des lock-in-Bereichs) und ausgefeil-
te Korrekturmechanismen erreichen moderne Ring Laser Kreisel Genauigkeiten von
unter 0,001°/h. Die Vorteile gegentiber den mechanischen Kreiseln liegen vor allem
im groflen dynamischen Bereich, der unmittelbar digitalen Ausgabe, der langen Le-
bensdauer, der grofleren Unabhéngigkeit von Umwelteinfliissen und der mechanisch
weniger komplexen Ausfiithrung.

Faseroptische Kreisel Mit Entwicklung der Faseroptik wurde es moglich, den ,,Licht-
pfad“ mehrfach um die sensitive Achse des Sensors zu fithren (Abbildung [3.4). Da-
durch hat eine bestimmte Rotation groflere Auswirkung auf den scheinbaren Licht-
weg und anstatt des Lasers kann daher auf eine breitbandige Lichtquelle zuriickge-
griffen werden. Dabei wird wieder die urspriinglich von Sagnac eingesetzte Phasen-
messung durch Interferometrie verwendet.

Wie beim RLG werden wieder Lichtstrahlen in verschiedenen Richtungen durch den
mehrfach gewundenen und auf einer Spule befindlichen Lichtleiter geschickt und am
Ende wird die Phasenverschiebung zwischen den beiden Strahlen bestimmt, wel-
che ein direktes Maf fiir die Rotation um die sensitive Achse darstellt. Der Vorteil
dieser Technik ist die im Vergleich zum RLG kleinere Bauform und der niedrige-
re Preis, da die hochwertige Ausfithrung der Spiegel und optischen Elemente ent-
fallt. Dennoch konnen faseroptische Kreisel Genauigkeiten von unter 0,01°/h errei-
chen.

3.7.1.3 MEMS Kreisel

Wenn die Anforderungen an die Genauigkeit sinken, werden auch kleinere Baugréien
ermdoglicht. Extreme Beispiele hierfiir sind MEMS-Sensoren, die mit Abmessungen
von unter einem Millimeter ihr Auslangen finden. Ausgeniitzt werden wieder me-
chanische Prinzipien, wie beispielsweise die Raumstabilitdt von Schwingungen bei
Vibrations-Kreiseln. Allen MEMS-Gyroskopen gemein sind die minimalen Abmes-
sungen. Bisher sind sie allerdings fiir reine Inertialnavigation nicht geeignet, da die
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Abbildung 3.4: Prinzipieller Aufbau eines faseroptischen Kreisels
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biases nicht stabil genug sind und die Fehler mit der Zeit sehr stark anwachsen bis
die Losung unbrauchbar wird. Allerdings spielen sie ihre Stérke vor allem in der
Kombination mit GNSS aus. In diesem Fall spielen sie eine eher unterstiitzende als
tragende Rolle in der Navigation.

3.7.2 Beschleunigungsmesser

Die Beschleunigungssensoren (auch B-Messer oder Accelerometer) erfassen die trans-
latorischen Beschleunigungen, die auf einen festen Korper wirken. Nach Newtons
zweitem Gesetz ist die Ursache fiir jede Beschleunigung a eine Kraft F', welche auf
den Korper mit der Masse m wirkt.

F=ma (3.11)

Um auf die Beschleunigung schlielen zu kénnen, wird in der Praxis nicht die Kraft
auf das gesamte Fahrzeug gemessen, sondern die auf eine kleine Priifmasse wir-
kende Kraft. Diese Priifmasse ist Teil des Accelerometers, welcher in seiner ein-
fachsten Form in Abbildung dargestellt ist. Auf das Gehduse wirkt eine Kraft
F, die eine Beschleunigung a verursacht. Die Trdgheit der Priifmasse widersetzt
sich allerdings der Beschleunigung. Um das Kréftegleichgewicht in diesem System
zu erhalten, dehnt (bzw. komprimiert) sich die Feder soweit, bis die resultieren-
de Federkraft Frp = k- Al der Tragheitskraft Fr = m - a gleicht. k ist in diesem
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Abbildung 3.5: Aufbau eines einfachen Feder-Masse Beschleunigungssensors

Fall die Federkonstante und Al die Dehnung (Stauchung) der Feder. Im Gleichge-
wicht

Fp = Fr (3.12)
k-Al=m-a (3.13)

ist somit die Dehnung (Stauchung) Al der Feder proportional der Beschleunigung.

Die totale Kraft F', die auf einen im Raum befindlichen Koérper wirkt, setzt sich nun
aus der Beschleunigung und der Gravitation zusammen:

F=ma=mf+mg. (3.14)

f sind alle Beschleunigungen aufler der Gravitationsbeschleunigung - was bereits in
Kapitel [3-5] als spezifische Kraft bezeichnet wurde. Beschleunigungsmesser konnen
nur diese spezifische Kraft erfassen. Bewegt sich ein B-Messer im freien Fall auf die
Erde zu, wirkt auf Priifmasse und Gehéuse die selbe Beschleunigung und die Feder
dehnt sich nicht aus, weshalb der Accelerometer keine Beschleunigung wahrnimmt.
Die Beschleunigung in Bezug auf ein inertiales Referenzsystem ist demnach a = g.
Somit ist die spezifische Kraft laut Null. B-Messer erfassen im freien Fall keine
Beschleunigung!

Wenngleich in den meisten modernen Beschleunigungssensoren keine Feder-Masse
Systeme mehr im Einsatz sind, greifen doch alle auf ein sehr dhnliches Prinzip zu-
riick.
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3.8 Alignment

Alignment ist der Vorgang zu Beginn der Inertialnavigation, im Zuge dessen die
Orientierung der Sensorachsen im Bezugssystem bestimmt wird. Fiir die Inertialna-
vigation ist dieser Prozess sehr kritisch, da sich die gesamte spétere Position und
Ausrichtung auf die anfangliche Ausrichtung stiitzt. Dem Prinzip nach kann ein
Selbst-Alignment, eine Stilitzung durch weitere Sensoren und ein Transfer-Align-
ment unterschieden werden. Das Selbst-Alignment verwendet dabei nur die Mess-
werte der B-Messer und Gyroskope. Diese Methode, untergliedert in ein grobes und
feines Alignment, wird im folgenden Kapitel behandelt.

Greifen andere Sensoren unterstiitzend ein, dient dies meist der besseren Bestim-
mung des yaw-Winkels. Denn, wie im nachfolgenden Abschnitt aufgezeigt wird, ist
dies die kritischste Aufgabe in der Alignment-Phase.

Das Transfer-Alignment wird beispielsweise verwendet, um die Ausrichtung einer
Rakete vor dem Start vom Flugzeug-INS aus zu bestimmen. Die Ausrichtung des
Flugzeugs wird dabei auf das INS der Rakete tibertragen (engl.: to transfer).

3.8.1 Grobes Alignment

Dem Alignment vorausgehen muss die Bestimmung der absoluten Position auf der
Erde. Da Inertialnavigationssysteme nur relativ zum Ausgangspunkt navigieren kon-
nen, muss dieser Startpunkt moglichst genau bekannt sein. Eine weitere Bedingung
fir die Durchfiihrung des groben Selbst-Alignments ist, dass sich das Vehikel in
Ruhe befindet. Es werden nur die Messungen der 6 Sensoren (B-Messer und Krei-
sel) verwendet, um die rdumliche Ausrichtung in Bezug auf das I-frame zu bestim-
men.

Auch wenn sich der Messkorper in Ruhe (im Bezug zur Erde) befindet, wirken be-
zogen auf den Inertialraum Beschleunigungen und Drehraten auf ihn ein. Bereits
mehrfach erwéhnt wirkt natiirlich die Reaktionskraft auf die Gravitationskraft in
Richtung des lokalen Vertikals. Auflerdem messen die Kreisel die Erdrotation um
eine zur Rotationsachse der Erde parallele Achse. Die Kenntnis des Betrags und
der Richtung dieser beiden Vektoren, sowohl im I-frame als auch im b-frame, er-
laubt die Bestimmung der Rotation zwischen den beiden Systemen und damit der
Attitude.

Um das Prinzip besser zu verstehen, wird es in Abbildung auf den zweidimen-
sionalen Fall herunter gebrochen und es werden nur die B-Messer betrachtet. Die
Reaktionskraft auf die Erdanziehung —¢g wirkt entlang der lokalen Lotrichtung. Im
Ruhezustand ist dies die einzige wirkende Kraft und wird somit von den Beschleuni-
gungssensoren erfasst. Der Messwert, den die beiden orthogonal aufeinander stehen-
den B-Messer erfassen, hangt von der Verkippung 6 zur Vertikalen ab. Im Fall eines
Plattformsystems kénnte man nun die Plattform so lange verkippen, bis nur noch ein
Beschleunigungsmesser die Gravitationsbeschleunigung erfasst und der zweite 0 aus-
gibt. Dann wire die Plattform genau horizontiert. Angemerkt werden muss, dass sich
die Horizontierung auf die physikalische Lotrichtung bezieht. Zu der Normalen auf
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3 Inertialmesssysteme

das Ellipsoid, welches dem Navigationssystem zu Grunde liegt, besteht im Allgemei-
nen eine Lotabweichung. Wird diese vernachléssigt, entspricht dies einer Fehlausrich-
tung des Systems in der Groflenordnung der Lotabweichung.

Lokaler Wahres
/ Horizont Referenz-
——————— <o system
=6 Sin
Sensorachse / (6)
g
0 Geschatztes
Referenz-
& system
/
% .
Sp. Sensorachse
Y ©Ly
- g%/ Lotrichtung - g
(a) Messwerte der B-Messer in zwei Achsen (b) Messwerte nach Abzug des geschitzten Win-

bei beliebiger Ausrichtung der Sensoren kels 6’

Abbildung 3.6: ,,Horizontale Ausrichtung” mit Hilfe der B-Messer im zweidimensio-
nalen Fall

Analog funktioniert diese ,Horizontierung der Plattform“ bei einem Strapdown-
System, nur dass es nicht physikalisch, sondern rein mathematisch erfolgt. Wie in
Abbildung gezeigt, wird ein Schitzwert 6’ der Verkippung 6 ermittelt und die
Messwerte mit Hilfe dieses Schétzwerts vom Koérpersystem in das Navigationssystem
transformiert. Beim Alignment wird dieser Schétzwert

gz = —g sin(f — ") (3.15)

so lange angepasst, bis die Messwerte im Navigationssystem 0 bzw. —¢g ergeben. Um
wieder auf den allgemeinen Fall des dreidimensionalen Systems iiberzugehen, muss
man sich nur vorstellen, dass dieser Vorgang analog auch in der zweiten Raumrich-
tung — orthogonal auf die in Abbildung dargestellte Ebene — durchgefithrt wird.
So kénnen mit Hilfe der Beschleunigungsmesser die roll- und pitch-Winkel bestimmt
werden.

In einer &hnlichen Vorgehensweise werden nun die Drehratenmessungen der Krei-
sel verwendet, um den yaw-Winkel (auch: heading) — also den horizontalen Winkel
zur wahren Nordrichtung — zu bestimmen, was auch als Gyrocompassing bezeich-
net wird. Grundlage dieser Methode ist der Erdrotationsvektor w, der in Abbil-
dung parallel verschoben in den Standpunkt dargestellt ist. Die Abbildung
zeigt die Meridianebene des Standpunkts und veranschaulicht den wichtigen Sach-
verhalt, dass der Erdrotationsvektor in der Rotationsachse und damit genaw in der
Meridianebene liegt. Zerlegt man den Vektor in Achsrichtung eines lokalen Horizont-
systems (Abbildung in seine drei Komponenten w;, wy, w., so zeigt sich, dass
die Ost-Komponente w, = 0 ist, wihrend die Gréfenordnung der anderen beiden
Komponenten von der geografischen Breite ¢ abhéngt:
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(a) Messwerte der Gyros in 2 Achsen bei (b) Messwerte um den Schitzwert ¢’ des yaw-
beliebiger Ausrichtung in der Horizontalen Winkels reduziert

Abbildung 3.7: Prinzip des Gyrocompassing: Bestimmung des yaw-Winkels mit Hil-
fe der Drehratenmessungen

Wy = W COS P (3.16)

w, =w singp (3.17)

In einem Strapdown-System stimmen allerdings die Sensorachsen nicht mit dem lo-
kalen Horizontsystem zusammen' und die Messwerte der Kreisel werden abhéngig
von der Verdrehung ) um die vertikale Achse (Abbildung [3.7(b)) andere Werte als
in aufweisen. Vorerst kann ein geschatzter Wert v’ fiir den yaw-Winkel ange-
nommen werden und der Messwert des y-Gyroskops mittels

[

wy = w cos g sin(y — 1) (3.18)

in eine Ndherung des lokalen Horizontsystems transformiert werden. Erst wenn der
Schétzwert w?’J = 0 ist, stimmt die Ndherung mit dem tatséchlichen lokalen Horizont-
system tiberein und der Schétzwert 1)’ ist der gesuchte yaw-Winkel.

Der Einfachheit halber wurde fir das Gyrocompassing angenommen, dass aus den
Beschleunigungsmessungen bereits die Horizontierung errechnet wurde und die Krei-
sel-Messwerte aus dem Korpersystem in ein allgemeines, horizontiertes, lokales Refe-
renzsystem transformiert wurden. Es muss also nur noch der yaw-Winkel bestimmt
werden.

In der Praxis werden allerdings die Messwerte aller 6 Sensoren mit den bekannten
theoretischen Werten des Erdrotationsvektors und des Gravitationsvektors in einem

"Hier wird vorausgesetzt, dass roll- und pitch-Winkel schon aus den Accelerometer-Messungen
bekannt sind und nur noch der yaw-Winkel bestimmt werden muss.
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linearen Gleichungssystem verkniipft und in einem Schritt gelost. Die gewahlte Art
der Beschreibung dient lediglich dem besseren Verstandnis.

Genauigkeit des Alignments Die Bestimmung von roll und pitch kann mit den
oben erlduterten Verfahren relativ genau erfolgen. Bereits mittelpreisige Beschleuni-
gungsmesser erreichen typischerweise Genauigkeiten von unter /1000 des Messwerts
(g9), wahrend hochpreisige B-Messer Beschleunigungen bis zu einigen ug erfassen
kénnen.

Anders gestaltet sich dies bei der Bestimmung des yaw-Winkels. Die zu erfassen-
de Grofle ist die Erdrotation w ~ 15°/h. Ist die Genauigkeit der Kreisel in diesem
Bereich oder schlechter, dann wird die zu erfassende Grofle durch Messrauschen ver-
deckt und die Bestimmung des yaw-Winkels ist nicht moglich. Laut |Sohne| (1996) ist
eine Genauigkeit der Kreisel von mindestens +0.1°/h erforderlich, um das Align-
ment ohne stiitzende Zusatzinformation durchzufiihren. MEMS-Gyroskope sind da-
her nicht im Stande ein Selbst-Alignment zu vollzichen?. Aber auch bei hochprei-
sigen RLG-Kreiseln ist die yaw-Losung nicht sehr robust. Jekeli (2001) nennt als
Griinde dafiir neben der bias-Stabilitdat auch Wind und andere Storeinfliisse, die die
Annahme der ,ruhenden Position®“ storen.

Charakteristik des ,,groben* Alignments Mit den oben beschriebenen Methoden
kann mit den Messungen einer Epoche die Attitude bestimmt werden. Um die Sta-
bilitdt der Losung zu verbessern, wird in der Praxis etwa iiber einen Zeitraum von
120 Sekunden ein Mittelwert errechnet. Dies erhoht die Genauigkeit des Alignments,
sofern die zufélligen Bewegungen des Vehikels normalverteilt sind, mit Mittelwert
Null. Dartiber hinaus empfiehlt es sich, die erhaltene Attitude in einem weiteren
Schritt zu verfeinern. Dieses Fine Alignment ist vor allem aus zwei Griinden wich-

tig:

e Es ist bisher keine Information iiber die Genauigkeit der resultierenden Raum-
lage bekannt.

e In der Berechnung werden die statistischen Eigenschaften der Sensorfehler
nicht berticksichtigt und keine entsprechende Gewichtung der Messungen durch-
gefiihrt.

3.8.2 Feines Alignment

Die im groben Alignment auftretenden Abweichungen zwischen idealer und tatséch-
licher Ausrichtung sind durch nicht-kalibrierbare Sensor-biases und biases, die sich
bei jedem Einschalten des Systems verdndern, begriindet. Ziel des feinen Alignments
ist nun die Schitzung dieser systematischen Instrumentenfehler, um die Losung des
IMS zu verfeinern. Grundlage des feinen Alignments ist die Filterung der Messda-
ten mittels Kalman-Filter. In diesem Filter werden neben den Orientierungswinkeln
auch Sensorfehler als Parameter geschétzt. Auch im feinen Alignment ist das System

2Der MEMS-Sensor Xsens (Kapitel ) ist daher zusédtzlich mit Magnetometern ausgestattet

33



3 Inertialmesssysteme

in Ruhe zu halten und vor Stérbeschleunigungen moglichst zu schiitzen, um ideale
Ergebnisse zu erzielen.

Der Kalman-Filter als hdufig verwendetes Werkzeug zur Filterung von Messdaten in
dynamischen Prozessen der Navigation wird zum Beispiel in [Jekeli| (2001]) im Kapitel
,Linear Estimation® ausfithrlich behandelt. Hier wird nur ein kurzer Einblick in die
Funktionsweise gegeben. Fiir detailliertere Information wird auf die oben genannte
Quelle verwiesen.

Kalman-Filterung Grundlage des Kalman-Filters besteht in der Tatsache, dass die
gesamte Information eines Systems zu einem bestimmten Zeitpunkt ¢ im Zustands-
vektor enthalten ist. Keine Information des Zustandsvektors (Position, Geschwin-
digkeit, Ausrichtung, ...) zu einem fritheren Zeitpunkt wiirde dem System Informa-
tion hinzufiigen. Dieser Zustandsvektor, dessen stochastische Information und die
Dynamik der Bewegung werden vom Kalman-Filter modelliert und mit den Beob-
achtungen der jeweils aktuellen Epoche aktualisiert.

Startwerte

fur Zustandsvektor und Kovarianz

: i

S
§og
- 52
( Kalman — Gewinnberechnung )<— 5 2
o
7 2
o] [
=2
Update E
- Zustandsvektor D —
-Kovarianzmatrix _g
o
o}
7 , g
2
Pradiktion 23
- Zustandsvektor <— % B
-Kovarianzmatrix c =
)
. )

Abbildung 3.8: Prinzip des Kalman-Filters

Abbildung[3-8|stellt den rekursiven Ablauf im Kalman-Filter dar. Im Zustandsvektor
sind wie schon erwéhnt alle systemrelevanten Groflen enthalten, wéhrend in der Ko-
varianzmatrix die zugehorigen Standardabweichungen und Kreuzkorrelationen be-
riicksichtigt werden. Beide miissen beim Start des Filterprozesses mit Startwerten
versehen an den Kalman-Filter iibergeben werden. Vage formuliert wird in weite-
rer Folge aus dem Verhéltnis von Kovarianz der Beobachtungen zu Kovarianz des
pradizierten Zustandsvektors der Kalman-Gewinn ermittelt. Der Kalman-Gewinn
bestimmt, wie stark die neuen Beobachtungen im Vergleich zum prédizierten Zu-
standsvektor gewichtet werden (bei Beobachtungen mit hoher Standardabweichung
wird dem prédizierten Zustandsvektor ,eher vertraut®). Mit Hilfe dieser Gewinn-Ma-
trix wird der Zustandsvektor mittels der Beobachtungen aktualisiert. Im néchsten
Schritt hilft das dynamische Modell (also etwa die Information, dass sich das Vehikel
mit gleichméBiger Geschwindigkeit fortbewegt), den Zustandsvektor in die zukiinf-
tige Epoche zu prédizieren. Der zugehorigen Kovarianzmatrix wird die Matrix des
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Systemrauschens, welche die Unsicherheit im dynamischen Modell ausdriickt, auf-
addiert. Mit diesen pradizierten Werten beginnt die néchste Iteration des Kalman-
Filters.

Charakteristik des feinen Alignments Die Beobachtungen im Fine Alignment be-
stehen einerseits aus den Beschleunigungs- und Drehratenmessungen des IMS und
andererseits aus der externen Information, dass sich das System wahrend des ZUPTs
(Zero Velocity Update) in Ruhe befindet (und somit Geschwindigkeit und Beschleu-
nigung 0 sind). Die Parameter, die im Zustandsvektor geschétzt werden, sind die
Orientierungsfehler, die Kreisel- und Accelerometerbiases. Die Orientierungsfehler
sind dabei die Abweichung zwischen dem Schatzwert der Ausrichtung und der tat-
séchlichen Orientierung. Fiir Prazisionsinstrumente, wie die unter anderem fiir diese
Arbeit verwendete iNAV-RQH (iMAR), empfiehlt der Hersteller in etwa 10 Minu-
ten Fine Alignment. Wahrend dieser Zeit befindet sich die IMU in Ruhe — sdmtli-
che Storbeschleunigungen wéahrend dieser Zeit wirken sich negativ auf die Qualitét
des Alignments aus. Das dynamische Modell im Kalman-Filter wird ruhend ange-
setzt.

Die Wichtigkeit des Alignments soll zum Schluss noch einmal hervorgehoben werden,
da die Inertialnavigation als Dead-Reckoning Verfahren {iber die gesamte Dauer der
Bewegung von der Startausrichtung abhéngig ist. Auch im Falle der Stiitzung durch
GNSS verliert das IMS jede Bedeutung fiir die resultierende Trajektorie, wenn im
Alignment die Startausrichtung nicht genau genug bestimmt wird.

3.9 Strapdown Algorithmus

Nach erfolgreichem Alignment werden die Drehraten- und Beschleunigungsmessun-
gen verwendet, um die Bewegung des Vehikels zu verfolgen und die drei Bewegungs-
parameter Attitude, Geschwindigkeit und Position zu bestimmen. Welche Schritte
hierfiir nétig sind, ist in Abbildung ersichtlich und wird im Folgenden néher
erklart (in Anlehnung an |Skaloud und Legat (2006) und Titterton und Weston
(1997)).

3.9.1 Initialisierung

Wie schon mehrfach erwdhnt, ist die Inertialnavigation ein Dead-Reckoning Ver-
fahren und bendtigt somit Initialisierungswerte fiir Attitude, Geschwindigkeit und
Position. Die Attitude kommt aus dem in Kapitel diskutierten Alignment. Bei
Start aus der Ruhelage ist die Geschwindigkeit & = 0 und die Position x kann
durch eine externe Messung oder durch Start iiber einer bekannten Position be-
stimmt werden. Der Initialisierungsschritt ist in Abbildung gelb hervorgeho-
ben.
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3.9.2 Attitude-Computer

Um die Beschleunigungen aus dem b-frame in das I-frame zu transformieren, ist die
Orientierung nétig. Diese wird durch Integration der Drehraten im Attitude-Com-
puter berechnet. Als Richtungskosinusmatrix (Kapitel R%, werden die Orientie-
rungsparameter gespeichert und zur Transformation verwendet. Diese Matrix muss
in einem Strapdown-System mit hoher Frequenz aktualisiert werden, um Ungenau-
igkeiten der numerischen Integration der Differentialgleichung

R, = R, Q) — Q. R} (3.19)

so klein wie moglich zu halten. le?b bezeichnen dabei die gemessenen Gyro-Dreh-
raten, die mit Hilfe der Attitude-Matrix Rf’ aus der letzten Epoche in das I-frame
transformiert werden. €}, ist die Rotation des I-frames bezogen auf den Inertialraum
— beinhaltet also die Erdrotation und die Bewegung des Vehikels (Geschwindigkeit
und Position). Dieser Term kommt aus dem letzten Schritt des Navigation Compu-
ters.

Die in diesem Schritt berechnete Orientierung wird einerseits fiir die Transformation
der Beschleunigungsmessungen ins I-frame benotigt und andererseits als ,,aktuelle

Attitude* (Abbildung direkt ausgegeben.
G T

g flcoriolis Coriolis-Korrektur h
e

X
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Abbildung 3.9: Flussdiagramm des Strapdown Algorithmus zur Bestimmung von
Attitude, Geschwindigkeit und Position
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3.9.3 Transformation in das I-frame

Die Messungen der spezifischen Kraft f° beziehen sich auf das b-frame, da im Strap-
down-System die Accelerometer fest mit dem Kérper verbunden sind. Weil die Na-
vigation iiblicherweise im I-frame stattfindet, muss der gemessene Beschleunigungs-
vektor transformiert werden. Dies erfolgt mit der Richtungskosinusmatrix Rf, aus
dem Attitude-Computer in folgender Form:

f' =R f°. (3.20)

3.9.4 Erste Integration

An die Messungen der spezifischen Kraft im I-frame f' miissen vor der Integration
einige Korrekturen angebracht werden. Wéahrend Korrekturen aufgrund der Vehi-
keldrehung und hoher Kinematik hier vernachléssigt werden, miissen die Erdanzie-
hungskraft und die Coriolis-Beschleunigung unbedingt beriicksichtigt werden.

Gravitationskorrektur Das IMS verfiigt iiber ein Modell des Erdschwerefeldes (Gra-
vitation und Fliehkraft). Mittels der bekannten Position wird ein theoretischer
Wert der Schwere g' ermittelt und fiir die Korrektur verwendet. Eine einfache
Moglichkeit ist die Verwendung der Normalschwere, die von der geografischen
Breite, der ellipsoidischen Hohe und dem Referenzellipsoid abhéngt.

Coriolis-Term Der Coriolis-Effekt ist abhéngig von der Geschwindigkeit des Vehikels
und der Erdrotation. Die auf den Kérper wirkende Coriolis-Beschleunigung
lasst sich mit £l = —(wh +wh.) x vl berechnen. w!, ist dabei die Summe
aus Erdrotation und Vehikelbewegung, wée bezeichnet nur die Erdrotation im
I-frame und v! ist die Geschwindigkeit in Bezug zur Erde ausgedriickt im I-
frame.

Erst der korrigierte Wert

i}le(tk+1) = fl(tk+1) + gl(tk> + .flCoriolis (321)

wird zur aktuellen Geschwindigkeit integriert. Die Art der numerischen Integrati-
on kann abhéngig von den Genauigkeitsanforderungen gewéhlt werden. Fiir geringe
Genauigkeitsanforderungen kann die Rechteck- oder Trapezintegration verwendet
werden. Fiir anspruchsvollere Aufgaben miissen Integrationsmethoden héherer Ord-
nung wie Simpson oder Runge-Kutta angewandt werden. Als Feedback dient die
aktuelle Geschwindigkeit auch dem Attitude-Computer zur Berechnung der Drehr-
ate w!;(siche Abbildung .
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3.9.5 Zweite Integration

Der aus dem vorigen Schritt erhaltene Geschwindigkeitsvektor kann nun aus dem I-
frame in das erdfeste e-frame transformiert werden, wo die Integration unter den sel-
ben Gesichtspunkten wie im ersten Integrationsschritt durchgefiihrt wird.

¢ = R{ vl (3.22)

Daraus resultiert die aktuelle Position, die einerseits ausgegeben und andererseits als
Feedback fiir die Berechnung der Korrekturterme (Normalschwere und Coriolis-Be-
schleunigung) und den Attitude-Computer in der néchsten Iteration zur Verfiigung
gestellt wird.

3.9.6 Navigation Computer

Der Navigation Computer verarbeitet die eben besprochenen Schritte und liefert als
Ergebnis die aktuelle Position und Geschwindigkeit. Auflerdem werden iiber Feed-
back-Schleifen die vorherigen Stufen im Algorithmus mit neuen Informationen ver-
sorgt.

3.9.7 Zusammenfassung des Algorithmus

Das vorige Kapitel liefert einen kurzen Uberblick iiber die notwendigen Schritte im
Rahmen der Auswertung der IMU-Messungen im Strapdown-System. Fiir detaillier-
tere Informationen und Algorithmik wird Titterton und Weston| (1997) empfohlen.
Auch |Grewal et al.|(2001) geben einen guten Uberblick iiber die Strapdown-Algorith-
men, legen dann allerdings mehr Wert auf die Integration mit GPS.

3.10 Kurz & biindig

Strapdown-Systeme realisieren die Stabilisierung der Plattform nicht mehr mecha-
nisch, sondern numerisch durch hochfrequente Aktualisierung der Attitude-Matrix.
Dafiir sind optische und faseroptische Kreisel im Einsatz, deren Messwerte in kurzen
Intervallen ausgelesen und zur aktuellen Attitude aufintegriert werden.

Eine kritische Phase ist die Ausrichtungsbestimmung zu Beginn — das Alignment. Bei
ausreichend genauen Kreiselinstrumenten ist ein Alignment ohne zusétzliche Senso-
ren moglich. Position und Geschwindigkeit zum Startzeitpunkt sind dennoch immer
extern zu bestimmen. Nach erfolgreichem Alignment ermdglicht der strapdown-Al-
gorithmus die fortlaufende Bestimmung der aktuellen Ausrichtung, Position und
Geschwindigkeit durch Integration der Messwerte. Die Genauigkeit der bestimmten
Parameter nimmt allerdings mit der Zeit ab.
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4 Integration von GNSS und IMS

Dieses Kapitel konzentriert sich vor allem auf die unterschiedlichen Kopp-
lungsarten mit ihren Vor- und Nachteilen. Aulerdem werden die wichti-
gen Punkte der rdumlichen und zeitlichen Zuordnung der verschiedenen
Messungen néaher betrachtet.

4.1 Sensorfusion

Bei der Integration von Sensoren wird versucht, die Vorteile der einzelnen Senso-
ren auszuniitzen und eine moglichst optimale Kombination zu finden. Dabei kon-
nen nicht nur verschiedene Sensoren verwendet werden, sondern auch im Design
der Kopplungsart stehen viele verschiedene Moglichkeiten zur Verfiigung. Im Zuge
dieser Arbeit wurden die beiden in den vorigen Kapiteln besprochenen Sensorsys-
teme GNSS und IMS kombiniert. Tabelle [4.1] fasst die Charakteristiken zusammen
und macht deutlich, dass sich die beiden Systeme in ihren Eigenschaften beinahe
diametral gegeniiber stehen. Dies erlaubt in der Kombination eine ideale Ergén-
zung.

Tabelle 4.1: Komplementére Eigenschaften von GNSS und INS laut Jekeli (2001)

GNSS INS
o Streckenmessung iiber inertiale
Messprinzip Laufzeit Beschleunigungen
Abhngioke Abhéngig von
bhéngigkeit Satelliteninfrastruktur autonom
A . . Position,
usgabeparameter Position, Zeit Orientierungswinkel
langfristige Fehler niedrig hoch
kurzfristige Fehler hoch niedrig
Datenrate niedrig (< 20 Hz) hoch (bis 2000 Hz)
~ $20.000, ~ $100.000,
Anschaffungskosten

geoddt. Equipment

gehobene Genauigkeit
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4 Integration von GNSS und IMS

4.2 Kopplungsarten

Abhéngig von der ,, Tiefe* der Integration kénnen verschiedene Kopplungsarten un-
terschieden werden. Wichtig ist, dass keine strikte Trennung zwischen den einzelnen
Varianten moglich ist und viele Abstufungen dazwischen moglich sind. Drei mar-
kante Vertreter werden im Folgenden vorgestellt:

e Ungekoppelte Integration
o Lose gekoppelte Integration
e Eng gekoppelte Integration

In der Literatur gibt es aufgrund der verschwommenen Grenzen verschiedene Defi-
nitionen. Die hier gegebene Auflistung entspricht in etwa Jekeli (2001). Mehr Un-
terscheidungen trifft etwa |Sohne| (1996)).

4.2.1 Ungekoppelte Integration

Dies ist die einfachste Art, die beiden Messungen zu kombinieren. Beide Systeme
werten ihre Messungen unabhéngig voneinander aus und beschicken getrennte Kal-
man-Filter. Das Ergebnis (Position, Geschwindigkeit fiir GNSS und zusétzlich noch
die Orientierung beim IMS) wird dann, gewichtet mit den gegebenen Standardabwei-
chungen, kombiniert. Da die Genauigkeit der freien IMS-Losung durch die starken
Drift-Einfliisse mit der Zeit immer schlechter wird, sinkt auch der Anteil des IMS
am kombinierten Ergebnis rapide ab. Dann entspricht die kombinierte Trajektorie
iiber weite Teile der GPS-Trajektorie. Die Attitude stiitzt sich allerdings zur Génze
auf das IMS.

( IMU ) (GNSS Empfénger)
v v

[ Navigation j [ GNSS Prozessor)
Computer

Y Y

( Kalman Filter ) ( Kalman Filter )

LAx, \A R]b—¥—x, V:
( Kombination )

Abbildung 4.1: Ungekoppelte Integration von GNSS und IMS

Eine einfache Moglichkeit diese Integration zu verbessern wére, wie von Jekeli (2001))
vorgeschlagen, bei Vorhandensein von GNSS-Beobachtungen die Position des IMS
wieder auf den GNSS-Wert zuriickzusetzen. Abbildung deutet dies bereits an,
da aus dem IMS-Filter nicht die absolute Position x, sondern die Positionsdnderung
Ax an den Kombinationsblock iibergeben wird.
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4.2.2 Lose gekoppelte Integration (LC)

Abbildung zeigt schematisch den Aufbau eines lose gekoppelten Systems. Der
grofle Unterschied ist die Riickfithrung der GNSS-Position (und Geschwindigkeit)
in den Kalman-Filter des IMS. So wird es moglich — &hnlich dem ZUPT beim Fi-
ne Alignment — die Sensorfehler des IMS zu schitzen. Es handelt sich dabei noch
um keine enge Kopplung, da jedes System separat die Daten auswertet. Durch die
Schétzung der IMU-Fehler wird allerdings auch wéhrend eines eventuellen GNSS-
Signalausfalls die Genauigkeit im Vergleich zur ungekoppelten Integration verbes-
sert.

( IMU ) (GNSS Empfénger)
v v

[ Navigation j [ GNSS Prozessor)

Computer
Y Yy
( Kalman Filter ) 2584 ( Kalman Filter )
x,v,th

C Ausgabe )

Abbildung 4.2: Lose Kopplung von GNSS und IMS

4.2.3 Eng gekoppelte Integration(TC)

Die enge Kopplung unterscheidet sich in zwei wesentlichen Punkten von den bisher
diskutierten Ansétzen:

e Die Kombination der beiden Systeme erfolgt auf Rohdatenebene

e Es wird nur ein zentraler Kalman-Filter fiir die Prozessierung beider Messun-
gen verwendet

Abbildung [£:3] zeigt den gemeinsamen Auswerteprozess der beiden Systeme. Wichtig
ist die Riickfithrung der geschétzten Fehler der IMS- bzw. GNSS-Beobachtungen zu
der ersten Fehlerkorrektur-Einheit. Die mit dieser Korrektur versehenen Beobach-
tungen werden dann wieder weiter verwendet. Im Gegensatz zur losen Kopplung
werden Pseudoentfernungen bzw. Phasenreststiicke Ap vom GNSS-Empfinger an
den Kalman-Filter iibertragen.

Die Prozessierung der Rohdaten bietet vor allem Vorteile, wenn die Anzahl der
verfiigbaren Satelliten keine alleinige GNSS-Losung zulassen wiirde (ngq: < 4). In
diesem Fall wiirde bei den anderen Kopplungsarten die Stiitzung durch GNSS entfal-
len. Bei der engen Kopplung kénnen noch immer die Strecken zu den verbleibenden
Satelliten verwendet werden, um die IMS-Lésung zu stiitzen. Ein weiterer Unter-
schied zu den bisher besprochenen Verfahren ist, dass auch die IMS-Prozessierung
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4 Integration von GNSS und IMS

im e-frame erfolgt, um iiber eine gemeinsame Referenz mit den GNSS-Koordinaten
zu verflgen.

g D
Rohe Geschatzte
Messungen IMU-Fehler
IMU J > Fehlerkorrektur <€
3
Attitude Computer Ry
Navigation :’—>
Computer X
Kalman XV,
Filter
GNSS -Prozessor A »
Ambiguitaten-
Rohe l6sung ¢
GNSS- Messungen -
u »-|  Fehlerkorrektur 4—‘ Geschitzte
Empfanger GNSS-Fehler
< J

Abbildung 4.3: Enge Kopplung von GNSS und IMS

Die in Abbildung[4.3]dargestellte Kopplung ist nicht die ,engste® vorstellbare Varian-
te. Die durch das IMS detektierte Bewegung des Vehikels zwischen den Zeitpunkten
der GNSS-Losung kénnte verwendet werden, um in der Tracking-Schleife des GNSS-
Prozessors die ,,Verfolgung® der Satelliten zu unterstiitzen. So kénnte die Bandbreite
des Phasen-Trackings erhoht und die Robustheit gegeniiber Multipath und Storfre-
quenzen verbessert werden (Alban et al. (2003))). Diese Variante ist allerdings fir
Postprocessing nicht geeignet.

4.2.4 Vergleich der Kopplungsarten

Die ungekoppelte Integration besticht zwar durch seine Einfachheit, schafft es al-
lerdings bei weitem nicht, das volle Potential der gegenseitigen Unterstiitzung von
GNSS und IMS auszuschopfen. Hier gehen die lose und enge Kopplung den ent-
scheidenden Schritt weiter. Jekeli (2001) legt in Kapitel 10.3 grofien Wert auf die
Feststellung, dass sich die Ergebnisse einer losen und engen Integration nur un-
wesentlich voneinander unterscheiden sollten, sofern die Fehlermodelle bei beiden
Kopplungsarten richtig angesetzt werden und vor allem die Fehlerfortpflanzung zwi-
schen den Filterschritten bei der losen Kopplung streng durchgefiihrt wird. Das heift
zum Beispiel, die volle Kovarianzmatrix der GNSS-Loésung beim Update sowie die
Korrelation zwischen den Epochen zu beriicksichtigen. Natiirlich bleibt der oben be-
schriebene Sachverhalt, dass bei loser Kopplung zumindest 4 Satelliten notig sind,
um ein GNSS-Update zu erméglichen. Hier beweist die enge Kopplung also bessere
Robustheit.

Andererseits ist es beim lose gekoppelten Ansatz wahrscheinlicher, dass die Fehl-
funktion eines Systems aufgedeckt wird, da beide Sensoren prinzipiell unabhéngig
voneinander agieren.
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4.3 Zeitliche Zuordnung - Synchronisation

Die Datenaufzeichnung in den beiden Systemen lduft unabhéngig voneinander unter
Verwendung unterschiedlicher Zeitskalen. Diese Zeitskalen dienen dazu, den einzel-
nen Messwerten Zeitpunkte zuzuordnen und miissen vor der Integration angeglichen
— synchronisiert — werden.

Ding et al.| (2008) geben einen Einblick in die verschiedenen Méglichkeiten der Zeit-
synchronisation. Fiir diese Arbeit wurde die Synchronisation mittels des 1 pulse-per-
second-Signals (1PPS) durchgefiihrt. Der GPS-Empfanger gibt hier zu jeder vollen
Sekunde der GPS-Zeit einen Impuls iiber die Schnittstelle des PPS-Signals aus. Die
Flanke dieses Impulses stimmt mit einer Genauigkeit von weniger als 1 us (Mumford
(2003)).

Zu den Zeitpunkten des PPS-Signals wird der interne IMS-Oszillator synchronisiert
— die tatsdchlichen IMS-Messzeitpunkte werden dann von der synchronisierten in-
ternen Uhr mit einem Zeitstempel versehen. Die Zuordnung kann laut Heinze| (1996])
auf Bruchteile von Millisekunden erfolgen.

Wie genau die Synchronisation erfolgen muss und wie grof3 der dadurch entstehen-
de Fehler ist, héngt von der auftretenden Kinematik und der Qualitdt des IMS ab.
Generell erfordert hohere Kinematik und bessere Qualitdt auch eine genauere Zeit-
synchronisation der IMS- mit den GNSS-Messungen.

Wie sich inkorrekte Zeitsynchronisation auf die resultierende Trajektorie auswirkt,
wird in Kapitel [7.3] diskutiert.

4.4 Raumliche Zuordnung - Hebelarm

Rein physikalisch ist es nicht moglich, das GNSS-Phasenzentrum in den Ursprung
des IMS zu legen, weshalb zwischen diesen beiden Zentren immer ein Offset in Form
eines Exzentrizitatsvektors bestehen wird. Dieser wird als Hebelarm (engl.: lever
arm) bezeichnet. Sollen GNSS-Updates genutzt werden, miissen diese zuerst um
diesen Hebelarm korrigiert werden. Abbildung zeigt den Zusammenhang zwi-
schen den beiden Zentren und die Definition des Exzentrizitdtsvektors im b-frame —
dem Korpersystem des IMS.

Als Ursprung des IMS wird der Schnittpunkt der drei Accelerometer-Achsen festge-
legt. Diese kénnen von auflen nicht eingemessen werden, die DurchstofSpunkte sind
aber eventuell am Gehéduse markiert oder konnen aus einer Skizze im Manual ent-
nommen werden. Die Bestimmung des Hebelarms erfolgt vor der Messkampagne
entweder durch terrestrische Vermessung mit Theodolit oder bei geringerer Genau-
igkeitsanforderung mit Mafiband. Da die Definition des Hebelarms im Korpersystem
des IMS erfolgt, muss er zuerst transformiert werden, um an die GNSS-Updates (im
e-frame) angebracht werden zu kénnen. Hierfiir werden die Richtungskosinusmatrix
Rf) aus der Attitude-Berechnung des IMS und das Wissen um die aktuelle Position
verwendet.
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Abbildung 4.4: Hebelarm zwischen IMS und GNSS-Phasenzentrum im b-frame

Die Genauigkeit der Hebelarmbestimmung wirkt sich beim Update unmittelbar auf
die Positionsgenauigkeit aus. Aber auch Fehler in der Attitude wirken sich durch die
Transformation in Abhéngigkeit von der Linge des Hebelarms aus.

Der Hebelarm ist unbedingt zu bestimmen und als Korrektur an die Messungen
anzubringen. Die Auswirkungen fehlender Hebelarmkorrektur wird etwa in [Seo et al.
(2006) diskutiert. Dort verschlechtert ein relativ grofler Hebelarm von 10m den
RMS-Fehler in der Nordkomponente von 0,88m auf 4,07 m. Die weiteren Fehler
verhalten sich ahnlich. In Kapitel wird ebenfalls der Einfluss des Hebelarms auf
das Ergebnis untersucht.

4.5 Einfluss der Fahrzeugdynamik und Trajektorie

Werden die eben beschriebenen Punkte der rdumlichen und zeitlichen Zuordnung
korrekt bertiicksichtigt, bringt die Integration der beiden Sensorsysteme bedeutende
Verbesserungen der Positions- und Raumlagegenauigkeit. Aber auch die Form der
Trajektorie und die auftretenden Beschleunigungen haben Einfluss auf die erzielba-
ren Genauigkeiten.

Wang et al. (2003) untersuchten anhand von Simulation und empirischen Daten die-
se Zusammenhéinge und stellten fest, dass bei kontinuierlicher GNSS-Unterstiitzung
die Schatzungen des Filters préziser ausfallen, wenn die Trajektorie kreis- oder S-
férmig und nicht geradlinig ist. Dies gilt im Besonderen fir den Fehler im heading-
Winkel und die horizontalen Accelerometer-biases, die in Ruhe oder geradliniger Be-
wegung im Vergleich zu den restlichen Zustdnden relativ schlecht geschétzt werden.
Allerdings hat die héhere Fahrzeugdynamik bei einem Ausfall der GNSS-Updates
einen negativen Einfluss auf die Genauigkeit der Schitzwerte.

Dieses Verhalten wird beim kinematischen Alignment ausgeniitzt. Bei terrestri-
schen Messungen koénnen kreis- oder achterférmige Trajektorien gefahren werden.
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Abbildung 4.5: Einfluss der Bewegung und der GPS-Updates auf die Genauigkeit
des yaw-Winkels fiir verschiedene IMUs

Bei flugzeuggetragenen Systemen dienen auch Kurven mit groflem roll-Winkel die-
sem Zweck.

Ein Beispiel fiir einen typischen Genauigkeitsverlauf des geschétzten yaw-Winkels
findet sich in Abbildung[4.5] Abhéngig von der Giite der Kreisel ist es dem IMS mog-
lich, auch im statischen Betrieb (griin) den yaw-Winkel zu bestimmen. Sobald aller-
dings das Fahrzeug in Bewegung ist und das kinematische Alignment (K.A.) durchge-
fiihrt wird, verbessert sich die Schatzung des Winkels sehr schnell.

4.6 Kurz & biindig

Um heterogene Messdaten zu integrieren, sind die rdumliche und zeitliche Zuord-
nung der Messungen wichtig und die Bestimmung der jeweiligen Parameter hat
direkten Einfluss auf die Genauigkeit des kombinierten Ergebnisses. Die Kombina-
tion selbst kann in verschiedenen Stufen erfolgen. Zwischen keiner, loser und enger
Kopplung sind allerdings flieBende Uberginge moglich. In Kapitel [7] und [8 wer-
den die Auswirkungen der hier beschriebenen Parameter Zeit und Hebelarm unter-
sucht.
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Ziel der Arbeit ist die empirische Genauigkeitsuntersuchung verschiede-
ner GNSS und IMS sowie die Untersuchung unterschiedlicher Kopplungs-
arten. Um Vergleiche zwischen den einzelnen Systemen durchfithren zu
kénnen, ist die Montage auf einer gemeinsamen Plattform notwendig.
Dieses Kapitel beschreibt den Aufbau dieser Plattform, die verwendeten
Sensoren, die notwendigen Vorbereitungen und den Ablauf der Mess-
fahrt.

5.1 Messsystem

Diese Arbeit entstand im Rahmen des Projekts VarloNav an der Technischen Univer-
sitit Graz. VarloNav wurde als Teil des Projekts IMUVAR mit dem Projektpartner
Joanneum Research durchgefiihrt.

Antenne: GrAnt-G3T (Javad) Antenne: 702GGL (Novatel)
Empf.: Sigma (Javad) e Empf.: ProPak-V3 (Novatel)

IMU/GPS: MTi-G (Xsens)
IMU: iIMU-FSAS (iMAR)

IMU: INAV-RQH (iMAR)

Abbildung 5.1: Dachtrager samt Rahmenkonstruktion und verwendeter Sensoren

Das Messsystem sollte also nicht nur dem Projekt VarloNav, sondern auch IMUVAR
dienen. Deshalb sind auf Abbildung[5.I]auch mehr Sensoren sichtbar als fiir diese Ar-
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beit (und fiir VarloNav) notwendig wéren. Die Anforderungen an die zu entwickelnde
Messplattform waren umfangreich:

e Formstabiler Aufbau

Invariant beziiglich Temperaturschwankungen

e Geringes Gewicht

e Auf Autodach montierbar

e Wiederholbare Befestigung fiir vier GNSS-Antennen
e Stabile Befestigungsmoglichkeit fiir drei IMUs

Die Wahl fiel auf eine Rahmenkonstruktion aus Kohlefaser, die Platz fiir die GNSS-
Antennen bot und auf dem Dachtriager eines Autos montiert werden konnte. Im
zweiten Teilprojekt GRAVIS wurden GNSS-Basislinien zur Attitude-Bestimmung
verwendet — daher wurden die Montagepunkte der Antennen auf auskragende Teile
des Rahmens gelegt. Im hinteren Bereich der Konstruktion wurde eine stabile Platt-
form fiir die Befestigung der IMUs geschaffen. Abbildung zeigt die beschriebene
Konstruktion im Einsatz am Dach des Testwagens und ebenfalls die verwendeten
Sensoren mit ihren Montagepunkten. Auf die Sensoren wird im folgenden Abschnitt
nédher eingegangen.

5.1.1 GNSS Sensoren

Fiir den Vergleich wurden GNSS-Empfanger dreier verschiedener Genauigkeitsklas-
sen verwendet. Die Empfanger werden im Folgenden kurz beschrieben. Einen de-
taillierteren Uberblick iiber die Charakteristika der Sensoren gibt Tabelle Die
Daten sind den jeweiligen Datenblittern entnommen.

SIGMA (Javad) ist ein qualitativ hochwertiger Empfanger und eignet sich mit Up-
dateraten von bis zu 100 Hz (siehe Tabelle sehr gut fiir hochkinematische
Anwendungen. Gespeist wird der Empfinger von der Antenne GrAnt-G3T
(Javad).

ProPak-V3 (NovAtel) ist preislich giinstiger als der SIGMA-Empfinger, allerdings
ebenfalls ein geodétischer Zweifrequenz-Empfénger, der verbunden mit der
NovAtel-Antenne GPS-702-GGL betrieben wird.

MTi-G (Xsens) ist kein reiner GNSS-Empfénger, sondern ein bereits integrierter
GNSS-IMS Sensor. Daher kann beim Preis nur ein Wert fur das Gesamtsys-
tem (auch inklusive Antenne) angegeben werden. Die qualitative Differenz zu
SIGMA und ProPak-V3 ist weit grofier als zwischen den anderen beiden Emp-
fingern, da der MTi-G nur Code-Messung (Kapitel [2.2.1)) auf der L1-Frequenz
durchfithren kann. Mehr iiber die zusétzlich integrierten Sensoren im MTi-G
wird in Kapitel erlautert.
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Tabelle 5.1: Vergleich der Spezifikationen der GNSS-Empfanger
SIGMA ProPak-V3 MTi-G
(Javad) (NovAtel) (Xsens)
Kanile 216 72 50
GLONASS ja ja nein
L1 & L2 ja ja nein
Phasenmessung ja ja nein
Max. Update Rate 100 Hz 50 Hz 4Hz
Datenaufzeichnung intern Notebook Notebook
Stromversorgung intern 9-18V — extern USB-Verbindung
Preis ~ 27.000€ ~ 18.000€ 3.500€!

Z-Xtreme (Ashtech) Die Referenzstationen, welche bei der Auswertung fiir jeden
der drei oben beschriebenen Empfianger als Basisstationen verwendet wurden,
konnten mit den robusten, wetterfesten Zweifrequenz-Empféingern Z-Xtreme
von Ashtech realisiert werden. Da diese allerdings nicht in der Lage sind,
GLONASS-Signale zu empfangen, war eine Unterstiitzung der relativen GPS-
Auswertung durch GLONASS-Daten bei keinem der 3 oben genannten GNSS-
Empfénger moglich.

Tabelle 5.2: Spezifikationen des GNSS-Empféngers fiir die Referenzstation

Z-

Xtreme (Ashtech)

Kanale

GLONASS

L1 & L2
Phasenmessung
Max. Update Rate
Datenaufzeichnung

Akku

12
nein
ja
ja
10
intern

intern

'Der Preis bezieht sich auf das komplette System aus GNSS-, IMU-, Luftdrucksensor, Magneto-
meter und GNSS-Antenne
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5.1.2 Inertial Measurement Units

Auch bei den inertialen Messsystemen fanden drei verschiedene Genauigkeitsklassen
Anwendung;:

Tabelle 5.3: Vergleich der Spezifikationen der IMUs

iNAV-RQH (iMAR) FSAS (iMAR) MTi-G (Xsens)

Datenrate 2000 Hz 500 Hz 512 Hz
Bandbreite Gyros 400 Hz 250 Hz 40Hz
Bandbreite B-Messer 400 Hz > 50 Hz 30Hz
Gyro-Drift < 0,003°/h < 0,75°/h 1°/h
B-Messer Offset < 0,06 mg < 1lmg 100 mg
Gewicht 9,8kg 1,9kg 0,068 kg
Preis ~ 160.000 € ~39.000€ 3.500 €2

iNAV-RQH (iMAR) ist ein hochprézises Messsystem, dessen RLGs (Kapitel
eine hohe bias-Stabilitdt aufweisen und mit 0,003°/h im Spitzenfeld der zur
Zeit erreichbaren Genauigkeit liegen. In die IMU integriert, kann eine Navigati-
onssoftware gestiitzt durch externe GNSS RTK-Messungen und/oder Odome-
ter-Messungen eine on-the-fly Losung berechnen. Diese Funktionalitat wurde
allerdings nicht verwendet, da die mitgespeicherten Rohdaten im Postproces-
sing ausgewertet wurden.

FSAS (iMAR) bildet gemeinsam mit dem ProPak-Empféinger das SPAN-System,
welches eine on-the-fly Losung einer engen Kopplung ermoglicht. Wieder wur-
den allerdings die Rohdaten aufgezeichnet und im Postprocessing kombiniert.
Die FSAS verwendet robuste faseroptische Kreisel, die zwar nicht an die Pré-
zision der iNAV-RQH heran kommen, aber deutlich {iber jener des Xsens-Sys-
tems liegen. Auch die Accelerometer sind eine Genauigkeitsklasse unter denen
der iNAV-RQH, gleichwohl beide von Honeywell hergestellt werden.

MTi-G (Xsens) ist das low-cost System, das im Gegensatz zu den beiden oben
genannten auf MEMS-Technologie (siehe Kapitel beruht. Die Drift und
Offset-Werte liegen deutlich unter den ,, Konkurrenten®. Allerdings ist der MTi-
G zusitzlich mit Magnetometern (zur Unterstiitzung der Kurswinkelbestim-
mung) und Luftdrucksensoren (zur Hohenbestimmung) ausgestattet. Wie schon
erwahnt erfolgt der Vergleich mit den anderen GNSS-Sensoren und IMUs ohne
Zugriff auf die Rohdaten. Es wird vielmehr das Ergebnis einer systeminternen
Integration aller Sensoren zum Vergleich herangezogen.

2Der Preis bezieht sich auf das komplette System aus GNSS-, IMU-, Luftdrucksensor, Magneto-
meter und GNSS-Antenne
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5.2 Vorbereitung der Messfahrt

Aufgrund der hohen Anzahl an verwendeten Sensoren fiir die beiden Teilprojekte aus
IMUVAR gestaltete sich die Durchfithrung der Messfahrt auch als logistische Her-
ausforderung und machte einiges an Vorbereitung notwendig.

Test der GNSS-Sensoren Am Dach des Instituts fiir Navigation und Satellitengeo-
désie wurden die Empfanger mit den dazugehorigen Antennen getestet. Es
wurden probeweise Daten aufgezeichnet, auf den PC iibertragen und konver-
tiert. Hier wurde bereits bemerkt, dass es bei der Konvertierung der Daten vom
SIGMA-Empfianger (Javad) Probleme gibt und ein Umweg tiber das RINEX-
Format notwendig war.

Test der Antennenkabel Bei vorangegangenen Testfahrten kam es immer wieder zu
Signalausfillen der GNSS-Empfénger, wobei die Antennenkabel als mogliche
Ursache ausgemacht wurden. Die ,,Problemzone® der Kabel befindet sich im
Bereich der Steckverbindung. Durch einfache Widerstandsmessung wurde die
Leitfahigkeit der Kabel vorab bestimmt.

Test der IMUs Vor allem um sich im Umgang mit den IMUs vertraut zu machen,
aber auch um die richtigen Einstellungen zu treffen und zu testen, wurden
iNAV-RQH und FSAS in der Vorbereitung in Betrieb genommen. Datenauf-
zeichnung, -ausgabe und -konvertierung wurden getestet.

Einmessen der Hebelarme Der Hebelarm zwischen IMU- und GNSS-Zentrum muss
vor der Auswertung genau bestimmt werden (siehe Kapitel . Um dies zu
gewahrleisten, wurden alle Punkte jeweils geodétisch mittels Theodolit ein-
gemessen. Die IMUs wurden vorerst anhand von Markierungen am Gehéuse
eingemessen. Anschlielend wurde unter Zuhilfenahme der Informationen aus
den Montageplanen auf das Zentrum riickgerechnet. Auch die Entfernung der
einzelnen IMU-Zentren untereinander konnte so bestimmt werden.

Kontrolle der Akkus Nachdem bei einer vorangegangenen Messfahrt Probleme mit
der Stromversorgung auftraten, die vermutlich auch auf die extrem tiefen Tem-
peraturen und die resultierende Leistungsminderung der Akkus zuriickzufiih-
ren waren, wurden bei den weiteren Messfahrten fiir die beiden IMUs iNAV-
RQH und FSAS jeweils 2 Akkus in Serie geschaltet. Dieser Betrieb mit 24V
war deutlich stabiler, da die Eingangsspannung ohnehin zwischen 10V und
30V liegen sollte. Aulerdem wurden alle Akkus vor der Messfahrt noch ein-
mal auf volle Leistungsfahigkeit geprift.

5.3 Durchfiihrung der Messfahrt

Nachdem alle Vorbereitungsschritte abgeschlossen waren, wurde am Tag der Mess-
fahrt das System entsprechend Abbildung & Abbildung aufgebaut. GNSS-
Antennen und IMUs wurden am Dach befestigt und die Kabel durch ein leicht ge6ff-
netes Seitenfenster in den Innenraum gefiihrt. Dort befanden sich die Akkus, GNSS-
Empfinger und Laptops.

50



5 Messfahrt

ProPak-V3

GPS-702-GGL

Stromversorgung
FSAS Zeitsynchronisierung
Daten
o
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und Speicher
Abbildung 5.2: Zusammenwirken aller benétigten Komponenten am bewegten Ve-

hikel. Die weiteren Sensoren, die fiir das Projekt GRAVIS ebenfalls
montiert wurden, sind hier nicht erwahnt
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Z-Xtreme Receiver Ashtech Geodetic IV
Akku & Speicher intern 701975-01

Abbildung 5.3: Die dargestellten Komponenten waren an jeder der beiden Referenz-
stationen im Einsatz.

Die durchzufithrenden Aufgaben wihrend der Messfahrt werden im Folgenden auf-
gelistet und kurz erlautert.

Referenzstationen Nach Montage und Verkabelung aller Systeme am und im Auto,
wurde eine Referenzstation am Dach des TU-Gebdudes Steyrergasse 30 auf-
gebaut. Auf dem Dachpfeiler war optimale Satellitensichtbarkeit gegeben. Die
zweite Referenzstation wurde zu Beginn der Messfahrt direkt im Gebiet der
Fahrt auf einem Stativ aufgebaut. Verwendet wurde fiir beide Stationen das
Ashtech Z-Xtreme System (siehe Abschnitt [5.1.1]).

Kontrolle und Dokumentation Um Fehler bei der Aufzeichnung weitgehend aus-
schliefflen zu konnen, wire es erforderlich gewesen, nach einer kurzen , Auf-
warmrunde® alle Daten zu sammeln und auszuwerten. Da dies zeitlich bedingt
nicht durchfithrbar war (und auflerdem die Daten der weit entfernten Refe-
renzstation benotigt worden wéren) beschriankte sich die Kontrolltatigkeit auf
einige wenige Punkte:

e Bei der Datenaufzeichnung von FSAS und iNAV-RQH wurde darauf ge-
achtet, dass die am Laptop angelegten Files bestédndig wuchsen. Im Nav-
command (der Kontrollsoftware der iNAV-RQH) konnten weiters die un-
gestiitzten Raumlagewinkel beobachtet werden.

e Die Datenaufzeichnung des SIGMA-Empfingers konnte nur durch die
blinkenden LEDs kontrolliert werden.

e Da die Daten des ProPak-V3 GNSS-Empfingers zum Laptop {ibertragen
wurden (siehe Abbildung , konnten hier die Anzahl der verfiigbaren
Satelliten, die locktime seit dem letzten Signalausfall und die DOP-Werte
iiberwacht werden. Die Datenaufzeichnung erfolgte mit Hilfe der NovAtel
CDU-Software in einer Datei gemeinsam mit den FSAS-Daten.

Aufwarmen der IMUs Da sich die IMUs im Betrieb etwas erwdrmen und die Tem-
peraturdnderungen laut Hersteller iMAR vor allem bei der A/D-Wandlung
systematische Fehler verursachen, wurden die IMUs bereits 30 Minuten vor
Messbeginn eingeschaltet.

Abschnitte Die Messfahrt wurde in mehrere Abschnitte unterteilt (mehr dazu in
Kapitel [5.4.1). Zu Beginn und am Ende eines jeden Abschnitts wurde ein
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statisches Alignment durchgefithrt. Dies ermdglicht sowohl eine Prozessierung
in Vorwérts- als auch in Riickwértsrichtung.

Statisches Alignment Bei einer vorangegangenen Messfahrt traten Probleme beim
Alignment auf, da sich wahrenddessen noch die Personen im Fahrzeug befan-
den und somit durch ihre Bewegungen Storbeschleunigungen auf das Auto und
damit die IMUs iibertrugen. Fiir alle weiteren Messfahrten wurde der ZUPT
daher erst gestartet, wenn alle Personen ausgestiegen waren. Das statische
Alignment wurde mit einer Dauer von ca. 10 Minuten durchgefiihrt.

Kinematisches Alignment Wie bereits in Kapitel beschrieben, wirkt sich eine
hohe Fahrzeugdynamik (z.B. durch Kurvenfahrt) positiv auf die Genauigkeit
der Schétzwerte des Filters aus. Aus diesem Grund wurde im Anschluss an das
statische, ein kinematisches Alignment (K.A.) durchgefithrt. Das Auto wurde
dabei auf einer Kreisbahn zuerst in die eine, danach in die entgegengesetzte
Richtung gesteuert. Um fiir diese Manéver geniigend Platz zu haben, wurde das
Alignment immer auf einem grofieren Parkplatz durchgefiihrt. Wie ebenfalls
in Kapitel angedeutet, ist wihrend dieser Phase kontinuierlicher GNSS-
Empfang sehr wichtig, um mit Hilfe der GNSS-Updates auch wirklich einen
positiven Effekt auf das Fehlerverhalten des Systems zu erzielen.

5.4 Strecke der Messfahrt

Die Wahl fiel auf eine Streckenfithrung in Stainz siidlich von Graz. Den Ort be-
stimmte hauptsédchlich das Teilprojekt GRAVIS, da fiir dessen Zwecke ein grofier
Gradient im Erdschwerefeld von Vorteil war. Der Messzeitpunkt wurde so gewahlt,
dass gute Bedingungen fiir GPS-Messungen herrschten, d.h., viele Satelliten in die-
sem Gebiet sichtbar waren. Wahrend einer Runde waren zu 80% der Zeit mehr als
6 Satellitensignale zu empfangen. Die ausgewéhlte Runde wies eine Lénge von etwa
15km auf. Das Design der Strecke war so gewéhlt, dass am Beginn und Ende Platz
fiir enge Kreisfahrten (kinematisches Alignment) sowie moglichst freie Sicht nach
oben gegeben war.

Abbildung gibt einen Uberblick iiber Hiufigkeit und Dauer der Signalabschat-
tungen wahrend des dritten Abschnitts der Messfahrt. Hier muss angemerkt werden,
dass sich die GPS-Bedingungen im Vergleich zu den ersten beiden Abschnitten spiir-
bar verschlechtert hatten. In Abbildung[5.5|sind auerdem die Bereiche, in denen der
GPS-Empfang aufgrund enger Waldschneisen generell gemindert war, markiert (Be-
reiche 1 und 2). Abbildung (b) gibt auBlerdem einen Eindruck von der Qualitét
der GPS-Beobachtungen.

5.4.1 Abschnitte

Abbildung 5.5] zeigt sowohl das groBraumige Gebiet der Messfahrt als auch die Topo-
grafie der unmittelbaren Umgebung. Die Fahrt selbst wurde in mehrere Abschnitte
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Abbildung 5.4: Beschreibung der 15km langen Runde anhand der Héaufigkeit

der Signalunterbrechungen und PDOP-Werte (Daten des dritten
Abschnitts)

. ZUPT Hartberge
! Referenzstation SPAR

‘ g ZUPT SPAR
b, PRl & e o | | _

Abbildung 5.5: Uberblick iiber das gesamte Gelinde mit Position der Referenzsta-
tionen und Anfahrt (links) sowie Detailkarte mit Luftbild der Mess-
fahrts-Strecke (rechts); (Bilder von google maps)

54



5 Messfahrt

unterteilt und mit ihren Eckdaten in Tabelle |5.4| aufgelistet. Bei Diskussion der Aus-

wertu

ngen werden diese Abschnitte nur noch iiber ihre Nummer aus Tabelle[5.4] refe-

renziert. Die Zeitangaben beziehen sich jeweils auf GPS-Zeit.

Tabelle 5.4: Beschreibung der einzelnen Abschnitte der Messfahrt

#  ZUPT Start  Zeit Start ZUPT Ende Zeit Ende Lange
(Dauer) (Dauer)

1 Spar (916s) 292746 s Lazarus (541s) 295266s  7,5km

2 Lazarus (541s)  294725s Spar (9515s) 297309s  7,5km

3 Spar (951s) 296358s  Hartberger (715s)  299411s  15km

Abschnitt 1 Vor Beginn des ZUPTs wurde am Parkplatz vor dem SPAR-Super-

markt die Referenzstation auf einem Leica-Stativ aufgebaut und in Betrieb
genommen. Nach einer etwa 15-miniitigen Ruhephase fiir das grobe Alignment
wurden am Parkplatz Kreise zuerst in eine, dann in die andere Richtung gefah-
ren. Im Anschluss startete die Fahrt in Richtung der Buschenschank Lazarus.
Dort wurde dann wieder ein ZUPT als Abschluss des ersten Abschnitts durch-
gefiihrt. Allerdings wurde auf das kinematische Alignment verzichtet, da nicht
geniigend Platz zur Verfligung stand.

Abschnitt 1 — Simulierter GPS-Ausfall Fiir Zwecke der Analyse wurde wéhrend

des ersten Abschnitts bei der Auswertung ein 50-sekiindiger GPS-Ausfall (siehe
Abbildung simuliert. Von 294359 s bis 294400 s wurden bei der Auswertung
der Daten in GrafNav bzw. Inertial Explorer die Messungen zu allen Satelliten
ignoriert. In einem zweiten Szenario (Kapitel wurden alle bis auf die drei
Satelliten mit hochsten Elevationswinkeln ignoriert.

Diese Vorgehensweise ermdéglicht die Simulation eines GNSS-Ausfalls. Die re-
sultierenden Trajektorien konnen allerdings mit der GNSS-Trajektorie als Re-
ferenz verglichen werden. So sind Aussagen iiber die tatsdchlichen Positions-
fehler bei ungestiitzter Inertialnavigation moglich.

Abschnitt 2 Die statische Phase vor der Buschenschank Lazarus, die als Abschluss

des ersten Abschnitts verwendet wurde, dient gleichzeitig dem groben Align-
ment fir die zweite Messphase. Aus Platzmangel wieder ohne kinematisches
Alignment fiithrt der Weg im Anschluss auf dem gleichen Weg wie in Abschnitt
1 retour zum Parkplatz des SPAR-Supermarkts. Dort werden vor dem abschlie-
Benden ZUPT wieder Kreisfahrten fiir das kinematische Alignment durchge-
fiihrt. Die ersten beiden Abschnitte wurden mit eher unterdurchschnittlicher
Geschwindigkeit durchgefiihrt, um durch zu hohe Kinematik verursachte GPS-
Signalausfille zu vermeiden.

Abschnitt 3 Der dritte Teil der Fahrt wurde mit normaler Geschwindigkeit durch-

gefiihrt. Ausgehend vom ZUPT vor dem SPAR-Parkplatz und dem kinemati-
schen Alignment dort, fithrt die Strecke auf selbem Weg wie in Abschnitt 1
zur Buschenschank Lazarus. Dort wurde allerdings nur gewendet und sofort
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die Riickfahrt angetreten. Bei der Ankunft am SPAR-Parkplatz behinderten
2 grofle geparkte LKWs die Kreisfahrten und hétten auch negativen Einfluss
auf die Satellitensichtbarkeit im ZUPT gehabt. So wurde das abschliefende
kinematische Alignment und der ZUPT kurzerhand auf den Parkplatz vor der
Firma Hartberger auf der gegeniiberliegenden Straflenseite gelegt.

5.5 Probleme bei der Messfahrt

Obwohl die Messfahrt sehr gut verlief und alle Kontrollen wihrend der Fahrt zu
unserer Zufriedenheit ausfielen, wurden im Rahmen der Auswertung doch einige
Probleme aufgedeckt:

Zeitversatz FSAS Bereits bei vorangegangenen Tests wurden Probleme mit der
Zeitsynchronisation der FSAS detektiert. Allerdings glaubte man, in der Soft-
ware CDU die Ursache gefunden zu haben. Doch stellte sich bei ndherer Un-
tersuchung der Daten erneut ein Offset von 0,85s im Vergleich zu den iNAV-
RQH Daten heraus. Die Beseitigung ist allerdings unproblematisch im Kon-
vertierungsschritt IMU Data Converter moglich. Dennoch ist fiir zukiinftige
Einsétze der FSAS ohne Kontrollmoglichkeit durch eine zusétzliche IMU die
Klarung dieses Zeitoffsets von Noten.

Zeitstempel xSens Die Datenaufzeichnung funktionierte zwar. Allerdings sind den
einzelnen Messwerten keine Zeitstempel zugeordnet. Daher ist ein Vergleich
der Trajektorien im Zeitbereich nicht méglich. Es wird in der Auswertung nur
ein geometrischer Vergleich der Trajektorie zwischen der low-cost Xsens und
den beiden hochpreisigeren Systemen durchgefiihrt.

Javad SIGMA-Empfanger Es war nach der Messfahrt nicht méglich, die Daten vom
Javad-Format mittels GrafNav in das Waypoint-Format .gpb zu konvertieren
(was bis dahin immer problemlos mdéglich war). Die Ursache konnte nicht ge-
klart werden. Vermutet wird allerdings ein Zusammenhang mit einem Firm-
ware-Update des SIGMA-Empfangers. Zur Losung wurden die SIGMA-Daten
zuerst in das RINEX-Format und anschliefend in .gpb konvertiert.

5.6 Kurz & biindig

Die verwendeten Sensoren auf der Messplattform und die gewahlte Messfahrtstrecke
wurden ausfithrlich beschrieben. Vor allem auf die Untergliederung der Fahrtstrecke
in verschiedene Abschnitte wird in den Ergebniskapiteln immer wieder hingewiesen.
Die beschriebenen Probleme bei der Messfahrt wurden erst im Zuge der Auswertung,
die in Kapitel [6] diskutiert wird, aufgedeckt.
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Die Auswertung der wihrend der Messfahrt gesammelten Daten erfolgte
mit dem Softwarepaket Waypoint Products Group von NovAtel Inc. Der
wichtigste Bestandteil fiir Zwecke der Auswertung von GNSS- und IMS-
Daten waren Inertial Explorer 8.3 und GrafNav 8.3. Nur fiir den Vergleich
der Ergebnisse und die grafische Aufbereitung wurde eine eigene Benut-
zeroberflache in Matlab programmiert. Das folgende Kapitel beschreibt
die wichtigsten Schritte von den Rohdaten bis zur fertigen Trajektorie so-
wie das Funktionsprinzip und einige Erkenntnisse im Umgang mit Inertial
Explorer 8.3. Die Erkenntnisse stiitzen sich zum einen auf die Benutzer-
handbiicher (NovAtel, |2006, 2010) und zum anderen auf Erfahrungen
aus der Anwendung der Software.

6.1 Datenformate

Bevor die Daten mit Inertial Explorer ausgewertet werden kénnen, miissen die Roh-
daten in das richtige Format gebracht werden. Abbildung zeigt die Konvertie-
rungsschritte fiir die einzelnen Sensoren.

iNAV-RQH Die Daten der iNAV-RQH werden auf einem Laptop im bindren dump-
Format wihrend der Messfahrt abgespeichert. Mittels ReadXIOFile wird eine
ebenfalls bindre .dat-Datei erzeugt. Bei diesem Konvertierungsschritt konnen
die Exzentrizitdten der Beschleunigungsmesser angegeben werden, die dem
Kalibrierungsprotokoll von iMAR entnommen werden koénnen. Im néchsten
Schritt kann bereits der Raw IMU Data Converter, der in Inertial Explorer
integriert ist, verwendet werden. Es ist hier unter anderem moglich, die Defi-
nition der Achsen zu bestimmen, das Zeitsystem (GPS oder UTC) und etwaige
Zeit-Offsets anzugeben. Die Einstellungen kénnen als Profil abgespeichert wer-
den und fiir jede weitere Konvertierung der iNAV-RQH Daten herangezogen
werden. Die resultierende bindre Datei im .imr Format kann in der Folge von
Inertial Explorer eingelesen werden.

FSAS-ProPak Die Aufzeichnung der Daten des ProPak-Empfingers und der IMU
FSAS erfolgt, wie schon in Kapitel erwahnt, in einer Datei. Zuerst wird
also im Raw IMU Data Converter ein Profil fiir die FSAS angelegt. Die Datei
mit den Rohdaten selbst wird allerdings im GNSS Data Converter eingelesen.
Dieser greift dann auf das FSAS-Profil zu und erzeugt eine .imr und eine .gpb
Datei. .gpb bezeichnet das Waypoint-Format fiir GNSS-Beobachtungen.
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Abbildung 6.1: Alle Schritte von den Rohdaten zu den Inertial Explorer-tauglichen
.gpb/.imr Formaten

Javad SIGMA Aufgrund der in Kapitel [5.5] beschriebenen Probleme wurden die
SIGMA-Daten zuerst in das RINEX-Format konvertiert und dann mit der
Waypoint-Software GNSS Data Converter in das Waypoint-Format .gpb ge-
bracht.

Xsens Die Xsens ist ein System, welches mehrere Beobachtungstypen integriert (sie-
he Kapitel und das Ergebnis ausgibt. Daher wird vom Hersteller keine Soft-
ware bereit gestellt, welche eine Konvertierung der Rohdaten in ein Waypoint-
taugliches Format bewerkstelligt. Aus diesem Grund kénnen nur die bindren
Rohdaten mit dem MT Manager eingelesen und die resultierende Trajektorie
als ASCII-Datei mit Matlab weiterverarbeitet werden. Die zusétzlich aufgetre-
tenen Probleme mit dem Zeitstempel wurden bereits beschrieben (Kapitel.
Daher kann nur die Geometrie der Trajektorie mit Hilfe selbst programmierter
Matlab-Skripts mit den anderen Auswertungen verglichen werden.

6.2 Waypoint Products Group

Die einzelnen Komponenten der Waypoint Products Group sind sehr eng miteinander
verkniipft und verfiigen iiber eine sehr dhnliche Benutzeroberfliche. So ist zum Bei-
spiel eine Auswertung der GPS-Messungen in GrafNav moglich. Werden allerdings
zum Zwecke der Integration GPS-Messungen in Inertial Explorer ausgewertet, greift
dieses Programm im Hintergrund auf die GrafNav-Software zuriick. Alle Erklarun-
gen zu GrafNav in diesem Kapitel gelten also analog fiir die GNSS-Funktionen der
losen und engen Kopplung in /nertial Explorer.
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6.3 GrafNet

Zu Beginn wurden die Daten der Referenzstationen (eine am Dach des Instituts
fiir Navigation und Satellitengeodésie der TU Graz, Steyrergasse 30 und eine vor
dem SPAR-Supermarkt in Stainz) in GrafNet ausgewertet. Die Positionen der beiden
Referenzstationen wurden relativ zur Station am Lustbiihel in Graz bestimmt. Dabei
wurde Phasenmessung auf dem L1- und L2-Band von GPS mit einer Datenrate von
1Hz verwendet. Die so erhaltenen Koordinaten im System ITRFO05 (International
Terrestrial Reference Frame 2005) werden bei der weiteren Auswertung mit GrafNav
als bekannte Koordinaten der Referenzstation verwendet.

Wenn beim Einlesen der Daten die entsprechende Antenne ausgewéhlt wird, werden
die Koordinaten automatisch vom Antennenphasenzentrum auf einen definierten
Punkt (meist die Unterseite der Antenne) reduziert.

6.4 GrafNav

Um fir die Vergleichbarkeit der Ergebnisse gleiche Ausgangsdaten bei der Berech-
nung der lose gekoppelten Integration zu verwenden, wurden die GPS-Daten zuerst
in GrafNav ausgewertet. Die fertige Trajektorie kann dann zur Unterstiitzung der
lose gekoppelten Integration in Inertial Explorer herangezogen werden. Im Fall der
engen Kopplung ist dies natiirlich nicht méglich — hier miissen die GPS-Beobachtun-
gen ebenfalls in Inertial Explorer ausgewertet werden. Natiirlich werden auch hier die
Daten von ProPak und SIGMA wieder unter Beriicksichtigung beider Frequenzen
(L1 und L2) relativ zu den Referenzstationen ausgewertet. Obwohl die bewegten
Empfianger (SIGMA und ProPak) auch GLONASS-Daten empfangen, konnen diese
nicht geniitzt werden, da die Referenzstationen nur GPS-tauglich sind (siehe Kapi-

tel 1),

6.5 Inertial Explorer

Der wichtigste Block in der Auswertung ist zweifelsohne Inertial Explorer. Dieses
Kapitel behandelt nicht nur die prinzipielle Vorgehensweise, sondern hebt auch einige
wichtige Parameter hervor. Kapitel [7] untersucht Unterschiede durch die Variation
dieser Parameter.

6.5.1 Eingangsdaten

Fiir eine korrekte Prozessierung ist in jedem Fall eine .imr-Datei des IMS notwendig.
Im Falle einer reinen IMU-Auswertung wird ansonsten nur noch die Anfangsposi-
tion und -geschwindigkeit bendtigt. Fiir den Fall der lose gekoppelten Auswertung
kommen einige Anforderungen hinzu:
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Abbildung 6.2: Vergleich der Forward-, Reverse- und Combined-Lésungen

e Entweder alle notwendigen Daten fiir eine korrekte GNSS-Auswertung (siehe
Kapitel oder eine fertig prozessierte Trajektorie aus einer GrafNav-Aus-
wertung.

e Der Hebelarm zwischen IMU- und GNSS-Phasenzentrum

Fiir eine enge Kopplung miissen dann zusétzlich in jedem Fall alle notwendigen
GNSS-Daten (.gpb-Datei der Referenzstationen und deren Koordinaten, .gpb-Datei
des bewegten Empféngers und eventuelle prizise Ephemeriden) vorhanden sein.

6.5.2 Kopplungsarten

Wie im vorigen Abschnitt erwéhnt stehen lose und enge Kopplung zur Auswahl,
wobei sich die Einstellungen bezogen auf die IMU nicht unterscheiden. Alle Para-
meter beziiglich der GNSS-Daten entsprechen jenen in GrafNav. Die ungekoppelte
Integration kann insofern realisiert werden, als zuerst eine reine GNSS- und rei-
ne IMU-Auswertung durchgefiihrt wird. Im Anschluss kénnenn die resultierenden
Trajektorien kombiniert werden.

6.5.3 Forward-Reverse

Eine Zeitreihe von Daten sowohl von GNSS als auch IMS kann sowohl in fort-
laufender Reihenfolge oder von hinten beginnend ausgewertet werden. Es ergeben
sich daher zwei mogliche Trajektorien, die zur Genauigkeitssteigerung miteinander
kombiniert werden kénnen und die Combined-Trajektorie ergeben. Am Beispiel ei-
nes Tunnels kann die Verbesserung deutlich gemacht werden. Im Tunnel fallen die
GNSS-Updates aus und die Genauigkeit der nunmehr reinen IMS-Losung nimmt mit
der Zeit ab. In der Forward-Losung ist die Genauigkeit am Tunnelende bereits sehr
schlecht. In der Reverse-Losung allerdings ist die Position noch sehr gut durch das
letzte GNSS-Update gestiitzt und die zugehorige Standardabweichung somit gering.
In der Kombination wird der Reverse-Trajektorie in diesem Bereich mehr Gewicht
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Abbildung 6.3: Standardabweichungen der Forward- und Reverse-Losungen und de-
ren Positionsdifferenz als Qualitatskriterium

zugedacht und somit die Genauigkeit der kombinierten Losung im Vergleich zur
Forward-Trajektorie deutlich gesteigert. Am Tunnelanfang tritt dieser Sachverhalt
genau in umgekehrter Weise auf.

Wie in Kapitel erklart, wurde in Abschnitt 1 der Messfahrt ein GPS-Ausfall
simuliert. Die Resultate dieser simulierten Tunnelfahrt werden in Abbildung
gezeigt. Zu Grunde liegt eine lose Kopplung von SIGMA-Empfinger und iNAV-
RQH. In der Abbildung wird die geschétzte 1o-Positionsgenauigkeit der Trajektorie
dargestellt. Die maximale Ungenauigkeit verbessert sich durch die Kombination von
forward- und reverse-Losung von 0,8 m auf 0,25 m.

Obwohl also die kombinierte Losung Verbesserungen in der Qualitit des Ergebnisses
bringt, werden sich alle weiteren Auswertungen in dieser Arbeit mit einer reinen For-
ward- oder Reverse-Losung begniigen. So sind eventuell auftretende systematische
Effekte leichter auffind- bzw. interpretierbar. Die Kombination wiirde Auffalligkeiten
y,verwischen“ und die Deutung erschweren.

Die Methode der Vorwérts- und Riickwarts-Prozessierung kann auch als Qualitéts-
werkzeug eingesetzt werden. Und zwar, wenn die Differenz zwischen beiden Trajek-
torien berechnet wird. Verschlechtern systematische Effekte die Losung (Probleme
mit Zeitsynchronisation, falsches Fehlermodell, falscher Hebelarm, ...), so liegt die
Differenz zwischen diesen beiden Werten deutlich tiber der geschétzten Standardab-
weichung der Position. Abbildung zeigt dies anhand einer lose gekoppelten Tra-
jektorie von Javad SIGMA und iNAV-RQH fiir den ersten Abschnitt der Messfahrt
inklusive simuliertem Signalausfall bei 294350s. In diesem Fall passt die Differenz
mit den Standardabweichungen sehr gut zusammen — ein Indiz dafiir, dass keine
systematischen Fehler in den Daten sind.
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6.5.4 Alignment

Wie in Kapitel beschrieben unterteilt auch Inertial Explorer das Alignment in
eine grobe und feine Bestimmung. Es werden ca. 120s grobes und ca. 10 min fei-
nes Alignment empfohlen. Seit Version 8.3 ist eine automatische Erkennung (aus
den Rohdaten) von statischen und dynamischen Phasen implementiert, die sehr gut
funktioniert und die manuelle Einstellung der Dauer von grobem und feinem Align-
ment tiberfliissig macht.

6.5.5 Updates

Mit Updates wird der Vorgang der Unterstiitzung der IMS-Lésung durch externe In-
formation oder zusédtzliche Sensoren bezeichnet. Inertial Explorer unterscheidet ver-
schiedene Update-Typen:

Zero Velocity Update (ZUPT) Phasen des Stillstands kénnen entweder manuell
definiert werden oder werden seit der Version 8.3 auch recht gut automatisch
von der Software erkannt. Interessant ist der Fall der ungestiitzten IMS-Aus-
wertung. Hier wird zu Beginn des ZUPTs nicht nur die félschlicherweise auf-
integrierte Geschwindigkeit auf 0 gesetzt, sondern auch versucht, den dadurch
entstandenen Positionsfehler zu korrigieren. Eine nicht bestitigte Annahme ist,
dass die Korrektur der Geschwindigkeit auf die gesamte Zeit seit dem letzten
Update verteilt wird und der so entstandene Positionsfehler ebenfalls korri-
giert wird. In jedem Fall sind jeweils zu Beginn des ZUPTs deutliche Spriinge
auszumachen. Im Falle der losen und engen Kopplung sind die ZUPTs nicht
mehr die einzige Moglichkeit der Stiitzung, sondern werden um die GNSS-
Koordinaten-Updates erganzt.

Inertial Explorer fithrt im Bereich der ZUPTs eine hoch gewichtete Beobachtung
'vé = 0 in den Kalman-Filter ein. Der Vorgang entspricht dem feinen Alignment

aus Kapitel

GNSS Position Update Bei der losen und engen Kopplung werden die GNSS-Posi-
tionen verwendet, um die IMS-Losung zu stiitzen. Die Implementierung kann
einfach als zusdtzliche Beobachtung im Kalman-Filter erfolgen. Die Gewich-
tung erfolgt abhingig von der Relation zwischen Genauigkeit der pradizierten
Position im Zustandsvektor und der Genauigkeit der GNSS-Beobachtung aus
deren Kovarianzmatrix.

Range Update Diese Moglichkeit ist neu in Version 8.3 und unterstiitzt die IMS-
Losung bei schlechter Satellitengeometrie zumindest mit der durch Code-Mes-
sung erhaltenen Entfernung zwischen Empfinger und Satellit. Dies ist kein
vollstandiges Positions-Update.

Phasen Update Die Phasenmessung zu den einzelnen Satelliten wird bei enger
Kopplung verwendet, um die IMS-Losung zu stiitzen, auch wenn keine Positi-
onslosung moglich ist (weil ngyt < 4). Mindestens 2 Satelliten sind aufgrund
des Empfiangeruhrenfehlers dennoch erforderlich (siche Kapitel .
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Edit Error Model Values m

Name: Source: |Menufeduet
Iitial Standard Deviation Values

Kot Y-Ais Z-bis
Misalignment:  [1.000002+000  [1.00000e+000  [5.00000e+000  deg
AccelBias:  |3.00000e-004 [3.00000e-004 [.00000-004 metres/s 2
GuoDif  [277778007  [277778e007  [277778eD07  deg/s

Spectral Densities Valuss (square raot of)
Koz Y-duis Z-bwis

Misslignment:  [277776e:008  [277778e004  [2777736004  degls
AccelBias:  [3161960005  [3161960005  [3161960005  meves/s"2

GoDif:  [B78410=010  [B7B410e010  [B7B410eD10  deg/s
Velacity: [1.00000e-004 [1.00000-004 [1.00000 004 o
Posilion: [1.00000e-003  [1.00000e003  [100000e003  m

QK | Cancel |

Abbildung 6.4: Parameter des Fehlermodells in Inertial Explorer

Jedes Mal, wenn eines der oben beschriebenen Updates durchgefiihrt wird, tiber-
priift Inertial Explorer mit Hilfe eines Residuentests die Plausibilitdt im Vergleich
zum momentanen Zustandsvektor. Im Prinzip wird ein Ausgleich nach kleinsten
Quadraten durchgefiihrt und im Anschluss daran werden die Residuen in Relation
zur Genauigkeit der Beobachtung getestet.

6.5.6 Hebelarm

Der Hebelarm zwischen GNSS-Phasenzentrum und IMU-Zentrum muss bei jeder
Prozessierung von loser oder enger Kopplung angegeben werden. Wie sich falsche An-
gaben des Hebelarms auswirken, wird in Kapitel [7.1] gezeigt.

6.5.7 Fehlermodell

Die Werte im Fehlermodell reprisentieren die Genauigkeit mit der die systemati-
schen Fehler der IMU bekannt sind und deren zeitliches Verhalten. Die richtige
Wahl des entsprechenden Fehlermodells ist fiir jede Auswertung mit Inertial Explorer
essentiell. Es sind bereits vordefinierte Fehlermodelle fiir verschiedene IMUs sowie
fir spezielle Anwendungsfille (High precision, automotive, ...) vorhanden. Diese
vordefinierten Modelle entstammen reiner Empirie und garantieren somit keine op-
timalen Ergebnisse. Vom Hersteller wird fiir prézise Anwendungen ebenfalls empi-
risches Feintuning empfohlen. Wie sich eine falsche Wahl des Fehlermodells auf die
Ergebnisse auswirkt, wird in Kapitel beleuchtet.

Die in Abbildung [6.4] gezeigten Parameter des Fehlermodells in Inertial Explorer wer-
den in weiterer Folge kurz erklart.
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6 Auswertung

6.5.7.1 Initial Standard Deviation Values

Misalignment: Diese Werte geben die Genauigkeit an, mit der roll-, pitch- und yaw-
Winkel wihrend des Alignments zu Beginn bestimmt werden kénnen. Der Wert
fiir den yaw-Winkel ist vor allem fiir qualitativ minderwertige IMUs viel grofler
als die Werte fiir roll- und pitch-Winkel.

Accelerometer Bias: Entsprechen den Unsicherheiten, mit denen die a-priori ange-
nommenen systematischen Fehler der Beschleunigungsmesser bekannt sind.

Gyro Drift: Analog zu den Fehlern der B-Messer, betreffen diese Werte die Unsi-
cherheit in der angenommenen initialen Kreisel-Drift.

6.5.7.2 Spectral Densities Values

Generell sind die Werte hier umso kleiner, je héher die Qualitdt der IMU ist. Das
heifit, je grofer die Werte umso weniger werden die IMU-Beobachtungen im Filter-
prozess gegeniiber den GNSS-Updates gewichtet. Wahrend der Kovarianzfortpflan-
zung werden die spectral densities mit dem Zeitintervall multipliziert und werden so
als Rauschen zu den Kovarianzen hinzugefiigt (NovAtel (2006)). Die hier angegebe-
nen Werte gehen in quadrierter Form in den Filterprozess ein.

H H arcseci.
Misalignment [97<*<]:

Assoziiert mit der Kovarianz der Misalignment-Parameter

Accelerometer Bias [75]: Assoziiert mit der Kovarianz des B-Messer-Bias

Gyro Drift [d—zg]: Assoziiert mit der Kovarianz der Gyoroskop-Drift

Velocity []: Diese Werte helfen dem Kalman-Filter, unmodellierte Effekte wéh-
rend des Geschwindigkeits-Updates zu beriicksichtigen. Je grofler, umso mehr
Gewicht wird den GNSS-Updates iiberlassen.

Position [m]: Diese Werte helfen dem Kalman-Filter, unmodellierte Effekte wéih-
rend des Positions-Updates zu beriicksichtigen. Je grofier, umso mehr Gewicht
wird den GNSS-Updates iiberlassen.

6.5.8 Ausgabe

Wurden alle Einstellungen in /Inertial Explorer getroffen, kénnen die Daten prozes-
siert werden. Die Software verfiigt im Anschluss daran zwar iiber eine Méglichkeit,
die resultierende Trajektorie grafisch und numerisch zu analysieren, allerdings ist
der Vergleich verschiedener Loésungen nicht moglich. Daher fiel die Entscheidung
auf die Ausgabe als ASCII-Datei mittels der Export Wizard-Funktion. Zur besse-
ren Vergleichbarkeit ist es dariiber hinaus moglich, die Koordinaten nicht im IMS-
Zentrum zu exportieren, sondern durch Angabe eines zusétzlichen Hebelarms ex-
zentrisch zu exportieren. Als Bezugspunkt fiir alle Auswertungen wurde das Sensor-
zentrum der iNAV-RQH gewahlt. Alle FSAS-Trajektorien mussten daher um den
Hebelarm FSAS-RQH korrigiert werden.
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Referenz -~~~

Abbildung 6.5: Prinzip des geometrischen Vergleichs der Xsens-Trajektorie

6.6 Xsens

Die Daten der Xsens konnten nicht in Inertial Explorer ausgewertet werden, da keine
Konvertierung des Xsens-Formats in ein Waypoint-taugliches Format maoglich war.
Auflerdem sind bei der Aufzeichnung die unter Kapitel beschriebenen Probleme
mit der zeitlichen Zuordnung der Messfahrt aufgetreten. Daher mussten die Xsens
Daten in Matlab verarbeitet werden, bevor sie zum Trajektorienvergleich analysiert
werden konnten. Es wird bei diesem Sensor darauf verzichtet, verschiedene Kopp-
lungsarten und Integrationen mit anderen Sensoren zu testen. Wichtig fiir die Ar-
beit war nur der Vergleich eines integrierten out-of-the-box MEMS-Systems mit den
hochpreisigen Alternativen. Eine Verwendung der reinen inertialen Messdaten aus
der Xsens wiirde auch wenig Sinn machen, da die Schéitzung des yaw-Winkels stark
durch die Magnetometermessungen gestiitzt ist, um verldssliche Attitude-Informa-
tion bereitzustellen.

Die einzelnen Schritte in der Auswertung der Daten waren wie folgt:

MT Manager Die am Laptop aufgezeichneten Binardaten wurden mittels der Soft-
ware MT Manager als ASCII-Datei exportiert. Ein Problem beim Offnen konn-
te nach Riicksprache mit dem Xsens-Support durch manuelle Verdnderung von
Bit 122 auf 0xD2 behoben werden.

Zeitversatz Der resultierenden Trajektorie fehlte der absolute Zeitbezug. Die Daten
waren zwar nummeriert und mit einer Rate von 25 Hz ausgegeben worden, doch
galt es, den Startzeitpunkt herauszufinden. Es wurde in Mat/ab eine Kreuzkor-
relation der Nord- und Ostrichtung mit der Trajektorie einer lose gekoppelten
Losung zwischen ProPak-V3 und iNAV-RQH gerechnet und das Maximum der
Kreuzkorrelationsfunktion berechnet. Dieser Wert fiir die Verschiebung wurde
den Xsens-Zeitstempeln addiert.

Geometrischer Vergleich Allerdings unterscheidet sich die mittels Kreuzkorrelation
berechnete Verschiebung fiir die Nord- von der Ostrichtung um 4s. Da dies bei
einer angenommenen Geschwindigkeit von 10m/s einer Distanz von 40 m ent-
spricht, wurde von einem Vergleich der Trajektorien im Zeitbereich abgesehen
und ein reiner Vergleich der Geometrie durchgefiihrt (siehe Abbildung .
Dabei wird immer der Abstand zur Verbindung der beiden néchstgelegenen
Punkte als MaB fiir die Lagedifferenz herangezogen.
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6 Auswertung

Darstellung Die Funktionalitdt zum geometrischen Vergleich der Trajektorien wur-
de in die Matlab-Software zum Trajektorienvergleich (siche Kapitel einge-
bettet.

6.7 Grafischer Vergleich der Trajektorien

Zum Zwecke der grafischen Aufbereitung der Ergebnisse wurde eine Matlab-Software
mit grafischer Benutzeroberfliche erstellt. Das Hauptaugenmerk bei der Entwick-
lung lag auf der grafischen Aufbereitung der Daten zur leichteren Interpretation.
So konnten die ASCII-Ergebnisdateien aus Inertial Explorer sehr gut analysiert, gra-
fisch dargestellt und miteinander verglichen werden. Die Hauptfunktionalititen der
Software sind:

Darstellung einzelner Trajektorien Verschiedene Groflien des Zustandsvektors und
der zugeordneten Varianzen kénnen als Zeitreihe dargestellt werden. Natiirlich
ist es moglich, die Werte mehrerer Trajektorien zu Vergleichszwecken in einer
Grafik darzustellen. (Verfiighare Parameter: Nord, Ost, Hohe, roll, pitch, yaw
jeweils mit Standardabweichung, Standardabweichung von Lage und Position)

Differenz zweier Trajektorien Die Differenzendarstellung ermoglicht die Bildung der
Differenzen von Koordinaten, Lage, Position oder Orientierungsparametern
zwischen zwei Trajektorien. Beispielsweise kénnen so die Standardabweichun-
gen zweier Losungen und die Differenz der beiden Losungen untereinander in
einer Grafik dargestellt werden.

Markierung von Zeitintervallen iiber Text-Dateien ZUPTs, kinematische Phasen,
GNSS-Signalausfille und dhnliches mit ihrem Anfangs- und Endzeitpunkt kén-
nen in einer Text-Datei gespeichert werden. Uber das Menii ,,Load“ kann diese
Datei geladen und die enthaltenen Zeitabschnitte kénnen in der Grafik darge-
stellt werden.

Umfassende Formatierung Die Formatierung erfolgt auf zwei Ebenen. Zuerst kon-
nen Titel und Gitternetz hinzugefiigt, Legendeneintrage, Linienstéirke, -farbe
und -art direkt angepasst werden. Auflerdem kénnen iiber das Einstellungsme-
nii die Optionen fiir den Export der Grafik angepasst werden. Dies beinhaltet
vor allem die Grofle der Grafik und der Schrift sowie das Schriftgewicht der
Textelemente.

Export als .png oder .pdf Uber die Symbolleiste kann die generierte Grafik entwe-
der als .png oder .pdf exportiert werden. Wie oben erwahnt, bietet das Menii
einige Moglichkeiten zur Anpassung dieser Exportfunktion.

Statistik fiir einzelne Bereiche Um neben der grafischen Ausgabe auch auf nume-
rische Werte der Trajektorien Zugriff zu haben, ist es moglich, {iber das ,,Com-
pute“-Meni statistische Groflen fiir den momentan betrachteten Zeitraum zu
berechnen. Fiir jede in der Grafik dargestellte Zeitreihe werden Median, Mit-
telwert, Standardabweichung, Minimum und Maximum fiir den in der Grafik
dargestellten Bereich berechnet und im Matlab Befehlsfenster ausgegeben.
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Abbildung 6.6: Benutzeroberfliche der im Rahmen dieser Arbeit erstellten Matlab-
Software zum Trajektorienvergleich

6.8 Kurz & biindig

Die Rohdaten werden nach entsprechender Konvertierung mit den Komponenten der
Waypoint Products Group verarbeitet. Vor allem Inertial Explorer, welcher die Integra-
tion von IMS- und GNSS-Beobachtungen durchfiihrt, wird mit seinen Parametern
und Arbeitsabldufen nidher beschrieben. Die endprozessierten Trajektorien werden
anschlieend mit der selbst erstellten Matlab-Software fiir die kommenden Analysen
und Vergleiche grafisch aufbereitet.

67



7 Analyse einzelner Parameter

Nachdem sich Kapitel [6| mit dem Ablauf, der Auswertung und der Be-
schreibung der Parameter auseinandersetzte, sollen in weiterer Folge He-
belarm, Fehlermodell und Zeitsynchronisierung explizit untersucht wer-
den. Vor allem die Auswirkungen einer falschen bzw. suboptimalen Wahl
dieser Parameter werden beleuchtet.

7.1 Hebelarm

Um den Einfluss des Hebelarms auf das Ergebnis zu illustrieren, werden im folgen-
den Beispiel eine Trajektorie mit korrektem und 2 Trajektorien mit fehlerhaftem
Hebelarm verglichen. Die verwendeten Werte fiir den Hebelarm sind in Tabelle
aufgelistet. Betrachtet wird die Trajektorie aus Abschnitt 1 der Messfahrt mit si-
muliertem GPS-Signalausfall in der lose gekoppelten Integration zwischen Javad
SIGMA und iNAV-RQH.

Tabelle 7.1: Komponenten des Hebelarms fiir drei verschiedene analysierte Varianten

x (rechts) y (vorne) =z (hoch) | Léange des
[m] [m] [m] Offset-Vektors
Richtiger Hebelarm 0,174 0,067 0,546 0,0m
Kein Hebelarm 0,0 0,0 0,0 0,577 m
,Grob falscher” Hebelarm 10,0 0,0 0,0 9,842 m

7.1.1 ,,Grob falscher” Hebelarm

Bei Betrachtung der geschatzten Standardabweichung der Position (Abbildung
zeigt sich, dass der grob falsche Hebelarm immer wieder ,nach oben ausreifit“. Diese
regelméfBigen Spitzen in der Grafik entstehen durch die (in Kapitel besproche-
nen Residuentests beim Update. Uber lingere Zeitrdume wird hier immer das GNSS-
Update ignoriert, da die Messungen von IMS und GNSS aufgrund des falschen Hebe-
larms nicht zusammenpassen. Daher nimmt die geschétzte Genauigkeit der Trajek-
torie, die sich jetzt nur noch auf die IMS-Loésung stiitzt, mit der Zeit ab. Erst, wenn
das ndchste Update akzeptiert wird, verbessert sich die Standardabweichung und ist
vergleichbar mit jener Trajektorie mit korrektem Hebelarm.
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1+ Grob falscher Hebelarm
Richtiger Hebelarm
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Abbildung 7.1: Geschétzte 3D-Positionsgenauigkeit bei drei verschiedenen Werten
flir den Hebelarm; Zur besseren Darstellung wurde auf der x-Achse
ein Offset von 293600 s von der GPS-Zeit abgezogen. Dies gilt analog
fir alle weiteren Abbildungen dhnlicher Bauart.

Der ,,grob falsche“ Hebelarm wirkt also nicht nur als Translation der resultierenden
Koordinaten, sondern erschwert generell die Integration der beiden Sensoren. Abbil-
dung [7.2] zeigt die Positionsdifferenz zwischen dem , grob falschen“ Hebelarm und
der korrekten Referenz. Der Median liegt mit 9,8 m ganz in der Nédhe der tatséchli-
chen Differenz zwischen den Werten fiir den Hebelarm (siehe Tabelle[7.1]). Allerdings
streut die Differenz ziemlich stark auf Unterschiede von bis zu 40 m. Diese Streu-
ung entspricht dem Fehler, der zusédtzlich zur reinen Translation der Trajektorie
entsteht.

-
Positionsdifferenz: Richtiger — Grob falscher Hebelarm

35

30 -
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20

[m]
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LB

SPAR K.A. GPS-Ausfall LAZARU$

o == 1 1 1 1
0 200 400 600 800 1000 1200

GPS Zeit [s] — Offset = 293600 s

Abbildung 7.2: Abweichung der Lésung mit ,,grob falschem® Hebelarm von der kor-
rekten Referenz
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7.1.2 Kein Hebelarm

Hier wurde auf Eingabe des Hebelarms in /Inertial Explorer verzichtet und so eine
Positionsdifferenz von 0,577 m akzeptiert (siche Tabelle . Natiirlich sind die re-
sultierenden Koordinaten (wie eben gesehen) um genau diesen Wert falsch. Aber
es interessiert auch, ob dariiber hinaus noch zusétzliche Fehler aus dem falschen
Hebelarm resultieren. Beim ,,grob falschen“ Hebelarm war bereits die Integration
der Messdaten beinahe unmoglich, da die GNSS-Updates stédndig verworfen wur-
den.

Fiir den nur leicht falschen Hebelarm trifft dies nicht zu. Uber weite Strecken der Tra-
jektorie funktioniert die Prozessierung einwandfrei und die GNSS-Updates werden
beim Residuentest akzeptiert. Nur in Phasen hoher Kinematik — wie zum Beispiel
den Kreisfahrten beim kinematischen Alignment — werden die GNSS-Updates ver-
worfen, was wieder zu Spitzen in der geschitzten Genauigkeit der Position fiihrt
(Abbildung |7.3)).

Richtiger Hebelarm
Kein Hebelarm .

[em]

PAR Kreise
0 i L )
50 100 150 200

GPS Zeit [s] - Offset = 293600 s

Abbildung 7.3: Geschétzte 3D-Positionsgenauigkeit zu Beginn des Abschnitts 1 der
Messfahrt wiahrend des kinematischen Alignments (K.A.)

Um die Abweichung zwischen den beiden Ldsungen besser analysieren zu koénnen,
wurde die Trajektorie ,ohne Hebelarm* nach der Prozessierung um den (vorher nicht
angebrachten) Hebelarm in das tatsichliche IMS-Zentrum verschoben. So beziechen
sich beide Trajektorien auf den selben Bezugspunkt (das IMS-Zentrum).

Abbildung [7.4] zeigt die verbleibende Differenz und die geschitzten Standardabwei-
chungen der 3D-Position fir beide Félle. Betrachtet wird wieder der Beginn des
Abschnitts und es zeigt sich, dass bei hoher Dynamik wéhrend des kinematischen
Alignments (K.A.) die Fehler am grofiten sind. Bei eher konstanter Fahrt verringert
sich die Abweichung. Zusédtzlich zu den in der Grafik dargestellten Differenzen un-
terscheidet sich die Trajektorie natiirlich um den ,konstanten Offset” des falschen
Hebelarms.

Anmerkung zum ,konstanten Offset“: Dieser ist zwar konstant bei Betrachtung der
Differenz der 3D-Position, wird allerdings nur eine Komponente (beispielsweise die

70



7 Analyse einzelner Parameter

45

40

35

30

25

[cm]

20

15

10

Stdabw.: Kein Hebelarm
— — — Stdabw.: Richtiger Hebelarm |
Positionsdifferenz

__SPAR

) KA -
[—————— i i i i i

50 100 150

GPS Zeit [s] - Offset = 293600 s

200 250 300

Abbildung 7.4: Standardabweichungen und Positionsdifferenz (korrigiert um den

konstanten Wert des falschen Hebelarms) zwischen ,keinem* He-
belarm und der korrekten Referenz im Bereich des kinematischen
Alignments (K.A.)

Nord-Richtung) betrachtet, dann ist die Verschiebung natiirlich von der momentanen
Attitude abhéngig.

7.1.3 Einfluss auf die Attitude

Nachdem sich gezeigt hat, dass der ,grob falsche* Hebelarm bereits die Prozessie-
rung der Daten beeintrachtigt, wird nur noch der Fall ohne Beriicksichtigung des
Hebelarms mit der korrekten Referenz verglichen.

1.2
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0.6

[arcmin]
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0.2

Differenz: Roll-Winkel
m— Stdabw Roll: Richtiger Hebelarm |
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Abbildung 7.5: Standardabweichung und Differenz im roll-Winkel zwischen der Lo-

sung mit korrekter und ohne Angabe des Hebelarms

Abbildung [7.5] zeigt den gesamten ersten Abschnitt der Messfahrt und die Standard-
abweichungen sowie die Differenz der beiden Trajektorien im roll-Winkel. Es zeigt
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7 Analyse einzelner Parameter

sich, dass die Abhéangigkeit von der hohen Dynamik im kinematischen Alignment
(K.A.) nicht so stark gegeben ist, wie bei der Position. Dennoch besteht eine deut-
liche Diskrepanz zwischen der erwarteten Genauigkeit (im Mittel: 0,12’) und der tat-
sachlichen Differenz zwischen beiden Trajektorien (im Mittel: 0,37").

Differenz Yaw
Stdabw Yaw: Richtiger Hebelarm|
Stdabw Yaw: Kein Hebelarm

[deg]

50 100 150 200 250 300 350 400
GPS Zeit [s] - Offset = 293600 s

Abbildung 7.6: Standardabweichung und Differenz im yaw-Winkel zwischen der L6-
sung mit korrekter und ohne Angabe des Hebelarms

Interessant ist, dass sich der yaw-Winkel durch die falsche Angabe des Hebelarms
nicht so stark stéren ldsst. Abbildung zeigt die Anfangsphase. Im Bereich des
kinematischen Alignments ist die Differenz noch relativ grofl und liegt deutlich iiber
der Standardabweichung. Doch mit der Zeit pendelt sich die Differenz im Bereich
der Standardabweichung ein. Die Losung im yaw-Winkel ist demnach in diesem Fall
nicht mehr merklich durch den falschen Hebelarm beeinflusst.

Anzumerken ist, dass sich diese Tatsache beim , grob falschen“ Hebelarm nicht ve-
rifizieren ldsst. Hier sind die Abweichungen zu Beginn bis zu 10° grof§ und pendeln
bis zuletzt um die 1°-Marke.

7.1.4 Interpretation

Es zeigt sich, dass die Integration der GNSS- und IMS-Daten bei falschem Hebelarm
nicht mehr reibungslos funktioniert. Die resultierenden Differenzen zur korrekten
Trajektorie liegen also noch iiber dem Wert des Fehlers, der beim Hebelarm selbst be-
gangen wurde, und sind von der Dynamik der Bewegung abhéngig.

7.2 Fehlermodell

Kapitel [6.5.7 beschreibt die Einstellungen betreffend des Fehlermodells des IMS in
Inertial Explorer. Vom Hersteller wurden diese fiir verschiedene Genauigkeitsklassen
angelegt. Wie sich eine nicht optimale Wahl dieses Fehlermodells auswirkt, soll in
diesem Abschnitt untersucht werden. Die Auswertung basiert auf dem ersten Ab-
schnitt der Messfahrt und einer Trajektorie, der eine lose Kopplung des SIGMA
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7 Analyse einzelner Parameter

GNSS-Empfinger und der IMU iNAV-RQH zu Grunde liegt. Die verwendeten Feh-
lermodelle im Vergleich sind:

e iINAV-RQH: Das , korrekte“ Modell beschreibt die hochprézise IMU am besten.

e IMU FSAS: Dieses Fehlermodell ist auf die etwas weniger genaue FSAS zuge-
schnitten.

e Automotive: Ohne speziellen Bezug zu einer IMU, allgemein fiir nieder-quali-
tative IMS ausgelegt.

Tabelle 7.2: Farbkodierte Werte der Fehlermodelle (auszugsweise nur fir die X-
Komponente)

Anfangliche Stdabw. RQH-RLG IMU FSAS Automotive
Misalignment 5,0E-01
Accelerometer bias

Kreiseldrift 9,0E-05

Spectral Densities RQH-RLG IMU FSAS Automotive

Misalignment

Accelerometer Bias
Kreiseldrift
Geschwindigkeit

Position

In Tabelle sind die Werte der einzelnen Fehlermodelle miteinander verglichen.
Die Beschreibung der Parameter erfolgte bereits in Kapitel [6.5.7} Gut zu erkennen
ist, dass sich die ersten beiden sehr d&hnlich sind, wahrend die Werte des Automotive-
Modells klar dariiber liegen.

7.2.1 Veranderung der geschdtzten Genauigkeit

Die Information im Fehlermodell beschreibt prinzipiell die Genauigkeit der IMS-
Beobachtungen (Beschleunigungen und Drehraten) und deren zeitliches Verhalten.
Bei Wahl eines schlechteren Modells, fithrt das daher im Kalman-Filter einerseits
dazu, dass die GNSS-Beobachtungen mehr Gewicht in der Integration bekommen.
Andererseits wird natiirlich auch das Ergebnis an Genauigkeit einbiiflen — speziell
in Bereichen, in denen die GNSS-Untestiitzung ausbleibt. Genau dieses Verhalten
ist in Abbildung [7.7] zu sehen. Beim 50-sekiindigen GPS-Ausfall wéichst die Stan-
dardabweichung der Position im Falle des ,,Automotive“-Modells bis auf 150 m an
(in der Grafik abgeschnitten). Ansonsten sind die Grafiken in der Genauigkeit leicht
versetzt. Der Unterschied zwischen dem RQH- (Median: 3,4 cm) und FSAS-Modell
(Median: 3,7 cm) ist allerdings minimal wéhrend das Modell ,,Automotive* dartiber
liegt (Median: 6,8 cm).
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Abbildung 7.7: Standardabweichung der Position aus der Kovarianzmatrix fiir 3 ver-
schiedene Fehlermodelle

7.2.2 Veranderung der tatsachlichen Position

Nachdem gezeigt wurde, dass sich natiirlich die stochastische Information im Kalman
Filter dndert, ist es weiters interessant, welche Auswirkung dies auf die geschétzten
Parameter hat.

Abbildungzeigt die Abweichung zur Referenztrajektorie (ohne GPS-Signalverlust)
wahrend der simulierten GPS-Signalabschattung. Die tatséchlichen Abweichungen
fallen viel kleiner aus als die geschétzten Genauigkeiten in diesem Bereich (vgl.
Abbildung . Der Vergleich der einzelnen Fehlermodelle untereinander weist wie-
derum nur minimale Unterschiede zwischen dem RQH- und FSAS-Modell auf und
akkumuliert nur 17 cm iiber den 50-sekiindigen Signalausfall.

Das Automotive-Modell liegt mit iiber 160 cm klar dariiber.
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Abbildung 7.8: Positionsdifferenz aller drei Fehlermodellvarianten zur Referenztra-
jektorie ohne GPS-Signalausfall
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7 Analyse einzelner Parameter

7.2.3 Interpretation

Die Versuche wurden mit einer hochpréazisen IMU durchgefithrt. Die Wahl des Feh-
lermodells beeinflusst in jedem Fall die, den geschéitzten Parametern zugeordne-
te, Standardabweichung. Doch auch die Position selbst wurde durch Wahl eines
falschen Fehlermodells (Automotive) stark verfilscht. Im Bereich des GPS-Ausfalls
wird durch Zuordnung von zu hoher Messunsicherheit zu den IMS-Beobachtungen
deren Gewicht im Vergleich zum Systemrauschen zu stark reduziert und somit die
tatsdchliche Bewegung ,,maskiert.

Geringe Unterschiede im Fehlermodell haben keinen grofien Einfluss auf das Ergeb-
nis. Allerdins muss angemerkt werden, dass die Wahl des Fehlermodells bei weniger
prazisen Instrumenten laut NovAtel (2010) kritischer ist.

7.3 Zeitsynchronisierung

Wie schon in Kapitel [5.5] berichtet, traten bei der IMU FSAS Probleme bei der Zeit-
synchronisierung der Daten auf. In diesem Abschnitt wird die Auswirkung dieses
Zeitversatzes von 0,85 s auf die resultierende Trajektorie diskutiert. Im Beispiel han-
delt es sich um den zweiten Abschnitt der Messfahrt vom ZUPT Lazarus zum ZUPT
Spar. Die verwendeten Daten stammen von der IMU FSAS und dem GPS-Empfinger
ProPak-V3, die eng gekoppelt integriert werden. Verglichen werden die originalen
Messdaten mit den, um den Zeitversatz korrigierten, Daten.

7.3.1 Veranderung der geschatzten Genauigkeit
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Abbildung 7.9: Standardabweichung der Position aus der Kovarianzmatrix mit und
ohne Korrektur des Zeitversatzes von 0,85s

Abbildung zeigt ein dhnliches Bild wie schon beim , grob falschen“ Hebelarm
gesehen: Durch den Zeitoffset sind die Daten im Zeitbereich nicht mehr synchron.
Dies resultiert in fehlschlagenden Residuentests, wenn die IMS-Messungen mit GPS-
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7 Analyse einzelner Parameter

Beobachtungen integriert werden sollen. Deshalb werden die GPS-Updates haufig
ignoriert und die Losung stiitzt sich tiber ldngere Zeitbereiche nur auf das IMS — die
Varianzen wachsen an.

Die zweite Parallele mit dem Hebelarm ist die Korrelation mit der Fahrzeugdynamik
— im Speziellen mit der Anderung des Kurswinkels im kinematischen Alignment. An-
dert sich dieser rasch, werden die GPS-Updates falsch in das IMS-Zentrum transfor-
miert und der Zeitversatz wirkt somit wie ein falscher Hebelarm.

7.3.2 Veranderung der tatsachlichen Position

Auch bei der tatsédchlichen Positionsdifferenz zwischen der Trajektorie mit Zeitver-
satz und jener mit den korrigierten FSAS-Daten zeigt sich die Abhingigkeit von
der Fahrzeugdynamik sehr deutlich (Abbildung [7.10)). Gegen Ende des zweiten Ab-
schnitts verlief die Fahrt sehr gleichméfig und der yaw-Winkel verédnderte sich nur
langsam. Hier treten auch nur Unterschiede im Meter-Bereich auf. Im kinematischen
Alignment (K.A.) gegen Ende der Fahrt hingegen wachsen die Differenzen wieder
auf bis zu 25m an.
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Abbildung 7.10: Positionsdifferenz zwischen den Trajektorien mit und ohne Korrek-
tur des Zeitversatzes

Generell ist zu sagen, dass die Positionsdifferenzen die geschétzten Genauigkeiten aus
dem Filter um ein Vielfaches iibersteigen. Ohne die Korrektur um den Zeitversatz
wire eine Auswertung nicht sinnvoll gewesen.

7.4 Kurz & biindig

An der Analyse der Genauigkeiten und Positionsdifferenzen zeigt sich, dass die aus-
gegebenen Standardabweichungen zwar ein statistisches Maf} fiir die Genauigkeit
der geschitzten Parameter im Kalman-Filter sind, allerdings bei Vorhandensein von
systematischen Fehlern (falscher Hebelarm, Zeitoffset, falsches Fehlermodell) nicht
mehr aussagekraftig sind.

76



7 Analyse einzelner Parameter

Bei beiden Parametern, die die Zuordnung der unterschiedlichen Messdaten zu-
einander beeinflussen (Hebelarm und Zeitsynchronisierung), zeigt sich eine star-
ke Abhéngigkeit von der Fahrzeugdynamik. So stellt das kinematisches Alignment
(Kapitel , bei dem hohe Querbeschleunigungen und schnelle Attitude-Veran-
derungen durch Kreisfahrten erzeugt werden, auch eine Moglichkeit zur Uberprii-
fung dieser beiden Parameter dar. Denn falls Probleme in einem der oben ge-
nannten Bereiche auftreten, sind diese im kinematischen Alignment ersichtlich und
kénnen nicht unentdeckt die Genauigkeit der gesamten Trajektorie verschlechtern.
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8 Vergleich verschiedener Systeme und
Kopplungsarten

Bisher wurden die unterschiedlichen Systeme beschrieben, Aufbau und
Durchfithrung der Messfahrt erklart, die Auswertung der Daten néher er-
lautert und anhand einiger Beispiele gezeigt, welche Auswirkungen even-
tuell falsche Einstellungen auf die resultierende Trajektorie haben. All
dies geschah im Hinblick auf die Moglichkeit, Vergleiche zwischen un-
terschiedlichen Kopplungsarten und Preisklassen durchzufiihren. Dieses
Kapitel analysiert die verschiedenen Varianten und vergleicht die Trajek-
torien mit Fokus auf Genauigkeit von Position und Attitude. Aufgrund
der hohen Anzahl an moglichen Kombinationen werden diese Verglei-
che allerdings nur exemplarisch und nicht ganzheitlich oder vollstandig
durchgefiihrt.

8.1 GPS-Trajektorien

Da die GPS-Beobachtungen den absoluten Bezug der spéteren integrierten Trajek-
torie herstellen, werden zuerst die reinen GPS-Trajektorien verglichen. Da fiir die
Xsens nur die integrierte Losung zur Verfiigung steht, wird statt dessen eine reine
Code-Losung des ProPak-V3-Empfiangers herangezogen. Diese ist vermutlich sogar
genauer als die reine GPS-Losung der Xsens, da eine weitaus bessere Antenne zur
Anwendung kommt.

Fir den Vergleich dient der erste Abschnitt der Messfahrt. Erwartungsgemafl wird
bereits bei statistischer Betrachtung (Tabelle der Positionsgenauigkeiten deut-
lich, dass die Code-Losung nicht vergleichbar ist mit den relativ zu einer Referenzsta-
tion mittels Phasenmessung bestimmten Positionen durch den SIGMA- und ProPak-
V3-Empfanger. Fiir detailliertere Betrachtungen wird daher die Code-Losung ausge-
klammert und der Fokus auf ProPak-V3 und Javad SIGMA gelegt.

8.1.1 Geschiatzte Genauigkeit

Die geschétzte Genauigkeit — also die Werte der Kovarianzmatrix — fiir ProPak-V3
und Javad SIGMA liegen iiber den gesamten Zeitbereich hinweg auf dem anné-
hernd gleichen Niveau. In Abbildung wurde zur iibersichtlicheren Darstellung
eine Spitze (ProPak,,., = 1,7m; SIGMA,,4; = 5,8m) bei 320s nicht dargestellt
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8 Vergleich verschiedener Systeme und Kopplungsarten

Tabelle 8.1: Median der 3D-Positionsgenauigkeit der reinen GPS-Trajektorien

Median
der Positionsgenauigkeit
SIGMA (Javad) 0,043 m
ProPak-V3 (Novatel) 0,045 m
CODE-Lo6sung 9,047 m

und der maximale y-Wert auf 0,9 m gesetzt. Diese Spitze trat bei einem Strafien-
stiick auf, an dem die Baume auf beiden Seiten sehr eng am Straflenrand standen
und der Satelliten-Signalempfang kurz unterbrochen war.

— =— =— ProPak-V3
Javad Sigma

ki i LAZARUS
0 200 400 600 800 1000 1200
GPS Zeit [s] - Offset = 293600 s

Abbildung 8.1: Vergleich zwischen reiner GPS-Trajektorie und lose gekoppelter
Integration

8.1.2 Positionsdifferenz

Es sollen aber nicht nur die geschatzten Werte aus der Kovarianzmatrix, sondern
auch tatsachliche Abweichungen der Position betrachtet werden. Problematisch hier-
bei ist, dass es nicht moglich war, die Trajektorie mit einem hochgenauen tibergeord-
neten System zu bestimmen, um die ,,wahre® Trajektorie zu ermitteln.

Bei Kombination der GPS-Trajektorie mit der hochprizisen IMU iNAV-RQH wird
allerdings davon ausgegangen, dass kurzzeitige Fehler der GPS-Losung durch die
IMU kompensiert werden und die Differenz ein Bild der kurzfristigen GPS-Fehler
zeigt.

Abbildung [8:2] zeigt die Differenz zwischen reiner GPS-Trajektorie und dieser lose
gekoppelten ,Referenztrajektorie. Die mittleren Werte dieser Differenz von 2,0 cm
(ProPak) und 4,8 cm (SIGMA) sind aufgrund dieser Korrelation sicher zu optimis-
tische Schitzwerte fiir die tatsidchliche Genauigkeit.
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Abbildung 8.2: Vergleich zwischen reiner GPS-Trajektorie und lose gekoppelter In-
tegration. Die untere Abbildung ist um den Faktor 10 vergréfert

Dennoch zeigen sie, dass die die kurzzeitigen Fehler des teureren Javad SIGMA hier
deutlich iiber jenen des ProPak-V3 liegen. Dies entspricht nicht der Erwartungshal-
tung. Unter Umsténden ist dieser Effekt auch mit den Problemen beim Auslesen der
Daten aus dem SIGMA-Empfinger korreliert (Kapitel .

8.2 Kopplungsarten

Die in Kapitel beschriebenen Kopplungsarten
e ungekoppelt
e lose gekoppelt
e eng gekoppelt

sollen im Folgenden im Hinblick auf die erreichbaren Genauigkeiten miteinander
verglichen werden. Da die ungekoppelte Losung wesentlich ungenauere Ergebnisse
liefert als die beiden anderen, wird in einem ersten Schritt auf die ungekoppelte
Trajektorie eingegangen.

Fir alle Betrachtungen in diesem Abschnitt gilt: Die Daten stammen aus dem ersten
Abschnitt der Messfahrt wobei keine GPS-Signalabschattung simuliert wurde. Es
handelt sich immer um Kombinationen von ProPak-V3-Empfanger und der IMU
FSAS.
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8 Vergleich verschiedener Systeme und Kopplungsarten

8.2.1 Ungekoppelte Integration

Zu Beginn wird darauf hingewiesen, dass in diesem Beispiel die IMU FSAS und
damit eine mittelpreisige IMU verwendet wurde. Reine IMU-Auswertungen mit der
hochpreisigen iNAV-RQH fithren zu besseren Ergebnissen.
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Abbildung 8.3: Positionsgenauigkeit der reinen IMU-Trajektorie (IMU FSAS), der
reinen GPS-Trajektorie (ProPak-V3) und der ungekoppelt kombi-
nierten Trajektorie

Wie schon in Kapitel [£.2.T)erwéhnt, fithrt Inertial Explorer die Kopplung basierend auf
den Standardabweichungen der vorprozessierten Trajektorien durch. Abbildung
zeigt die Verlaufe fiir beide Trajektorien und macht deutlich, dass die IMU-Genauig-
keit mit der Zeit stark ansteigt. Die sprunghafte Verbesserung in Abbildung bei
~ 270 s markiert eine Periode des Stillstands, die die Software automatisch als ZUPT
identifiziert, und die Losung somit durch diese zusétzliche Information verbessern
kann.

Auflerdem zeigt die Grafik das Verhalten von Inertial Explorer bei Integration der bei-
den Trajektorien. Durch das rasche Ansteigen der IMU-Standardabweichung wird
das gesamte Gewicht auf die GPS-Trajektorie gelegt und die integrierte Trajek-
torie entspricht im Prinzip der GPS-Trajektorie. Nur bei Ausfall von GPS wird
auf die IMU zuriick gegriffen. In Abbildung ist dieser Sachverhalt ebenfalls
schon zu sehen. Die Differenz zwischen GPS und ungekoppelt integrierter Trajek-
torie ist immer anndhernd 0 und schnellt nur bei den kurzen GPS-Ausfillen nach
oben.

Anders verhalt es sich mit der Attitude, da diese bei jeder der Kombinationen zum
groflen Teil von der IMU alleine getragen wird.

8.2.2 Positionsvergleich fiir alle Kopplungsarten
Die Genauigkeit der ungekoppelten Integration wird in Abbildung 85 mit loser und

enger Kopplung verglichen. Wie gerade beschrieben, entspricht der Genauigkeitsver-
lauf ziemlich exakt der reinen GPS-Trajektorie und die Ausreifier aus Abbildung[8.3]
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Abbildung 8.4: Positionsdifferenz zwischen ungekoppelter Integration und reiner

GPS-Trajektorie

beim GPS-Ausfall wurden hier abgeschnitten, um eine deutliche Darstellung der
restlichen Informationen zu gewéhrleisten.

enge Kopplung |
lose Kopplung
keine Kopplung |

70

60 -

50 -

[cm]

40 -

30

20 -

10 -

oF -~ KA . . . . . . . . . . . . LAZARUS
1 1 1 1 1 1

0 200 400 600 800 1000 1200
GPS Zeit [s] - Offset = 293500 s

Abbildung 8.5: Geschétzte 1o-Genauigkeit der Position von lose, eng und nicht ge-
koppelter Integration

Interessant ist, dass die lose gekoppelte Trajektorie eine bessere Genauigkeit er-
reicht als die eng gekoppelte. Dies ist sowohl grafisch in Abbildung als auch in
Tabelle [8:2] zu sehen. Die Vorteile der engen Kopplung machen sich bei weitgehend
durchgidngigem GPS-Empfang noch nicht bemerkbar. Nur bei ~ 440s wirkt sich
ein Ausreifler in der losen Kopplung etwas stérker aus als bei der engen Kopplung.
Wie sich lose und enge Kopplung bei partieller Signalabschattung verhalten, wird
in Kapitel untersucht.

In jedem Fall ist deutlich, dass die Integration ohne Kopplung der Sensoren das
Genauigkeitspotential der Hardware bei weitem nicht ausschépft und die lose Kopp-
lung bei guter GNSS-Verfiigbarkeit etwas genauere Positions- und Lageinformation
liefert.
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8 Vergleich verschiedener Systeme und Kopplungsarten

Tabelle 8.2: Ubersicht iiber die 10 Standardabweichungen in Position, Lage und At-
titude fir keine, lose und enge Kopplung

Kopplung roll pitch yaw Lage Position

Mittel 1,677 1,27 454" 138cm  16,7cm

keine Median 1,26/ 089 57,3 44cm  7.2cm
: Mittel 0,27 027 3,6 24cm  3,5cm
0se Median 0,22/ 0,22 14 24cm  3,7cm

Mittel 0,277 027 3,5 3.0cm 4,7 cm
eng Median 0,22/ 022" 1,5 34cm  55cm

8.2.3 Attitude-Vergleich fiir alle Kopplungsarten

Fiir die Attitude werden nur roll- und yaw-Winkel getrennt grafisch dargestellt, da
das Verhalten in roll und pitch sehr dhnlich ist. Tabelle 8.2 zeigt aber alle Attitude-
Parameter.
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Abbildung 8.6: 1o-Genauigkeit des roll-Winkels fiir verschiedene Kopplungsarten

In Abbildung zeigt sich, dass sich die Genauigkeit mit Einsetzen der GPS-Up-
dates in der Bewegung bei etwa 200s fiir die lose und eng gekoppelte Losung rapide
verbessert. Die Genauigkeit der ungekoppelten Losung verbessert sich immer dann
schlagartig, wenn die Software einen ZUPT erkennt und so externe zusétzliche In-
formation in den Filterprozess einflielen lassen kann. Dies passiert bei 260 s in einer
kurzen Stillstandsphase bevor der Parkplatz nach dem kinematischen Alignment
verlassen wird und beim abschliefenden ZUPT. Ohne GNSS-Unterstiitzung nimmt
die Genauigkeit mit der Zeit ab.

Die weit schlechtere Leistung der ungekoppelten Losung bestéatigt sich auch in den
tatséchlichen Differenzen zwischen den drei Attitude-Losungen (Abbildung 8.7)).
Wahrend enge und lose Kopplung bei der Losung des roll-Winkels relativ wenig
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Abbildung 8.7: Differenz im roll-Winkel zwischen den verschiedenen Kopplungsarten

Unterschiede erkennen lassen (im Mittel nur 0,04'), liegt die ungekoppelte Losung
im Mittel um 4’ daneben.

Vergleicht man Abbildung [8:6] und 8.7, erkennt man, dass die geschétzten Stan-
dardabweichungen und die Differenzen zwischen den Loésungen in der selben Gro-
Benordnung liegen — die Schétzwerte der Standardabweichung demnach plausibel
sind.

Die Genauigkeiten im yaw-Winkel liegen erwartungsgeméf dariiber und auch hier
zeigt die ungekoppelte Integration weit grofere Werte der Standardabweichung (im
Mittel 45,4) als die beiden anderen Kopplungsarten (~ 4'; siche Abbildung|8.8)).
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Abbildung 8.8: 1o-Standardabweichung im yaw-Winkel von keiner, loser und enger
Kopplung

Enge und lose Kopplung sind in Abbildung[8:9|noch einmal gesondert dargestellt, um
eine bessere Unterscheidung der beiden vorzunehmen. Die beiden verlaufen nahezu
parallel mit etwas besserem Start der engen Kopplung. Im Mittel liegt die enge
Kopplung bei 3,5" und die lose Kopplung bei 3,6’ (Tabelle[8.2).
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Abbildung 8.9: 1o-Standardabweichung im yaw-Winkel von loser und enger
Kopplung

8.3 Preisklassen

Aus den vorhandenen Sensoren werden drei verschiedene Preisklassen definiert:

e low-cost: Die Xsens MTi-G liegt als integriertes GPS-IMU System (mit zusétz-
licher Unterstiitzung durch Magnetometermessungen) preislich mit ~ 3.500€
weit unter den beiden anderen Systemen.

e mittelpreisig: Die Kombination von ProPak-V3 als GNSS-Empfanger und IMU
FSAS kostet ~ 57.000€.

e hochpreisig: Bei der Kombination aus Javad SIGMA und iNAV-RQH ist die
hochgenau gefertigte IMU iNAV-RQH der Hauptkostentrager. Insgesamt kos-
tet das System =~ 187.000€.

Zu Beginn wird die low-cost Losung betrachtet, da sie in einer anderen Genauig-
keitsklasse liegt und durch die separate Prozessierung (siehe Kapitel nicht in
allen Facetten mit der mittel- und hochpreisigen Losung verglichen werden kann.
Im Anschluss werden dann das mittel- und hochpreisige System néher beleuch-
tet.

8.3.1 Low-Cost

Zu kléren ist vor allem die Frage, welche Genauigkeit von einem System dieser Preis-
klasse erwartet werden kann und welche Vorteile die Integration weiterer Sensoren
bringt.

Zuerst wird die Abweichung der Xsens-Trajektorie von der Referenz fiir den ersten
Abschnitt der Messfahrt betrachtet. Als Referenz darf in diesem Zusammenhang
die eng gekoppelte ProPak /FSAS-Trajektorie verwendet werden, da die Genauigkeit
(gemittelt iiber den ersten Abschnitt: 5,2 cm) erwartungsgeméf deutlich unter der er-
warteten Genauigkeit der Xsens-Trajektorie (im Meterbereich) liegt.

In Abbildung m ist die Differenz in der Geometrie (Details zur Bestimmung siehe
Kapitel der Trajektorie zwischen Referenz und Xsens dargestellt, wobei die
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Abbildung 8.10: Lageabweichung der Xsens und ProPak-Code-Lésung von der
Referenz

Differenz ein Maximum von 5,1 m erreicht. Ansonsten pendelt der Wert um eine
mittlere Abweichung von 1,1 m.

Um die Betrachtung des low-cost-Systems abzuschliefen, wird noch der Gewinn
durch die Integration betrachtet — also die Verbesserung zur reinen GPS-Losung.
In Abbildung stellt die ProPak-Codelosung die reine GPS-Trajektorie dar. Die
Xsens (im Mittel: 1,2m) zeigt deutliche Verbesserungen durch die Integration im
Vergleich zur GPS-Codel6sung (im Mittel: 2,6 m). Vor allem aber ist die Xsens-Lo-
sung stabiler gegeniiber schlechten GPS-Bedingungen und kurzzeitigen Signalausfil-
len. Wéhrend die ProPak-Code-Trajektorie 6fter Ausreifler mit {iber 10 m Differenz
zur Referenz aufweist, bewegt sich die Xsens-Losung relativ gleichméaflig um die
1-Meter-Marke.

8.3.2 Mittel- und hochpreisig

Zwischen dem hoch- und mittelpreisigen GPS-Empfinger waren wenig Unterschiede
auszumachen (Kapitel . Genau betrachtet zeigte der etwas billigere ProPak-V3
sogar ein besseres Verhalten. Sollten sich Unterschiede beim Vergleich der integrier-
ten Trajektorien ergeben, wird dies demnach hauptséchlich auf die Qualitdtsun-
terschiede zwischen iNAV-RQH und IMU FSAS zuriickzufiihren sein. Es wird der
Vergleich mittels enger Kopplung der Sensoren im ersten Abschnitt der Messfahrt
mit simuliertem GPS-Signalausfall durchgefiihrt.

Position Die Genauigkeit der integrierten Positionslésungen ist in Abbildung [8.11
dargestellt, wobei hier die Spitzen beim GPS-Ausfall abgeschnitten sind, da diese
in Abbildung [B13] noch eingehend betrachtet werden. Die hochpreisige Variante
(Javad-RQH) ist hier iiber den gesamten Zeitraum der Messfahrt besser als die
mittelpreisige Alternative. Die Angabe der Medianwerte in Tabelle verringert
den Einfluss von Ausreiflern auf den Mittelwert.
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Stdabw Position: Javad-RQH

25 -

20 -

[cm]

15 -

o BRAR KA. i i i GPS-Ausfall i LAZARUS
0 200 400 600 800 1000 1200

GPS Zeit [s] - Offset = 293600 s

Abbildung 8.11: 1o-Standardabweichung der Position aus der Kovarianzmatrix des
Filters fiir hoch- und mittelpreisige Kombination

Tabelle 8.3: Median der 3D-Positionsgenauigkeit der hoch- und mittelpreisigen inte-
grierten Trajektorie und der Differenz durch Varianzfortpflanzung sowie
der Median der Positionsdifferenzen zwischen den beiden Trajektorien

Median
Stdabw. Position: hochpreisig oy, 4,6 cm
Stdabw. Position: mittelpreisig 7., 6,0 cm

Stdabw. der Differenz /57 + 52, 7,6 cm

Positionsdifferenz: hoch- mittelpreisic Az 7,5cm
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Um die Plausibilitdt dieser stochastischen Information zu verifizieren, werden zwei
Ansétze gezeigt. Die Schwierigkeit ist in jedem Fall, dass keine ,wahre“ Referenz-
trajektorie zur Verfligung steht:

e Vergleich der Positionsdifferenzen zwischen den beiden Trajektorien mit der
lo-Standardabweichung. Liegen die beiden Werte im selben Bereich, kénnen
die Standardabweichungen als plausibel angenommen werden.

e Vergleich der Standardabweichungen mit der Differenz zu einer genauen Re-
ferenz. Als Referenz eignet sich wahrend des simulierten GPS-Ausfalls eine
Trajektorie ohne diese simulierte Abschattung.

09 | Differenz: hochpreisig — mittelpreisig
Stdabw Position: hochpreisig
0.8 - Stdabw Position: mittelpreisig
0.7 -
0.6
_ 05}
E
04
03
02 : : ; R : :
T ' mﬁb
ok g i . . R . A . . . . . X . . > g
SPAR K.A. GPS-Ausfall LAZARU.
. A , , , usta , ZARUS
0 200 400 600 800 1000 1200

GPS Zeit [s] — Offset = 293600 s

Abbildung 8.12: Standardabweichungen und Positionsdifferenz zwischen den beiden
Trajektorien (hoch- und mittelpreisig)

Abbildung und Tabelle zeigen den im ersten Punkt besprochenen Fall und
veranschaulichen, dass die resultierenden lo-Standardabweichungen (Varianzfort-
pflanzung: 7,6 cm) recht gut zu den wahren Differenzen (Median: 7,5cm) passen.
Achtung: Systematische Effekte, die auf beide Trajektorien wirken (Prozessierungs-
fehler, Referenzstationen,. .. ), scheinen hier natiirlich nicht auf.

Der im zweiten Punkt angesprochene Vergleich mit einer Referenztrajektorie wéh-
rend des simulierten GPS-Signalausfalls ist in Abbildung gezeigt. Da wahrend
dieser Zeit die GPS-Signale keine Rolle spielen, lasst sich die Grafik als Leistung
der IMUs deuten. Hier zeigt sich, dass die hochpreisige IMU (iNAV-RQH) auch das
deutlich bessere zeitliche Driftverhalten zeigt. Wahrend bei der IMU FSAS (mittel-
preisig) die Differenz (5,3 m) zur Referenz deutlich iiber der geschétzten Standard-
abweichung (1,5m) liegt, verhélt es sich bei der hochpreisigen iNAV-RQH genau
umgekehrt: Der 50-sekiindige GPS-Ausfall wird mit einer Abweichung von nur 0,2 m
iiberbrickt, obwohl die geschétzte Genauigkeit bei 0,8 m liegt.

Attitude Da sich roll- und pitch-Winkel beinahe nicht unterscheiden (siche Tabel-
le , wird im Folgenden nur auf den roll-Winkel ndher eingegangen. Zunéchst
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Abbildung 8.13: Standardabweichung der Position und Abweichung von der Refe-
renztrajektorie wihrend des GPS-Ausfalls

zeigt Abbildung [8.14] eine deutliche Verbesserung der Genauigkeit im Anfangsbe-
reich. Dieser Effekt wurde bereits in Kapitel fir den yaw-Winkel beschrie-
ben.

Stdabw roll:hochpreisig
251 Stdabw roll: mittelpreisig | .
2 -
S 15
g
e
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Abbildung 8.14: Standardabweichung des roll-Winkels fiir hoch- und mittelpreisige
Variante

Im restlichen Bereich liegt die Genauigkeit der hochpreisigen Javad SIGMA /iNAV-
RQH-Kombination durchwegs unter der mittelpreisigen ProPak-FSAS-Losung, was
auch durch die Medianwerte in Tabelle bestétigt wird. Es zeigt sich weiters,
dass sich die Genauigkeit der Attitude nicht merklich durch den GPS-Signalausfall
verschlechtert wurde.

Fiir den yaw-Winkel zeigen sich sogar noch groflere Unterschiede zwischen der hoch-
und mittelpreisigen Kombination. Bis zum Ende des kinematischen Alignments ver-
halten sich beide noch in etwa gleich. Doch dann sinkt der Wert der Genauigkeit
der SIGMA /iNAV-RQH-Loésung weiter, wihrend die ProPak/FSAS-Loésung in etwa
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Tabelle 8.4: Median 1o-Standardabweichung der drei Attitude-Winkel

roll pitch yaw

hochpreisig 0,13’  0,13' 0,53’
mittelpreisig  0,22" 0,22 1,47

Stdabw yaw-Winkel: hochpreisig
Stdabw yaw-Winkel: mittelpreisig|
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Abbildung 8.15: Standardabweichung des yaw-Winkels fiir hoch- und mittelpreisige
Variante

auf diesem Niveau bleibt. Wiederum ist keine merkliche Korrelation mit dem GPS-
Signalausfall zu beobachten.

8.4 Szenario: Hauserschlucht

Zum Abschluss soll eine partielle GPS-Abschattung durch eine Hauserschlucht si-
muliert werden und das Verhalten von loser und enger Kopplung in diesem Szenario
miteinander verglichen werden.

8.4.1 Ausgangssituation

Es wird der erste Abschnitt der Messfahrt verwendet und anhand der Daten von
ProPak-V3 und IMU FSAS werden die Unterschiede zwischen enger und loser Kopp-
lung untersucht. Im Gegensatz zu Kapitel [8.2] wird hier allerdings der GPS-Ausfall
nur partiell simuliert. Um dem Szenario einer Hauserschlucht (Abbildung |8.16)) zu
entsprechen, werden alle Satelliten, bis auf die drei unter dem hoéchsten Elevations-
winkel, eliminiert. Das heif3t, jene drei Satelliten, deren Signale auch in einer hoch-
hausgesdumten Strafle noch zum Empfinger durchdringen, werden auch in dieser
Simulation beriicksichtigt. Fiir die lose gekoppelte Integration dndert dies natiirlich
nichts, da auch mit dem Empfang von 3 Satellitensignalen keine Positionslosung
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Abbildung 8.16: Hauserschlucht in New York

moglich ist. Im zentralen Filter der engen Kopplung unterstiitzen die Signale aller-
dings sehr wohl die Prozessierung der IMS-Daten (Kapitel . Zu erwarten ware
demnach eine bessere Genauigkeit der eng gekoppelten Losung im Bereich der si-
mulierten partiellen Signalabschattung. Dieser Bereich deckt sich mit dem Zeitraum
der totalen Abschattung in den entsprechenden, bisherigen Beispielen (294350s —
2944005s).

Als Referenz dient die lose gekoppelte Integration aus Javad SIGMA und iNAV-
RQH, die ohne GPS-Signalabschattung prozessiert wurde.

8.4.2 Position

Die Betrachtung der Position im Bereich der partiellen Abschattung wird zuerst
durchgefithrt. Abbildung [8:17] zeigt neben den Standardabweichungen der Position
fiir lose und enge Kopplung auch die Abweichungen der jeweiligen Trajektorie von
der Referenztrajektorie.

Die tatséchlichen Differenzen liegen fiir beide Félle iiber den geschétzten Standard-
abweichungen. Allerdings ist ein deutlicher Unterschied zwischen loser und enger
Kopplung feststellbar. Die lose Kopplung, die wahrend der 50 Sekunden ganz oh-
ne GPS-Updates auskommen muss, entfernt sich 4,7m von der Referenz, wahrend
die enge Kopplung am Ende der Abschattungsphase nur etwa 0,8 m Differenz zur
Referenz aufweist.
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Abbildung 8.17: Standardabweichung der Position und Abweichung von einer Refe-
renztrajektorie fiir lose und enge Kopplung von ProPak und FSAS

Aufgrund der in Kapitel [£.2.3] beschriebenen Vorteile erweist sich die enge Kopplung
im Falle eines eingeschrénkten Satellitenempfangs als bessere Alternative.

8.4.3 Attitude

Bei der Attitude werden wieder nur roll- und yaw-Winkel unterschieden, da sich roll
und pitch beinahe gleichen. Abbildung [B:18] zeigt den roll-Winkel im Bereich der
Signalabschattung. Hier zeigt sich der positive Effekt der engen Kopplung, da sich die
Genauigkeit des roll-Winkels wihrend der GPS-Signalabschattung nur unwesentlich
verschlechtert.

041 Stdabw roll: lose gekoppelt| -

Stdabw roll: eng gekoppelt | -

035 L g gekopp :
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Abbildung 8.18: Standardabweichnung des roll-Winkels fiir lose und enge Kopplung
im Bereich des GPS-Signalausfalls

Beim yaw-Winkel zeigt sich wieder, dass dessen Genauigkeitsverlauf keine Korrela-
tion mit der Signalabschattung aufweist. Die Standardabweichung der engen Kopp-
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lung verbessert sich nach der Initialisierung zwar schneller auf den Wert von 1.3/,
liegt ab 250 s allerdings immer leicht {iber der lose gekoppelten Trajektorie.

Stdabw yaw: lose gekoppelt|
Stdabw yaw: eng gekoppelt| .

[arcmin]
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Abbildung 8.19: Standardabweichnung des yaw-Winkels fiir lose und enge Kopplung

8.4.4 Einschrankungen

Das oben behandelte Beispiel verwendet simulierte Signalausfille. Somit sind die
verbleibenden 3 Satelliten durch perfekten Signalempfang ausgezeichnet. In einer
realen H&éuserschlucht wéren die verbleibenden Signale allerdings sehr anfillig fiir
Multipath-Effekte und die verwendeten Updates im zentralen Filter hdtten nicht die
Qualitét, die hier verwendet werden kann.

Auflerdem héngt die Signifikanz der Phasenupdates, wie sie bei enger Kopplung
anstatt der Positionsupdates bei Empfang von weniger als 4 Satelliten verwendet
werden, auch stark von der Qualitdt der verwendeten IMU ab. So zeigte sich bei
Verwendung der hochgenauen RQH, dass die Phasenupdates bei enger Kopplung
teilweise auch die Positionsdifferenz zur Referenz vergrofierten. Das heifit, die Losung
wére bei reiner Stiitzung auf die IMU besser.

8.5 Kurz & biindig

Beim Vergleich der GPS-Empfanger lag die Qualitdt der Code-Losung natiirlich un-
ter jenen der geodétischen Empfingern. Allerdings schnitt der billigere ProPak-V3
besser ab als der hochpreisige SIGMA-Empfianger. Beim Vergleich der integrier-
ten Losungen nach Preisklassen zeigte sich vor allem die Qualitdt der IMUs wéh-
rend des simulierten GPS-Ausfalls. Hier wich die SIGMA /iNAV-RQH nach 50 s nur
20 cm von der Referenz ab, wihrend die ProPak/FSAS-Losung weit (5,3 m) dartiber
lag.

Es zeigte sich vor allem auch, dass die Attitude nicht so stark von den GNSS-
Updates abhéingig ist, da sie sich grofitenteils auf die reinen IMS-Messungen stiitzt.
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Die Unterschiede zwischen loser und enger Kopplung in Bezug auf die Attitude sind
eher gering.

Beim Vergleich nach Preisklassen lag die iNAV-RQH mit Javad SIGMA deutlich
voran und konnte Genauigkeiten von 0,13" in roll und pitch und 0,53’ beim yaw-
Winkel erreichen. Die IMU FSAS liegt bei Integration mit ProPak-V3 im Vergleich
dazu bei 0,22" (roll & pitch) und 1,47 (yaw).
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Die Integration von GNSS- und IMS-Beobachtungen ermdéglicht eine verlésslichere
und genauere Bestimmung von Position und Attitude als es mit den einzelnen Sys-
temen moglich wire. Anwendung findet diese Art der Sensorfusion zur Zeit sowohl
beim Mobile Mapping zur direkten Georeferenzierung als auch bei der Navigation
unterschiedlicher Vehikel. Diese Masterarbeit untersucht diese Sensorfusion hinsicht-
lich dreier Bereiche:

o Auswertemethodik der kommerziellen Software und deren Parameter
e Vergleich unterschiedlicher Preisklassen der Sensoren

e Vergleich unterschiedlicher Kopplungsarten der Integration

Fir die notwendigen Tests wurde eine Messplattform geschaffen, die auf einem Au-
to montiert werden kann und Platz fiir drei verschiedene GNSS-Empfinger und
drei verschiedene IMUs bietet. Die Aufzeichnung der Testdaten erfolgte siidlich von
Graz auf einer etwa 15km langen Strecke, an deren Anfang und Ende Zeit fiir aus-
gedehnte ZUPTs (fiir das Alignment der IMUs) gewédhrt wurden. Die Auswertung
der Daten und Integration erfolgte in der kommerziellen Software Inertial Explo-
rer.

Untersuchung der Rohdaten und Auswerteparameter Um die Auswertung und
ihre Parameter besser zu verstehen, wurden zuerst die Auswirkungen eventuell falscher
Parameter auf das Resultat der Auswertung untersucht. Mit diesem Wissen lieflen
sich in weiterer Folge die Ergebnisse der Vergleiche besser interpretieren. So wur-
de in den Daten der mittelpreisigen IMU FSAS ein Zeitoffset von 0,85s entdeckt,
um welchen die Daten korrigiert wurden. Die Gréfe des Zeitversatzes konnte durch
Kreuzkorrelation mit den Beschleunigungsmessungen der iNAV-RQH bestimmt wer-
den. Ein Vergleich der Trajektorien mit und ohne Korrektur des Zeitversatzes zeigt
Abweichungen von bis zu 33 m. Die Unterschiede erreichen deshalb diese Gréflenord-
nung, weil durch den Zeitversatz die Messungen nicht mehr zusammenpassen und die
GPS-Updates beim Residuentest teilweise verworfen werden.

Die weitere Untersuchung betraf den Hebelarm, der korrekt mit 58 cm eingemessen
wurde. Bei Prozessierung ohne Beriicksichtigung dieses Hebelarms entstanden noch
zusatzlich zum Hebelarm-Fehler (58 cm) bis zu 45 cm Abweichungen in hochkine-
matischen Phasen der Fahrt. Fiir diesen Bereich wurde allerdings eine Standardab-
weichung der Position von 6 cm angegeben. Diese Diskrepanz zwischen geschétzter
Genauigkeit und tatséchlicher Abweichung ist bedingt durch den Einfluss des syste-
matischen Hebelarm-Fehlers. Daher empfiehlt es sich, die Daten durch redundante
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Messungen und Plausibilitdtstests auf systematische Fehler zu tiberpriifen. Im vor-
liegenden Messautbau waren gegenseitige Kontrollen der Sensoren leicht moglich.
Auch die Messwerte der beiden qualitativ besseren IMUs konnten gut miteinander
verglichen werden.

Vergleich unterschiedlicher Preisklassen Der Vergleich der GPS-Trajektorien zeig-
te erwartungsgemaf, dass die low-cost Codelésung im Mittel mit einer Standardab-
weichung von 9m weit zuriick liegt. Allerdings schnitt der mittelpreisige ProPak
Empfénger (4,3 cm) tiberraschend etwas besser ab als der hochpreisige Javad SIG-
MA (4,5cm). Da also die Leistung der hoch- und mittelpreisigen GNSS-Empfanger
keine groflen Unterschiede aufwies, sollte der Vergleich der GNSS-IMU-Kopplungen
nach Preisklassen vor allem durch die Qualitidt der IMU gepragt sein. Fiir diese
Analyse wurde ein GPS-Ausfall von 50s simuliert. Die integrierten Trajektorien
konnten in diesem Zeitraum mit einer Losung ohne GPS-Ausfall verglichen werden.
Dieser Vergleich wies die hochpreisige iNAV-RQH als klar bessere IMU aus und die
Kombination aus Javad SIGMA und iNAV-RQH iiberbriickte den 50-sekiindigen
Signalausfall mit nur 20 cm Abweichung, wéhrend die ProPak/FSAS Kombination
530 cm daneben lag.

Auch bei der Attitude zeigt sich die Qualitdt der RQH. Die Standardabweichung
des roll- und pitch-Winkels liegt im Mittel bei 0,13’ und beim yaw-Winkel bei
0,53'. Die IMU FSAS liegt im Vergleich dazu bei 0,22" (roll & pitch) und 1,47

(yaw).

Vergleich unterschiedlicher Kopplungsarten Einen wichtigen Vergleich stellt die
Gegeniiberstellung der Kopplungsarten dar. Da [Inertial Explorer nicht explizit auf
die Prozessierung ungekoppelter Trajektorien ausgelegt ist und diese Variante daher
nur in ihrer einfachsten Form implementiert ist, schnitt sie auch relativ schlecht
ab. Bei kurzen Ausfillen von GPS wurde auf die reine IMS-Trajektorie zuriick
gegriffen und Abweichungen von iiber 100m waren die Folge. Bei Vorhandensein
von GPS-Beobachtungen entsprach die ungekoppelte Losung der GPS-Trajekto-
rie.

Wiéhrend sich lose und enge Kopplung in den Attitude-Winkeln kaum unterscheiden,
(roll-Unterschiede im Mittel bei 0,04") liegt auch hier die ungekoppelte Losung weit
daneben (im roll-Winkel im Mittel um 4).

Interessant ist die Betrachtung der Positionsgenauigkeiten. Hier liegt die lose gekop-
pelte Integration bei weitgehend durchgéngigem GPS-Empfang besser (im Mittel
3,5cm) als die eng gekoppelte Integration (im Mittel 4,7 cm).

Um die Vorteile der engen Kopplung zu verifizieren, wurde das Szenario einer Hiuser-
schlucht simuliert und es werden nur die 3 Satelliten unter dem héchsten Elevations-
winkel in der Prozessierung beriicksichtigt. Diese partielle Signalabschattung wurde
fiir einen Zeitraum von 50 s festgelegt. Unter diesen Voraussetzungen verbessert sich
die Leistung der engen Kopplung enorm. Am Ende der 50-sekiindigen partiellen Si-
gnalabschattung lag sie nur 0,8 m von der Referenztrajektorie entfernt, wahrend die
Abweichung der losen Kopplung bereits 4,7 m betrug.

96



9 Zusammentassung & Ausblick

Ausblick Fir diese Arbeit wurden die unterschiedlichen Messungen nur unterein-
ander verglichen. Es fehlt eine ,wahre“ Referenz, die mit einem genaueren System
zu erfassen wére, um die Genauigkeitsaussagen verlésslich zu verifizieren. Es wurde
zwar versucht, durch automatische Zielverfolgung einer Totalstation die Position der
Messplattform zu bestimmen, allerdings stellte sich die Zeitsynchronisation als pro-
blematisch heraus und die benétigte Genauigkeit konnte mit dieser Messanordnung
nicht erreicht werden. Alternativ wére die Einmessung wéahrend kurzer statischer
Phasen moglich.

Noch schwieriger gestaltet sich die Schaffung einer wahren Referenz fiir die At-
titude. Durch terrestrische Einmessung mehrerer Reflektor-Basislinien kénnte die
Ausrichtung der Messplattform bestimmt werden. Auch hier ist dies nur wahrend
statischer Phasen moglich. Eine Moglichkeit fiir die Untersuchung von billigeren
Sensoren besteht natiirlich, wie auch in dieser Arbeit, im Vergleich mit der prazisen
iNAV-RQH.

Die Ergebnisse dieser Arbeit geben einen sehr guten Uberblick iiber die erreichbaren
Genauigkeiten durch Integration von GNSS und IMS. Vor allem die Unterschiede
durch Qualitat der Sensoren und ,Tiefe“ der Kopplung werden anhand der Er-
gebnisse offensichtlich. Uberraschend zeigte sich, dass der mittelpreisige ProPak-V3
Emfpénger bessere Genauigkeiten erreichte als der teurere Javad SIGMA und dass
je nach Verfiigbarkeit von Satellitensignalen lose oder enge Kopplung bessere Ergeb-
nisse liefern.
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