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Kurzfassung

Durch den Einzug von unbemannten Luftfahrzeugen (sog. UAVs) haben sich neue Mdoglichkeiten im
Bereich der Landvermessung ergeben. UAVs ermoglichen es, schwerzugangliche und grol¥flachige
Bereiche, wie beispielsweise Kisten, Flisse, Briicken etc., zeit- und kostensparend zu erfassen.
Georeferenzierte Punktwolken sind das Ergebnis solcher Befliegungen, die im nachsten Schritt zur
Informationsextraktion bearbeitet werden. Die Georeferenzierung der Punktwolke erfolgt dabei
Uber die Verknipfung der rohen Punktwolke mit der Pose des UAVs.

Die Posenbestimmung des UAVs erfolgt iblicherweise durch eine INS/GNSS-Integration, wobei die
GNSS-Beobachtungen den Drift der inertialen Navigationslosung abfangen und die inertiale
Navigationslosung das GNSS-Beobachtungsrauschen glatten soll. Aus Publikationen geht hervor,
dass sensorspezifische Fehler und Flugmandver die Posenbestimmung malgeblich beeinflussen.
Die detaillierte Analyse dieser Einfliisse wird im Rahmen dieser Arbeit erlautert mit dem Ziel,
Verbesserungsvorschlage im Hinblick auf die Gierwinkelschdtzung zu erarbeiten. Hierzu wurde
eigens eine Simulationsumgebung implementiert.

Anhand der Simulationen lasst sich die Problematik des Drifts der inertialen Navigationslésung und
der Beobachtbarkeit des Gierwinkels reproduzieren. Des Weiteren zeigen die
Simulationsergebnisse, dass horizontale Beschleunigungsdanderungen die Beobachtbarkeit des
Gierwinkel-Fehlerzustandes steigern und somit der Drift des Gierwinkels (iber die Dauer der
Beschleunigungsanderungen entscheidend reduziert werden kann.



Abstract

The arrival of drones (unmanned aerial vehicles, UAVs) have opened up new possibilities in mapping
and land surveying industry. Due to UAVs abilities to access hard reacharble and wide areas (e.g
coats, rivers, bridges etc.), significant cost and time savings can be gained. The outcome of UAV
surveys is a set of georeferenced, three dimensional point clouds. These point clouds are being
georeferenced by associating the raw point clouds to the pose of the UAV.

The pose of UAVs is usually determined by INS/GNSS-Integration, whereby GNSS measurements
account for the drifts of the inertial navigation solutions and the inertial navigation solutions are
used to smoothen down the GNSS measurements. Reports have shown that pose determination is
significantly affected by sensor specific errors (e.g. measurement noise) and flight maneuvers (e.g.
accelerations). As part of this work, a detailed analysis of these influences is carried out with the
aim of improving the yaw estimation. A simulation environment has been implemented for this
purpose.

Based on the outcome of the conducted simulations, the known difficulties concerning the drift of
inertial navigation solutions and the observability of yaw error states have been able to being
reproduced. Furthermore, the simulation results indicate that the observability of the yaw error
states increases with horizontal acceleration changes. Hence the drift of the yaw angle can be
reduced significantly over the duration of the acceleration changes.
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1 Einleitung und Ziele

Das Aufkommen von sog. mobile mapping Systemen (Petrie, 2010) fiihrte unter anderem dazu, dass
der 6ffentliche Raum von ganzen Stadten erfasst werden konnte. Das Projekt ,Wien gibt Raum*
(Stadt Wien, 2019) zeigt, wie die Daten solcher Systeme dazu verwendet werden, den 6ffentlichen
Raum neu zu gestalten. Ein mobile mapping System besteht grundsatzlich aus einer mit Sensoren
ausgestatteten mobilen Tragerplattform und zahlt somit zu den Multi-Sensor-Systemen (kurz MSS).
Die auf die Plattform montierten Sensoren erfassen sowohl die Umwelt als auch die Bewegung des
Tragers. Als Trager kénnen z. B.

= Kraftfahrzeuge,

= Unterwasserfahrzeuge (engl. Autonomous Underwater Vehicle, kurz AUV) (Wang, Chen, &
Hu, 2013),

= unbemannten Luftfahrzeuge (engl. Unmanned Aerial Vehicle, kurz UAV)

= etc

dienen. An den Systemkomponenten andert sich im Allgemeinen wenig. Zur Erfassung der
Umgebung werden lblicherweise Kameras und/oder Laserscanner verwendet. Die Bestimmung der
Tragerplattformbewegung erfolgt hauptsachlich Gber inertiale Navigationssysteme (kurz INS)
und/oder globale Satellitennavigationssysteme (kurz GNSS). Die Bewegung der Tragerplattform
wird durch Pose beschrieben, wobei der Begriff ,Pose” die Position, Geschwindigkeit und
Orientierung zusammenfasst. Die genaue Posenbestimmung eines MSS ist von entscheidender
Bedeutung, da die erfassten Daten (Punktwolken, Bilder etc.) zur Georeferenzierung an die Pose
angehdngt werden. Die georeferenzierten Daten bilden anschliefend die Basis fiir die weitere
Verarbeitung und Informationsextraktion.

Ahnlich der Auswertung geodatischer Uberwachungsmessungen (Heunecke, 2013) kann die Pose
eines MSS anhand eines kinematischen Modells beschrieben werden, wodurch die
Posenbestimmung als klassische ingenieurgeodatische Aufgabe aufgefasst werden kann. Durch den
Einsatz simultaner Messtechnik (INS und GNSS) ist die Implementierung der Posenbestimmung im
Kalman-Filter naheliegend.

Die komplexe Fehlerfortpflanzung von INS kann zu schwer interpretierbaren Ergebnissen fihren.
Einen sehr umfangreichen und theoretischen Uberblick der INS-Fehlerfortpflanzung ist in (Groves,
2013, S. 203) gegeben. Eine eher praktische Vorgehensweise, sich an die Interpretation von
inertialen Navigationslosungen (kurz IN-LOsung) zu wagen, ist die Implementierung einer
Simulationsumgebung (Wen, Mounir, & Baolun, 2012). Der Vorteil einer Simulationsumgebung
liegt darin, eine kontrollierte Umgebung zu schaffen, in der die zahlreichen Einfliisse (Messfehler,
Flugmanover, Zeitsynchronisierung etc.) vom Betrachter selbst modelliert werden kénnen. Diese
Vorgehensweise ermdoglicht nach und nach ein Verstandnis fir die Fehlerfortpflanzung von INS zu
gewinnen. Des Weiteren sind fiir die Beschaffung von INS-Daten keine zeitaufwandigen Messungen
zu absolvieren, sondern diese kdnnen vom Computer aus generiert werden.



Im Forschungsbereich Ingenieurgeodasie der TU Wien wurde auf Grundlage eines error-state-space
Kalman-Filter (kurz ESS-KF) ein INS/GNSS-Integrationssoftwarepaket zur UAV-Posenbestimmung
implementiert. INS/GNSS-Integrationsarchitekturen steigern im Vergleich zu INS die Komplexitat
bei der Interpretation der geschatzten Posen, weshalb im Forschungsbereich Ingenieurgeodasie
erste Schritte hin zur Erstellung einer Simulationsumgebung fiir den implementierten
Integrationsalgorithmus unternommen wurden. Der programmiertechnische Schwerpunkt der hier
vorliegenden Arbeit liegt auf der Weiterentwicklung dieser Simulationsumgebung.

Ein Ziel dieser Arbeit soll es sein, den Einfluss von IMU- und GNSS-Beobachtungsrauschen auf die
Bestimmung der UAV-Pose zu untersuchen. Dabei soll die Posenbestimmung mittels INS und
INS/GNSS-Integration erfolgen und anschlieRend verglichen werden. Aus veréffentlichten
Publikationen [(Hong, Lee, Chun, Kwon, & Speyer, 2005), (Rhee, Abdel-Hafez, & Speyer, 2004)] geht
hervor, dass die Schatzung vom Gierwinkel (Orientierungsparameter des UAVs) maligeblich von
Beschleunigungen des UAVs abhangig ist. Diese Abhangigkeit gilt es im Rahmen dieser Arbeit ndher
zu untersuchen und mogliche Verbesserungsvorschlage zu erarbeiten. Hierfir sollen in der
Simulationsumgebung entsprechende Flugszenarien mit unterschiedlichen kinematischen
Eigenschaften erstellt werden.

1.1 Gliederung der Arbeit

Zu Beginn der hier vorliegenden Arbeit werden die Grundlagen inertialer Navigationssysteme (INS)
erldutert. AnschlieBend werden in Kapitel 3 die Beobachtungen inertialer Messeinheiten (IMU) und
die Berechnung der inertialen Navigationslésung beschrieben. In Kapitel 4 wird ein kurzer Uberblick
Uber den in der INS/GNSS-Integration verwendeten Kalman-Filter gegeben. In Kapitel 5 wird
aufbauend auf dem vorherigen Kapitel ndher auf den INS/GNSS-Integrationsalgorithmus
eingegangen. Die Schwerpunkte dieser Arbeit bilden die Kapitel 6 und 7, in denen die entwickelte
Simulationsumgebung im Detail beschrieben und die Ergebnisse der Simulationsstudie prasentiert
werden sollen. Abschliefend werden in Kapitel 8 die Ergebnisse der Arbeit zusammengefasst und
ein kurzer Forschungsausblick skizziert.



2.1 Rotationsmatrix und deren differentielle Betrachtung

2 Grundlagen fir inertiale Navigationssysteme

In diesem Kapitel werden die Grundlagen erarbeitet, die zum Verstdandnis von inertialen
Navigationssystemen bendtigt werden - beginnend mit der Betrachtung von Rotationsmatrizen und
deren differentiellen Schreibweise. AnschlieBend werden die bei Navigationssystemen anfallenden
Referenzrahmen bzw. Referenzsysteme erldutert. Als letztes werden die bendtigten
Grundprinzipien der inertialen Navigation (auch Tragheitsnavigation genannt) prasentiert.

2.1 Rotationsmatrix und deren differentielle Betrachtung

Werden Eulerwinkel zur Darstellung einer dreidimensionalen Verdrehung zwischen zwei
Koordinatensystemen verwendet, so erfolgt der Ubergang vom System B zum System a Uber die
folgende orthogonale Rotationsmatrix C‘g (Groves, 2013, S. 38):

1 0 0 cosbOpg, 0 —sinbpy|[ cosyp, sinyg, 0
Cg = Cﬁ'T =|0 cos ¢Ba sin ¢ﬁa 0 1 0 —sin 1/)30[ cosS ¢Ba
0 —singg, cos¢p,|[sinfg, 0 cosbp, 0 0 1
COpa cYpq COgq SYpq —S0gq
= _C¢Ba Slpﬁa + S¢Ba Seﬁa Clpﬁa C¢l§a Cwﬁa + S¢l§a Seﬁa Swﬁa S¢Ba Ceﬁa (2-1)
S¢Ba Slpﬁa + C¢Ba Seﬁa Cl/) _Sd)ﬁa C¢ﬁa + Cd)Ba Sg[?a Slpﬁa C(l’[ia Ceﬁa

mit

" Yo = [Bpa Opar Vpe] - Roll-, Nick-, Gierwinkel,
= ¢x = cosx und sx = sinx.

Umgekehrt berechnen sich die Eulerwinkel aus den Elementen der Rotationsmatrix mittels (Groves,
2013, S. 38):

$pa = arctan, (C5(2,3), C5(3,3))
0o = —arcsin(C5(1,3)) (2.2)
YPpe = arctan, (Cf;‘(l,Z), C,‘;‘ (1,1)

wobei die Nummern in den Klammern angeben, in welcher Zeile bzw. Spalte die Elemente der

Rotationsmatrix zu finden sind.



2.1 Rotationsmatrix und deren differentielle Betrachtung

Fir infinitesimale Winkel kénnen die Approximationen cosx =1 und sinx = x in die
Rotationsmatrix (2.1) eingefiigt werden. Produkte infinitesimaler Winkel konnen vernachlassigt
werden, sodass die vereinfachte, nicht orthogonale Rotationsmatrix folgende Form annimmt
(Groves, 2013, S. 39):

1 lpﬁa _gﬁa
Ch~|—Ypo 1 Ppa | =I5 — [Ppa A (2.3)
gﬁa _¢ﬁa 1

mit
. ['I’Ba /\] ... Schiefsymmetrische Matrix der Eulerwinkel.

Die zeitliche Ableitung der Rotationsmatrix C"é‘ ist durch den Differentialquotienten definiert

(Groves, 2013, S. 45):

(2.4)

. Cs(t +6t) — C5(0)
Cﬁ = lim .
5t—0 ot

Die Rotationsmatrix Cg(t+ 6t) kann in zwei sukzessiven Rotationen aufgeteilt werden, wobei

angenommen wird, dass sich das System a rotiert und das System f stillsteht (Groves, 2013, S. 45):
CE(t+8t) = €LY e (D). (2.5)

Flr ein infinitesimales Zeitintervall §t gilt die Approximation (2.3) und eingesetzt in (2.5) ergibt sich
die Gleichung (2.4) zu (Groves, 2013, S. 46):

(13 - [q’a(t),a(t+5t) /\])Cg ®) —Cz®

o
GO =

ot
L [P aco),acesse) A «
=m s GO
ot N%
— 1; _ Ba g
IR TR
= —05,C5(t)
= Ci() 25, (2.6)
mit
B B
0 ~Wup,  Dapy
g _1[,.PB _ B B
.Qaﬁ—[waﬁ/\]— Wop 7 0 —Wep x
B B
[_waﬁ,y (‘)aﬁ,x 0 J



2.2 Referenzrahmen

Der Drehratenvektor wgﬁ beschreibt die Geschwindigkeit, mit der sich System B im Bezug zu
System a dreht. Ausgedriickt werden die einzelnen Drehraten im auflésenden System B (oberer

Index). Der Term .Qgﬁ entspricht der schiefsymmetrischen Matrix des Drehratenvektors.

2.2 Referenzrahmen

Referenzrahmen bzw. deren Realisierungen, die Koordinatensysteme, sind Konstrukte, die es
ermoglichen Objekte innerhalb eines rdaumlichen Bezugs zu beschreiben. In den folgenden
Unterkapiteln sind die in Navigationsaufgaben vorkommenden Koordinatensysteme
zusammengefasst, wobei grundsatzlich zwischen groR- (die Erde umfassend) und kleinrdaumigen
(lokalen) Koordinatensystemen unterschieden wird. VereinbarungsgemaR gilt fiir die gesamte hier
vorgestellte Arbeit, dass die verwendeten Koordinatensysteme rechtwinklige und rechtshandige
Systeme sind.

2.2.1 Inertialsystem

Das Inertialsystem (i-System) beschreibt ein nicht-rotierendes und unbeschleunigtes Bezugssystem
(Schédlbauer, 1999). Der Ursprung des Systems liegt im Massenschwerpunkt der Erde. Die z-Achse
l3uft entlang der Rotationsachse der Erde, die x- und y'-Achsen liegen in der Aquatorebene und
rotieren nicht mit der Erdrotation mit (siehe Abbildung 2.1). Im Inertialsystem gelten die
newtonsche Gesetzte, welche Aussagen Uber die Bewegung von Objekten/Korpern im
Inertialsystem treffen.

2.2.2 Erdfestes Koordinatensystem

Das erdfeste Koordinatensystem (e-System) ist ein mit der Erde rotierendes System und ist, wie das
Inertialsystem, im Massenschwerpunkt der Erde gelagert. Die z®-Achse verlauft deckungsgleich mit
der Z-Achse, die x®-Achse liegt in der Aquatorebene und schneidet den Bezugsmeridian (0° Linge —
mittlerer Greenwich Meridian). Die y*-Achse steht senkrecht auf der x¢, z°-Ebene (siehe Abbildung
2.1). Aus den Definitionen des Inertial- und des erdfesten Systems ist ersichtlich, dass beide
Systeme sich nur von der Erddrehung um die gemeinsame z-Achse unterscheiden. Dieser
Zusammenhang kann mittels Rotationsmatrix angegeben werden (Groves, 2013, S. 73):

coswie(t —t,) sinwi(t—t,) 0

C; =" = |—sinwe(t—ty) coswe(t—1ty) O 2.7)
0 0 1
mit
" W, =7292115-10"%rad s~ ! Erdrotationsrate,
"t Zeitpunkt, an dem die x- und x®-Achse

deckungsgleich sind.



2.2 Referenzrahmen

2.2.3 Korperfestes Koordinatensystem

Die Achsen des korperfesten Koordinatensystems (b-System) sind, wie der Name verrét, fix am
Kérper/Objekt befestigt. Dabei zeigt die x®-Achse in Hauptbewegungsrichtung des Objektes
(Langsrichtung), die y®-Achse nach rechts und die z>-Achse nach unten (siehe Abbildung 2.1).

2.2.4 Lokales Navigationskoordinatensystem

Das lokale Navigationskoordinatensystem (n-System) ist ein topozentrisches Koordinatensystem,
dessen Ursprung mit dem des korperfesten Koordinatensystems koinzidiert (siehe Abbildung 2.1).
Die x"-Achse zeigt in Nordrichtung (in Richtung der Rotationsachse) und die y"-Achse in Ostrichtung.
Die x", y"-Ebene definiert eine Tangentialebene an der Flache des Referenzerdellipsoids, auf
welcher die z"-Achse senkrecht, in Nadirrichtung schauend, steht. In der englischsprachigen
Literatur ist diese Anordnung der Achsen unter dem Namen ,North-East-Down” (kurz NED)
bekannt. Die Verdrehung des korperfesten in Bezug zum lokalen Navigationskoordinatensystem
ergibt die Orientierung des Objektes. Wird diese Orientierung mittels Eulerwinkel beschrieben, so
erfolgt gemaR der Gleichung (2.1) der Ubergang vom b- ins n-System (iber die Rotationsmatrix C}.

Xi

Abbildung 2.1: Referenzrahmen (nach Wendel, 2011)



2.3 Grundprinzip der inertialen Navigation

2.3 Grundprinzip der inertialen Navigation

In der Kinematik ist die Beschleunigung a als erste zeitliche Ableitung der Geschwindigkeit v bzw.
als zweite zeitliche Ableitung der Position r definiert (Eller, 2016):

_dv_dzr
dt — dt? (2.8)
=Vv=7.

Im Inertialsystem kann die Beschleunigung eines Objektes nur durch eine von auRen einwirkende
Kraft entstehen. Durch die Integration dieser Beschleunigung, auch Tragheitsbeschleunigung
genannt, kann auf die Geschwindigkeit bzw. auf die Position des Objektes geschlossen werden
(Jekeli, 2001):

v=1= Ja(t) “dt +v(ty) = fi*(t) ~dt + 1(ty)
' ' (2.9)
r= fv(t) ~dt +1(ty) = fi"(t) -dt +1(ty) .

Analog ergibt sich aus der Integration der Drehraten (siehe Gleichung (2.6)) die Orientierung (Jekeli,
2001):

C= f C(t)dt + C(t,) . (2.10)

Die Integrationskonstanten der drei Integrale entsprechen der initialen Geschwindigkeit, Position
und Orientierung. Um die absolute Geschwindigkeit, Position und Orientierung bestimmen zu
konnen, missen diese initialen GréBen bekannt sein.

Wird die Objektbewegung in Bezug zu einem rotierenden System (z. B. dem erdfesten
Koordinatensystem) beschrieben, so entstehen sog. Scheinkréfte bzw. Scheinbeschleunigungen,
die vor der Integration der Tragheitsbeschleunigung bericksichtigt werden missen. Die
Transformation der Objektposition (Ursprung des koérperfesten Koordinatensystems) vom
erdfesten ins Inertialsystem erfolgt durch die transponierte Rotationsmatrix der Gleichung (2.7)
(Groves, 2013, S. 47):

ri, = Ciré, . (2.11)



2.3 Grundprinzip der inertialen Navigation

Die Geschwindigkeit im Inertialsystem folgt aus der Ableitung der Gleichung (2.11):
oy = CLrey + CLivey, . (2.12)
mittels Gleichung (2.6) ergibt sich:

L, = CLOE,TE, + CLTe,

l ° (2.13)
= Ce('Qie ep T Tep) -
Die Beschleunigung im Inertialsystem folgt aus der Ableitung der Gleichung (2.13):
a., = CL(Q5,x5, +75,) + CL{Q%,18, + 05,75, + 75, )
= CLO% (04,18, +7¢,) + CL{Q%1e, + 05,7, +7¢,}
= CL(QEQ5,18, + 5,78, + Q5,18 + 05,7, +75,)
= CL(025,020,75, + 200,78, + 25,18, +75,) (2.14)
mit
" 0200 T, .. Zentrifugalbeschleunigung,
. %ﬂfe?gb Coriolisbeschleunigung,
" 00T, .. Tangentialbeschleunigung (engl. Euler acceleration),
LI R Objektbeschleunigung (Tragheitsbeschleunigung).

Die Zentrifugalbeschleunigung nimmt mit kleiner werdendem Abstand zur Erdrotationsachse ab.
Die Coriolisbeschleunigung entsteht nur, wenn das Objekt eine Geschwindigkeit im Bezug zum
erdfesten Koordinatensystem besitzt (7%, > 0). Die Tangentialbeschleunigung wird im
allgemeinem vernachlassigt, da die Erdrotation als konstant angenommen wird (flfe = 0). Obwohl
diese Beschleunigungen als Scheinbeschleunigungen bezeichnet werden, werden diese von
Messsystemen mit ausreichendem Auflésungsvermogen erfasst. Demzufolge muss die
Tragheitsbeschleunigung (i*¢,) vor der Integration isoliert werden, um auf die tatsdchliche
Geschwindigkeit bzw. Position des Objektes schlieBen zu kénnen.

Abhdngig vom ausgewahlten Navigationsrahmen (auflésendes System), sind auch bei der

Integration der gemessenen Drehraten Korrekturterme vor der Integration anzubringen. Eine
nahere Beschreibung dieser Korrekturterme erfolgt im Abschnitt 3.2.1.

10



2.3 Grundprinzip der inertialen Navigation

3 Inertiale Messeinheit und inertiales
Navigationssystem

Eine inertiale Messeinheit (engl. inertial measurement unit, kurz IMU) ist ein elektronisches
Messsystem bestehend aus Kreisel und Beschleunigungsgeber. Abgesehen von diesen
Inertialsensoren werden unter dem Begriff der IMU noch weitere Elemente zur
Messwertaufbereitung (Temperatursensor, Uhr, Kalibrierungsparameter etc.) hinzugezahlt. Die
von der IMU ausgegebenen Messwerte besitzen auch nach der Messwertaufbereitung immer noch
sensorspezifische Fehler. Grund hierfiir sind unter anderem nicht kalibrierbare (z. B. Messrauschen)
und zeitlich nicht konstante GroRen (z. B. bias). Kreisel und Beschleunigungsgeber sind
eindimensionale Messwertgeber und somit nur entlang einer Achse sensitiv. Da Nutzer von
Navigationssystemen im Allgemeinen an einer vierdimensionalen (3D-Raum- und 1D-Zeitangabe)
Beschreibung des bewegten Objekts interessiert sind, werden entlang drei orthogonaler Achsen
jeweils ein Kreisel und ein Beschleunigungsgeber angeordnet. Bei der Anordnung der
Inertialsensoren wird grundsatzlich zwischen zwei Arten unterschieden: Der kardanischen
Aufhdngung (engl. gimble) und dem sog. Strapdown-System. Erstere behdlt bei
Objektverdrehungen die Orientierung bezliglich des gewahlten Navigationsrahmen bei. Letztere ist
mit dem Objekt fest verbunden (,festgeschnallt” auf Englisch: strapped down) und fihrt die
Bewegungen bzw. Verdrehungen des Objektes ebenfalls aus. Strapdown-Systeme sind heutzutage
in fast allen modernen UAVs verbaut, weswegen in weiterer Folge diese Art der Anordnung
vorausgesetzt wird.

In Abbildung 3.1 ist der Aufbau eines inertialen Navigationssystems (kurz INS) dargestellt. Ein INS
besteht aus einem Hardware-Teil, der IMU und aus einem Software-Teil, dem
Navigationsprozessor. Im Navigationsprozessor werden die IMU-Beobachtungen anhand der
Navigationsgleichungen zu einer Positions-, Geschwindigkeits- und Orientierungslosung
prozessiert. Zusammengefasst werden die einzelnen Losungen unter dem Begriff der inertialen
Navigationslosung (kurz IN-Losung). Die grundlegende Vorgehensweise bei der Berechnung der IN-
Losung wurde bereits in Abschnitt 2.3 beschrieben und besteht aus der Integration der IMU-
Beobachtungen. Auch erwdhnt wurde, dass ohne initiale Position, Geschwindigkeit und
Orientierung nur deren relative Anderung bestimmt werden kann. Die IMU-Beobachtungen werden
mit einer gewissen Frequenz ausgegeben, weswegen die Integration nicht kontinuierlich, sondern
zu diskreten Epochen stattfindet. Eine neue Epoche wird immer dann eingeleitet, wenn neue IMU-
Beobachtungen ausgegeben werden. Nach der Initialisierungsphase des INS wird die Lésung der
vorherigen Epoche verwendet, um die Losung der nadchsten Epoche zu berechnen. In diesem
Zusammenhang wird von der Nachfiihrung der IN-Losung gesprochen. Der Einfluss der IMU-Fehler
auf die Bestimmung der Position, Geschwindigkeit und Orientierung ist erheblich, da diese bei der
Nachfiihrung mitintegriert werden.
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3.1 Kreisel und Beschleunigungsgeber

Initiale Position,
Geschwindigkeit und

Orientierung
'N5¢ __________ .
1 1
: :
: Inertiale Mﬁ:‘» Navigationsprozessor —:p-»IN-LE)sun
! Messeinheit Drehraten 9 P ! 9
1 1
1 1

Abbildung 3.1: Aufbau eines inertialen Navigationssystems (nach Groves, 2013, 5.163)

3.1 Kreisel und Beschleunigungsgeber

Ein Kreisel, oder auch Gyroskop genannt, misst die Drehrate wgﬁ, mit der sich das System B im

Bezug zum System a dreht, und gibt den Messwert anschlieBend im System y aus. Im Falle eines S
trapdown-Systems wird die Drehrate des korperfesten im Bezug zum inertialen System bestimmt.

Mit der Ausgabe im korperfesten System nimmt der Drehratenvektor die folgende Gestalt an: w?b.

Ein Beschleunigungsgeber misst die sog. specific-force in Bezug zum Inertialsystem: fig. Die specific-
force beschreibt nicht eine Kraft, sondern eine Beschleunigung beziglich des frei fallenden
Inertialsystems. Zum besseren Verstandnis sei eine kurze Herleitung der specific-force formuliert.
Laut dem zweiten Gesetz von Newton wird im Inertialsystem eine Kraft F bendtigt, um einen Korper
der tragen Masse m in Bewegung zu versetzen. Dieses Gesetz muss bei Systemen mit einem
Kraftfeld, beispielsweise dem Gravitationsfeld, erweitert werden (Jekeli, 2001):

mir=F+mg. (3.1)
Dividiert durch die Masse und umformen der Terme ergibt sich:
f=a-g (3.2)
mit

" r=a.. Objektbeschleunigung (entspricht der gesuchten
Tragheitsbeschleunigung),
Beschleunigungsvektor aufgrund der Gravitation,

=f.. specific-force (oder auch non-gravitational force per unit mass genannt).

Befindet sich der Beschleunigungsgeber statisch in einem zum Inertialsystem rotierenden System
(z. B. e-System), wird zuséatzlich zur Gravitationsbeschleunigung die Zentrifugalbeschleunigung
gemessen (siehe Gleichung (2.14)) und die Summe dieser beiden Terme ergibt den
Schwerebeschleunigungsvektor g.
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3.1 Kreisel und Beschleunigungsgeber

Liegt der Beschleunigungsgeber in Ruhe (@ = 0) mit der sensitiven Achse parallel und in Richtung
zum Schwerebeschleunigungsvektor, so zeigt der Messwert etwa 9,8 ms? an. Daran ist erkennbar,
dass zur Isolierung der Tragheitsbeschleunigung unter anderem ein Schweremodell benétigt wird.
Das Modell von Somigliana bietet im WGS 84 Koordinatensystem (NIMA, 1997) ein entsprechend
triviales Modell zur Berechnung der Schwerebeschleunigung in Abhangigkeit der ellipsoidischen
Breite (Torge, 2001):

(1 + 0,001931853 sin? @)

() = 3.3
gO @ gWGS 84 \/m ( )
mit
Iwesga = 97803253359 ms=2.. Theoretische Schwere am Aquator (an der
Ellipsoidoberflache),
= ¢ =x=0,0818191908425 ... Exzentrizitat.

Die Vereinfachungen des Schweremodells von Somigliana (Schwerewert in der Hohe null und
senkrecht zum Ellipsoid) kdnnen flr prazise Navigationsaufgaben nicht ausreichend sein. Eine
entsprechende Erweiterung der Gleichung (3.3) folgt aus der Bericksichtigung der
Schwerevariation aufgrund der Hohe h (Groves, 2013, S.71):

2 ZR2R 3
9(@,h) = go(@) {1 - [1 +f(1—2sin% @) + w] h+ —th} (3.4)
Ry u R§
mit
= f=1/298.257223563... Abplattung,
3
* u=GM= 3986004418 - 101‘”:—2 Geozentrische Gravitationskonstante
(Gravitationskonstante G mal Erdmasse
M),
= Ry=6378137m; Rp =Ry (1 — f) ... grofe und kleine Halbachse.

Das Messprinzip der beiden Inertialsensoren beruht je nach Bauart auf unterschiedlichen
physikalischen Prinzipien. Bei Kreiseln wird zwischen mechanischen und optischen Messprinzipien
unterschieden. Das mechanische Messprinzip realisiert durch einen rotationssymmetrischen
Korper ist beispielsweise in einem Vermessungskreisel anzutreffen (von Fabeck, 1980).

Die optischen Messprinzipien sind wiederum in zwei Gruppen eingeteilt: den Ringlaserkreisel und
den Faserkreisel (engl. interferometric fiber-optic gyro). Bei der Messung der Erdrotation im
geodatischen Observatorium in Wettzell wird beispielsweise ein Ringlaser verwendet (Schliiter et
al., 2007). Ein dhnliches Bild zeichnet sich bei den Messprinzipien der Beschleunigungsgeber ab, wo
zwischen Beschleunigungsgeber mit pendelnder Prifmasse oder mit schwingendem Balken
unterschieden wird. Eine ausfiihrliche Erlduterung von Inertialsensoren ist in (Titterton & Weston,
2004) zu finden.
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3.1 Kreisel und Beschleunigungsgeber

Inertialsensoren werden hinsichtlich ihrer Qualitatsmerkmale — bias stability, axis alignment, scale
factor, um nur einige zu nennen — in verschiedene Klassen eingeteilt, wobei einerseits die Klassen
Schnittmengen aufweisen und andererseits verschiedene Autoren unterschiedliche Einteilungen
und Bezeichnungen der Klassen vertreten.

In Abbildung 3.2 werden beispielsweise vier Kreiselklassen anhand ihrer bias Stabilitat
unterschieden. Der bias beschreibt im Allgemeinen ein Offset in den Beobachtungen (hier in den
Kreiselbeobachtungen). Dieser hat sowohl eine zeitlich konstante (statische) als auch eine zeitlich
variierende (dynamische) Komponente (Groves, 2013, S.152), wobei die bias Stabilitat die
dynamische Komponente beschreibt.

Eine hohere Stabilitdt verlangt den Einsatz von komplexeren Messprinzipien, wodurch der Preis
ansteigt und sich die Anwendung von zivilen (Smartphones) Uber industriellen (UAVs) zu
sicherheitsrelevanten Bereichen (Militar, Schifffahrtnavigation etc.) verlagert. Die Erdrotation
betragt ndherungsweise 15 Grad pro Stunde (360° / 24h). Ist die bias Stabilitat eines Kreisels hoher
als die Erdrotation, also links vom blauen Pfeil in Abbildung 3.2, dann kann die Erdrotation mittels
dieses Kreisels erfasst werden. Kreisel mit einer geringeren bias Stabilitat als die 15 Grad pro Stunde
sind nicht in der Lage, die Erdrotation zu messen. Solche Kreisel sind beispielsweise in modernen
Smartphones eingebaut und gehéren den sog. MEMS-Sensoren (engl. Micro-Electro-Mechanical
Systems) an. Ahnliche Abbildungen gibt es auch fiir Beschleunigungsgeber.

Earth rotation rate

MEMS

Tactical )
4
wn
O
OR
Industrial
2
:  Optical,
& Mechanical, Consumer
§ etc. X
1 t t >
0.01 0.5 15 40 100

[deg/h] gyro bias stability

Abbildung 3.2: Bias Stabilitét fiir verschiedene Qualitéitsgruppen von Kreiseln (Xsens, 2019)
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3.2 Navigationsgleichungen im lokalen Navigationskoordinatensystem

3.2 Navigationsgleichungen im lokalen
Navigationskoordinatensystem

Die Navigationsgleichungen koénnen in verschiedenen Referenzrahmen formuliert werden. Im
Folgenden wird nur auf die Formulierung im lokalen Navigationskoordinatensystem eingegangen,
da diese fiir das Verstdandnis der nachfolgenden Kapitel relevant ist. Die Orientierung in Form der
Rotationsmatrix C} gibt an, wie das korperfeste Koordinatensystem in Bezug zum lokalen
Navigationskoordinatensystem verdreht ist. Der Geschwindigkeitsvektor v}, beschreibt die
Geschwindigkeit des korperfesten in Bezug zum erdfesten Koordinatensystem aufgel6st in den
Achsen des lokalen Navigationskoordinatensystems. Die Position wird im erdfesten
Ellipsoidkoordinatensystem durch die ellipsoidische Breite, Ldnge und Ho6he beschrieben. Die
Formulierung im lokalen Navigationskoordinatensystem bringt im Vergleich zu anderen
Referenzrahmen zusatzliche Herausforderungen mit sich, die unter anderem bereits im Abschnitt
2.3 angedeutet wurden.

Wichtig bei der Berechnung der IN-L6sung ist die Reihenfolge, in der die Position, Geschwindigkeit
und Orientierung nachgefiihrt werden. In Abbildung 3.3 ist die Reihenfolge der Nachfiihrung
anhand eines Blockschemas dargestellt. Als erstes wird die Orientiereng nachgefihrt, da die
Rotationsmatrix fir die anschlieBende Drehung der gemessenen Beschleunigungen vom
korperfesten ins lokale Navigationskoordinatensystem benétigt wird. Gefolgt von der Orientierung,
werden Geschwindigkeit und Position nachgefiihrt. Die in den Klammern stehenden Vorzeichen der
Position, Geschwindigkeit und Orientierung geben an, ob sich diese vor (-) bzw. nach (+) der
Nachfiihrung befinden.

In den folgenden Kapiteln werden die Navigationsgleichungen im lokalen
Navigationskoordinatensystem prasentiert. Eine ausfiihrliche Herleitung dieser Gleichungen ist an
dieser Stelle nicht vorgesehen, stattdessen wird auf entsprechende Literatur verwiesen: (Groves,
2013, S. 176 ff).
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3.2 Navigationsgleichungen im lokalen Navigationskoordinatensystem

b b
o;ib f+ib
cn(_) 1. Nachfithrung 2.Transcfic;rrmat|on
b _.,.' Orientierung : specific force
——
n
I
gn
n 3-Nachfiihrung q—b Schweremodell
veb(_) Y > Geschwindigkeit
ef _ 4. Nachflihrung
P ( ) > Position
Y Y
n n e
Cb(+) Veb(+) pe(+)

Abbildung 3.3: Nachfiihrung der IN-L6sung (nach Groves, 2013, S. 176)

3.2.1 Nachfiihrung der Orientierung

Ausgangspunkt bei der Nachfihrung der Orientierung ist die Gleichung (2.6) im lokalen

Navigationskoordinatensystem. Der Term 022, l4sst sich dabei wie folgt aufteilen (Groves, 2013, S.
177):

Cﬁ = Cgﬂfm
= Cp0}, — (L + 93,)C . (3.5

Der erste Term entspricht der schiefsymmetrischen Matrix der gemessenen Drehraten. Der Term
07, beschreibt die Verdrehung des erdfesten zum Inertialsystem aufgelést im lokalen
Navigationskoordinatensystem und ergibt sich aus der Erdrotation w;, und der ellipsoidischen
Breite des korperfesten Koordinatenursprungs ¢, (Groves, 2013, S. 177):

Wi, COS P 0 sin @, 0
0L = [wl A] = [ 0. Al = we [— sin @, 0 —cos@p|. (3.6)
—wj, Sin ¢y, 0 coS @y 0

Die sog. Transportrate, der Term 07, entspricht der Rotation des lokalen
Navigationskoordinatensystems, wenn dieses sich entlang der Erdoberflache bewegt. Die Rotation
entsteht dadurch, dass sich bei Bewegung des lokalen Navigationskoordinatensystems die x", y"-
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3.2 Navigationsgleichungen im lokalen Navigationskoordinatensystem

Ebene stets lotrecht bzw. tangential zur Flache des Referenzerdellipsoids ausrichtet. Die
entsprechende schiefsymmetrische Matrix lautet (Groves, 2013, S. 177):

Veb,E
Rg(op) + hy
- 0 _wgn,z wgn,y
07, = [wg, Al = EELLENE wgn,z 0 _wgn,x (3.7)
Ry(¢p) + hy — o Wl 0
n en,y en,x
~Vep,g " AN @
L Re(@p) + hy
mit
= hy.. ellipsoidische Hohe des korperfesten
Koordinatenursprungs,
vy =[vin Venr Venpl--  Geschwindigkeit im lokalen
Navigationskoordinatensystem,
Ro(1-e€?) -
" Ry(pp) = (1_620517%)3/2 ... Meridian- und

Ro

* Rp(pp) = Ticersmtgy

Querkrimmungsradius in Abhangigkeit der

ellipsoidischen Breite des korperfesten
Koordinatenursprungs.

Die Position, Geschwindigkeit und Drehraten werden tber das Integrationsintervall 7, (Zeitintervall
zwischen zwei IMU-Epochen) als konstant angenommen. Die nachgefiihrte Rotationsmatrix ergibt
sich aus der Integration der Gleichung (3.5) (Groves, 2013, S. 178):

Ch(+) = C()(Is + 25, 7i) — (25(—) + 22,(2)) CH (- 3.8)

Die Integration entspricht einer Approximation, da die Potenzreihe der Exponentialfunktion nach

dem ersten Glied abgebrochen wurde.

3.2.2 Nachfiihrung der Geschwindigkeit

Der gemessene Beschleunigungsvektor f?b muss als erstes vom korperfesten ins lokale
Navigationskoordinatensystem transformiert werden (Groves, 2013, S. 178):

1
i~ 5 (C() + RS - (3.9)
Die vollsténdige Differentialgleichung der Geschwindigkeit lautet (Groves, 2013, S. 179):

Vep = [ip + 95 (0p hp) — (22, + 2027,)vg, . (3.10)
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3.2 Navigationsgleichungen im lokalen Navigationskoordinatensystem

Der transformierte, gemessene Beschleunigungsvektor f7;, wird mittels dem aus der Gleichung
(3.4) berechneten Schwerebeschleunigungsvektor gy der schiefsymmetrischen
Erdrotationsmatrix 2], und der Transportrate 27, korrigiert. Das Anbringen dieser Korrekturterme
hat den Zweck, die Tragheitsbeschleunigung von den restlichen Stérbeschleunigungen (Schwere-
und Scheinbeschleunigung) zu isolieren. Werden die Terme der Gleichung (3.10) lber das
Integrationsintervall 7, als konstant angenommen, so ergibt die nachgefiihrte Geschwindigkeit
Folgendes (Groves, 2013, S. 179):

vy () = v (=) + [f1 + 95 (06 (), by (5) = (28, (=) + 205, (), (D)7 - 3.11)

3.2.3 Nachfiihrung der Position

Die Ableitung der ellipsoidischen Koordinaten vom Ursprung des korperfesten Koordinatensystem
lautet (Groves, 2013, S. 61):

. Vep N

e = Ry(pp) + hy

. vl (3.12)
(Rg(@p) + hyp) cos @,

hy = —Veb,p -

Unter der Voraussetzung, dass Uber das Integrationsintervall 7, die Anderung der
Krimmungsradien vernachldssigt und die Geschwindigkeitsanderung als linear angesehen wird,
Iasst sich die Position des korperfesten Koordinatenursprungs mittels (Groves, 2013, S. 180)

o () = (=) = o (VB p (=) + Vi p ()

- Ny T Vepn(—) Vepn(+)
R LV P P W ke w ey r ey (313)
Tk Vep p(—) Vep g (+) >
Ly(+) = Ap(=) + =
oD =hO)+5 <(RE(<pb(—))+hb(—>)cos<pb<—)+(RE(<pb<+>)+hb(+>) 05 90 (1)

bestimmen. Die Reihenfolge bei der Nachflihrung der Position ist von besonderer Bedeutung, da
zwischen den Koordinaten Abhangigkeiten bestehen. Fiir Breiten von +90° oder ndaherungsweise
+90° kann die Nachfiihrung der Lange zu numerischen Problemen oder sogar zum vollstandigen
Versagen flihren. Die sog. wander-azimut implementation behebt diese Singularitat. Da Fliige in
Polregionen nicht vorgesehenen sind, ist diese Art der Implementierung fiir diese Arbeit nicht
weiter relevant und wird daher nicht naher erldutert, stattdessen soll auf die entsprechende
Literatur hingewiesen werden (Groves, 2013, S. 180 ff).

18



3.2 Navigationsgleichungen im lokalen Navigationskoordinatensystem

4 Erweiterte Kalman Filter

Die zeitkontinuierliche Differentialgleichung zur Beschreibung eines linearen Systems lautet
(Heunecke, 2013):

x(t) = F(t)x(t) + GHOw(t) (4.2)
mit
= F(t) .. Systemmatrix,
= x(t) .. Zustandsvektor,
= G(t) .. Stéreingangsmatrix,
= w(t).. StorgroRenvektor,
=t Zeit.

Die zeitkontinuierliche und zeitveranderliche Beschreibung eines nichtlinearen Systems erfolgt in
Zustandsraumdarstellung mittels (Simon, 2006):

x=f(x,wt) (4.2)
z=h(x,v,t) (4.3)
mit
.z Beobachtungsvektor,
= X zeitliche Ableitung des Zustandsvektors,
= P Beobachtungsrauschen,

Die nichtlinearen Funktionen f() und h() beschreiben in Abhangigkeit ihrer (unabhangigen)
Variablen, einerseits die zeitliche Anderung des Zustandsvektors, andererseits den funktionalen
Zusammenhang zwischen dem Zustands- und dem Beobachtungsvektor. Die Differentialgleichung
(4.1) und (4.2) entsprechen einer kinematischen Beschreibung des Systems, da keine StellgrofRen in
der Gleichung vorkommen. Das bedeutet, dass die Ursache der Zustandsveranderungen nicht
berlicksichtigt wird, was einer dynamischen Beschreibung gleichkdme. Bei normalverteiltem,
unkorreliertem weiRen Rauschen (w~N(0, Q), v~N(0, R)) und zeitdiskreter Darstellung (t = t)
lassen sich die Gleichungen (4.2) und (4.3) umformen in:

X = fir(xy) + wy (4.4)

Z, = hk(xk) + Vy . (45)
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3.2 Navigationsgleichungen im lokalen Navigationskoordinatensystem

Die Linearisierung der Gleichungen (4.4) durch das Abbrechen der Taylorreihenentwicklung nach
dem linearen Glied an der Stelle x, ;. lautet (Farrell, 2008):

) of
Xy = fk(xo,k) + Ix (xk - xO,k) + Wi
X0,k
cor+ L] o+
Xp = Xok ax ‘o Xp T Wy
A
Xp+1 — Xok = 32 X T Wi
+1 0 ax *ox
. Of
8x) = — Sxp +wy
X X0,k
6Xk = Fk5xk + Wi (46)
mit
of A
|6x1 T oox,
0f  of|
ox, 6an
Analog gilt fur die Gleichung (4.5) (62 = 2} — Z):
o) oh oxy +
Zp = x ‘o Xk T Vg
6Zk =~ Hk5xk + Vi (48)
mit
dhy dhy
[axl axn]
dh, dh,
0x;, — 0x,

Die Matrizen F;, und H;, beinhalten die partiellen Ableitungen der Zustande und werden System-
und Beobachtungsmatrix genannt. Wird die Linearisierung nicht an einer beliebigen Stelle x, j
durchgefiihrt, sondern an der Stelle eines geschatzten Zustandsvektors Xj, fuhrt die
Implementierung der Gleichungen (4.6) und (4.8) zum erweiterten Kalman-Filter (engl. extended
Kalman filter, kurz EKF). Das hochgestellte Vorzeichen gibt an, ob sich der jeweilige Term vor (-)
oder nach (+) dem Zeitpunkt der Aufdatierung befindet. Eine weitere Unterteilung des EKFs
hinsichtlich des Darstellungsraums unterscheidet zwischen Fehlerzustandsraum (engl. error state-
space, kurz ESS) und Zustandsraum (engl. total state-space). Im ESS-KF wird nicht direkt der
Zustandsvektor geschatzt, sondern die Fehlerzustinde des Systems. Die geschatzten
Fehlerzustande §X; werden anschlieBend an den pradizierten Zustandsvektor X;, angebracht und
ergeben den aufdatierten Zustandsvektor X}. Erfolgt die Pridiktion auf Basis des aufdatierten
Zustandsvektors, so spricht man von einer closed-loop Architektur des ESS-KF. Da die geschatzten
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3.2 Navigationsgleichungen im lokalen Navigationskoordinatensystem

Fehlerzustande durch die closed-loop Architektur in die Pradiktion des Zustandsvektors mit
einflieBen, werden die Fehlerzustande nach der Aufdatierung zuriickgesetzt: §X,_; = 0. Hiermit
entfallt auch die Pradiktion der Fehlerzustinde: §X;, = 0. Auf eine detailreiche Erlauterung der
einzelnen Implementierungen des EKFs wird hier verzichtet, stattdessen soll auf die
entsprechenden Darlegungen bei Jwo und Cho (2010) hingewiesen werden. Der Vollstandigkeit
halber werden die wichtigsten Schritte und Filtergleichungen prasentiert:

1. Berechnung der Transitionsmatrix T, _4.
Die Transitionsmatrix beschreibt die Fortschreibung des (Fehler)Zustandes (Groves, 2013,

S.119):
Ti_1 = exp(Fj_1T) (4.10)
mit
= exp() .. Exponentialmatrix,
" T =t —tp_q - Zeitintervall.

2. Berechnung der Kovarianzfortpflanzung.
Die Kovarianzmatrix der Fehlerzustande P ist definiert als (Groves, 2013, S. 89):

P = E(6x6x) mit P; = o und P;; = Pj; = 0;0;p; ; . (4.11)
Die Terme ¢ und pi,j beschreiben die Varianz der Fehlerzustande bzw. die Korrelationen
zwischen den Fehlerzustianden. Die Fortschreibung der Kovarianzmatrix erfolgt durch
(Groves, 2013, S. 93):
Py =T, 1P iTi 1+ Q1. (4.12)
3. Bestimmung der Innovation (bzw. des Innovationsvektors) §z;, (Groves, 2013, S. 119):
6z, =z, — Hi Xy, . (4.13)
4. Bestimmung der Verstarkungsmatrix K, (Groves, 2013, S. 94):
K, = PiH(H P H} + R)™ (4.14)

-1
wobei der Term (HkP,;H£ + Rk) der Kovarianzmatrix der Innovation entspricht

5. Aufdatierung des Fehlerzustandsvektors und dessen Kovarianzmatrix

=0 + Kk5Zk
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3.2 Navigationsgleichungen im lokalen Navigationskoordinatensystem

6. Aufdatierung des Zustandsvektors (Groves, 2013, S. 95):

X =%y + 6% . (4.17)
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3.2 Navigationsgleichungen im lokalen Navigationskoordinatensystem

5 INS/GNSS-Integration

Bei der Bestimmung von Navigationslosungen hat sich in der Praxis besonders die Integration von
INS und GNSS (Global Navigation Satellite System) durchsetzen kdnnen. Grund hierfiir sind unter
anderem die kontraren Eigenschaften der beiden Navigationssysteme. Die Vorteile und Nachteile
von GNSS gegentiber von INS sind (Groves, 2013, S. 559):

Vorteile:

= absolute Positions- und Geschwindigkeitsinformation,
=  Genauigkeit nimmt nicht mit fortschreitender Zeit ab (sog. long-term accuracy).

Nachteile:

= Abhdngigkeit von einer im Hintergrund stehenden kostenintensiven Infrastruktur
(Satelliten, Kontrollstationen, Raketen etc.),

= geringere Messfrequenz,

= geringere short-term accuracy (zumindest flir code-based Beobachtungen).

Bei Verwendung mehrere GNSS-Antennen ist eine Orientierungsinformation bestimmbar, die
Genauigkeit ist hierbei proportional zur Basislange zwischen den Antennen. Multi-
Antennensysteme werden im Allgemeinen bei Objekten mit groRer Ausdehnung, wie
beispielsweise Schiffen (Lu, Cannon, & Lachapelle, 1993) oder Flugzeugen, verwendet. Die volle
Orientierung lasst sich ab einer Konstellation von drei GNSS-Antennen bestimmen. Fiir UAVs ist die
Bestimmung der Orientierung mittels Multi-Antennensystem von sehr geringer Bedeutung.

In der Literatur sind zahlreiche Integrationsarchitekturen beschrieben (Groves, 2013, S. 560 ff),
wovon die trivialste die sog. lose Kopplung darstellt, welche auf Grundlage des im Kapitel 4
beschriebenen Filteransatzes (ESS-KF) agiert. Die hier betrachteten Zustinde des Systems
beschranken sich auf die Orientierung, Geschwindigkeit und Position.

Im ESS-KF werden nicht direkt die Zustande, sondern die Fehlerzustande des INS geschatzt. Die

~

Fehlerzustande sind als Differenz zwischen der IN-Losung (,,~“) und dessen wahren GroRe definiert

(Groves, 2013, S. 203):
scg =cych
6”%0: = ﬁ%a - v%a (51)
61";“ = ?Ea - T;a Odel’ Spb = ijb - pb

mit

= {a,B,v}E{i b, e n}.. (siehe Abschnitt 2.2),

= 5r;a Positionsfehler in kartesischen Koordinaten (Einheit: Meter),
= Spp - Positionsfehler in ellipsoidischen Koordinaten (Einheit: Radiant und
Meter).
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3.2 Navigationsgleichungen im lokalen Navigationskoordinatensystem

Die Fehlerzustainde des |INS entstehen durch Fehler in den [IMU-Beobachtungen,
Initialisierungsfehler und getroffenen Vereinfachungen in den Navigationsgleichungen (Groves,
2013, S. 203). Die korrigierten (fehlerfreien) INS-Zustdnde ergeben sich durch die Addition der
Fehlerzustande zu den INS-Zustanden. Da die wahren Zustande in Wirklichkeit nicht bekannt sind,
missen die Fehlerzustande geschatzt werden. Die Rickflihrung der geschatzten Fehlerzustande zu
den INS-Zustanden fuhrt zu den geschatzten Zustdanden (Groves, 2013, S. 564):

s = (5C%)' Ty (5.2)
Vpe = Vpo — 50p, (5.3)
Pp =Dp — 6Dy - (5.4

Die geschatzten Fehlerzustande werden nach der Aufdatierung der INS-Zustdnde zurtick auf null
gesetzt. Die Fehlerzustande erhalten durch die Schatzung die Kovarianzmatrix P, die gleichzeitig
auch die Kovarianzmatrix der geschatzten Zustande ist.

Der genaue Ablauf der INS/GNSS-Integration ist im Blockdiagramm der Abbildung 5.1 dargestellt.
Die entsprechenden Gleichungen zur Berechnung wurden im Kapitel 4 prasentiert. Der
Berechnungsablauf der Integration besteht aus den folgenden Schritten:

1. Nachfiihrung der IN-Losung X, (siehe Abschnitt 3.2) und gleichzeitige Fortschreibung der
Kovarianzmatrix Pj,.

2. Liegt zum Zeitpunkt £, eine GNSS-Beobachtung vor, so folgt die Berechnung der Innovation
6zy.
Liegt zum Zeitpunkt t, keine GNSS-Beobachtung vor, so entspricht die IN-L&sung der
endgiiltigen Navigationsldsung: X = X¥. Analog gilt P; = Pj. Die Schritte 3-4 werden
anschlieRend tbersprungen, hin zu Schritt 6.

3. Berechnung der Verstarkungsmatrix K.

4. Aufdatierung des geschitzten Fehlerzustandes 86X und der Kovarianzmatrix Py.

5. Aufdatierung des pradizierten Zustandes (IN-Lésung) Xj

6. Einfihrung des aufdatierten Zustandvektors in das INS.
N N A
Xl:r-1 X y

r INS

| |

-

GNSS EKF

Abbildung 5.1: Closed loop INS/GNSS-Integrationsarchitektur (nach Jwo & Cho, 2010)
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5.1 Systemmodell

In den folgenden Abschnitten, werden das System-, Beobachtungsmodell, System- und
Beobachtungsrauschen naher erlautert.

5.1 Systemmodell

Das Systemmodell beschreibt die zeitliche Anderung der INS-Fehler. Bei der Aufstellung des
Systemmodells werden folgende Fehlerzustande im lokalen Navigationskoordinatensystem
betrachtet (Groves, 2013, S. 584):

o} 44
Xins = | OV (5.5)
Spy
mit
= ¥, =I[6bn, 8On, SYnplT .. Orientierungsfehler,
= 5V, =[0vgpn OVepr OVeppl” .. Geschwindigkeitsfehler,
» §p,=[6¢p, 64, O6hy]T ... Positionsfehler.

Der Zustandsvektor xJys ist nicht auf die INS-Fehlerzustinde beschrinkt, sondern kann
beispielsweise um Sensorfehler der IMU (z.B. bias) erweitert werden. Um die zeitliche Anderung
der INS-Fehlerzustande im Systemmodell zu formulieren, sind die zeitlichen Ableitungen der
Fehlerzustdande zu bilden. Die Herleitung dieser Gleichungen wird an dieser Stelle nicht angefiihrt,
da diese einerseits sehr aufwandig und andererseits in der Literatur zu finden ist (Wendel, 2011).
Die Erwartungswerte der zeitlichen Ableitung der Fehlerzustande lauten (Groves, 2013, S. 584 ff):

E(6¥7,) ~ Q1 6¥, — E(@F — wl) + E(@, — 0)
Ve ke
Re(@p) + hy
—6Vgp N
Ry(@p) + hy
—0vgy g tan @,
L Rg(@p) + hy | (5.6)
[ —Veb,E ]

N ~ 2
(Re(@p) + hy)

vl Ve, ~

_TE s, 4 |
(Re(@p) + hy) cos? @, (Rn(@p) + hy)

n ~
Vep,r tan ¢

[(Re(@p) + flb)z-

sin @y,
0

A~

cos @y

~ n?n6ql?1b — Wie 6§0b -

0
0
1

E(6vg,) = _(ng?b nEWhy — Z(ﬁ?n + Zfl?e)&’gb + gy A E(@gn — wen)
90(@p) ~n

sh (5.7)
—Uu
Tes(Pp) i

+ 20, nE(®], — ) — 2
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5.1 Systemmodell

) 6V} D2, vOhy
E(6(Pb) — - eb,N _ eb,N — (5.8)
Ry (@p) + hy (RN(flA’b) + hb)
. vy Dl g sind, § D% zOh
E(é‘ﬂb) — _ el’J\,E _ + e:.w,E ,fpb (pbz —— eb,EA t; (59)
(Re(@p) + hy)cos @, (Rg(@p) + hy) cos? @, (Re(@p) + hy)” cos @y,
E(8hy) =~ —6v%, p (5.10)
mit

= up .. Einheitsvektor des lokalen Navigationskoordinatensystems (Index D...

Down,
in Nadirrichtung schauend),

v 755(Pp) = Rg(Pp)y/cos? @y + (1 — e2)?sin? @y, ...
Geozentrischer Radius an der Oberflache (Index S ... Surface).

Einsetzen der Gleichungen (5.6) bis (5.10) in Gleichung (4.1) fuhrt zur Systemmatrix Fjyg. Die
unterschiedlichen Einheiten im Positionsfehler (Breite und Lange in Radiant; Hohe in Meter) konnen
zu Rechenungenauigkeiten fiihren. Der Positionsfehler in kartesischen Koordinaten (Einheit: Meter)
folgt aus der Transformation der Systemmatrix FJys (Groves, 2013, S. 587):

(1353 033 0343 I3 0343 0343
F?]\{I:S = {053 Tsxs  Osis Fiys 033 Isxz 033
0313 0343 T;(n)_ 033 033 Tf(n)

[I353 O3x3 O3 |[F,  F%, F%][f3xs Osxz Osys
=[0sxs Isxs Osus|[FZ,  FJ, F&[|03x3 Isxzs Osxs

0353 033 T;(n)_ 0305 F3, F33[[03x3 Osxs Tf(n) (5.11)
mit
Ry(p) + Ay 0 0
Fry _ A ~ ~
P 0 (Rg(@p) + hp) cos @, 0
0 0 -1
1
. Ry(@p) + hy
Tr(n) = 0 1A 0
(Re(@p) + hyp) cos @y
0 0 -1
7111 = _[w?n Al
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5.1 Systemmodell

_ -1 _
0 ﬁ
Rg(@p) + hy
1
Ry (Pp) + hy
tan @
i Rg(@p) + hy
[ R Vb e
w;e SIN P, - —
(Rg(@p) + hyp)
n 0 _9?b,N
13 =

=n
veb,E

~ ~ 2
(R (@p) + hyp)
—Vgp g tan @y

Wie COS Py, +

(Re(§p) + hyp) cos? @y,

(R (@p) + flb)z-

Fy = _[(ng?b "]

N
veb,D

Ry(@p) + hp
Deyp p tan @y,

s A
_ 20Ugpptan,

Re(@p) + hy
Depy tan @, + gy p

~

n
1]eb,N

Ry(@p) + hyp
Dep  tan @,

— 2w, Sin @y,

+ 2w, sin @,

Re(®p) + Ry
20g, n

Ry(@p) + hp

(-
22 —

sn
21Jeb,E

F3§
~ 2 ~
_ (Von,z) sec® Py
Re(@p) + hyp

sn o=n 2 A
veb,Nveb,E Sec” ¢p

an A
- 2veb,Ewie COsS @p

an ~ =n A
+ 2V yWie COS Py — 2V pWie SIN Py

Re(@p) + Ay

Re(®p) + Ry

+ 2w;, cos @y,

Re(@p) + hy

— 2w;, COS Py, 0

(ﬁgb,E)z tan@, Vg nVesp
(Re(@p) + iib)z (Rw(@p) + Eb)z

an an A an an
VebNVeb E tan ¢ + Vep,eVeb,n

0

Rg(@p) + hy (Re(@s) + hy)”
29", cwie Sin @ (Ver,r ’ (Dl i _290(9p)
e (Re@) +h)" (Ru(@p) +hy)" 750 ]
.t 0 0l
. IRN(@b) + hyp |
F32 = I 0 1 0 I
ll (Re(@p) + hyp) cos @y, Jl
0 0 -1
_ /_l)n -
0 0 _ eb,N ——
(Re(@p) + hyp)
F33 = Vg, Sin Py 3 Veh,e
(R (@) + hyp) cos? @y, (Re(@p) + flb)z cos @,
L 0 0 0 -
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5.2 Beobachtungsmodell

5.2 Beobachtungsmodell

Der Innovationsvektor §z;, ist definiert als Differenz zwischen der GNSS- und der IN-Lésung. Durch
die rdumliche Trennung der beiden Navigationssysteme wird die Positions- und
Geschwindigkeitslosung an unterschiedlichen Referenzpunkten ausgegeben. Der Vektor zwischen
dem Ursprung des b-Systems (Referenzpunkt des INS) und dem Referenzpunkt der GNSS-Antenne
a (z. B. das Phasenzentrum) wird als lever arm lga bezeichnet. Die Beobachtungsgleichung im
lokalen Navigationskoordinatensystem lautet (Groves, 2013, S. 598):

/p\a - /p\b - Tf(n)’cglga

=n =n rneab A b on rnyb
Vea = Vep — Cp (@, " Upg) + 23 Crlyal,

5z; = (5.12)

Die Matrix Tf(n) beschreibt die Transformation vom kartesischen zum ellipsoidischen

Koordinatensystem (siehe Gleichung (5.11)). Die Beobachtungsmatrix ergibt sich aus der Ableitung
der Gleichung (5.12) nach den pradizierten Zustanden X, (Groves, 2013, S. 598):

_ aZ(x, tk)

k ax (5.13)

X=X},

Die in der Rotationsmatrix Z‘Z enthaltenen Orientierungsfehler verursachen, durch den als
fehlerfrei angenommenen lever arm Geschwindigkeits- und Positionsfehler. Diese Kopplung ist im
Allgemeinen sehr schwach und wird zusammen mit der Erdrotation 21, vernachlassigt. Daraus
ergibt sich die vereinfachte Beobachtungsmatrix (Groves, 2013, S. 601):

n 0353 0353  —Iss3 (5.14)
k 03x3 —I3y3 039(3
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5.3 System- und Beobachtungsrauschen

5.3 System- und Beobachtungsrauschen

System- und Beobachtungsmodelle kénnen die Realitdt nur bis zu einem gewissen Grad abbilden,
die restlichen Einflissen werden durch das System- bzw. Beobachtungsrauschen bertcksichtigt.
Das Rauschen in den IMU-Beobachtungen stellt die Hauptfehlerquelle dar und ist im Gegensatz zu
anderen IMU-Fehlerquellen aufgrund des zufélligen Charakters nicht kalibierbar. Die
Kovarianzmatrix des Systemrauschen folgt aus dem integrierten IMU-Beobachtungsrauschen
(Groves, 2013, S. 590):

Srg13x3 03)(3 03x3

Qfvs = | Tr-1| Osx3 Sralsxs  Ozxs T£—1 T

| 03x3 03x3 03x3

(2 1), ] 5.15
(Urg f) 3x3 03,3 03x3| (5.15)

T
T4 |T

) 1
0353 (Ura f) I35 0343
03x3 03x3 03x3J

mit

= Tr_q-. Transitionsmatrix (siehe Gleichung (4.10)),
" Srg Sra- Rauschdichte der IMU-Beobachtungen,

(g ... Drehraten und a ... Beschleunigungen),
" Ofy, Ofg . Varianz der IMU-Beobachtungen,

= f.. Frequenz der IMU-Beobachtungen,
= T Integrationsintervall.

Flr Integrationsintervalle unter 0,02 Sekunden gilt die Vereinfachung (Groves, 2013, S. 592):

Srg13x3 039(3 039(3
Qins = | O3x3 Sralzxz O3y3|T. (5.16)
03x3 03x3 03x3

Die Integration der verrauschten IMU-Beobachtungen verursacht ein sog. random walk (zufallige
Schrittfolge) der Orientierungs- und der Geschwindigkeitsfehler. Die Kovarianzmatrix des
Beobachtungsrauschen  wird als  konstant angenommen und  beinhaltet nur
Hauptdiagonalelemente (Groves, 2013, S. 91):

R= [“5’3’63 Osx3 ] (5.17)

2
03,3 Oy 1343
mit

" 0h, 0. Varianz der GNSS-Position und -Geschwindigkeit.
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5.3 System- und Beobachtungsrauschen

6 Simulationsumgebung

Die Implementierung des in Abbildung 5.1 dargestellten INS/GNSS-Integrationsalgorithmus, die im
Forschungsbereich Ingenieurgeodasie der TU Wien durchgefiihrt wurde, fiihrte zur Entwicklung
eines Softwarepaketes. Die primare Aufgabe dieses Softwarepaketes ist die Schatzung von UAV-
Posen anhand von IMU- und GNSS-Beobachtungen. Die Uberpriifung der Implementierung und die
Untersuchung der geschatzten Posen sprechen fir die Entwicklung einer Simulationsumgebung
innerhalb des Softwarepaketes. Diese ist zum Teil im Rahmen dieser Arbeit entstanden und umfasst
folgende Aspekte:

=  Erstellung von Flugszenarien,

= Berechnung/Ableitung von IMU- und GNSS-Beobachtungen aus Flugszenarien oder aus
realen Flligen,

= Simulation von sensorspezifischen Beobachtungsfehlern,

=  Durchfiihrung von Monte-Carlo-Simulationen.

Im Zuge dieser Arbeit wurde nur das zufallige Rauschen der Beobachtungen implementiert. Unter
dem Begriff Simulationsdurchlauf ist das Verrauschen der Beobachtungen und die darauffolgende
Schatzung der Pose zu verstehen. Der Begriff Pose fasst hier die folgenden neun Parameter

Zzusammen:

= Position (ellipsoidische Lange, Breite und Hohe),
=  Geschwindigkeit (in Nord-, Ost- und Nadirrichtung),
=  QOrientierung (Roll-, Nick- und Gierwinkel).

Die Schatzung der Pose wird im lokalen Navigationskoordinatensystem anhand des im Kapitel 5
erwahnten Error-State-Space-Kalman-Filters (kurz ESS-KF) durchgefiihrt.

Als erstes werden in diesem Kapitel die Flugszenarien prasentiert. Anschliefend wird anhand der
inversen Tragheitsnavigation veranschaulicht, wie aus einer gegebenen Pose eines Flugszenarios
oder eines realen Fluges IMU- und GNSS-Beobachtungen abgeleitet werden kénnen. Nachfolgend
wird ndher auf die verwendete Monte-Carlo-Simulation eingegangen.
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6.1 Flugszenarien

6.1 Flugszenarien

Die im Rahmen dieser Arbeit erstellten Flugszenarien beschreiben trivialste Flugmanoéver oder
Flugphasen eines UAVs und haben den Zweck, den Einfluss von Flugmandévern auf die Schatzung
der Pose zu untersuchen. Zudem werden die Flugszenarien als Referenz-Pose bei der Untersuchung
der Simulationsergebnisse verwendet. Die Diskussion der Simulationsergebnisse ist Bestandteil des
7. Kapitels. Die Flugszenarien sind in drei Kategorien unterteilt:

= statische Phase (in Ruhe am Boden oder in der Luft),
= geradlinige gleichférmige Bewegung (konstante Geschwindigkeit),
= beschleunigte Bewegung.

In den folgenden Abschnitten werden die verwendeten Flugszenarien detailliert beschrieben. Dabei
ist die initiale Position fiir alle Flugszenarien gleich. Sowohl bei der gleichférmigen als auch bei der
beschleunigten Bewegung ist keine Startphase vom Boden aus vorgesehen, sondern die
Initialisierung findet bereits in der Luft statt. Eine finale Zusammenstellung aller Flugszenarien ist
am Ende dieses Kapitels in Tabelle 6.1 dargestellt.

6.1.1 Flugszenario Nr. 1: Statische Phase

Dieses Szenario beschreibt keinen eigentlichen Flug. Die Pose des UAVs ist vielmehr durch eine
andauernde statische Phase der initialen Zustande gekennzeichnet. Alle Orientierungsparameter
sind mit 0° initialisiert, d. h., das korperfeste Koordinatensystem des UAVs weist keine Verdrehung
in Bezug zum lokalen Navigationskoordinatensystem auf (die x°- und die x™-Achse sind parallel in
Nordrichtung ausgerichtet). Die statische Phase dauert 30 Minuten.

6.1.2 Flugszenario Nr. 2: Gleichférmige Bewegung

In diesem Flugszenario ist die Bewegung des UAVs durch eine andauernde Phase konstanter
Geschwindigkeit (5 ms®) in Nordrichtung vorgegeben. Das bedeutet, dass es wahrend der
siebenminlitigen Flugzeit keine Veranderung der ellipsoidischen Liange und Hohe gibt. Die
Orientierung des UAVs betragt iber die ganze Flugzeit in einem Flugszenario 0° und in einem
anderen 30°. Durch die erhéhte Bewegungsfreiheit von UAVs im Vergleich zu anderen mobilen
Plattformtrager ist eine gleichzeitige Verdrehung des korperfesten Koordinatensystems zur
Hauptbewegungsrichtung moglich. Bei bodengestiitzten Systemen gilt beispielsweise die
Einschrankung, dass die Verdrehung zwischen Hauptbewegungsrichtung und dem koérperfesten
Koordinatensystem konstant ist. Roll- und Nickwinkel sind jeweils auf 0° fixiert.

6.1.3 Flugszenario Nr. 3: Beschleunigte Bewegung

Grundlage der beschleunigten Flugszenarien sind die vorgegebenen horizontalen
Beschleunigungen. Davon ausgehend wird durch das einfache bzw. zweifache Integrieren auf die
Geschwindigkeit bzw. auf die Position des UAVs geschlossen. Die Berechnung ist analog zu den
Gleichungen (3.11) und (3.13).
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6.1 Flugszenarien

Die Flugszenarien sind durch unterschiedliche horizontale Beschleunigungsmuster beschrieben, die
sich durch den zeit- und winkelabhdngigen Verlauf der Beschleunigungen unterscheiden. Die drei
verwendeten Beschleunigungsmuster sind in Abbildung 6.1 dargestellt. Die hier vorgestellten
Flugszenarien haben alle eine Flugzeit von 7 Minuten.

‘ Rechteckfunktion Sinusfunktion
o)
c
E
o
'c
5
<
5 Trapezfunktion
d
o
'
Zeit

Abbildung 6.1: Horizontale Beschleunigungsmuster

Bei der Rechteckfunktion treten die Beschleunigungen schlagartig auf, halten eine gewisse Zeit an
und bauen genauso schnell ab, wie sie eingesetzt haben. Die Beschleunigungsamplituden sind
unterschiedlich und betragen zwischen 0,2 ms2 und 1 ms™.

Die zweite Art von Beschleunigungsmustern (Trapezfunktion) unterscheidet sich von der
Impulsfunktion nur durch den linearen An- und Abstieg der Beschleunigungen.

Bei den bisherigen Beschleunigungsmustern wurden die beschleunigten Bewegungen immer
entlang der Nordrichtung mit einer Orientierung von 0° vollzogen.

Der sinusférmige Beschleunigungsverlauf wurde erzielt, indem das unbemannte Luftfahrzeug eine
Kreistrajektorie mit konstanter Hohe flog. Durch die Bewegung entlang einer Kreistrajektorie
verteilen sich die Beschleunigungen und die Geschwindigkeiten sinusférmig iber die auflésenden
X", y"-Achsen des lokalen Navigationskoordinatensystems. Die bei einer Kreisbewegung
auftretenden Beschleunigungen konnen mithilfe der Theorie von rotierenden Starrkorpern
berechnet werden. Bei der Bewegung eines Korpers um eine feste Achse wird ein
Beschleunigungsvektor a erzeugt (Mahnken, 2012):

— . 2
a = Rwe, — Rw“ey

=a,—a; (6.1)
mit
= R.. Radius,
. wW.. erste Ableitung des Winkels ¢ (Winkelgeschwindigkeit),
. w.. zweite Ableitung des Winkels ¢ (Winkelbeschleunigung),
" ey eyz.. Einheitsvektoren.

32



6.1 Flugszenarien

Die Normalbeschleunigung a; zeigt in Richtung des Zentrums und die Tangentialbeschleunigung
a, steht senkrecht zum Radiusvektor (Abbildung 6.2). Vorausgesetzt wird hier eine konstante
Winkelgeschwindigkeit, das bedeutet, dass die Winkelbeschleunigung und somit auch die
Tangentialbeschleunigung entfallen. Der Radius der Kreistrajektorie ist auf zehn Meter fixiert und

die Winkelgeschwindigkeit betragt 3 Grad pro Sekunde.

Nord

Ost

Abbildung 6.2: Parameter einer Kreisbewegung mit fester Drehachse
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6.1 Flugszenarien

Tabelle 6.1 fasst die Eigenschaften der verwendeten Flugszenarien zusammen.

Fur die

beschleunigten Flugszenarien gilt der Initialisierungszustand so lange, bis das Bewegungsmuster
eingreift. Beispielsweise betragt die Geschwindigkeit wahrend des Flugszenarios Nr. 3.1 von Anfang
bis zur ersten Minute 5 ms™ in Nordrichtung. AnschlieRend erfolgt eine Beschleunigungsphase von

20 Sekunden in Nordrichtung, wodurch sich die Geschwindigkeit entsprechend dndert.

Tabelle 6.1: Eigenschaften der Flugszenarien

Flugszenario Nr.

2.1

2.2

3.1

3.2

33

3.4

3.5

Initialisierung

Geschwindigkeit
[Nord, Ost, Hohe]
in [m/s]

[0, 0, 0]

[5,0,0]

Orientierung
[Roll, Nick, Gier]
in [°]

[0, 0, 0]

[0, 0, 30]

[0, 0, 0]

Bewegungsmuster

Statisch

Konstante
Geschwindigkeit

1 m/s? = 01:00 — 01:20
-1 m/s? = 02:20 — 02:40
0,2 m/s?> = 03:00 — 04:00

1 m/s? > 02:00 - 02:05
-1 m/s* = 02:15-02:20
1m/s? > 02:30 - 02:35
-1 m/s* > 02:45 —02:50

analog dazu 04:00 — 04:50

0-1m/s®>-> 01:00-01:20
1m/s> - 01:20-01:25
1-0m/s* > 01:25-01:45

3°/s = 02:00 — 04:00

Flugzeit in
Minuten

30
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6.2 Inverse Tragheitsnavigation

6.2 Inverse Tragheitsnavigation

Den Schwerpunkt der Simulationsumgebung bildet die inverse Tragheitsnavigation, auch inverse
inertiale Navigation genannt. Diese Invertierung ermdoglicht es, anhand einer gegebenen Pose IMU-
und GNSS-Beobachtungen durch Umkehrung der Navigationsgleichungen zu berechnen bzw.
abzuleiten. Die hergeleiteten inversen Navigationsgleichungen im lokalen
Navigationskoordinatensystem lauten:

in (D + forpl(0 + 011~ LIG))

Qb = (O] (6.2)
T
=200 b (a0 + 200 @) 63)

b =2[Ci(t+ 1)+ CROI T

mit
. Qf’b schiefsymmetrische Matrix der Drehraten,
. f;,, fiz Vektoren der Beschleunigungen,
= Cj.. Rotationsmatrix,
. Qo Erdrotationsterm und Transportrate,
LI Geschwindigkeitsvektor,
= gp.. lokaler Schwerebeschleunigungsvektor.

Die Drehraten und die Beschleunigungen bilden zusammen die berechneten IMU-Beobachtungen
und wurden als erstes zur Uberpriifung der Implementierung von Algorithmen im Softwarepaket
benutzt. Die IMU-Beobachtungen wurden als Eingabewerte in den IN-Algorithmus eingefiihrt und
die dadurch bestimmte Pose wurde mit der gegebenen Pose verglichen. In Abbildung 6.3 ist das
Ergebnis einer solchen Uberpriifung anhand der Daten eines realen Fluges dargestellt. Die beiden
Posen sind liberlappend, d.h. die berechneten IMU-Beobachtungen stimmen mit der gegebenen
Pose Uberein und die Algorithmen der IN-Rechnung sind richtig implementiert. AnschlieBend an
diese Uberpriifung wurden die GNSS-Beobachtungen (Position und Geschwindigkeit) aus der
berechneten Pose abgeleitet.
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Abbildung 6.3: Vergleich der Soll-Pose mit der aus den berechneten IMU-Beobachtungen und dem

IN-Algorithmus bestimmten Pose;
Daten eines realen Fluges
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6.3 Verrauschen von IMU- und GNSS-Beobachtungszeitreihen

Die berechneten bzw. abgeleiteten IMU- und GNSS-Beobachtungen wurden mit einem
unvermeidbaren sensor-spezifischen Fehler, dem zufalligen Rauschen, verandert. Dessen Einfluss
auf die Schatzung der Pose im ESS-KF wurde untersucht und evaluiert (siehe Kapitel 7). Das zufallige
IMU-Rauschen wird (blicherweise nicht mittels einer Standardabweichung ausgedriickt, sondern
mithilfe der spektralen Leistungsdichte des Rauschens (kurz Rauschdichte) oder deren Wurzel. In
der englischsprachigen Literatur sind diese beiden Begriffe unter power spektral density (kurz PSD)
bzw. root PSD bekannt. Die Umrechnung auf die Standardabweichung o erfolgt mittels:

o=PSD-f
oder
o =root PSD - \[f (6.4)

mit
= f ..Frequenzin Hertz [Hz].

Als OrientierungsmaR fir das Simulieren des zufdlligen IMU-Rauschens wurden die
Herstellerangaben der IMU ,MTi-G-710“ der Firma Xsens verwendet (Tabelle 6.2). Der Grund
hierfir liegt darin, dass diese IMU Bestandteil der Ausstattung des Forschungsbereichs
Ingenieurgeodasie der TU Wien ist (Abbildung 6.4). Das zufallige GNSS-Rauschen orientiert sich an
der RTK-Genauigkeit. Die Messfrequenz der IMU- und der GNSS-Beobachtungen liegt bei 200 Hz
bzw. 1 Hz.

Die Standardabweichung der Drehraten kdnnen direkt mittels der Gleichung (6.4) berechnet
werden, wihrend fiir die Standardabweichung der Beschleunigungen der Term pg noch in ms?
umgewandelt werden muss:

m
Lug =1 -107°-9,80665 . (6.5)

Die verwendeten Standardabweichungen fiir die Simulation des zufalligen Beobachtungsrauschens
sind fiir die drei Sensoren in Tabelle 6.2 zusammengefasst. In Abbildung 6.5 sind exemplarisch
fehlerfreie und verrauschte Drehraten dargestellt.
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Abbildung 6.4: Xsens MTi-G-710 (Xens Products, 2019)

Tabelle 6.2: IMU- und GNSS-Standardabweichung des zufilligen Beobachtungsrauschens
(Datenblatt MTi-G-710, Xens Products, 2019)

Drehraten Beschleunigungen GNSS
root PSD in loin [;] root PSD in [m] Position: 1o in [m]
2 loin|=
s . d LR 2 - in ™
[m 16in [% [m s Geschw.: 1g in [s]
0,14142... 0,03
0,01 ’ 80 0,01109...
0,00247... 0,02
w  0.025
=
£ 00 -
: )
© _p.025 4
=  0.025
B
= 0.000 -
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© _p.025 4
—— Verrauscht — Soll
= 0.025
E
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Abbildung 6.5: Soll-Drehraten und verrauschte Drehraten;
Daten eines realen Fluges
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6.4 INS/GNSS-Simulation anhand der Monte-Carlo-Methode

Im vorherigen Kapitel wurden bereits verrauschte IMU- und GNSS-Beobachtungen erwahnt. Dabei
wurde pro Epoche zu den berechneten Soll-Beobachtungen die durch die Standardabweichung
vorgegebene, standardnormalverteilte GroRe (das Rauschen) addiert. Wahrscheinlicher sind dabei
Werte aus der Mitte der Verteilung. Dieser Prozess (Verrauschen der Beobachtungen) ist in
Abbildung 6.6 graphisch dargestellt und ergibt bei jeder Wiederholung unterschiedliche
verrauschte Beobachtungen.

Soll- Verrauschte-
Beobachtungszeitreihe

- Zeit

k+1 k+2 k+3 k+4

Abbildung 6.6: Verrauschen einer Beobachtungszeitreihe mittels Standardnormalverteilung

Die zentrale Frage, die sich bei der Interpretation der Simulationsergebnisse stellt, ist, wie sich die
verrauschten Beobachtungen in der Zustandsschatzung auswirken (Brown & Hwang, 2012, S. 105).
Anders ausgedrickt: Welche Verteilung nehmen die geschatzten Zustande an?

Da sich aus einem Simulationsdurchlauf die Verteilung der Zustédnde nicht bestimmen Iasst, wird
dieser N mal wiederholt. Erst bei einer groRen Anzahl an Wiederholungen bilden die verrauschten
Beobachtungen einen geniigend groBen Teil der Verteilung ab (30-Band in Abbildung 6.6). Die N
durchgefiihrten Simulationsdurchldufe werden als Ensemble und die daraus (pro Epoche)
bestimmte Standardabweichung (Streuungsparameter der Verteilung) als Ensemble-
Standardabweichung bezeichnet. Bei einer geringen Anzahl von Wiederholungen kommt es zu
einer zu optimistischen Bestimmung der Ensemble-Standardabweichung, da die Randbereiche der
gewadhlten Verteilung nicht abgedeckt sind.

Diese Methode ist eine von vielen, die unter dem Namen Monte-Carlo-Methoden (kurz MC-
Methoden) bekannt sind. Eine ausfiihrliche Beschreibung dieser Methoden findet man
beispielsweise in (Kalos & Whitlock, 1986). In vielen Disziplinen werden MC-Methoden verwendet,
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6.4 INS/GNSS-Simulation anhand der Monte-Carlo-Methode

da eine Formulierung des Kovarianzfortpflanzungsgesetzes zu komplex ist. Wie aus Kapitel 4 und 5
hervorgeht, ist dies hier nicht der Fall. Diese Methode wird hier verwendet, um die aus der
INS/GNSS-Integration geschatzte Standardabweichung der (Fehler-)Zustinde mit der Ensemble-
Standardabweichung zu vergleichen. Des Weiteren kann die dreifache Standardabweichung eines
(Fehler-)Zustandes mit dem entsprechenden Ensemble-Zustand dargestellt werden. In diesem Fall
gilt fir normalverteilte GroRen, dass zirka 99 % der Realisierungen innerhalb der dreifachen
Standardabweichung liegen missen. Die Ensemble-Zustdnde sind keine normalverteilten GréRen,
da bereits die Navigationsgleichungen nichtlineare Gleichungen enthalten. Nichtsdestotrotz
kénnen somit Eigenschaften der Ensemble-Zustdande analysiert und diskutiert werden.

Aufgrund der grolRen Anzahl an Simulationsdurchlaufen, der hohen Messfrequenz (200 Hz) und der
gleichzeitigen aufwandigen Berechnung sind MC-Methoden dulerst rechenintensiv. Daher wurde
im Rahmen dieser Arbeit ein zuséatzlicher Programmcode implementiert, welcher die Simulationen
auf die vorhandenen Prozessoren verteilt (sog. parallel computing). Dadurch konnte die Rechenzeit
auf ein Minimum reduziert werden.
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7 Simulationsergebnisse

Inhalt dieses Kapitels ist die Prasentation der Simulationsergebnisse, wobei der Fokus auf den
Orientierungsparametern liegt. Insbesondere ist der Gierwinkel von Interesse, da dieser sich im
Vergleich zu den anderen beiden Orientierungsparametern (Roll- und Nickwinkel) schlecht
bestimmen lasst. Die Ursache dafir ist verschiedenen Verdéffentlichungen zufolge [(Hong, Lee,
Chun, Kwon, & Speyer, 2005), (Rhee, Abdel-Hafez, & Speyer, 2004)] die fehlende Beobachtbarkeit
des Gierwinkel-Fehlerzustandes. Die Analyse der Beobachtbarkeit wird tblicherweise anhand eines
steuerungstheoretischen Ansatzes durchgefiihrt (Bar-ltzhack & Goshen-Meskin, 1992). Um den
Gierwinkel-Fehlerzustand beobachten zu kénnen, werden sog. , acceleration jerks“ (Du, Sun, & Gao,
2017), also ruckartige Beschleunigungen, vorgeschlagen.

Die Vorgehensweise dieser Arbeit stellt hingegen eine detaillierte Untersuchung ausgewahlter
Matrizen und Vektoren der INS/GNSS-Integration dar, um den Einfluss der verrauschten

Beobachtungen und der Flugszenarien zu analysieren.

Vor der eigentlichen Prasentation der Simulationsergebnisse sollen noch einige wichtige Aspekte
des ESS-KF erldutert werden. Die Zustandsschatzung im ESS-KF ist wie folgt formuliert (siehe
Gleichung (4.17)):

X =% + 0%,
= QE + Kk5zk
K (7.1)
P 1 121 pins — Penss
=X | (K Ko Vins — vGNSS]k
K31 K32 k
mit
*= X% .. aufdatierter Zustandsvektor (9x1),
" X .. pradizierter Zustandsvektor (9x1),

= §Xj .. geschatzter Fehlerzustandsvektor (9x1) (auch Zuschldge genannt),
= K .. Verstarkungsmatrix (9x6),
= §Zj ... Innovation (6x1).

Die Innovation in Gleichung (7.1) enthalt Informationen (ber Position und Geschwindigkeit, nicht
aber Uber die Orientierung. Erst durch die Multiplikation mit der Verstarkungsmatrix ergeben sich
auch fiir die Orientierung geschatzte Fehlerzustande. Bei ndherer Betrachtung des Aufbaus der
Verstarkungsmatrix (siehe Gleichung (4.14)) erschliefRt sich, dass die pradizierte Kovarianzmatrix
der (Fehler-)Zustande mafgeblich involviert ist. Heunecke (1995) hat das Entstehen von Zuschlagen

fiir nichtbeobachtbare Zustande wie folgt beschrieben:
Von entscheidender Bedeutung bei der Ermittelbarkeit beziehungsweise Identifizierbarkeit

der im allgemeinen nichtbeobachtbaren und zumindest anfangs untereinander
unkorrelierten ProzeRkoeffizienten xx+1 ist die JACOBI-Matrix Tgpi1k. Diese Matrix
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bestimmt das Entstehen von algebraischen Korrelationen zwischen der physikalischen und
der geometrischen Partition des Zustandsvektors.

Das bedeutet, dass die Fortschreibung durch die Transitionsmatrix (auch JACOBI-Matrix genannt)
zu Korrelationen in der pradizierten Kovarianzmatrix der (Fehler-)Zustande fiihrt (siehe Gleichung
(4.12)). Diese Korrelationen bilden sich anschlieBend in der Verstarkungsmatrix ab und stellen die
Grundlage fir die Zuschlage von nichtbeobachtbaren Zustanden dar.

Wie oft die Fehlerzustinde geschatzt werden, hangt von der Messfrequenz der GNSS-
Beobachtungen ab. Diese ist fiir alle hier durchgefiihrten Simulation auf 1 Hz festgelegt, womit der
ESS-KF einmal pro Sekunde zum Einsatz kommt. Dazwischen erfolgt die Bestimmung der Pose
ausschlieBlich durch die Fortfiihrung der IN-Rechnung.

In Abschnitt 7.1 soll die Problematik beziglich der IN-L6sung und des Gierwinkels aufgezeigt
werden, wahrend sich die Abschnitte 7.2 bis 7.5 mit der Untersuchung der Eigenschaften von
Matrizen und Vektoren (Korrelations-, Verstarkungsmatrizen, geschatzte Fehlerzustdnde etc.) in
Bezug auf die erstellten Flugszenarios befassen. Um weiterhin fiir einen guten Uberblick zu sorgen,
beschrankt sich die Diskussion weitgehend auf den Nick- und den Gierwinkel sowie die
Geschwindigkeitskomponenten. Der Vollstandigkeit halber sind weitere Abbildungen im Anhang
hinterlegt. Die Erlduterung der Kopplung der Fehlerzustande bildet den Gegenstand des
Abschnittes 7.6. AbschlieRend soll im letzten Abschnitt die geschatzten Gierwinkel-
Standardabweichungen in Bezug auf die Variation der a priori stochastischen und funktionalen
Eigenschaften der Beobachtungen diskutiert werden.
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7.1 IN- und INS/GNSS-Losung

In Abbildung 7.1 ist die Soll-Pose und die IN-L6sung eines Simulationsdurchlaufs fir das
Flugszenario Nr. 1 dargestellt, wobei die Position um die fehlerfreie initiale Position reduziert
wurde. Im statischen Fall ist die IN-Losung durch einen Drift aller Zustande gekennzeichnet. Die
Driftrate ist allerdings nicht fiir alle Zustdnde gleich stark, sondern von der jeweiligen
Fehlerfortpflanzung abhangig. Eine detaillierte Beschreibung der Fehlerfortpflanzung von IN-
Systemen wiirde den Rahmen dieser Arbeit (iberschreiten. Bei Groves (2013, S. 203 ff.) findet man
jedoch eine ausfiihrliche Auseinandersetzung mit diesem Thema, weshalb an dieser Stelle auf seine
Untersuchungen verwiesen werden soll. Das Abdriften der IN-L6sung ist durch die Integration der
IMU-Beobachtungsfehler bedingt (hier zufalliges Rauschen). Das bedeutet, dass die IN-LOsungen
immer einen Drift aufweisen, wenn Beobachtungsfehler vorhanden sind. Zuséatzlich gilt, dass
unabhangig von Flugmandvern, wie beispielsweise Beschleunigungen ohne Stiitzung von GNSS-
Beobachtungen, die GréRenordnung der Orientierungsabweichung zum Soll ident sind.
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Abbildung 7.1: Vergleich der Soll-Pose mit der aus verrauschten IMU-Beobachtungen und dem IN-
Algorithmus bestimmten Pose (IN-Lésung);
Reduzierung der Positionen mittels initialer Position;
Flugszenario Nr. 1

Wird die IN-L6sung durch GNSS-Beobachtungen (INS/GNSS-Integration) gestiitzt, so wird der Drift
einiger geschéatzter Zustiande abgefangen (Abbildung 7.2). Problematisch ist jedoch weiterhin die
Schatzung der folgenden Zustdnde: Gierwinkel, Nadirkomponente der Geschwindigkeit und
Hohenkomponente der Position. Die Nadirkomponente der Geschwindigkeit und die
Hohenkomponente der Position weisen Uber die dreifigminutige Flugzeit einen minimalen Drift
auf. Da es sich bei diesen beiden um beobachteten GréRRen handelt, wird vermutlich deren Drift im
Vergleich zu dem des Gierwinkels geringere Ausmalie annehmen. Unter dieser Annahme, wird der
Fokus der folgenden Untersuchung auf die Schatzung des Gierwinkels gelegt. Wie bereits in der
Einleitung zu diesem Kapitel angedeutet, kann der Drift im Gierwinkel erst durch Beschleunigungen
abgefangen werden. Abbildung 7.3 zeigt Soll-Ist-Abweichungen des geschatzten Gierwinkels fiir das
Flugszenario Nr. 3.1. Der Effekt der horizontalen Beschleunigungen auf die Abweichungen des
Gierwinkels ist nicht eindeutig zu erkennen, jedoch werden entgegen der Erwartungen die
Abweichungen wahrend der Beschleunigungsphasen zeitweise groRer. Ein dhnliches Verhalten der
Soll-Ist-Abweichungen des Gierwinkels wurde auch fir die restlichen Flugszenarien mit
horizontalen Beschleunigungen beobachtet.

Um den Effekt der Beschleunigungen gezielter zu analysieren, erfolgte in einem ersten Schritt eine
detaillierte Untersuchung der pradizierten Kovarianzmatrix der (Fehler-)Zusténde.
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Abbildung 7.3: Links: Soll-Ist-Abweichungen des Gierwinkels (Ist: INS/GNSS-Lésung);
Rechts: Betrag der horizontalen Beschleunigungen
Flugszenario Nr. 3.1
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7.2 Korrelationsstruktur und Korrelationsaufbau der pradizierten
Kovarianzmatrix

Die pradizierte Kovarianzmatrix der (Fehler-)Zustiande beinhaltet deren stochastische Information
und spielt angesichts der Gleichung (4.14) eine wichtige Rolle bei der Bildung der
Verstarkungsmatrix. Die Verstarkungsmatrix ist wiederum zustandig fir die Skalierung der
Innovationen. Genauer ausgedriickt, ist die Verstarkungsmatrix mal der Innovation gleich der
geschatzten Fehlerzustande. Die endgiltigen, aufdatierten Zustande ergeben sich schlussendlich
aus der Addition der geschatzten Fehlerzustande und der IN-L6sung. Das bedeutet, dass die
pradizierte Kovarianzmatrix einen wesentlichen Einfluss auf das Endergebnis hat.

Die Berechnung der Korrelationsmatrix aus der Kovarianzmatrix ermaglicht es, die Abhangigkeit der
Fehlerzustande zu untersuchen. Die Kovarianzmatrix steht fiir jede Epoche der Zeitreihe zur
Verfligung, wodurch die Korrelationsstruktur der Zeitreihe analysiert werden kann. Inhalt dieses
Abschnittes ist die Betrachtung der Korrelationsstrukturen in Bezug auf die unterschiedlichen
Flugmanover. Auf die Erlauterung der Ursache der Korrelationen wird in Abschnitt 7.6 naher
eingegangen.

Abbildung 7.4 gibt fir den stationaren Fall die Korrelationen zwischen Fehlern im Nickwinkel und
Fehlern in den Geschwindigkeitskomponenten wieder. Die Korrelationen mit dem Fehler im
Nickwinkel haben eine klare Struktur: Von der zweiten Epoche bis zum Schluss der Zeitreihe
korreliert dieser Fehler stark mit dem Fehler der Nordkomponente der Geschwindigkeit
(Korrelationskoeffizient nahezu 1). Der Korrelationskoeffizient der ersten Epoche ist 0, da die
initiale Kovarianzmatrix nur mit Hauptdiagonalelementen besetzt ist. Nach der ersten Epoche
entstehen durch die Transitionsmatrix erste Kovarianzen, wodurch erst ab der zweiten Epoche
Korrelationen vorhanden sind. Die VergroRerung in Abbildung 7.4 zeigt den Korrelationsaufbau
wadhrend der Pradiktionsphase und den Korrelationsabbau beim Eintreten der GNSS-
Beobachtungen. Die Korrelationen mit den anderen beiden Geschwindigkeitskomponenten sind
gering. Die Korrelationen mit dem Fehler im Rollwinkel haben eine dhnliche Korrelationsstruktur,
allerdings mit dem Unterschied, dass diese stark mit dem Fehler der Ostkomponente der
Geschwindigkeit korrelieren (Abbildung 11.1 im Anhang). Im Vergleich zum Roll- und Nickwinkel
korreliert der Fehler im Gierwinkel nur sehr schwach mit den Fehlern der
Geschwindigkeitskomponenten (Abbildung 7.5). Fir alle Orientierungsparameter gilt, dass die
Schwankungsbreite der Korrelationen nicht besonders ausgepragt ist und die Korrelationen zudem
nicht um 0 zentriert sind.

Die Beobachtungen und Aussagen aus Abbildung 7.4 und Abbildung 7.5 gelten sowohl fiir die
Flugszenarien mit konstanter Geschwindigkeit als auch fiir die Korrelationen mit den Fehlern in den
Positionskomponenten (Abbildung 11.2 bis Abbildung 11.4 im Anhang).
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Abbildung 7.4: Korrelationskoeffizient zwischen den Fehlerzustéinden: Nickwinkel und
Geschwindigkeitskomponenten;
Flugszenario Nr. 1 (Ausschnitt der ersten fiinf Minuten)
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Abbildung 7.5: Korrelationskoeffizient zwischen den Fehlerzustdnden: Gierwinkel und
Geschwindigkeitskomponenten;
Flugszenario Nr. 1 (Ausschnitt der ersten fiinf Minuten)

Im folgenden Abschnitt erfolgt die Erlduterung der Untersuchung der Korrelationsstruktur des
Flugszenarios Nr. 3.2 (horizontale Beschleunigungen als Rechteckfunktion). Dabei bildet der
folgende Gedanke die Grundlage dieser Untersuchung: Falls Beschleunigungen einen Effekt auf die
Beobachtbarkeit des Gierwinkel-Fehlerzustandes haben, muss dieser Effekt auch in den

Korrelationen zu sehen sein.

Wie in Abbildung 7.6 zu erkennen ist, steigt die Korrelation zwischen dem Nickwinkelfehler und der

Nadirkomponente des Geschwindigkeitsfehlers durch horizontale Beschleunigungen. Abgesehen
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von dieser Verdanderung bleibt die Korrelationsstruktur im Vergleich zum statischen und zum
konstanten Geschwindigkeitsszenario jedoch unverandert.

In Abbildung 7.7 ist durch das Eintreten der horizontalen Beschleunigungen der Einfluss auf die
Korrelationen zwischen den Fehlern im Gierwinkel und den Fehlern in den
Geschwindigkeitskomponenten deutlich zu beobachten. Allerdings steigen die Korrelationen im
Gegensatz zu der Beschleunigung nicht sprunghaft an, sondern bauen sich zeitverzogert liber
mehrere GNSS-Epochen auf. Ist hingegen die Beschleunigung konstant, dann entstehen nur sehr
schwache Korrelationen. Das bedeutet, dass Beschleunigungsanderungen und nicht
Beschleunigungen per se fiir den Korrelationsaufbau verantwortlich sind. Zudem lassen positive
bzw. negative Beschleunigungsanderungen in Nordrichtung positive bzw. negative Korrelationen in
den Fehlern der Ostkomponente der Geschwindigkeit entstehen. Der Verlauf der Korrelationen in
der Nord- und Nadirkomponente der Geschwindigkeitsfehler ist bei Beschleunigungsanderungen
annahernd identisch. GroRere Beschleunigungsianderungen bewirken hohere Korrelationswerte,
wie der Vergleich mit Abbildung 11.5 im Anhang zeigt.

Ahnliche Beobachtungen sind auch fiir die Korrelationen mit dem Positionsfehler und dem Fehler
im Rollwinkel moglich (Abbildung 11.5 bis Abbildung 11.7 im Anhang).
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Abbildung 7.6: Links: Korrelationskoeffizient zwischen den Fehlerzustdnden: Nickwinkel und
Geschwindigkeitskomponenten;
Rechts: Betrag der horizontalen Beschleunigungen;
Flugszenario Nr. 3.2
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Abbildung 7.7: Links: Korrelationskoeffizient zwischen den Fehlerzustdnden: Gierwinkel und
Geschwindigkeitskomponenten;
Rechts: Betrag der horizontalen Beschleunigungen;
Flugszenario Nr. 3.2

Diese Untersuchung kann analog fiir die zwei restlichen horizontalen Beschleunigungsmuster in
Abschnitt 6.1.3 durchgefiihrt werden. In Abbildung 7.8 und Abbildung 7.9 sind die Korrelationen
zwischen Fehlern im Gierwinkel und Fehlern in den Geschwindigkeitskomponenten fiir das
Flugszenario Nr. 3.4 (lineare Beschleunigungsanderung) und Nr. 3.5 (Kreistrajektorie) dargestellt. In
Phasen linearer Beschleunigungsanderungen behalten die Korrelationen, ausgenommen vom Auf-
und Abbau durch die Pradiktion bzw. den Filtereinsatz, ihre GrolRe bei. Die Kreisbewegung zeigt
einige interessante Eigenschaften der Korrelationen auf. Erstens ist in Abbildung 7.9 erkennbar,
dass der Ein- bzw. Austritt der Beschleunigungen einen Hochststand der Korrelationen, dhnlich zur
Rechteckbeschleunigungsfunktion (siehe Abbildung 7.7), verursacht. Dies ist darauf
zurlickzufiihren, dass der Betrag der horizontalen Beschleunigungskomponenten einer
Kreisbewegung eine Rechteckfunktion darstellt. Zweitens bewirkt eine sinusférmige
Beschleunigungsanderung einen entsprechenden sinusformigen Korrelationsaufbau. Drittens
entstehen durch Beschleunigungsanderungen in Ostrichtung Korrelationen zwischen Fehlern im
Gierwinkel und Fehlern in der Nordkomponente der Geschwindigkeit. Zugleich gilt umgekehrt:
Beschleunigungsanderungen in Nordrichtung lassen Korrelationen zwischen Fehlern im Gierwinkel
und Fehlern in der Ostkomponente der Geschwindigkeit entstehen (siehe Abbildung 7.7 und
Abbildung 7.8).
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Abbildung 7.8: Links: Korrelationskoeffizient zwischen den Fehlerzustdnden: Gierwinkel und
Geschwindigkeitskomponenten;
Rechts: Betrag der horizontalen Beschleunigungen;
Flugszenario Nr. 3.4
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Abbildung 7.9: Links: Korrelationskoeffizient zwischen den Fehlerzusténden: Gierwinkel und
Geschwindigkeitskomponenten;
Rechts: Betrag der horizontalen Beschleunigungen;
Flugszenario Nr. 3.5
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7.3 Auswirkung der Korrelationen in der Verstarkungsmatrix und auf
die Fehlerzustandsschatzung

Nach der Untersuchung der Korrelationsstruktur stellt sich einerseits die Frage, wie sich die
Korrelationen in der Verstarkungsmatrix niederschlagen, und andererseits, wie sich schlussendlich
die horizontalen Beschleunigungsanderungen auf die geschatzten Fehlerzustande des Gierwinkels
und dessen Standardabweichung auswirken.

Die Verstarkungsmatrix hat die Dimension (9x6), wobei die neun Zeilen die zu schatzenden
Fehlerzustdnde reprasentieren und die sechs Spalten flir den Innovationsvektor stehen. Die
geschatzten Fehlerzustdnde entstehen durch Multiplikation der Zeilen der Verstarkungsmatrix mit
den Spalten des Innovationsvektors (siehe Gleichung (4.17)). Die Zeilenelemente der
Verstarkungsmatrix sind unter anderem Gegenstand der folgenden Untersuchung.

Abbildung 7.10 zeigt die Zeilenelemente der Verstarkungsmatrix fiir das Flugszenario Nr. 3.2, die
bei Multiplikation mit den Geschwindigkeitsinnovationen zu den geschatzten Fehlerzustanden des
Gierwinkels fiihren (siehe Gleichung (7.1): Dritte Zeile der Submatrix K, ). Aus dem Vergleich mit
Abbildung 7.7 ist offensichtlich, dass sich die Korrelationsstruktur faktisch eins zu eins in den
entsprechenden Zeilenelementen der Verstarkungsmatrix wiederfindet. AuRerdem ist ersichtlich,
dass fiir Phasen konstanter Geschwindigkeit die Werte dieser Zeilenelemente sehr gering (praktisch
0) sind. Dies gilt auch fir statische Phasen. Hieraus lasst sich schlussfolgern, dass die Korrelationen
ein entscheidendes Mal} fur die Skalierungen der Innovationen darstellen und dass in diesem Fall
das System- und Messrauschen im Vergleich zu den Korrelationen eine untergeordnete Rolle spielt.
In Abbildung 7.11 sind fir das gleiche Flugszenario die Zeilenelemente der Verstarkungsmatrix
dargestellt, die bei Multiplikation mit den Geschwindigkeitsinnovationen zu den geschatzten
Fehlerzustanden des Nickwinkels fiihren (siehe Gleichung (7.1): Zweite Zeile der Submatrix K;; ;).
Die Werte sind aufgrund der hohen und andauernden Korrelationen ausgepragter als in Abbildung
7.10, wodurch der Nickwinkel starker in Richtung der GNSS-Beobachtung hingezogen wird bzw. die
Innovation mehr Gewicht gewinnt.

Die Untersuchung wurde analog fir die zweite und dritte Zeile der Submatrix K, ; durchgefihrt

(Abbildung 11.8 und Abbildung 11.9), wobei dieselben Schllsse gezogen werden konnten.
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Abbildung 7.10: Eintrdge der Verstdrkungsmatrix: 3. Zeile der Submatrix K5 y;
Flugszenario Nr. 3.2
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Abbildung 7.11: Eintrdge der Verstdrkungsmatrix: 2. Zeile der Submatrix K1, .,
Flugszenario Nr. 3.2

Aus Abbildung 7.12 wird deutlich, wie horizontale Beschleunigungsanderungen auf die Schatzung
der Fehlerzustande des Gierwinkels wirken. Diese nehmen im Vergleich zu Phasen ohne
Beschleunigungsanderungen erheblich zu. Das bedeutet, dass horizontale
Beschleunigungsanderungen grundlegend fiir die Beobachtbarkeit des Gierwinkel-Fehlerzustandes
sind. Die geschatzten Fehlerzustande des Nickwinkels sind zum Gierwinkel relativ anhaltend grof3,
wodurch der Drift des IN-Nickwinkels zu jeder GNSS-Epoche durch die INS/GNSS Integration
abgefangen werden kann. Im Gegensatz dazu kann der Drift des IN-Gierwinkels nur durch
horizontale Beschleunigungsanderungen unterbunden werden.

Die in diesem Kapitel beschriebenen Beobachtungen hinsichtlich der Verstarkungsmatrix und der
Fehlerzustande stimmen mit den in der Einleitung zitierten Publikation und Aussagen von Heunecke
Uberein.
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Abbildung 7.12: Links: Geschdtzte Fehlerzustdnde des Nick- und Gierwinkels;
Rechts: Betrag der horizontalen Beschleunigungen;
Flugszenario Nr. 3.2
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7.4 Standardabweichung des Gierwinkels

Die geschatzten Standardabweichungen der Orientierungsfehlerzustinde bzw. der
Orientierungszustdande sind in Abbildung 7.13 dargestellt. Die Standardabweichung des Roll- und
Nickwinkels konvergiert rasch zu einem Minimum. Anders verhilt sich die Standardabweichung des
Gierwinkels, welche aulRer bei horizontalen Beschleunigungsdanderungen kontinuierlich zunimmt.
Die Tatsache, dass eine Senkung der Standardabweichung des Gierwinkels durch horizontale
Beschleunigungsanderungen moglich ist, lasst folgende Fragestellung zu: Wie grof missen die
horizontalen Beschleunigungsanderungen sein, damit ein bestimmtes Varianzniveau erreicht wird?
Eine direkte Antwort auf diese Frage zu geben, ist problematisch, allerdings kdnnen einzelne
Einflussfaktoren identifiziert werden. Abschnitt 7.5 befasst sich mit diesen Einflussfaktoren.
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Abbildung 7.13: Standardabweichung der Orientierungszustdnde;
Flugszenario Nr. 3.2
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7.5 Auswirkung von Korrelationen und Varianzen in der
Verstarkungsmatrix

Ein Uberblick iiber das Zusammenspiel der einzelnen Einflussfaktoren auf die geschitzten
Fehlerzustande ist in Abbildung 7.14 ersichtlich. Dabei sind die geschatzten Fehlerzustande das
Ergebnis einer stochastischen (Verstarkungsmatrix) und einer funktionalen (Innovation) GroRe.
Ersteres besteht aus den folgenden zwei Anteilen:

= Systemrauschen: Pradizierte Kovarianzmatrix der (Fehler-)Zustande
Die Varianz der (Fehler-)Zustinde (Hauptdiagonalelemente) ist aufgrund der

Simulationsaufgabe bekannt und ergibt sich aus dem Rauschniveau der IMU-
Beobachtungen (siehe Gleichung (5.15)).

Die Kovarianzen/Korrelationen (Nebendiagonalelemente) zwischen den Fehlerzustidnden
der Orientierungs- und der Geschwindigkeitsparameter wurden in Abschnitt 7.2
untersucht. Dabei hat sich herausgestellt, dass horizontale Beschleunigungsdanderungen
einen wesentlichen Einfluss auf die Korrelationsbildung zwischen den Fehlerzustanden des
Gierwinkels und der Geschwindigkeit bzw. Position haben.

=  Messrauschen: Kovarianzmatrix der GNSS-Beobachtungen
Die Kovarianzmatrix der Beobachtungen wurde in dieser Arbeit ohne Kovarianzen

(Nebendiagonalelemente) modelliert (siehe Gleichung (5.17)). Bedingt durch die
Simulationsaufgabe sind die Beobachtungsvarianzen (Hauptdiagonalelementen) ebenfalls
bekannt und zudem in jeder (GNSS-)Epoche konstant.

Die Ermittlung der Innovation erfolgt aus der Differenz zwischen der GNSS- und der IN-L6sung
(siehe Gleichung (5.12)).

Aufbau INS GNSS
Korrelationen Varianz Varianz

Nebendiagoalelemente Hauptdiagoalelemente Hauptdiagoalelemente

pradiziertes
Systemrauschen Messrauschen

Verstarkungs-
matrix

Stochastischer Anteil

Aufdatierung

Funktionaler Anteil

Innovation

/\

GNSS
Beobachtungen

IN-L6sung

Abbildung 7.14: Einflussfaktoren auf die Genauigkeitsbetrachtung von Fehlerzusténden
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Die Steuerung dieser Einflussfaktoren erfolgt einerseits durch die durchgefiihrten Flugmanover des
UAVs (z. B. Beschleunigungen) und andererseits durch die eingesetzte Hardware (IMU- und GNSS-
Antenne). Dabei sind die beiden Steuerungselemente nicht getrennt zu behandeln, sondern
missen immer gleichzeitig betrachtet werden.

Die Diskussion des Flugszenario Nr. 3.3 soll das Zusammenspiel der stochastischen Einflussfaktoren
naher beschreiben. Zusatzlich soll anhand der Monte-Carlo-Simulation Uberprift werden, ob die
geschatzte mit der tatsdchlichen (Ensemble-) Standardabweichung des Gierwinkels Gibereinstimmt.

Flugszenario Nr. 3.3

Das Flugszenario Nr. 3.3 beinhaltet zwei Beschleunigungsblocke mit horizontalen
Beschleunigungen gleicher Amplitude, aber alternierenden Vorzeichen (siehe Tabelle 6.1). Aus
Abbildung 7.15 wird ersichtlich, wie dieses Flugmandver Korrelationen zwischen den
Fehlerzustanden des Gierwinkels und der Geschwindigkeit aufbaut. Da die einzelnen
Beschleunigungen bzw. Beschleunigungsanderungen abgesehen vom Vorzeichen ident sind, sind
auch die Korrelationskoeffizienten gleich groR. Bedingt durch den Korrelationsaufbau steigen zu
Beginn die entsprechenden Eintrage in der Verstarkungsmatrix (Abbildung 7.16). Im Gegensatz zu
den Korrelationskoeffizienten ist eine anschlieBende stetige Abnahme dieser Eintrdage zu
beobachten, was wiederum eine Abnahme der Gewichtung der Innovation zur Folge hat.
Verursacht wird dies durch die gleichzeitige Senkung der Standardabweichung des Gierwinkels
(Abbildung 7.17). Diese Standardabweichung konvergiert, wie auch die Standardabweichung des
Roll- und Nick-Fehlerzustandes, gegen ein Sattigungsniveau, allerdings nimmt diese nach den
Beschleunigungsanderungen wieder zu.

Die folgende Hypothese ist mit allen Ergebnissen dieser Arbeit vereinbar, wobei auf ihre vertiefte
Untersuchung an dieser Stelle aus zeitlichen Griinden verzichtet werden soll: Die in diesem
Abschnitt gezeigten Abbildungen lassen vermuten, dass unter anderem die Korrelationen
(Nebendiagonalelemente des pradizierten Systemrauschens) fir den Verlauf sowie die
Standardabweichung (Hauptdiagonalelemente) fiir die Skalierung der Zeilenelemente der

Verstarkungsmatrix verantwortlich sind.
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Abbildung 7.15: Links: Korrelationen zwischen den Fehlerzustdnden des Gierwinkels und der
Geschwindigkeitskomponenten;
Rechts: Betrag der horizontalen Beschleunigungen;
Flugszenario Nr. 3.3
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Abbildung 7.16: Eintrdge der Verstédrkungsmatrix: 3. Zeile der Submatrix K5 y;
Flugszenario Nr. 3.3
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Abbildung 7.17: Standardabweichung der Orientierungsfehlerzusténde;
Flugszenario Nr. 3.3

Bisher erfolgte die Interpretation der Simulationsergebnisse immer anhand eines
Simulationsdurchlaufes, dessen Vorteil darin besteht, dass die Handhabung und somit die
systematische Analyse der Simulationsergebnisse zuganglich sind. Der Nachteil ist die geringe
Aussagekraft der Soll-Ist-Abweichungen eines Simulationsdurchlaufes, weswegen zur Uberpriifung
der Gierwinkel und deren geschatzten Standardabweichung die in Abschnitt 6.4 erlauterte Monte-
Carlo-Methode verwendet wird. Unter dem Ist-Gierwinkel ist hier der endgultige, aufdatierte
Gierwinkel aus der INS/GNSS-Integration zu verstehen.

In Abbildung 7.18 sind die Soll-Ist-Abweichungen des Gierwinkels sowie die dreifache geschatzte
Standardabweichung der Gierwinkel von 600 Simulationsdurchlaufen abgebildet.

Ausgehend von den Soll-Ist-Gierwinkelabweichungen der 600 Simulationsdurchlaufe wurden die
Standardabweichung, der Mittelwert und der Median ermittelt. Diese (Ensemble-)GroRen sind
zusammen mit der geschatzten Standardabweichung des Gierwinkels in der Abbildung 7.19
dargelegt.

Anhand der beiden Abbildungen ist deutlich zu erkennen, dass die Aussagen aus Abschnitt 6.4
zutreffen. Dariber hinaus sind Mittelwert und Median naherungsweise deckungsgleich und um 0
zentriert, was auf eine unverzerrte Schatzung hindeutet.

Diese Untersuchung ist ein Beleg dafiir, dass die aus der INS/GNSS-Integration geschitzte
Standardabweichung des Gierwinkels reprasentativ fir die tatsdchliche Streuung des Gierwinkels
ist.
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Abbildung 7.18: Schwarz: Soll-Ist-Gierwinkelabweichungen;
Rot: Dreifache geschétzte Standardabweichung des Gierwinkels;
600 INS/GNSS-Simulationsdurchléufe;
Flugszenario Nr. 3.3
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Abbildung 7.19: Rot: Geschdtzte Standardabweichung des Gierwinkels;
Schwarze (vertikale) Balken: Ensemble-Standardabweichung der Soll-Ist-Gierwinkelabweichungen;
Ensemble-Mittelwert & -Median der Soll-Ist-Gierwinkelabweichungen;
600 INS/GNSS-Simulationsdurchldufe;
Flugszenario Nr. 3.3
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7.6 Kopplung der Fehlerzustdnde

In der Einleitung des Kapitels 7 wurde darauf hingewiesen, dass die Transitionsmatrix die
Korrelationen zwischen den Fehlerzustanden herbeifiihrt. Zudem hat sich in den Abschnitten 7.2
und 7.3 herausgestellt, dass sich durch horizontale Beschleunigungsdanderungen die Korrelationen,
zumindest zwischen den Fehlerzustanden der Orientierung und der Geschwindigkeit bzw. der
Position, maRgeblich beeinflussen lassen. Besonders fiir die Schdtzung der Gierwinkel-
Fehlerzustande sind horizontale Beschleunigungsdanderungen unabdingbar.

In diesem Abschnitt wird ein funktionaler Zusammenhang prasentiert, der anhand von den
gemessenen Beschleunigungen die Kopplung zwischen den Orientierungs- und Geschwindigkeits-
bzw. Positionsfehlerzustanden erlautert. Dieser funktionale Zusammenhang ist logischerweise
auch in der Transitionsmatrix implementiert. Der folgende Argumentationsgang ist an Groves
(2013, S. 204 ff) angelehnt.

Die Bestimmung der Orientierung bzw. der Rotationsmatrix C} aus fehlerbehafteten Drehraten hat

zur Folge, dass die gemessenen Beschleunigungen Eb; bei der Transformation in den lokalen
Navigationskoordinatensystem direkt von diesem Orientierungsfehler S¥;, betroffen sind (siehe
Abbildung 7.20). Der Beschleunigungsfehler im lokalen Navigationskoordinatensystem, der sich
dadurch ergibt, kann bei der Annahme kleiner Rotationswinkel wie folgt angeschrieben werden
(Groves, 2013, S. 206):

sai,®) =fi,' — fip

_pa.fb _pn. gb
_Cb b Cb b

= (- fh (7.2)
mit
. FE gemessene Beschleunigung im lokalen Navigationskoordinatensystem,
. FE’ mit dem Orientierungsfehler behaftete gemessene Beschleunigung im
lokalen Navigationskoordinatensystem,
. A’;‘, Cy .. fehlerbehaftete und fehlerfreie Rotationsmatrix.

Abbildung 7.20: Beschleunigungsfehler verursacht durch Orientierungsfehler (nach Groves, 2013,
S. 206); Gestrichelte Linie: Zunahme des Beschleunigungsfehler bei gleichbleibendem
Orientierungsfehler
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Mittels der Gleichungen (5.2), (5.3) und (Groves, 2013, S. 206):
[6¥hy Al = 8C — 15,3 (7.3)

folgt aus der Umformung der Gleichung (7.2):

safy (t) = (693, a1 (€3 £5)
= [6¥7, Al T (7.4)

Bei der anschliefenden Integration flieSt der Orientierungsfehler indirekt durch die verfalschten
Beschleunigungen in die Bestimmung der Geschwindigkeit bzw. Position ein. Dabei entstehen die
folgenden Geschwindigkeits- bzw. Positionsfehler:
Svg, (1) ([511'311 Al ﬁ;) t
—
0 Sy —00n] [fib x
= —6Ynp 0 SPnp f;g, y| |t
69nb _6¢nb 0 }'T
b, z
_5¢nb ' fLZ y = 665 fzz z
= 6¢nb le z = 6¢nb /‘;Z x|t
_697117 ' f;g, x 6¢nb ) f;g, y (75)

bzw.

Sy fiy y = 66ns " fin
81y (t) = 3 b * fip, 2 — b " fii 2|2 (7.6)
86 flg x Sbnp - flg y

Die Gleichungen (7.5) und (7.6) veranschaulichen, dass bei konstanter Geschwindigkeit oder
wahrend einer statischen Phase (ﬂ;f}y ~ 0und m ~ —g) der Fehler im Gierwinkel weder zum
Geschwindigkeits- noch zum Positionsfehler beitragt. Im Gegensatz dazu wirkt der Fehler im Nick-
und Rollwinkel multipliziert mit der Schwerebeschleunigung auf die Nord- bzw. Ostkomponente
des Geschwindigkeits- und Positionsfehlers. Die hohen und andauernden Korrelationen aus
Abbildung 7.11 sind somit auf die gemessene Schwerebeschleunigung zurlickzufiihren. Diese ist
sowohl vom Betrag als auch durch die stdndige Messung (keine Abschattung hinsichtlich der
Gravitationswirkung moglich) relativ zu den meisten realen horizontalen Beschleunigungen
dominierend und trdgt somit entscheidend zur Beobachtbarkeit der Roll- und Nickfehler bei.

Der Fehler im Gierwinkel verursacht erst bei horizontalen Beschleunigungen (f;}jy > 0)
Geschwindigkeits- und Positionsfehler, die anschlieBend im Filter durch die GNSS-Beobachtungen
kompensiert werden. Je groRer die Beschleunigungen (bei gleichbleibendem Gierwinkelfehler)
sind, desto groRer fallen die Beschleunigungsfehler aus und somit auch die Geschwindigkeits- bzw.
Positionsfehler (gestrichelte Linie in Abbildung 7.20). Beschleunigungen im korperfesten

Koordinatensystem (flz xy) kénnen abgesehen von Flugmandvern auch durch Verkippung der

Plattform in den Messwerten des Beschleunigungsgebers erzeugt werden. Dabei wird der
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Schwerevektor liber die auflésenden Achsen der IMU verteilt. Diese Art der Beschleunigungen ist
allerdings nicht ausreichend, da die Rotationsmatrix in den obigen Gleichungen diese Verkippung
kompensiert und die Plattform ,,rechnerisch horizontiert”. Aus Gleichung (7.5) ist zudem erkennbar,
dass Beschleunigungen in Nordrichtung Korrelationen zwischen Fehlern im Gierwinkel und Fehlern
in der Nordkomponente der Geschwindigkeit entstehen lassen (siehe z. B. Abbildung 7.7). Daneben
haben horizontale Beschleunigungen zur Folge, dass der Fehler im Nick- und Rollwinkel starker mit
der Hohekomponente des Geschwindigkeits- und Positionsfehlers korreliert.

Der in Abschnitt 7.2 beobachtete Korrelationsabbau nach der Aufdatierungsphase folgt aus der
Reduzierung der Orientierungsfehler.

Die Kopplung zwischen den Fehlerzustdnden entspricht den aus Abschnitt 7.2 gewonnenen
Erkenntnissen und ist beispielsweise in der Gleichung (5.7) implementiert, die Teil der
Transitionsmatrix ist. Schlussfolgernd gilt (Groves, 2013, S. 575):

Erst der Zuwachs der Geschwindigkeits- und Positionsfehler durch die Orientierungsfehler
ermoglicht deren Beobachtbarkeit. Speziell fiir die Beobachtbarkeit des Gierwinkel-
Fehlerzustandes sind hierzu spezielle Flugmandver, beispielsweise in Form von
horizontalen Beschleunigungen, notwendig.

Es ist abschlieBend darauf hinzuweisen, dass in Abschnitt 7.2 festgestellt wurde, dass die Ableitung
der horizontalen Beschleunigungen (Beschleunigungsanderungen) und nicht, wie in diesem Teil der
Arbeit aufgezeigt, die horizontalen Beschleunigungen fir die Korrelationen zwischen den
Fehlerzustanden des Gierwinkels und der Geschwindigkeit bzw. der Position grundlegend sind.
Diesbezliglich bedarf es weiterer Untersuchungen.
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7.7 Variation von stochastischen und funktionalen Eigenschaften

Ziel dieses Abschnitts ist die Untersuchung der geschatzten Standardabweichung des Gierwinkels
bei Variation der a priori stochastischen und funktionalen Eigenschaften der IMU- bzw.- GNSS-
Beobachtungen. Die Veranderung der geschatzten Standardabweichung wird dabei im Vergleich zu
der geschatzten Standardabweichung der ,Xsens & RTK“-Konfiguration (siehe Tabelle 6.2)
interpretiert, die in den unteren Abbildungen blau markiert ist. Die Wahl der Standardabweichung
als Vergleichsgrundlage ist zuldssig, da diese als reprasentativ fiir die Simulationsergebnisse
angesehen werden kann (siehe Abbildung 7.19). Alle Ergebnisse dieses Abschnittes werden auf
Basis des Flugszenarios Nr. 3.3 analysiert.

In einem ersten Schritt wird das Rauschniveau der GNSS-Positionen von drei Zentimeter auf drei
Millimeter gesenkt. Parallel erfolgt keine Verdnderung des IMU- bzw. des
Geschwindigkeitsrauschens, sodass das [IMU-Rauschen den Spezifikationen der Xsens-
Herstellerangabe bzw. die Geschwindigkeit der RTK-Genauigkeit entspricht. In den unteren
Abbildungen ist die geschatzte Standardabweichung dieser Simulation mit dem Namen ,Xsens &
3mm*“ und in orangener Farbe gekennzeichnet.

In einem zweiten Schritt wird das Rauschniveau der IMU-Beobachtungen auf die Hélfte der Xsens-
Spezifikationen gesenkt, ohne dabei die GNSS-Beobachtungen zu verdndern. Die entsprechende

Kennzeichnung in den folgenden Abbildungen ist ,,% Xsens & RTK” und die Kurven sind griin gefarbt.

Die geschatzten Standardabweichungen des Gierwinkels dieser Variationen sind in Abbildung 7.21
dargestellt. Die blaue und die orangene Kurve (gleiches IMU-Rauschen) weisen beim Anstieg der
Standardabweichung die gleiche Steigung auf, da die IMU-Genauigkeit wahrend Phasen ohne
Beschleunigungsanderungen fiir die Fortschreibung der Standardabweichung ausschlaggebend ist.
Die griine Kurve weist bei Phasen ohne Beschleunigungsanderungen aufgrund des geringeren IMU-
Rauschens eine geringere Steigung der Standardabweichung auf.

Die im Vergleich zur ,Xsens & RTK“-Konfiguration genauere GNSS-Position zieht die IN-Gierlésung
starker in Richtung der GNSS-Beobachtungen. Dies erschlief3t sich aus den verdnderten Beitragen
im Messrauschen und in der Innovation. Demzufolge bricht auch die Standardabweichung des
Gierwinkels der ,Xsens & 3 mm®“-Konfiguration starker ein. Der Unterschied zwischen der blauen
und der orangenen Kurve betragt am Ende des ersten Beschleunigungsblocks zirka 0,04 Gon.

Weniger intuitiv ist das Verhalten der griinen Kurven bei Beschleunigungsanderungen. Die RTK-
Genauigkeit der GNSS-Beobachtungen und die im Vergleich zur ,Xsens & RTK“-Konfiguration
genauere IMU hatten vermuten lassen, dass sich das Gefélle der Standardabweichung eher unter
dem der blauen Kurve befinden wirde. Diese Erwartungshaltung stammt aus dem folgenden
Gedankenexperiment:

Die Verwendung einer fehlerfreien IMU in einer INS/GNSS-Integration hatte als Konsequenz, dass
die GNSS-Beobachtung mit RTK-Genauigkeit keinen Einfluss auf die IN-LOsung hat (abgesehen
davon, dass keine Integration notwendig wére). Wird die Varianz der IMU stlickweise angehoben,
so gewinnt die GNSS-Beobachtung mit gleichbleibender Genauigkeit immer mehr an Gewicht. Das
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bedeutet, dass bei Halbierung der IMU-Genauigkeit die GNSS-Beobachtung an Einfluss verliert und
somit das Gefalle der Standardabweichung geringer ausfallt.

Die Interpretation der geschatzten Standardabweichungen sei nochmal anhand der aus den
vorherigen Kapiteln gewonnenen Erkenntnisse erlautert. Hierzu wird in einem ersten Schritt die
Verstarkungsmatrix (siehe Gleichung (4.14)) und in einem zweiten Schritt die Aufdatierung der
Kovarianzmatrix der (Fehler-)Zustdnde (siehe Gleichung (4.16)) betrachtet. Mithilfe des
Beobachtungsmodells (Gleichung (5.14)) und des Ausmultiplizierens der Matrizen ergibt sich fiir die
Verstarkungsmatrix in (Sub-) Matrizen-Darstellung:

K, K, Pi; P, P-. P: -1
K21 K22 = — P2_3 Pz_z ( Pi3 Piz] + Rk) . (7.7)
K3 Ki,l, P3; Pyl \T B T2k

In Gleichung (7.7) kommt die pradizierte Kovarianzmatrix der Orientierung (Submatrix: P, x,
beinhaltet unter anderem die Standardabweichung des Gierwinkels) nicht vor. Entscheidend fir die
Eintrdge Kq1; und K;,j sind die Submatrizen P, , und P73, (Korrelationen zwischen den
Orientierungsfehler und den Geschwindigkeits- bzw. Positionsfehler) und die Kovarianzmatrix der
Innovation. Die Untersuchung der Submatrizen P, und P73, wurde in Abschnitt 7.2
durchgefuhrt. Die (Sub-)Matrizen-Darstellung der aufdatierten Kovarianzmatrix der (Fehler-
)Zustande lautet:

Pi, Pi, Pi Py, Py, P Kii K] _p- _p-. _pz
P3, P3, P3| =|Pn Py Py —|K Ky [_Pil _PEZ _P33 (7.8)
P, P3, P33, P3; Pz P33l 1K3 Kol 2t 22 237k
wobei sich die aufdatierte Kovarianzmatrix der Orientierung ausfolgender Gleichung ergibt:
P . =P, — (-K,P3; — K,P5
11,k 11,k ( 114 31 12 21)]( (79)

=Pl + (K1 P31+ Ki3P51 )

Aus Abschnitt 7.3 geht hervor, dass wahrend Phasen ohne horizontale Beschleunigungsanderungen
die Eintrdge in der dritten Zeile der Submatrizen K, und K, nahe null sind. Somit ist die
Standardabweichung des Gierwinkels durch die Fortschreibung der Kovarianzmatrix der (Fehler-
)Zustdnde (Gleichung (4.12)) dominiert und nimmt wahrend diesen Phasen (z.B. in den ersten zwei
Minuten in Abbildung 7.21) kontinuierlich zu. Treten horizontale Beschleunigungsanderungen ein,
so sind die entsprechenden Eintrage in der Verstarkungsmatrix verschieden von null und die
Standardabweichung des Gierwinkels sinkt (z.B. von der zweiten bis zur dritten Minute in Abbildung
7.21). Zusétzlich zu den horizontalen Beschleunigungsianderungen spielen die INS- und die GNSS-
Varianzen (bzw. die Kovarianzmatrizen) bei der Bildung der Verstarkungsmatrix eine entscheidende
Rolle (siehe Gleichung (7.7) und Abbildung 7.14).

Das starke Gefalle der griinen Kurve (,,% Xsens & RTK“-Konfiguration) in Abbildung 7.21 ist somit auf

das reduzierte IMU-Rauschen zurickzufiihren, welches gleichzeitig die INS-Varianzen und die
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Varianz der Innovation senkt. Das bedeutet, dass die obige Erwartungshaltung prinzipiell nicht
falsch ist, sondern die INS-Varianz bei der Bildung der Verstarkungsmatrix auRer Acht lasst.

0.20 +
0.18
0.16 4
o 0.14 -
.
5 012 1
0101 xsens & RTK
0.08 ¥sens & 3 mm
—_— é-)(senﬁ & RTK
0.06
T T T T T T T T
00:00 01:00 02:00 03:00 0400 05:00 06:00 07:00
Zeit [mm:ss]

Abbildung 7.21: Gierwinkel-Standardabweichung verschiedener Simulationskonfigurationen;
Flugszenario Nr. 3.3

AbschlieBend wird untersucht, wie sich die Standardabweichung des Gierwinkels verhalt, wenn der
Initialwert der Standardabweichung naher an das tatsachliche Genauigkeitsniveau verlegt wird. In
Abbildung 7.22 ist dieser Versuch mit der Kennzeichnung ,,% Xsens & RTK (Init. angepasst)”
dargestellt. Das Gefdlle der Standardabweichung ist deutlich zurlickgegangen. Zusatzlich ist

erkennbar, dass bei ausreichend lang andauernden horizontalen Beschleunigungsianderungen ein
zu hoch angesetzter Initialwert der Standardabweichung zu seinem tatsachlichen Wert konvergiert.

0207 —— Xsens & RTK
0.18 - —— 3 Xsens &RTK
0.16 - _— .ir)(sens & RTK (Init. angepasst)
& 0.14
.
2012
0.10 1
0.08 1
0.06 1
T T T T T T T T
00:00 01:00 02:00 03:00 00 05:00 06:00 07:00
Zeit [mm:ss]

Abbildung 7.22: Gierwinkel-Standardabweichung verschiedener Simulationskonfigurationen;
Spezielle Konfiguration mit angepasstem Initialwert;
Flugszenario Nr. 3.3
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8 Zusammenfassung und Ausblick

Im Zuge dieser Arbeit wurden Teile einer Simulationsumgebung implementiert, die anschliefend
zur Uberpriifung und zu Simulationszwecken eines INS/GNSS-Integrationsalgorithmus verwendet
wurden. Die Simulationsergebnisse wurden hinsichtlich der verrauschten Beobachtungen und der
vordefinierten Flugmandver untersucht.

Die durchgefiihrten Simulationen haben in erster Linie auf bekannte Problematiken hingewiesen,
darunter der Drift der IN-LOsung und die unzureichende Schatzung des Gierwinkels im Vergleich zu
den anderen untersuchten Zustdnden.

Die Bestimmung des Gierwinkels stellt eine Herausforderung dar, da die Beobachtbarkeit dessen
Fehlerzustandes von speziellen Mandvern des UAVs abhdngig ist. Ein wichtiger Aspekt dieser Arbeit
ist die Erlauterung des Zusammenhangs zwischen Beobachtbarkeit des Gierwinkel-Fehlerzustandes
und horizontalen Beschleunigungen. Dieser sei in gekirzter Version hier nochmal wiedergegeben:
Fiir die Schatzung nicht-direkt beobachtbarer Zustande — hier die Orientierungszustande — sind
Korrelationen erforderlich. Die Korrelationen zwischen den Fehlerzustanden der Orientierung und
der Geschwindigkeit bzw. der Position entstehen durch die Fortschreibung der Transitionsmatrix,
die darin implementierte Kopplung der Fehlerzustinde ist dabei von den gemessenen
(horizontierten) Beschleunigungen abhangig. Der Gierwinkel-Fehlerzustand ist Gber die
horizontalen Komponenten der gemessenen Beschleunigungen mit dem Geschwindigkeits- bzw.
Positionsfehler gekoppelt. Bei horizontalen Beschleunigungen entstehen somit Korrelationen
zwischen diesen Fehlerzusténden.

Zusammen mit den Varianzen der (Fehler-)Zustdande bilden die Korrelationen das Systemrauschen.
Bei der Bildung der Verstarkungsmatrix wird einerseits das Systemrauschen und andererseits das
Beobachtungsrauschen benétigt. Die Untersuchungen des Kapitels 7 haben gezeigt, dass das
Systemrauschen und somit die Korrelationen bei der Bildung der Verstarkungsmatrix maRgeblich
mit einflieBen. Die anschlieRende Multiplikation der Verstarkungsmatrix (stochastischen Anteil) mit
der Innovation (funktionalen Anteil) fihrte schlussendlich zu groReren bzw. beobachtbaren
Gierwinkel-Fehlerzusténden.

Die horizontalen Beschleunigungsdanderungen sind zudem fiir die Senkung der geschatzten
Standardabweichung des Gierwinkels verantwortlich. Anhand der Monte-Carlo-Simulation konnte
nachgewiesen werden, dass die geschatzten und empirischen Standardabweichungen des
Gierwinkels ident sind.

AbschlieBend wurden die stochastischen und funktionalen Eigenschaften der Beobachtungen
variiert. Bei dieser Untersuchung wurde einerseits festgestellt, dass eine genauere
Positionsinformation oder eine genauere IMU die Standardabweichung des Gierwinkels deutlich
sinken lasst. Andererseits konnte gezeigt werden, dass auch bei falschlicher Initialisierung der
Standardabweichung des Gierwinkels mit ausreichend groRen horizontalen
Beschleunigungsanderungen die Standardabweichung zum tatsachlichen Wert konvergiert.

In weiterer Folge sollte an primarer Stelle die Beantwortung der hier noch offenen Fragen erfolgen,
die da waren: Warum zeigen die Nadirkomponenten der Geschwindigkeit bzw. die

Hohenkomponenten der Position einen minimalen Drift auf (siehe Abschnitt 7.1)? Warum haben
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sich in Abschnitt 7.2 die Beschleunigungsdanderungen und nicht — wie in Abschnitt 7.6 angedeutet
—die Beschleunigungen als grundlegend fiir die Korrelationsbildung herausgestellt?

AnschlieBend bietet es sich an, weitere sensorspezifische Fehler zu simulieren. Der sog. bias ist
aufgrund der GroRenordnung und dessen moglichen Integrierung im Zustandsvektors eine
Fehlerquelle, die flr zuklinftige Untersuchungen interessant erscheint. Zudem ist aus der Literatur
(Groves, 2013, S. 575) bekannt, dass die bias-Schatzung ahnliche Probleme aufweist wie die
Schatzung des Gierwinkel-Fehlerzustandes, sodass die hier gewonnenen Erkenntnisse
moglicherweise zur Untersuchung der bias-Schatzung hinzugezogen werden kdnnten.

Im Hinblick auf zukiinftige Anwendungen koénnte die realisierte Simulationsumgebung fir
Planungszwecke eingesetzt werden. Den Ausgangspunkt bildet dabei die geplante Flugtrajektorie
(samt Orientierungsinformation) des UAVs. Wie in Kapitel 6 beschrieben, konnen IMU- und GNSS-
Beobachtungen generiert und sensorspezifische Beobachtungsfehler simuliert werden. Bei
Simulationsdurchldufen kann anschlieRend der Einfluss der geplanten Trajektorie und der
simulierten Beobachtungsfehler auf die geschatzten Zustinde bestimmt werden. Durch die
Gegendarstellung der geschatzten Zustande und deren vordefinierten Schwellwerte kann ein Mal§
fiir die Eignung einer Trajektorie zur Bestimmung von Zustanden definiert werden. Im konkreten
Fall kénnte sich beispielsweise herausstellen, dass der Gierwinkel bei langeren Flugperioden mit
konstanter Geschwindigkeit den vordefinierten Schwellwert Gberschreitet. Gegensteuern lieRe
sich, indem Phasen horizontaler Beschleunigungsanderungen in die geplante Trajektorie eingebaut
werden.

Eine weitere Fragestellung stellt sich im Hinblick auf die Verwendung der geplanten Trajektorie bei
der Schdatzung der Zustinde. Der in dieser Arbeit vorgestellte Integrationsalgorithmus
beriicksichtigt diese Information nicht, obwohl diese zumindest fiir die Schatzung der Orientierung
einen wertvollen Beitrag liefern kdnnte.
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Abbildung 11.1: Korrelationen zwischen den Fehlerzusténden des Rollwinkels und der
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Abbildung 11.2: Korrelationen zwischen den Fehlerzusténden des Rollwinkels und der
Positionskomponenten;
Flugszenario Nr. 1
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Abbildung 11.3: Korrelationen zwischen den Fehlerzusténden des Gierwinkels und der
Geschwindigkeitskomponenten;
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Abbildung 11.4: Korrelationen zwischen den Fehlerzusténden des Gierwinkels und der
Positionskomponenten;
Flugszenario Nr. 2.2
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Abbildung 11.5: Korrelationen zwischen den Fehlerzusténden des Rollwinkels und der
Geschwindigkeitskomponenten;
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Abbildung 11.6: Korrelationen zwischen den Fehlerzusténden des Gierwinkels und der
Positionskomponenten;
Flugszenario Nr. 3.2

Betrag horiz. Beschleunigungen [m/s?]

Betrag horiz. Beschleunigungen [m/s?]

75



Korrelationskoeffizient

Eintréige der Verstarkungsmatrix [22]

1.00 + E— Roll -v,, [ 0.200

0.75 - — Roll-v. F0.175
0.50 - — Roll-vg | p.150
0.25 - - 0.125
0.00 - L 0.100

—0.25 - 0.075

—0.50 - L 0.050

—0.75 4 L 0.025

—1.00 B e —— I 0.000

00:00 01:00 02:00 03:00 04:00 05:00 06:00 07:00
Zeit [mm:ss]

Abbildung 11.7: Korrelationen zwischen den Fehlerzustéinden des Rollwinkels und der
Geschwindigkeitskomponenten;
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Abbildung 11.8: Eintrdge der Verstédrkungsmatrix: 3. Zeile der Submatrix K1 x;
Flugszenario Nr. 3.2
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Abbildung 11.9: Eintrdge der Verstdrkungsmatrix: 2. Zeile der Submatrix K4 y;
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