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Kurzfassung

Die genaue Bestimmung von Position und Geschwindigkeit mit einem globalen Navigationssatel-
litensystem (engl. Global Navigation Satellite System) (GNSS) in Echtzeit bildet eine essentielle
Grundlage fiir viele Anwendungen in der Navigation. Bei mobilen Navigationsanwendungen fin-
den hiufig GNSS-Messungen unter ungilinstigen Beobachtungsbedingungen statt, so dass Fehler
in den Ergebnissen auftreten konnen. In diesem Fall ist der GNSS-Empfanger in Bewegung, so
dass die Empfangsumgebung sich stdndig dndert. So kénnen Objekte, wie z.B. Gebdude, Badume,
Tunnel usw. zu Reflektionen, Dampfung bzw. Abschattung der GNSS-Signale fiihren. Eine hohe
zusétzliche Dynamik bzgl. der beobachteten Dopplerfrequenzverschiebung erfihrt das empfangene
GNSS-Signal durch die Bewegung des GNSS-Empfiangers. Das beeinflusst die Signalnachfiihrung
(Tracking) und verursacht Fehler bei der Positions- und Geschwindigkeitsbestimmung oder eine Be-
stimmung ist sogar unmoglich. Eine Verbesserung der Positions- und Geschwindigkeitsbestimmung
wird durch die gleichzeitige Messung mit einem GNSS-Empfénger und einem inertialen Navigati-
onssystem (engl. Inertial Navigation System) (INS) erméglicht. Kostengiinstige INS beinhalten heu-
te Mikro-Elektro-Mechanische Systeme (engl. Micro Electro Mechanical Systems) (MEMS), die als
MEMS-Inertialsensoren bezeichnet werden. Die gemeinsame Nutzung der Messdaten von GNSS und
INS wird als GNSS/INS-Integration bezeichnet. Diese Arbeit befasst sich mit der Tiefen GNSS/INS-
Integration, so dass mit der Information eines INSs in die Tracking Loop des GNSS-Empfiangers
eingegriffen wird, um Verbesserungen beim Tracking des Signals und der daraus bestimmten GNSS-
Beobachtungen zu erzielen. Dieser Eingriff wird auch als Stiitzung (engl. aiding) bezeichnet.

Die Stiitzung erfolgt iiber die Regelgrofen (Dopplerfrequenz und Codephase) in der Tracking Loop
fiir den jeweiligen Kanal des GNSS-Empfiangers. Dazu werden die Regelgrofien zunéchst pradiziert,
bevor diese beim Tracking des empfangenen GNSS-Signals beriicksichtigt werden kénnen. Fiir die
Pradiktion miissen die Position und Geschwindigkeit des Satelliten und des Empfangers vorlie-
gen. Aufterdem miissen die Uhrenfehlerrate des Satelliten und des Empfangers bekannt sein. Aus
diesen Grofsen kann die Dopplerfrequenz und daraus die Rate der Codephase berechnet werden.
Die zeitliche Integration der Codephasenrate ergibt die aktuelle Codephase. Aus den Ephemeri-
den des GNSS-Satelliten kann die Position, die Geschwindigkeit und die Uhrenfehlerrate fiir einen
zeitnahen beliebigen Zeitpunkt berechnet werden. Die Uhrenfehlerrate des Empféangers wird hier-
bei mittels einer Extrapolation vorausbestimmt. Mit den MEMS-Inertialsensoren kann die Position
und Geschwindigkeit des Empfangers fortgefithrt werden. Diese Fortfiihrung erfolgt iiber eine Lose
GNSS/INS-Integration mittels einer Strapdown-Rechnung und einem Kalman-Filter fiir 15 Fehler-
zusténde. Als Stiitzwerte fiir den Kalman-Filter dienen hier die Position und Geschwindigkeit des
SGEs. Die Stiitzung sollte bei einem Signalabriss oder fiir die Stabilisierung des Trackings einge-
schaltet werden.

Die Stiitzungsmethode wird mit einem Software GNSS-Empfinger (SGE) und einer Inertiale Mess-
einheit (engl. inertial measurement unit) (IMU) aus MEMS-Inertialsensoren (MEMS-IMU) in der
Landfahrzeugnavigation getestet und analysiert. Der SGE ist fiir die Signale des globalen Positionie-
rungssystem (engl. Global Positioning System) (GPS) mit dem C/A-Code auf der L1-Frequenz ent-
wickelt und bestimmt die Position und Geschwindigkeit mit einer Messrate von 1kHz. Die MEMS-
IMU beeinhaltet 6 Freiheitsgrade mit jeweils einem 3-achsigen MEMS-Beschleunigungs- und MEMS-
Drehratensensor. Die Messrate des MEMS-Beschleunigungssensors betriagt 1 kHz und die Messrate
des MEMS-Drehratensensors betragt 800 Hz. Mit diesem Messsystem ist es moglich, die Pradiktion
der Regelgroften fiir jede Millisekunde durchzufiihren, so dass diese bei jedem Tracking-Durchlauf



Kurzfassung

mit dem C/A-Code vorliegen. Aufgrund der hohen Messraten kénnen nur wenige Minuten Messda-
ten erfasst werden und die Auswertung erfolgt in der Nachbearbeitung (engl. post-processing). Die
Stiitzungsmethode wird durch Fahrten mit einem Messfahrzeug getestet. Dazu werden Messfahr-
ten mit verschiedenen Fahrmanéver ausgefiihrt, um im empfangenen GPS-Signal unterschiedliche
Raten in der Dopplerfrequenz zu erzeugen. Eine Fahrt unter Baumen ermoglicht den Einfluss des
zeitlichen Verlaufs im Signal-Rauschverhéltnis (engl. signal-to-noise ratio) (S/N) des empfangenen
GPS-Signals auf die Stiitzungsmethode zu untersuchen. Bei dieser Messfahrt treten auch immer
wieder kurzzeitige Signalabrisse auf.

Die in der vorliegenden Arbeit dokumentierten Messfahrten und Ergebnisse zeigen, dass die Stiitzung
fiir einen SGE erfolgreich in der Landfahrzeugnavigation durchgefiihrt werden kann. Die prédizier-
ten Regelgrofen werden fiir die verschiedenen Messfahrten zuverléssig berechnet und das Tracking
kann damit stabilisiert und sogar bei einem Signalabriss vorgesteuert werden. Auflerdem kénnen
Ausreifser direkt in den Beobachtungen minimiert werden, so dass Verbesserungen in der Positions-
und Geschwindigkeitsbestimmung des SGEs erzielt werden kénnen.

XVIII



Abstract

The precise determination of position and velocity in real-time using a Global Navigation Satellite
System (GNSS) is essential for various navigation applications. If navigation tasks are performed
on mobile platforms, GNSS measurements are degraded and disturbed, because environments are
changing. Due to shading, damping and multipath by e.g. buildings, trees, tunnels, etc., large errors
may occur in the results of a GNSS receiver. Furthermore, the motion of the GNSS receiver can
generate high dynamics in Doppler frequency shifts in the received GNSS signal, which cause signal
tracking problems. This can lead to large errors in position and velocity or it makes their determi-
nation impossible. An improvement of the position and velocity determination can be achieved by
carrying out synchronously measurements with a GNSS receiver and an Inertial Navigation Sys-
tem (INS). Low-cost INSs are built up by Micro Electro Mechanical Systems (MEMS), which are
small inertial sensors for acceleration and angular speed measurements. The combined processing of
GNSS and INS data is known as GNSS/INS integration. This work focuses on the deep GNSS/INS
integration. Here, the INS information is used as additional sensor data in the tracking loop of the
GNSS receiver, in order to improve the performance and robustness of the GNSS signal tracking
and the derived GNSS observations. This type of integration is also known as aiding.

The aiding method uses the control parameters (Doppler frequency and code phase) in the tracking
loop for each channel of the GNSS receiver. First, these parameters are predicted and subsequently
are considered during the tracking process of the received GNSS signal. For the prediction the
position and velocity of the satellite and the receiver have to be available. Also the clock error
rate of the satellite and the receiver must be known. The Doppler frequency is calculated with
these values. The code phase rate is computed from the predicted Doppler frequency. The actual
code phase is obtained by an additional temporal integration. The position, the velocity and the
clock error rate of the GNSS satellite are calculated for an arbitrary point of time within a limited
time window from parameters of the satellite’s ephemeris. The clock error rate of the receiver is
determined by an extrapolation. The MEMS inertial sensors continuously update the position and
the velocity. This is performed by a loosely GNSS/INS integration using a strapdown algorithm
and a Kalman filter with 15 error states. The SGE provides the Kalman filter with the required
basic values: position and velocity. The loosely GNSS/INS integration assures that the position and
velocity can be independently and continuously updated by the MEMS inertial sensors. The aiding
method should be used for signal loss and for the stabilisation of the tracking process.

The aiding method is tested and analysed with a software GNSS receiver (SGE) and an inertial
measurement unit (IMU) comprising MEMS inertial sensors (MEMS IMU). The SGE is developed
for Global Positioning System (GPS) signals with C/A code on the L1 frequency and determines
the position and velocity with a rate of 1 kHz. The MEMS IMU contains 6 degrees of freedom with
a 3 axis acceleration sensor and a 3 axis gyroscope sensor. The measurement rate of the acceleration
sensor is 1 kHz and the measurement rate of the gyroscope sensor is 800 Hz. This measurement
system enables the prediction of the tracking parameters every millisecond. The predicted tracking
parameters are available for each tracking cycle. Due to the high measurement rate, measurement
data are logged during an interval of a few minutes. The signal processing and data analysis are
carried out in post-processing. The performance of the presented aiding method is studied by drives
with a van. The test drives include drives with different manoeuvres for receiving GPS signals with
different rates in Doppler frequency. A drive along an avenue with trees demonstrates the influence
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of time varying signal-to-noise ratios (S/N) of the received GPS signals on the aiding method. Short
signal losses occur consistently during this drive.

The documented assessments of the different manoeuvres and test drives show that the aiding
method for the SGE has been successfully carried out in the land vehicle navigation. The predicted
tracking parameters are computed properly and robust for the different test drives. The tracking
process can be stabilised and controlled with the predicted tracking parameters. The aiding method
minimizes outliers in the observations and an improvement is reached in the subsequently determined
position and velocity.
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1 Einleitung

Mit einem globalen Navigationssatellitensystem (engl. Global Navigation Satellite System) (GNSS)
kann die Position, die Geschwindigkeit und die Zeit {iber der Erdoberfliche in Echtzeit bestimmt
werden. Dieses ist in vielen Anwendungen nicht mehr wegzudenken. Beispielsweise wird in der Land-
fahrzeugnavigation stédndig die aktuelle Position und Geschwindigkeit in Echtzeit bestimmt, so dass
ein Abgleich der Fahrzeugposition mit der Karte (engl. map-matching) und der berechneten Route
erfolgen kann. Jedoch treten bei GNSS-Messungen Abschattung, Mehrweg usw. auf, die zu grofen
Fehlern in den Ergebnissen der Position und Geschwindigkeit fiihren konnen oder sogar eine Messung
unmoglich machen. Eine Verbesserung wird u.a. durch die Kombination mit einem inertialen Na-
vigationssystem (engl. Inertial Navigation System) (INS) aus Inertialsensoren fiir Beschleunigung-
und Drehratenmessungen erreicht. Eine solche Kombination wird als GNSS/INS-Integration (Int)
bezeichnet und kann auf verschiedene Weise mit einem Kalman-Filter erfolgen. In der Literatur wird
zwischen einer Losen (engl. loose) und einer Festen (engl. tight) GNSS/INS-Integration unterschie-
den. Die Lose GNSS/INS-Integration verarbeitet in dem Kalman-Filter die Ergebnisse der beiden
Messsysteme auf Koordinatenebene, wogegen die Feste GNSS/INS-Integration die Beobachtungen
der beiden Messsysteme im Kalman-Filter verarbeitet. Bei beiden Methoden arbeiten die Messsys-
teme unabhéngig voneinander und dem Nutzer werden erst die Ergebnisse des Kalman-Filters fiir
die Navigation zur Verfiigung gestellt. Messsysteme, in denen eine solche Integration implementiert
ist, existieren bereits auf dem Markt und die Algorithmen, insbesondere fiir das Kalman-Filter, sind
in der Fachliteratur (u.a. Jekeli (2001) und Wendel (2011)) ausfiihrlich beschrieben. Aufserdem wird
in Gleason und Gebre-Egziabher (2009) und Wendel (2011) eine weitere Methode zur Integration
genannt, die Tiefe (engl. deep bzw. ultra-tight) GNSS/INS-Integration. Bei dieser Methode wird
direkt in die Tracking Loop des GNSS-Empféngers mit den Informationen des INSs eingegriffen und
die GNSS-Beobachtungen verbessert, so dass beide Messsysteme nicht mehr unabhéngig voneinan-
der arbeiten konnen. In diesem Fall werden die Beobachtungen eines GNSS-Empféngers wihrend
des Trackings der empfangenen GNSS-Signale verbessert und die damit geschétzte Position und
Geschwindigkeit wird dem Nutzer fiir die Navigation zur Verfiigung gestellt. Groves (2008) und
Gleason und Gebre-Egziabher (2009) beschreiben mogliche Ansétze in einem Ablaufdiagramm zu
dieser Integration, aber ein fertiger bzw. festgelegter Algorithmus, welcher einfach umgesetzt werden
kann, wird nicht beschrieben.

Die Verbesserung der GNSS-Beobachtungen mit einem unabhéngigen Messsystem wird als Stiitzung
(engl. aiding) eines GNSS-Empfangers bezeichnet. Eine Methode zur Stiitzung mit Inertialsenso-
ren, deren Umsetzung und die Anwendung in der Landfahrzeugnavigation werden in dieser Arbeit
beschrieben. Fiir die praktische Umsetzung wird ein Software GNSS-Empfianger (SGE) verwen-
det, da in diesem die gesamte GNSS-Signalauswertung bis hin zur Schétzung der Position und
Geschwindigkeit mit Software durchgefiihrt wird und es somit einfach moglich ist, in die GNSS-
Messungen einzugreifen. Aufserdem werden Inertialsensoren fiir Beschleunigungs- und Drehraten-
messungen verwendet, die aufgrund der Bauform und der verwendeten Materialien klein und kos-
tengiinstig sind. Diese Inertialsensoren werden als Mikro-Elektro-Mechanische Systeme (engl. Micro
Electro Mechanical Systems) (MEMS)-Inertialsensoren bezeichnet. Die Stiitzung eines SGEs mit
MEMS-Inertialsensoren kann auf verschiedene Weise erfolgen. Diese Arbeit liefert einen Beitrag da-
zu, in dem die Regelgrofien mit der Information aus MEMS-Inertialsensoren prédiziert werden und
beim Tracking fiir jedes empfangene GNSS-Signal beriicksichtigt werden. Damit sollen Verbesserun-
gen bei den GNSS-Beobachtungen und den anschlieffend erhaltenen Position und Geschwindigkeit
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erreicht werden.

In den folgenden Abschnitten wird die Thematik néher erldutert, in dem auf die Problemstellung,
den aktuellen Stand der Wissenschaft und Technik und das Ziel der Arbeit eingegangen wird.

1.1 Problemstellung

Bei GNSS treten Relativgeschwindigkeiten zwischen Satellit (Sat) und Empfénger auf, welche durch
die orbitale Satellitenbewegung, die Empfangerbewegung auf der Erdoberfliche und die Erdrotati-
on hervorgerufen werden. Die Messung in diesem System erfolgt nach dem Einwegmessprinzip, so
dass die von einem GNSS-Satelliten ausgesendeten Signale vom einem Empfinger empfangen und
verarbeitet werden miissen, was eine beliebige Anzahl an Nutzern zuldsst. Durch die Bewegungen
bzw. relativ Geschwindigkeiten unterliegen die ausgesendeten und empfangenen GNSS-Signale dem
Dopplereffekt. Auflerdem &ndert sich die Entfernung zwischen Satellit und Empféanger stindig. Aus
diesem Grund muss das empfangene GNSS-Signal mit einem im Empfanger erzeugtes GNSS-Signal
stdndig phasengenau nachgefiihrt werden (sog. Tracking) - fir den Empfang der Navigationsnach-
richt (engl. navigation message) und die Messung. Beim Tracking der empfangenen GNSS-Signale
kann durch die Satellitenbewegung und die Erddrehung eine hohe Dopplerfrequenz auftreten jedoch
mit einer kleinen Anderungsrate (Dopplerrate). Das Gleiche gilt fiir die Strecke zwischen Satellit
und Empfinger, so dass eine grofe Distanz auftritt, aber mit einer kleinen Anderungsrate. Durch die
Bewegung des Empfangers, z.B. in der Landfahrzeugnavigation, konnen keine grofen zusétzlichen
Dopplerfrequenzen durch Streckendnderungen zwischen Satellit und Empfanger auftreten, aber es
konnen groke Anderungsraten (Beschleunigungen) auftreten. Auferdem kann durch Objekte in der
Antennenumgebung das GNSS-Signal reflektiert bzw. gedampft werden, so dass bei Vorbeifahrten an
den Objekten hohe Anderungsraten im Signal-Rauschverhiltnis (engl. signal-to-noise ratio) (S/N)
auftreten konnen. Das fiihrt zu Problemen beim Tracking der empfangenen GNSS-Signale und kann
zu Fehlern in den Beobachtungen fiihren, die fiir die Bestimmung der Position und Geschwindigkeit
notwendig sind. In diesen Fallen kann es zum Abbruch des Trackings kommen. Ein Neustart des
Trackings wiirde mehr Zeit benétigen, da eine erneute Akquisition durchgefiihrt werden miisse.

Eine begrenzte Verbesserung kann durch die optimale Einstellung der GNSS-Tracking Loop erreicht
werden. Aber erst durch die Pradiktion der Regelgrofsen mit MEMS-Inertialsensoren wird es méglich
das Tracking zu stabilisieren, kurzzeitige Signalabrisse zu tiberbriicken und das Tracking nach einer
Signalunterbrechung direkt wieder zu beginnen.

1.2 Stand der Wissenschaft und Technik

Wissenschaftler haben sehr intensiv die Fehler bei GNSS-Messungen untersucht und Korrekturmo-
delle entwickelt (z.B. fiir den Einfluss der Atmosphire auf die gemessene Pseudostrecke), um die
Genauigkeiten in den Ergebnissen der Position und Geschwindigkeit zu erhéhen. Die notwendigen
Algorithmen sind ausfiihrlich u.a. in Parkinson et al. (1996), Borre et al. (2007) und Hofmann-
Wellenhof et al. (2007) beschrieben. Damit ist es neben den offiziellen Dokumenten der GNSS mit
dieser Literatur einfach moglich, die Software fiir die GNSS-Messungen mit der Bestimmung der
Position und Geschwindigkeit flir einen SGE zu schreiben. Es kann aber auch auf Algorithmen
von weltweit-tétigen Forschern zuriickgegriffen werden, die offene Software-Bibliotheken auf ihrer
Projekthomepage im Internet (z.B. www.rtklib.com, abgerufen 11/2014) frei zur Verfiigung stel-
len. Diese Software-Bibliotheken sollten jedoch vor der Anwendung auf deren Richtigkeit iiberpriift
werden. Das Schwierigste bei der Softwareentwicklung ist heutzutage nicht mehr der Algorithmus,
sondern die Umsetzung in eine Programmiersprache und die anschliefende Optimierung und Paral-
lelisierung der Software. Aufserdem versucht die Wissenschaft die Fehleranfilligkeit von GNSS bei
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verschiedenen Anwendungen zu untersuchen und Methoden zu entwickeln, um die Genauigkeit der
GNSS-Messungen bzw. der bestimmten Position und Geschwindigkeit zu verbessern. Dazu stehen
u.a. entwickelte Algorithmen, fiir die Kombination mit anderen Messsystemen, zur Verfligung. Nach
Wendel (2011) kann eine Lose oder Feste GNSS/INS-Integration einfach in Software umgesetzt wer-
den, da alle notwendigen Algorithmen fiir das INS und den Kalman-Filter beschrieben sind. Fiir die
Tiefe GNSS/INS-Integration liegt in der Fachliteratur kein umfassender Algorithmus vor, sondern
es werden nur Anséitze, wie z.B. in Wendel (2011), beschrieben. In Fachzeitschriften und in Kon-
ferenzbeitragen prasentierte Anséitze und deren Ergebnisse zur Tiefen GNSS/INS-Integration, wie
z.B. in Sun et al. (2013), beweisen nur die Funktion, beschreiben aber den verwendeten Algorithmus
nicht vollstdndig, so dass eine einfache Software Implementierung nicht moglich ist.

Heutzutage sind leistungsfihige Hardware GNSS-Empfanger auf dem Markt verfiigbar, die je nach
Anwendung ausgewahlt werden konnen. Zum Beispiel stehen Empfanger fiir geodétische Anwen-
dungen zur Verfiigung, die verschiedene GNSS-Signale in iiber 100 Kanélen gleichzeitig verarbeiten
kénnen und unter optimalen Bedingungen hoch genaue Messergebnisse erzielen konnen (z.B. NetR9
der Firma Trimble mit 440 Kanélen). Fiir die Anwendung im Bereich der Navigation stehen kos-
tengilinstige Empfanger mit geringerer Messgenauigkeit von verschiedenen Firmen zur Verfiigung,
die nur eine Frequenz (L1) verwenden (z.B. LEA-5T der Firma u-Blox). In den heutigen Smart-
phones (iPhone 5s der Firma Apple) sind mittlerweile Empfanger fiir das amerikanische globale
Positionierungssystem (engl. Global Positioning System) (GPS) und fiir das russische globale Na-
vigationssatellitensystem (russ. Global'naya Navigatsionnaya Sputnikovaya Sistema) (GLONASS)
eingebaut, die aufgrund ihrer geringen Genauigkeit fiir eine einfache Navigation angewendet wer-
den konnen. Fiir die Entwicklung eines SGEs stehen mittlerweile leistungsfahige Front-Ends fiir
den Empfang der verschiedenen GNSS-Signale zur Verfiigung (z.B. von Fraunhofer IIS). Auf dem
Markt steht der MAX2769-Chip der Firma Maxim Integrated (MAX2769, 2010) zur Verfiigung,
so dass ein Front-End selbst entwickelt werden kann bzw. kostengiinstige Front-Ends von Entwick-
lern erworben werden kann. Aufierdem stehen Notebooks mit leistungsstarken Mehrkernprozessoren
auf dem Markt zur Verfligung, so dass echtzeitfihige SGE entwickelt werden kénnen. Das Poten-
tial eines SGEs haben mittlerweile namhafte Firmen erkannt und vertreiben diese weltweit, wie
z.B. die Firma Topcon und die Firma ifEN GmbH. Im Bereich der Inertialsensorik haben sich
MEMS-Inertialsensoren auf dem Markt durchgesetzt, die mittlerweile kostengiinstig auf sehr kleinen
Chips verbaut werden und in vielen Anwendungsbezogenen Geriten, wie z.B. in heutigen Smart-
phones, zu finden sind. Auferdem stehen mittlerweile kleine Rechnereinheiten zur Verfiigung (z.B.
ein Raspberry Pi), so dass eine inertiale Messeinheit (engl. inertial measurement unit) (IMU) aus
MEMS-Inertialsensoren (MEMS-IMU) inklusive Messdatenerfassung selbst zusammengebaut wer-
den kann. Die MEMS-Inertialsensoren werden stetig kleiner und immer leistungsfahiger (Mounier
et al., 2014), woraus neue Anwendungsfelder erschlossen werden kénnen. Fiir die Lose und Feste
GNSS/INS-Integration stehen bereits kommerzielle Integrierte Systeme auf dem Markt zur Verfii-
gung (z.B. MTi-G-700 der Firma Xsens und LV420 der Firma Applanix).

1.3 Ziel der Arbeit

Das Ziel der Arbeit ist eine Methode vorzustellen, die das Tracking eines Software GNSS-Empfiangers
mit MEMS-Inertialsensoren bei kinematischen Anwendungen stiitzt. Die Stiitzungsmethode soll in
Echtzeit und fiir alle GNSS angewendet werden kénnen. Bei der Stiitzung werden die Position und
die Geschwindigkeit des Empféngers mittels einer Losen GNSS/INS-Integration fortgefithrt und
anschlieffend fiir die Pradiktion der Regelgrofen der jeweiligen Kanile des SGEs verwendet. Die
pradizierten Regelgrofen konnen in den laufenden Tracking-Prozess der jeweiligen Kanéle bertick-
sichtigt werden, um das Tracking der empfangenen GNSS-Signale zu verbessern. Fiir die Umsetzung
wird auf eine am Institut entwickelte Messeinheit, die aus einem SGE und MEMS-Inertialsensoren
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besteht, zurilickgegriffen, so dass die Stiitzungsmethode unter realen Bedingungen bei der Land-
fahrzeugnavigation getestet werden kann. In der Landfahrzeugnavigation treten keine hohen Ande-
rungsraten in der Strecke zwischen Satellit und Empfanger auf. Daher erfolgt der Test nur fiir hohe
Dopplerraten und fiir hohe Anderungen im S/N. Dabei soll mit den pridizierten Regelgrofen eine
Verbesserungen durch die Stabilisation des Tracking-Prozesses erzielt werden. Aufserdem wird eine
Uberbriickung von kurzzeitigen Signalabrissen aufgezeigt. Die Verbesserungen werden anhand des
Trackings und der Ergebnisse der Position und Geschwindigkeit untersucht.

In dieser Arbeit werden zunédchst im Kapitel 2 Software GINSS-Empfianger, die notwendigen
Algorithmen fiir die gesamte Signalverarbeitung der empfangenen GNSS-Signale bis hin zur Bestim-
mung der Position und Geschwindigkeit in einem SGE erldutert. Anschliefsend wird ein entwickelter
SGE fiir das GPS vorgestellt. In dem Kapitel 3 MEMS-Inertialsensoren wird das Messprinzip von
MEMS Beschleunigungs- und Drehratensensoren kurz erldutert und eine entwickelte MEMS-IMU
vorgestellt. Das Messrauschen der MEMS-IMU wird mit der Allan-Varianz untersucht. Das Vorge-
hen bei der Stiitzung wird mit allen notwendigen Algorithmen im Kapitel 4 Stiitzungsmethode
erlautert. Im Kapitel 5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation wird die praktische Um-
setzung beschrieben und die erzielten Ergebnisse aus Messfahrten werden aufgezeigt. Die Arbeit
wird mit dem Kapitel 6 Zusammenfassung und Ausblick abgeschlossen.
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GNSS ist ein Oberbegriff fiir alle globale Satellitensysteme und besteht heutzutage aus dem ame-
rikanischen GPS, das russische GLONASS, das chinesische Beidou und das europiische Galileo.
Jedes dieser Systeme nutzt eine eigene festgelegte Signalstruktur, die sich neben der Navigations-
nachricht hauptséchlich in der Tragerfrequenz, der Modulationsart und den Codes unterscheiden.
Auferdem wird zwischen der Code Division Multiple Access (CDMA) und der Frequency Division
Multiple Access (FDMA) Technik fiir die Identifikation der GNSS-Satelliten unterschieden, siehe
Hofmann-Wellenhof et al. (2007). Der Empfang und die Auswertung dieser verschiedenen GNSS-
Signale ist bei einem Hardware GNSS-Empfanger festverbunden und nicht verdnderbar. So muss
beim Hinzukommen eines neuen GNSS-Signals, die Hardware komplett ausgetauscht werden. Bei
einem Software GNSS-Empfanger (SGE) ist die Empfangs- und Auswerteeinheit voneinander ge-
trennt, so dass die GNSS-Signale flexibler empfangen und ausgewertet werden kénnen. Aufserdem
ist es einfacher, die GNSS-Messungen mit anderen Messsystemen zu integrieren (Pany et al., 2012).
Fiir den Anwender ergeben sich somit neue Moglichkeiten und die Algorithmen kénnen einfach in
eine Programmiersprache implementiert werden, so dass mittlerweile viele Forschungseinrichtungen
einen SGE nutzen. Ein Trend von Hardware GNSS-Empfangern hinzu SGEn ist bei verschiedenen
GNSS-Konferenzen zu erkennen (Géb, 2013).

In diesem Kapitel wird das Grundprinzip eines SGEs erldutert und dessen Umsetzung fiir GPS-
C/A-Code Messungen auf der L1-Frequenz beschrieben.

2.1 Grundprinzip

Das Grundprinzip eines SGEs besteht darin, die GNSS-Signale breitbandig um die Tragerfrequenz
zu empfangen und die gesamte Signalauswertung software-basiert durchzufiithren. Die daraus er-
haltenen Beobachtungen und Ergebnisse fiir die Position und Geschwindigkeit konnen dann direkt
abgespeichert oder ausgegeben werden. Dafiir wird eine Antenne, ein Front-End und ein Notebook
(PC) benétigt. Eine Ubersicht der Bestandteile eines SGEs ist in Abb. 2.1 dargestellt.

Y Antenne

Software GNSS-Empfanger

Ausgabe:

- Messzeitpunkt

pPC > - Beobachtungen

- Position und Geschwindigkeit

Front-End

L 2

Abb. 2.1: Bestandteile eines Software GNSS-Empféngers.
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Die Antenne und das Front-End bilden die Empfangseinheit des SGEs. Diese muss entsprechend
der Triagerfrequenz und der erforderlichen Bandbreite der zu empfangenen GNSS-Signale ausge-
wéahlt werden. Hierbei sollte die Bandbreite mindestens der maximalen Bandbreite der zu emp-
fangenen GNSS-Signale entsprechen. Die Bandbreite eines GNSS-Signals ergibt sich aus der dop-
pelten Chipfrequenz des aufmodulierten Codes, z.B. muss fiir den Empfang des GPS-C/A-Codes
die Bandbreite mindestens 2,046 MHz betragen. Die von der Antenne empfangenen GNSS-Signale
werden im Front-End auf eine deutlich niedrigere Zwischenfrequenz heruntergemischt und digita-
lisiert. Die Zwischenfrequenz sollte nach einem vielfachen der Codefrequenz ausgewéahlt werden.
Beispielsweise kann eine Zwischenfrequenz von 4,092 MHz fiir das Signal des GPS-C/A-Codes auf
der L1-Frequenz gewahlt werden. In diesem Fall liegen 4 Schwingungen des Trégers fiir einen Chip
des GPS-C/A-Codes vor. Bei dem Mischprozess bleiben die Phase des Trégers und des Codes sowie
die Chipfrequenz der empfangenen GNSS-Signale erhalten. Die Heruntermischung dient dazu, die
empfangenen GNSS-Signale schneller und ohne den Verlust von Informationen verarbeiten zu kon-
nen. Wenn z.B. ein empfangenes GPS-Signal auf der L1-Frequenz digitalisiert werden muss, liegt
die Abtastrate bei mindestens 3150,84 MHz (doppelte Tégerfrequenz) um das Abtasttheorem nach
Shannon (1998) einzuhalten. Die Signalverarbeitung von dieser erhaltenen hohen Datenmenge be-
notigt sehr viel Rechenleistung, was eine Auswertung in Echtzeit erschwert. Die Zwischenfrequenz
sollte mindestens doppelt so hoch wie die héchste Chipfrequenz des Codes der zu empfangenen
GNSS-Signale sein, so dass die Reprisentation eines Chips mit mindestens einer Trigerschwingung
erfolgen kann. Die Digitalisierung muss dann mit einer Abtastfrequenz von mindestens der doppel-
ten Zwischenfrequenz erfolgen, um das Abtasttheorem zu erfiillen. Die digitalisierten Werte werden
dann in Datenpaketen an das Notebook iibertragen und kénnen dann durch Software weiterverarbei-
tet werden. Hierbei ist es wichtig, dass beim Abrufen der Datenpakete eine Systemzeit definiert wird,
mit der die einzelnen Verarbeitungsprozesse synchronisiert werden kénnen. Die Arbeitsprozesse der
Software werden in drei Bereiche unterteilt, die Tracking Loop, die Bestimmung der Beobachtungen
und die Bestimmung der Position und Geschwindigkeit. Eine Ubersicht der Arbeitsprozesse ist in
Abb. 2.2 dargestellt. Die Tracking Loop wird fiir jede Tragerfrequenz und fiir jeden aufmodulierten
GNSS-Code bendtigt und in Kanélen organisiert. Aus der Tracking Loop werden die Beobachtungen
fiir jeden Kanal abgegriffen und wenn die Beobachtungen von mindestens 4 Satelliten eines GNSSs
zum selben Zeitpunkt vorliegen, knnen die Position und Geschwindigkeit des Empfingers geschétzt
werden. Anschlieffend kénnen die Beobachtungen der einzelnen Satelliten und die Ergebnisse der
Position und Geschwindigkeit abgespeichert bzw. ausgeben werden. Dazu kénnen standardisierte
Formate verwendet werden, wie z.B. das Receiver INdependent EXchange (RINEX)-Format fiir die
Beobachtungen und das National Marine Electronics Association (NMEA)-Format fiir die Ergeb-
nisse der Position und Geschwindigkeit.

In den nachfolgenden Abschnitten werden die einzelnen Arbeitsprozesse der Software n&her be-
schrieben und an Hand von GPS-C/A-Code Messungen prinzipiell erlautert.

2.1.1 GNSS-Tracking Loop

Die von den GNSS-Satelliten ausgesendeten Signale werden im Rauschen auf der Erdoberfliche
empfangen. GNSS ist ein bewegtes System mit den Bewegungen der Satelliten, der Erddrehung
und auch des Empfangers. Durch diese Bewegungen unterliegen die empfangenen GNSS-Signale
dem Dopplereffekt, so dass die ausgesendeten GNSS-Signale um die Dopplerfrequenz verschoben
empfangen werden. Aufserdem ist der Start des Codes bzw. die Codephase der empfangenen GNSS-
Signale unbekannt. Aufgrund der Kinematik des GNSSs dndert sich sténdig die Frequenz der GNSS-
Signale und die Strecke zwischen Satellit und Empfianger. Diese Anderungen miissen stindig nach-
gefiihrt werden, was mit einem im Empfanger erzeugten Referenzsignal erfolgt. Diese Nachfiihrung
wird allgemein als Tracking bezeichnet, das in ein Trager-Tracking fiir die Dopplerfrequenz und
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in ein Code-Tracking fiir die Codephase unterteilt wird. Die Identifikation und das Tracking der
empfangenen GNSS-Signale werden mit einer Tracking Loop durchgefiihrt.

Aus der Tracking Loop konnen die Messungen der Pseudostrecke, der Tréagerphase, der Doppler-
frequenz, und das Signal-Rauschverhéltnis (engl. signal-to-noise ratio) (S/N) fiir jedes empfangene
Signal abgegriffen, sowie die mitiibertragene Navigationsnachricht des jeweiligen GNSS-Satelliten
dekodiert werden. Die Ubertragung der Navigationsnachricht erfolgt mittels der Korrelationstech-
nik, in dem die serielle Bitfolge der Nachricht mithilfe eines Pseudozufallsrauschen (engl. pseudo
random noise) (PRN)-Codes auf den Tréger moduliert wird. Fiir die Verdeutlichung des Prinzips,
wird die Ubertragung der Nachricht an dem Beispiel der GPS-Navigationsnachricht mit dem GPS-
C/A-Code erldutert. Die Navigationsnachricht wird nach IS-GPS-200H (2013) mit einer Frequenz
von 50 Hz iibertragen, so dass 1bit einer Linge von 20ms entspricht. Fiir die Ubertragung wird
der GPS-C/A-Code verwendet, der mit einer Phasenmodulation (engl. binary phase-shifted key)
(BPSK) auf den Tréger moduliert wird. Bei der BPSK-Modulation wird der Tréger um 180° Pha-
senverschoben, wenn der Zustand eines Chips des GPS-C/A-Codes sich éndert (Borre et al., 2007).
Anschlieend wird das BPSK modulierte Signal vom Satelliten ausgesendet. Eine Ubersicht zum
Ablauf einer Aussendung eines simulierten GPS-Signals ist in Abb. 2.3 dargestellt.

Navigations- C/A-Code BPSK-Modulation Aussendung
nachricht

T LIl

52 25 S
HE

A

Zeit [ms]

Abb. 2.3: Ablaufdiagramm zur Erzeugung eines ausgesendeten simulierten GPS-Signals.

Der gesamte Zustand des GPS-C/A-Codes wird in Abhéngigkeit der Bit Information der GPS-
Navigationsnachricht invertiert. D.h. der Wert jedes einzelnen Chips des GPS-C/A-Codes wird
umgedreht (0 — 1, 1 — 0), bevor dieser dann anschliefend auf den Trager BPSK moduliert wird.
Daraus folgt, dass 1 bit der GPS-Navigationsnachricht mit 20 GPS-C/A-Codes tibertragen wird. Im
Empfanger wird das empfangene BPSK modulierte GPS-Signal mit einem erzeugten Referenzsignal
korreliert. Ist das Referenzsignal identisch mit dem empfangenen Signal, so liegt eine Autokorrelation
vor. Eine Autokorrelation kann allgemein fiir ein Signal X mit einem Integral

R = tim L [ X)X (tsr)di 2.1)

T*)OOT 0

nach Brown und Hwang (2012) mathematisch beschrieben werden. Die Autokorrelation wird iiber



2.1 Grundprinzip

einen Zeitbereich T" und fiir einen zeitlichen Versatz 7 berechnet. Die erhaltene Funktion der Auto-
korrelation nimmt fiir 7 = 0 einen maximalen Wert an und ist symmetrisch um den Ursprung fiir
periodische Signale. Die Korrelation fiir GPS-Signale ist abhédngig von den Korrelationseigenschaf-
ten des GPS-C/A-Codes. In Abb. 2.4 sind die Korrelationseigenschaften fiir den GPS-Satelliten 1

dargestellt.
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Abb. 2.4: Korrelationsergebnisse fiir den GPS-C/A-Code des Satellit 1.

Die GPS-C/A-Codes sind Gold Codes, d.h. dass diese nur mit sich selbst korrelieren kénnen und
untereinander nicht. Das ist die Voraussetzung fiir die CDMA-Technik zur Identifikation der GNSS-
Satelliten. Das ist an der Autokorrelationsfunktion in Abb. 2.4(a) fiir den GPS-Satelliten 1 zu
erkennen. Ist der GPS-C/A-Code bei der Korrelation um einen Chip verschoben, so liegt der Kor-
relationswert im Rauschen der Korrelationsfunktion. Daraus folgt, dass die Korrelation eines GPS-
C/A-Codes eindeutig ist. Aufserdem ist die Autokorrelationsfunktion umgedreht, wenn der GPS-
C/A-Code mit sich selbst invertiert korreliert wird. Das ist in Abb. 2.4(b) dargestellt. Das Tracking
erfolgt {iber die Synchronisation zwischen dem empfangenen GPS-C/A-Code mit dem GPS-C/A-
Code des generierten Referenzsignals im Empfianger. Bleibt dabei der Zustand des GPS-C/A-Codes
im Referenzsignal konstant, so wechselt das Vorzeichen der Korrelationen mit dem Wechsel des Zu-
standes des empfangenen GPS-C/A-Codes. Die zeitliche Darstellung dieser Korrelationsergebnisse
ergibt ein Rechtecksignal, das die Information der GPS-Navigationsnachricht enthélt. In Abb. 2.5
sind die Korrelationsergebnisse des simulierten Beispiels dargestellt. Nach der Detektion der Bitfolge
aus dem Rechtecksignal kann die GPS-Navigationsnachricht dekodiert werden.
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Abb. 2.5: Schematische Korrelationsergebnisse fiir das empfangene simulierte GPS-Signal.

Die Tracking Loop ist in eine Akquisitions- und Trackingphase aufgeteilt, die in den folgenden
Abschnitte beschrieben werden.



2 Software GNSS-Empfianger

2.1.1.1 Akquisition

Die Akquisition ist ein Suchalgorithmus zur Identifikation von GNSS-Codes und zur Bestimmung
von Naherungswerten fiir die Dopplerfrequenz und die Codephase der identifizierten GNSS-Signale.
Diese Naherungswerte werden fiir den Start des Trackings benétigt. Die dafiir erforderlichen Ge-
nauigkeiten sind abhéngig von der Bandbreite der Trager Tracking Loop und der Chipbreite des
Diskriminators der Code Tracking Loop. Mit dem Suchalgorithmus miissen alle moglichen Kombi-
nationen der zu erwartenden GNSS-Codes und der Naherungswerte iiberpriift werden. Das ist sehr
aufwendig und erfordert eine hohe Rechenleistung. Auflerdem miissen fiir die Durchfithrung mehre-
re Millisekunden an Daten im Arbeitsspeicher des Notebooks zwischengespeichert werden. Daraus
folgt, dass dieser Suchalgorithmus nicht in Echtzeit durchgefiihrt werden kann. Die Durchfiithrung
muss vor dem Start des Trackings erfolgen, d.h. vor dem Start der eigentlichen GNSS-Messungen.
Wihrend der GNSS-Messungen muss die Akquisition nach einem Signalabriss oder fiir neu hinzu-
kommende GNSS-Satelliten am Horizont durchgefiihrt werden. In diesen beiden Fillen kann die
Akquisition in zeitlichen Intervallen fiir alle restlichen GNSS-Signale oder mit der zusétzlichen In-
formation z.B. des GPS-Almanachs durchgefiihrt werden.

In Borre et al. (2007) sind 3 verschiedene Akquisitionsmethoden beschrieben, die Serielle Suche, die
Parallele Frequenzraum Suche und die Parallele Codephasen Suche. Alle 3 Methoden unterscheiden
sich nach Rechenaufwand und in der Genauigkeit der zu bestimmenden Naherungswerte. Die Serielle
Suche ist beziiglich der Rechenoperationen die einfachste, da diese Suche nur mit einfachen Rechen-
operation wie der Multiplikation, der Quadrierung und der Aufsummierung von Zahlen auskommt.
Aber dafiir ist der Rechenaufwand am hochsten und die Methode benétigt die meiste Rechenzeit.
Die beiden anderen Methoden verwenden die Fourier-Transformation, mit der ein Signal vom Zeit-
bereich in den Frequenzbereich transformiert werden kann. Damit kann dann das Frequenzspektrum
der Signale ndher analysiert werden. Die Fourier-Transformation ist ein Standardverfahren in der
Signalverarbeitung und eine n#here Erlduterung ist in Papula (2009) beschrieben. Fiir die Um-
setzung stehen in verschiedenen Programmiersprachen optimierte Funktionen zur Verfiigung, die
den Rechenaufwand und somit die Rechenzeit verkiirzen. Schilling (2013) zeigt durch praktische
Untersuchungen, dass die Akquisitionsmethode der Parallelen Codephase am effektivsten beziig-
lich der Rechenzeit ist. Aufserdem stellt sich in der Studienarbeit heraus, dass die Akquisition mit
einer Kombination aus der Parallelen Frequenzraum Suche und der Parallelen Codephasen Suche
optimiert werden kann. Aus diesem Grund wird die Akquisition in eine Grobsuche und eine Fein-
suche aufgeteilt. Die Grobsuche wird mit der Parallelen Codephasen Suche durchgefiihrt und dient
zur Identifikation der GNSS-Codes und zur Bestimmung von einem groben Naherungswert fiir die
Dopplerfrequenz. Mit dieser Suche kann die Codephase schon auf ein Sample genau bestimmt wer-
den. Die Feinsuche wird mit der Parallelen Frequenzraum Suche durchgefiihrt und dient dazu den
Néherungswert fiir die grobe Dopplerfrequenz des gefundenen GNSS-Signals hoher aufzulosen. In
den folgenden Abschnitten werden die beiden verwendeten Akquisitionsmethoden nédher erlautert.

Der Parallele Codephasen Suchalgorithmus (engl. parallel code phase search algorithm) wird
fiir die Grobsuche der GNSS-Signale verwendet. Fiir diese Methode werden zwischengespeicherte
Daten mit einer Lénge von mindestens 1 Codeldnge der zu suchenden GNSS-Signale benétigt. Bevor
der Suchalgorithmus gestartet werden kann, muss der Suchbereich fiir die Dopplerfrequenz genau
festgelegt und gleichméfig in Bins aufgeteilt werden. Die Festlegung beruhen auf Informationen des
GNSS, die Anwendung und auch dem Empfangeruhrenfehler. Zum Beispiel reicht ein Suchbereich
von +6 kHz fiir GPS-C/A-Code Messungen bei der Landfahrzeugnavigation aus. Auferdem ist eine
Aufteilung des Suchbereiches in 500 Hz Schritten fiir die Identifikation der GPS-Signale ausreichend.
Der Suchalgorithmus wird nach Borre et al. (2007) vorgestellt und die Anwendung erldutert. Ein
Ablaufdiagramm des Suchalgorithmus ist in Abb. 2.6 dargestellt.
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Abb. 2.6: Ablaufdiagramm der Algorithmen fiir den Parallelen Codephasen Suchalgorithmus nach
Borre et al. (2007).

Fiir den Suchalgorithmus miissen zunéchst zwei Tragersignale mit der Zwischenfrequenz des Front-
Ends im GNSS-Trégergenerator erzeugt werden, die sich um 90° unterscheiden. Diese beiden Signale
werden mit dem empfangenen Signal multipliziert und es wird ein I und @ Signal erhalten. Diese
beiden erhaltenen /- und Q-Signale kénnen mit X = I+ j - Q zusammengesetzt werden, so dass das
empfangene GNSS-Signal in komplexer Form in Betrag und Phase beschrieben werden kann. Dann
wird auf dieses Signal X eine Fourier-Transformation durchgefiihrt. Parallel dazu wird die Fourier-
Transformation des GNSS-Codes berechnet und das Ergebnis wird komplex konjugiert. Dann werden
beide Frequenzspektren miteinander multipliziert und mit einer Inversen Fourier-Transformation
wieder in den Zeitbereich zuriick transformiert. Anschliefend werden die erhaltenen Ergebnisse
noch mit | X|? = I? + Q? zusammengesetzt. Die eigentliche Suche erfolgt fiir jeden zu erwartenden
GNSS-Code. Dazu wird die Frequenz des GNSS-Tragergenerators mit der Frequenz aus den Bins
verschoben. Die Ergebnisse werden zeilenweise in einer Matrix abgespeichert, wobei spaltenweise die
Codephase in Samples abgespeichert wird. Fiir das genannte Beispiel des Suchbereiches ergibt sich
dann eine Matrix mit 25 Zeilen. Die erhaltene Matrix kann als 3D-Oberflachen-Graphik dargestellt
werden und iiber die Position des maximalen Peaks kann dann auf die Dopplerfrequenz und die
Codephase geschlossen werden. Die Auswahl des Peaks erfolgt mittels eines relativen Mafes, in
dem der maximale Peak mit dem zweitgrofiten Peak verglichen wird. Wenn das Verhéltnis dieser
beiden Peaks grofser als der frei gewéhlte Schwellwert von 1,5 ist, ist das gesuchte GNSS-Signal
vorhanden. Anschliefend wird dann die Dopplerfrequenz und die Codephase anhand der Position
des maximalen Peaks in der Matrix abgelesen. Die Dopplerfrequenz kann mit einer Genauigkeit von
+1/2 Bin Schrittweite bestimmt werden und die Codephase kann auf ein Sample genau abgelesen
werden.

Als Beispiel sind in der Abb. 2.7 die Akquisitionsergebnisse einer GPS-C/A-Code Messung auf der
L1-Frequenz fiir zwei Satelliten dargestellt. Fiir eine stabile Bestimmung werden die Ergebnisse
iiber eine Datenldnge von 8 ms ermittelt, in dem die Ergebnisse aufaddiert werden. In den beiden
Graphiken ist zu erkennen, dass der GPS-Satellit 9 einen eindeutigen Peak aufweist, wogegen fiir den
GPS-Satelliten 16 nur Rauschen erkennbar ist. Der GPS-Satellit 9 wird in dem Signal identifiziert
mit einer Dopplerfrequenz von —500 Hz und mit einer Codephase an der Sample Stelle 2545.
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Abb. 2.7 Akquisitionsergebnisse des Parallelen Codephasen Suchalgorithmus fiir den empfangenen
GPS-C/A-Code auf der L1-Frequenz.

Fiir eine schnellere Durchfithrung dieser Akquisitionsmethode kénnen alle zu erwartenden GNSS-
Codes vorab generiert, das Frequenzspektrum mit der Fourier-Transformation berechnet und im
Arbeitsspeicher des Notebooks abgelegt werden. So kénnen diese im laufenden Prozess einfach ab-

gerufen werden.

Der Parallele Frequenzraum Suchalgorithmus (engl. parallel frequency space search algo-
rithm) wird als Feinsuche fiir die Dopplerfrequenz der zuvor gefundenen GNSS-Signale verwendet.
Fiir den Start der Feinsuche sind der GNSS-Code, die Dopplerfrequenz und die Codephase aus der
Grobsuche erforderlich. Diese Akquisitionsmethode kann {iber eine beliebige Datenlénge des emp-
fangenen Signals angewendet werden. Hierbei ist aber zu beachten, dass die Datenlénge sich auf die
Auflésung der Dopplerfrequenz auswirkt. Zum Beispiel kann mit einer Datenlénge des empfangenen
Signals von 1s die Dopplerfrequenz auf 1 Hz genau mit einer Genauigkeit von 40,5 Hz bestimmt
werden. Mit einer Datenldnge von 100 ms kann die Dopplerfrequenz auf 10 Hz genau mit einer Ge-
nauigkeit von +5 Hz bestimmt werden. Die Auswahl der Datenlénge ist abhéngig von der benétigten
Genauigkeit und der Lange der zwischengespeicherten Daten. Aufserdem muss bei der Auswahl der
hohere Rechenaufwand fiir langere Datensétze beriicksichtigt werden. Die Methode wird nach Borre
et al. (2007) vorgestellt und die Anwendung erlautert. Ein Ablaufdiagramm des Suchalgorithmus

ist in Abb. 2.8 dargestellt.
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Abb. 2.8: Ablaufdiagramm der Algorithmen fiir den Parallelen Frequenzraum Suchalgorithmus nach
Borre et al. (2007).

Mit dem bekannten GNSS-Code wird eine Folge generiert mit derselben Léange wie der zwischenge-
speicherte Datensatz des empfangenen Signals. Diese Code Folge wird dann mit dem empfangenen
Signal multipliziert unter Beriicksichtigung der bekannten Codephase aus der Grobsuche. Das Ergeb-
nis dieser Multiplikation wird mit der Fourier-Transformation in den Frequenzraum transformiert.
Anschliefend wird das erhaltene Ergebnisse noch mit | X|? = I? + Q? zusammengesetzt, wobei @
gleich Null ist. Fiir die Analyse des Frequenzspektrum kann dieses dann logarithmisch dargestellt
werden. In dieser Darstellung sind die Filtereigenschaften der Empfangseinheit des SGEs zu er-
kennen und es kann ein eindeutiger Peak fiir eine Frequenz detektiert werden. Durch Bildung der
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2.1 Grundprinzip

Differenz mit der festgelegten Zwischenfrequenz des Front-Ends wird die Dopplerfrequenz berech-
net.

Beispielsweise wird die Akquisition des GPS-Satelliten 9 aus der Grobsuche mit der Feinsuche fortge-
fithrt. Fiir die Feinsuche werden Daten mit einer Lénge von 100 ms verwendet, so kann das Frequenz-
spektrum der Fourier-Transformation mit 10 Hz aufgelost werden. Das erhaltene Frequenzspektrum
aus der Fourier-Transformation ist in Abb. 2.9 dargestellt. Die Abbildung zeigt einen deutlichen
Peak an der Stelle fiir die Frequenz von 4,091490 MHz. Erst durch die Berechnung der Differenz
mit der festgelegten Zwischenfrequenz von 4,092 MHz des verwendeten Front-Ends wird die Dopp-
lerfrequenz erhalten. Als Ergebnis fiir die Dopplerfrequenz wird —510 Hz mit einer Genauigkeit von
45 Hz erhalten. Die Codephase ist aus der Grobsuche auf ein Sample genau bekannt und wird mit
der Feinsuche nicht mehr bestimmt.
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Abb. 2.9: Akquisationsergebnis des Parallelen Frequenzraum Suchalgorithmus fiir das empfangene
GPS-Signal des Satelliten 9.

Fiir eine schnellere Durchfiihrung dieser Akquisitionsmethode kénnen alle zu erwartenden GNSS-
Code Folgen vorab generiert werden und im Arbeitsspeicher des Notebooks abgespeichert werden.
Im laufenden Prozess konnen diese fiir beliebige Codephasen einfach abgerufen werden.

2.1.1.2 Triger- und Code-Tracking

Das Tréger- und Code-Tracking fiihrt die Trégerphase, die Dopplerfrequenz und die Codephase des
empfangenen GNSS-Signals S,y nach. Dazu werden die im SGE erzeugten Referenzsignale mit
dem empfangenen GNSS-Signal synchronisiert. Fiir diese Synchronisation werden der Trager und
der Code des GNSS-Signals separat betrachtet. Die Nachfiihrung erfolgt mit zwei Regelschleifen. Die
Trager-Tracking Loop in Form einer Phase-Locked Loop (PLL) fithrt die empfangene Trégerphase
bzw. die Dopplerfrequenz nach und die Code-Tracking Loop, die als Delay-Locked Loop (DLL)
realisiert, ist, filhrt die Codephase nach. Mit dieser Aufteilung kann die Trédgermodulation bei der
Erzeugung der Referenzsignale eingespart werden, da im Empfianger das Referenzsignal dreimal vor-
liegen muss. Diese Mafsnahme fiihrt zu einem enormen Einsparungsgewinn bei den Berechnungen.
Es wird die Trager- und Code-Tracking Loop nach Borre et al. (2007) angewendet. Ein Ablaufdia-
gramm dieser Tracking Loop ist in Abb. 2.10 dargestellt.

13



2 Software GNSS-Empfanger

I
(x) '
/) j/ /) r
(% j :jx/ )| / I €
N I
5(%) {7 —
0 .
E P |L
S,
empf GNSS-Code- |, Filter , Diskriminator
generator |1 (Code) N (Code)
E P |L
609 {7 —
R ) ;x’\ T ——
\ — (X) <
IN
T QE
O oL/ ]
GNSS-Tréger- Filter Diskriminator €
generator [ (Trager) N (Trager) ¢

Abb. 2.10: Ablaufdiagramm der Tréger- und Code-Tracking Loop nach Borre et al. (2007).

Die Generierung des Referenztriagers und -codes erfolgt getrennt voneinander. Der GNSS-Tréger-
generator erzeugt zwei Tragersignale, welche um 90° zueinander verschoben sind. Diese werden
mit dem empfangenen GNSS-Signal multipliziert. Durch diese Mischung werden zwei Signale im
Basisband erhalten, die als I und ) Signale bezeichnet werden und nur noch den Code enthal-
ten. Mit dem GNSS-Codegenerator wird ein frither (engl. early) F, ein zeitgenauer (engl. prompt)
P und ein spater (engl. late) L Code erzeugt, die mit den beiden I und @ Signalen multipli-
ziert werden. Anschliefsend werden diese separat aufaddiert und durch die Anzahl der Samples
geteilt. Das Vorgehen entspricht einer Korrelation, vgl. Korrelationsintegral Gl. (2.1), und es wer-
den die Korrelationswerte Ig, Iy, Ip, Qr, @p und @ erhalten. Mit den Korrelationswerten Ip
und @ p wird im Diskriminator (Tréger) die Differenz in der Triagerphase zwischen dem empfange-
nen und dem im Empfénger generierten Tragersignal bestimmt. Diese Trégerphasendifferenz wird
dann gefiltert und dient zur Nachsteuerung des GNSS-Trégergenerators. Mit den Korrelationswer-
ten I'g, I't und Qg, @ wird im Diskriminator (Code) die Differenz in der Codephase zwischen dem
empfangenen und dem im Empfinger generierten Code bestimmt. Diese Codephasendifferenz wird
gefiltert und dient zur Nachsteuerung des GNSS-Codegenerators. Ist die Tracking Loop gelockt,
d.h. der GNSS-Tragergenerator und der GNSS-Codegenerator laufen frequenz- und phasensynchron
zum empfangenen GNSS-Signal, so hat der GNSS-Tragergenerator die aktuelle Dopplerfrequenz des
empfangenen Signals und der GNSS-Codegenerator die aktuelle Codephase. Das Zeitintervall fiir
die Aktualisierung der Tracking Loop ist abhingig von der gewédhlten Linge der Korrelationen. Die
Korrelationslédnge sollte mindestens der Codeldnge des GNSS-Codes entsprechen. Léangere Korre-
lationen verbessern das Signal-Rauschverhéltnis (engl. signal-to-noise ratio), fiihren aber zu einer
langeren Totzeit der Tracking Loop.
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2.1 Grundprinzip

Fiir den Start des Trackings sind die beiden Naherungswerte fiir die Dopplerfrequenz und die Co-
dephase aus der Akquisition erforderlich. Die Tragerphase ist beim Start nicht bekannt und kann
zu 0° gesetzt werden. Die nominale Frequenz des GNSS-Trigergenerators ist die Zwischenfrequenz
des GNSS-Front-Ends. Diese wird jedoch um die ermittelte Dopplerfrequenz aus der Akquisition
verschoben. Die nominale Frequenz des GNSS-Codegenerators ist die Chipfrequenz des zu erwar-
tenden GNSS-Codes. Der Start des GNSS-Codes wird jedoch um die ermittelte Codephase aus der
Akquisition verschoben. Der Abstand zwischen dem frithen und spaten Code im Diskriminator (Co-
de) des Code-Trackings wird nach den Korrelationseigenschaften des GNSS-Codes bestimmt. Fiir
GPS-C/A-Code Messungen wird hier ein Abstand von 1 Chip gewihlt. Die Korrelationslédnge ist
gleich der Codeléange, so dass ein Tracking-Durchlauf 1 ms benétigt (Borre et al., 2007).

Die Umsetzung des Algorithmus der Tracking Loop wird in den folgenden Abschnitten anhand der
PLL und der DLL n&her beschrieben.

Die Phase-Locked Loop (PLL) ist als Triager-Tracking Loop in Abb. 2.10 hervorgehoben und
wird néher erldutert. Ein Ablaufdiagramm der PLL ist in Abb. 2.11 dargestellt.

Sempf(t) d(t) Ap(t)
— PD Filter

o

Iref(t>
Qref(t)

NCO K

Abb. 2.11: Ablaufdiagramm der PLL nach Best (2001).

Die PLL besteht aus einem Phasendetektor (PD), einem Schleifenfilter (Filter) und einem numerisch
kontrollierten Oszillator (engl. numerically controlled oscillator) (NCO). Diese Komponenten bilden
eine PLL 2. Ordnung, deren Algorithmus und Regelverhalten fiir die analoge Anwendung in Best
(2001), Blanchard (1976) und Rhode (1983) beschrieben sind. Im SGE erfolgt jedoch die digitale An-
wendung der PLL, welche néher erlautert wird. Der NCO entspricht dem GNSS-Trégergenerator in
Abb. 2.10 und erzeugt die Inphase I,y und die Quadratur @,.s. Der PD beinhaltet die Mischung
dieser beiden Signale mit dem empfangenen GNSS-Signal, die Korrelation mit dem zeitgenauen
GNSS-Code und dem Diskriminator (Tréger) zur Bestimmung der Phasendifferenz, welche als Pha-
senfehler d¢ bezeichnet wird. Erst durch eine anschlieffende Filterung wird die Phasendifferenz Ay
erhalten. Mit dieser Phasendifferenz wird der NCO fiir den néchsten Tracking-Durchlauf in Tréger-
phase und Frequenz nachgestellt.

Die Berechnung des Phasenfehlers im PD erfolgt fiir den Tracking-Durchlauf zum Zeitpunkt ¢ mit

dp (t) = K4 - arctan <C}21]:((:))> (2.2)

aus den Korrelationswerten Ip und @ p, sowie dem Verstarkungsfaktor K, vgl. Parkinson et al.
(1996). Die Eigenschaften des PLL-Diskriminators sind in Abb. 2.12 dargestellt. Die Korrelations-
werte I'p und @ p stehen rechtwinklig zueinander und der Phasenfehler ist der Winkel des Zeigers,
vgl. Abb. 2.12(b). Fiir Qp = 0 ist der Phasenfehler o = 0° und der Zeiger liegt auf der Achse

15



2 Software GNSS-Empfianger

der Ip-Korrelation. Der Wertebereich fiir den ausgegebenen Phasenfehler ist in Abb. 2.12(a) dar-
gestellt. Aus der Abbildung ist erkennbar, dass der Diskriminator fiir einen Phasenfehler von £90°
linear mit der Steigung 1 verlduft und invariant gegeniiber der Phasenmodulation mit einer 180°
Phasenverschiebung ist. Im gelockten Zustand der PLL treten kleine Phasenfehler §¢ auf, so dass
der Zeiger in Richtung der I p-Korrelation zeigt.
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Abb. 2.12: PLL-Diskriminator Eigenschaften nach Borre et al. (2007).

Das Schleifenfilter der PLL 2. Ordnung wird als Proportional-Integral-Regler (PI-Regler) implemen-
tiert, welcher in Parkinson et al. (1996), Tsui (2005) und Borre et al. (2007) mit den Eigenschaften
beschrieben ist. Der zeitliche Ablauf der PLL fiir den ¢-ten Tracking-Durchlauf erfolgt mit folgendem
rekursiven Rechenalgorithmus:

Ap(t)=Ap(t—1)+(C1+Co) - dp(t) — Cr-dp(t—1) (2.3)

Mit dem aktuellen Phasenfehler d¢ (¢) und dem vorherigen Phasenfehler d¢ (t — 1) sowie der Pha-
sendifferenz Ay (¢t — 1) aus dem vorherigen Tracking-Durchlauf wird die aktuelle Phasendifferenz
Ay (t) berechnet. Die Koeffizienten C1 und Cy werden aus Chung et al. (1993) mit

1 8- C-wy - At

Ci = :
'Ky K A44-C wp- At + (w, - At)?

(2.4)

und

1 4 (wy - At)?

Cy = :
?7 Ko Ky A44-C-wp- At + (wy - At)?

(2.5)

iibernommen. Dafiir werden die Parameter der beiden Verstarkungsfaktoren K  und Ky, die Damp-
fung ¢, die Eigenfrequenz (engl. natural frequency) w,, und das Zeitinterval At fiir einen Tracking-
Durchlauf benétigt. Die Lange von At wird durch die Korrelationslange festgelegt. Die Eigenfrequenz
wy, wird nach Borre et al. (2007) mit

_8-¢-By

berechnet. Dafiir wird zusétzlich die Rauschbandbreite Br bendtigt. Die Eigenfrequenz ist direkt
proportional zu der Rauschbandbreite. Es ist zu beachten, dass es sich um eine Dimensionsgleichung
handelt. By, muss in der Einheit [Hz| vorliegen und die resultierende Eigenfrequenz ist eine Kreis-
frequenz mit der Einheit [rad/s|. Die PLL zeigt ein optimales Verhalten, wenn fiir die Ddmpfung
der Wert 1/v/2 gewihlt wird, vgl. Borre et al. (2007), so dass gilt:
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2.1 Grundprinzip

4
wn:§-\/§-BL (2.7)

By, legt die Rauschbandbreite und somit das Phasenrauschen in der PLL fest. Auferdem wird mit
der Rauschbandbreite die Schnelligkeit der Nachfithrung der Phase festgelegt. Beispielsweise sind fiir
schnelle und betragsméRig grofe Anderungen in der Phase, die durch groke Raten in der Doppler-
frequenz hervorgerufen werden, auch grofe Bandbreiten erforderlich. Diese unterliegen aber einem
groferen Rauschen in der PLL, so dass die Genauigkeit der GNSS-Beobachtungen verschlechtert
wird. Hierfiir muss ein fiir die Anwendung angepasster Wert gewéhlt werden. Fiir die Anwendung
in der Landfahrzeugnavigation wird eine Rauschbandbreite von By = 20 Hz empfohlen, vgl. Tsui
(2005), Borre et al. (2007). Bis auf die beiden Verstarkungsfaktoren Kz und K sind alle Parameter
zur Berechnung von C; und C5 bestimmt. Diese beiden Verstarkungsfaktoren werden empirisch er-
mittelt und so gewihlt, dass die PLL iiber einen grofien Dynamikbereich in Bezug auf die Anderung
der Dopplerfrequenz und Signalstérke stabil und optimal lduft.

Der NCO generiert die Tragerreferenzsignale I,y und Q.. entsprechend der folgenden Gleichungen:

Iref (t) = A-sin (27T : fTrdger (t) + PTrager (t))
Q’ref (t) = A - cos (27T ' fTriiger (t) + PTriger (t))

Der Wert fir die Amplitude A wird entsprechend dem Maximalwert bei der Digitalisierung des
empfangenen GNSS-Signals gewéhlt. Die Tragerfrequenz fr,iger entspricht der Zwischenfrequenz
der herunter gemischten Tragerfrequenz plus der ermittelten Dopplerfrequenz fiir das empfangene
GNSS-Signal. Die aktuelle Trégerphase @rrager (t) wird mit

(2.8)

PTriger (t) = PTrager (t - 1) + ASO (t) (29)

berechnet und entspricht der Aufsummierung der Phasendifferenzen, die vom PI-Regler nach je-
dem Tracking-Durchlauf ausgegeben werden. Dies gilt, wenn fiir den Start ¢ryiger (t =0) = 0°
angenommen wird. Die Phasendifferenz Ay (t) bezieht sich auf das Zeitintervall At eines Tracking-
Durchlaufs, so dass ein Inkrement fiir die Dopplerkreisfrequenz erhalten wird, unter der Annahme,
dass diese Frequenzverschiebung nur durch die Relativbewegung zwischen Satellit und Empfanger
verursacht wird und im Zeitintervall konstant ist. Die aktuelle Dopplerfrequenz Af (¢) wird dann
durch die folgende Aufsummierung erhalten:

Ko -Ap(t)
2-m- At
Die Multiplikation mit dem Verstdarkungsfaktor Kg bewirkt, dass die berechnete Dopplerfrequenz

einer gemessenen und gefilterten Gréfe entspricht. Mit der Tragerphase @ryiger (t) und der Dopp-
lerfrequenz A f (t) wird der NCO fiir den néchsten Tracking-Durchlauf neu eingestellt.

Af(t)=Af(t—1)+ (2.10)

Die PLL kann gestartet werden, wenn der Néherungswert fiir die Dopplerfrequenz aus der Akqui-
sition innerhalb der eingestellten Rauschbandbreite By, liegt. Die Einstellung der Regelschleifenpa-
rameter kann manuell, d.h. mit festen Werten erfolgen, oder automatisch, d.h. in Abhéngigkeit des
Rauschens in der getrackten Dopplerfrequenz. Die automatische Einstellung der Regelschleifenpa-
rameter ist in dem kommerziellen Software GPS-Empfanger der Firma Data Fusion Corp aus dem
Jahr 2006 realisiert. Hier wird tiber die letzten 100 Werte der Dopplerfrequenz eine Standardabwei-
chung berechnet und anschlieffend werden die Regelschleifenparameter durch eine lineare Regression
angepasst. Mit diesem Vorgehen erfolgt beispielsweise eine automatische Anpassung der Rausch-
bandbreite bei hohen Raten in der Dopplerfrequenz. Fiir die Untersuchung des Tracking-Verhaltens
der empfangenen GNSS-Signale wird die manuelle Einstellung gewihlt. Diese Einstellungen kon-
nen wahrend des Programmdurchlaufs interaktiv durch den Benutzer gedndert werden. Mit dieser
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2 Software GNSS-Empfianger

Einstellmoglichkeit wird das Einschwingverhalten der PLL auf unterschiedlich hohe Raten in der
Dopplerfrequenz mit simulierten GPS-Signalen untersucht. Dafiir werden zunéchst unterschiedliche
Spriinge in der Dopplerfrequenz des simulierten GPS-Signals generiert, die anschlieffend mit ver-
schiedenen Regelschleifenparameter getrackt werden. Damit kann das Einschwingverhalten der PLL
néher analysiert werden, um die optimalen Regelschleifenparameter zu bestimmen. Anschliefend
werden GPS-Messungen unter realen Bedingungen in der Landfahrzeugnavigation durchgefiihrt,
um u.a. die empfohlene Loop Bandbreite von 20 Hz zu verifizieren. Die Ergebnisse dieser Untersu-
chungen sind in Gidb und Wehr (2013) beschrieben. Das Tracking-Verhalten der PLL kann auch fiir
hohe Raten in der Signalstirke bzw. kurzzeitigen Signalabrissen untersucht werden. Dazu werden
GPS-Messungen unter typischen realen Bedingungen in der Landfahrzeugnavigation, beispielswei-
se eine Messfahrt durch eine Allee, durchgefiihrt. Die Ergebnisse sind in G&b und Wehr (2014b)
beschrieben.

Die Delay-Locked Loop (DLL) ist analog zur PLL aufgebaut. Das Filter und die verschiedenen
Diskriminatoren sind u.a. in Parkinson et al. (1996) und Borre et al. (2007) beschrieben. Fiir die
DLL muss ein geeigneter Diskriminator ausgewihlt werden. Aufgrund der Ubertragung der GNSS-
Navigationsnachricht sollte dieser invariant gegeniiber der Invertierung des GNSS-Codes sein, vgl.
Borre et al. (2007). Auferdem sollte der Diskriminator moglichst lineare Eigenschaften aufweisen.
Der Early-Minus-Late Diskriminator nach Borre et al. (2007) weist diese Eigenschaften auf und
wird ausgewahlt. Der Codephasenfehler fiir den Tracking-Durchlauf zum Zeitpunkt ¢ wird nach

(127 +Qe ) = (1.7 + QL))
(122 + Qe (17) + (1. (0" + QL (1))

mit den aktuellen Korrelationswerte I'g (t), I (t) und Qg (t),Qr (t) aus der frithen und spéiten
Korrelation des GNSS-Codes berechnet. K 4 ist der Verstarkungsfaktor. In Abb. 2.13 ist die Ausgabe
des Diskriminators mit einer giiltigen Breite von 1 Chip fiir den Codephasenfehler dargestellt. Der
Codephasenfehler wird als ein Vielfaches eines Chips angegeben. Im gelockten Zustand sind kleine
Codephasenfehler zu erwarten, so dass dieser im Regelbereich als linear angenommen werden kann.
Alle Korrelationswerte werden dafiir quadriert. Damit wird sichergestellt, dass der Diskriminator
invariant gegeniiber einen empfangenen invertierten GNSS-Code ist.

op (t) = Kq- (2.11)

=
|

o
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T
|

Ausgabe des Phasenfehlers [-]
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Code-Verschiebung [Chip]

Abb. 2.13: DLL-Diskriminator Ausgabe mit einer Breite von 1 Chip nach Borre et al. (2007).

Die Chipbreite des Diskriminators wird in Abhéngigkeit der Autokorrelationsfunktion des GNSS-
Codes und der Anwendung des SGEs ausgewéhlt. Ein Sprung in der Codephase von grofler als
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2.1 Grundprinzip

0,5 Chip kann mit diesem Diskriminator nicht erfasst werden. Aufserdem trifft bei Chipdifferenzen
betragsméfig in der Ndhe von 0,5 die lineare Annahme nicht mehr zu.

Das Schleifenfilter der DLL ist auch in dieser Regelschleife ein PI-Regler 2. Ordnung, vgl. mit
Schleifenfilter fiir die PLL. Aus dem Schleifenfilter wird die Differenz der Codephase mit

Ap(t) =Ap(t—1)+ (C1+C2) - 6p(t) = Cr-dp(t — 1) (2.12)

erhalten. Die Koeffizienten C und C werden nach Chung et al. (1993) berechnet. Die erhaltene
Codephasendifferenz zwischen dem empfangenen und im Empfénger generierten Code Ay (t) wird
nach der Multiplikation mit der Verstarkung K zur Codephase addiert:

PCode (t) = Pcode (t = 1) + Ko - Ap (1) (2.13)

Mit der Codephase Ay (t) wird der GNSS-Codegenerator fiir den néchsten Durchlauf neu einge-
stellt.

Die DLL kann gestartet werden, sobald die Codephase mit einer Genauigkeit innerhalb der Chip-
Breite des Diskriminators bekannt ist. In der Akquisition wird die Codephase auf ein Sample genau
bestimmt, vgl. Abschnitt 2.1.1.1. Die Codephase ist direkt proportional zur Pseudostrecke zwischen
Satellit und Empfanger. Daraus folgt, dass die zu erwartende maximale Pseudostreckenrate die
Dynamikanforderungen an die Regelschleife festlegt, die iiber die Einstellung der Regelschleifen-
parameter K4, Ko, ¢ und By, erfolgt. Die Entfernungsauflosung der Pseudostrecke wird bei der
Codephasenmessung durch die Chiprate und die Messauflosung der Codephase bestimmt. Fiir den
GPS-C/A-Code betrigt die Chiprate 1,023 MHz. Unter der Beriicksichtigung der Lichtgeschwin-
digkeit im Vakuum entspricht 1 Chip einer Distanz von ca. 293 m. Unter der Annahme, dass der
Diskriminator die Codephasendifferenz maximal zwischen +0,5 Chip in einem Zeitintervall von
1ms messen kann, kénnen theoretisch nur relative Schrigdistanzdnderungen betragsméfig von bis
zu 50000 km/h nachgeregelt werden. Jedoch treten solche hohen Raten, hervorgerufen durch die
Bewegung von Satellit und Landfahrzeug, in der Realitdt nicht auf. Deshalb sind spezielle Unter-
suchungen zum Tracking-Verhalten der DLL nicht erforderlich. Die DLL wird fiir einen geringeren
Dynamikbereich eingestellt. Es wird die Rauschbandbreite By = 1Hz und der Dampfungsfaktor
¢ = 1/v/2 gewihlt, vgl. Tsui (2005). Ferner zeigt die DLL bei empirischen Untersuchungen ein sta-
biles und optimales Verhalten, wenn die Verstdrkungsfaktoren K4 und Ky auf den Wert 1 gesetzt
werden, vgl. G&b und Wehr (2013).

2.1.2 Bestimmung der Beobachtungen

Die Beobachtungen der Navigationsnachricht und der Messgrofsen fiir die Pseudostrecke, Triger-
phase, Dopplerfrequenz und das S/N kénnen aus der Tracking Loop fiir jeden Kanal abgegriffen
werden. Die Bestimmung dieser Beobachtungen wird in den folgenden Abschnitten beschrieben.

2.1.2.1 Dekodierung der Navigationsnachricht

Die Information der Navigationsnachricht ist in den I p-Korrelationen der PLL enthalten. Fiir die
Dekodierung der Navigationsnachricht miissen in Abhéngigkeit der Nachrichtstruktur mehrere Se-
kunden an I p-Werten zwischengespeichert werden. Das Vorgehen fiir die Dekodierung der Naviga-
tionsnachricht wird am Beispiel der GPS-Navigationsnachricht nach Borre et al. (2007) erldutert.

Die GPS-Navigationsnachricht ist in IS-GPS-200H (2013) festgelegt. Die Nachricht ist in 5 Subfra-
mes aufgeteilt, die jeweils mit 300 bit iibertragen werden. Jedes Subframe startet mit einer Kopfzeile
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2 Software GNSS-Empfianger

(TLM und HOW), die mit einer 8 bit Preamble (100010 1 1) beginnt und den Aussendezeitstem-
pel und die Subframe Kennung (ID) beeinhaltet. Die Ubertragung erfolgt mit 50 Hz, so dass die
Dauer fiir jedes Bit 20 ms betragt und fiir jedes Subframe 6 s betragt. In Abb. 2.14 ist ein Auszug der
I p-Korrelationen aus der PLL von einer GPS-C/A-Code Messung mit dem Satelliten 12 dargestellt.
Anhand der Rechteckstruktur ist die Ubertragung der Bit-Werte zu erkennen. Jedes Bit beinhaltet
20 I p-Werte und der Vorzeichenwechsel in den Korrelationswerten steht fiir ein Bit-Wechsel in der
Navigationsnachricht. Die Vorzeichenrichtung sowie der Start der Subframes sind unbekannt.

0,6 , | | ; ”m

Ot

Ip-Wert [-]

0,3}

il Wt

09+ i

20 20,5 21 21,5 22
Systemzeit [s]

-0,6

Abb. 2.14: Ergebnisse der I p-Werte fiir die GPS-C/A-Code Messung mit dem Satelliten 12.

Der Anfang eines Subframes wird mit der Korrelation der Preamble bestimmt. Um hier jedoch
Nebenkorrelationen mit den in der Navigationsnachricht enthaltenen Daten zu vermeiden, wird
die Lange dieses Datensignals so gewéhlt, dass mindestens 2 Subframes detektiert werden kénnen.
Durch die Uberpriifung des Abstandes zwischen den Subframes von 6s bzw. 300 bit kénnen Fehler
ausgeschlossen werden. Der Einfachheit halber werden 36s der Ip-Werte zwischengespeichert, so
dass 5 ganze Subframes hintereinander vorliegen und auf einmal dekodiert werden kénnen. Zunéchst
erfolgt eine Zustandserkennung, indem alle Werte grofser Null auf den Wert 1 und alle Werte kleiner
0 auf den Wert -1 gesetzt werden. Anschliefend werden die Bit Werte unter abgetastet. Erst dann
erfolgt die Korrelation mit der Preamble, die iiber die gesamte Bitfolge von 1800 bit durchgefiihrt
wird. Bei der Korrelation mit der Preamble ist zu beachten, dass der Wert 0 in der Preamble auf
den Wert -1 gesetzt werden muss. Fine maximale Korrelation ist erreicht, wenn das Ergebnis den
Wert 8 oder -8 annimmt. In Abb. 2.15 sind die Korrelationsergebnisse mit der Preamble fiir die
Messung mit dem GPS-Satelliten 12 dargestellt. Es gibt einen positiven Peak mit dem Wert 8 und
eine Reihe Peaks mit dem Wert -8. Die Preamble tritt alle 300 bits auf, so dass der Start der jewei-
ligen Subframes an der Stelle 151, 451, 751, 1051, und 1351 bit detektiert wird. Da die Subframes
mit einem negativen Korrelationsergebnis detektiert werden, miissen alle Bit Werte umgedreht wer-
den. Mit der Korrelation der Preamble wird automatisch eine Synchronisation mit dem Subframe
durchgefiihrt, so dass die einzelnen Worter der Subframes mit den Parity Bits dekodiert werden
konnen. Fiir die Vermeidung von Datenfehlern muss nach IS-GPS-200H (2013) ein Parity Check fiir
jedes einzelne Wort eines Subframes durchgefiihrt werden. Erst danach kann mit der eigentlichen
Lesung der Information begonnen werden. Die Dekodierung erfolgt bitweise mit und ohne der Zwei-
erkomplement Methode (engl. two’s complement). Die genaue Vorschrift fiir die einzelnen Werte
ist in IS-GPS-200H (2013) beschrieben. Die GPS-Uhren- und Ephemeridenparameter befinden sich
in Subframe 1 - 3, wogegen u.a. der Almanach und die Ionosphirenparameter in Subframe 4 - 5
iibertragen werden.

Die Dekodierung der Navigationsnachricht muss vor dem Beginn der Messung durchgefiihrt werden
und wenn die Navigationsnachricht aktualisiert wird (wie z.B. bei GPS nach 2 Stunden). Es ist
nicht sinnvoll, die Dekodierung nach jedem Tracking-Durchlauf durchzufiihren.
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Korrelation [-]

0 300 600 900 1200 1500 1800
Verschiebung der Preamble [bit]

Abb. 2.15: Ergebnisse der Korrelation ohne Normierung mit der Preamble der GPS-Navigations-
nachricht fiir den Satelliten 12.

2.1.2.2 Durchfiihrung der Messungen

Die Durchfithrung der Messungen erfolgen in einem GNSS-Zeitsystem, mit dem zunéchst die SGE-
Systemzeit synchronisiert werden muss. Fiir diese Synchronisation miissen mindestens 4 Satelliten
in einem GNSS gleichzeitig beobachtet werden. Die Synchronisation erfolgt mit dem Algorithmus
der Positionsschétzung (siehe Abschnitt 2.1.3), indem tiber 4. Parameter der Empfangeruhrenfehler
mit geschétzt wird. Dieser Empfangeruhrenfehler wird zur Synchronisation der Empfangeruhr mit
dem GNSS-Zeitsystem verwendet. Das Vorgehen ist in Borre et al. (2007) fiir GPS beschrieben und
wird im folgenden kurz erldutert.

Die Aussendung der GPS-Navigationsnachricht der GPS-Satelliten ist untereinander synchronisiert,
so dass diese die Subframes gleichzeitig aussenden. Aufserdem ist der Aussendezeitpunkt in der
Kopfzeile eines Subframes enthalten und somit bekannt. Die Distanz zwischen den GPS-Satelliten
und dem SGE sind unterschiedlich, so dass die Subframes zu unterschiedlichen Zeiten empfangen
werden. In Abb. 2.16(a) ist der Empfang der Subframes mit der gleichen ID und dem selben Aus-
sendezeitstempel fiir 4 Satelliten schematisch dargestellt. Der Empfang des Subframes von Satellit
1 erfolgt als erster und legt somit die kiirzeste Entfernung von allen zuriick. Die Empfangszeiten
des Subframes von den anderen Satelliten sind spéter und konnen dazu relativ bestimmt werden.
Im SGE konnen diese Empfangszeitpunkte mit der Systemzeit und mit einer Auflésung von 1 ms
erfasst werden, was schematisch in Abb. 2.16(b) dargestellt ist.

Sat 1 I Sat 1 I
Sat 2 | Sat 2 |
Sat 3 | Sat 3 I
Qat 4 I Sat 4 I
[— 08ms — . ! .
Ausse.ndung Errl[;fang Zeit' 0 Nleslszejt Systemzei‘;
(a) Zeitverlauf nach Borre et al. (2007) (b) Im SGE

Abb. 2.16: Aussendung und Empfang der Navigationsnachricht von verschiedenen GNSS-Satelliten.
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Die kiirzeste Signallaufzeit zwischen Satellit und Erdoberfliche tritt auf, wenn der GPS-Satellit
im Zenit steht. Aus den Ephemeriden der GPS-Satelliten kann diese Signallaufzeit fir alle GPS-
Satelliten grob abgeschétzt werden. Fiir alle GPS-Satelliten wird angenommen, dass die Signal-
laufzeit eines GPS-Signals mindestens 68 ms betrigt, vgl. Borre et al. (2007). Aus diesem Grund
kann die Signallaufzeit fiir den Satellit 1 auf 68 ms gesetzt werden und die relativen Empfangszeiten
werden auf die Signallaufzeiten der anderen Signale hinzu addiert. Nach der Multiplikation mit der
Lichtgeschwindigkeit werden Pseudostrecken fiir die Satelliten erhalten. Nach der Berechnung der
Satellitenposition fiir den Aussendezeitpunkt der empfangenen Subframes kann die Positionsschét-
zung durchgefiihrt werden. Der genaue Messzeitpunkt in GPS-Zeit ergibt sich durch die Addition
des Aussendezeitpunktes der Subframes mit dem Naherungswert von 68 ms und dem erhaltenen
Empfangeruhrenfehler aus der Positionsschitzung. Mit diesem Vorgehen ist die Empfangeruhr auf
die Millisekunde genau mit der GPS-Zeit synchronisiert. Fiir eine hohere Auflésung miissen die
Pseudostrecken der einzelnen Satelliten unter Bertlicksichtigung der Codephase aus der DLL verfei-
nert werden. Fiir die weiteren Messungen muss die Messzeit in GPS-Zeit mit der Systemzeit des
SGEs fortgefiihrt werden.

Die Durchfiihrung der Messungen erfolgen zum selben Messzeitpunkt fiir die Pseudostrecke, die
Trégerphase, die Dopplerfrequenz und das S/N. Dafiir miissen die Parameter zum selben Zeitpunkt
aus der Tracking Loop der jeweiligen Kanélen abgegriffen werden. Das Vorgehen fiir die jeweiligen
Messungen wird in den folgenden Abschnitten beschrieben.

Pseudostrecke: Die Messung der Pseudostrecke beruht auf der nachgeregelten Codephase pooge
der DLL und kann nach jedem Tracking-Durchlauf durchgefiihrt werden. Bei GPS-C/A-Code Mes-
sungen ist eine Messrate von 1kHz moglich (Borre et al., 2007).

Tréagerphase: Die Messung der Trégerphase beruht auf der nachgeregelten Trégerphase o74ger
der PLL und kann nach jedem Tracking-Durchlauf durchgefiihrt werden. Bei GPS-C/A-Code Mes-
sungen ist eine Messrate von 1kHz moglich.

Dopplerfrequenz: Die Messung der Dopplerfrequenz beruht auf der nachgeregelten Dopplerfre-
quenz A f der PLL und kann nach jedem Tracking-Durchlauf durchgefiihrt werden. Diese Messgrofe
enthélt neben der geometrischen Dopplerfrequenz auch u.a. die Uhrenfehlerrate von Empfanger und
Satellit. Bei GPS-C/A-Code Messungen ist eine Messrate von 1kHz moglich.

Signal-Rauschverhiltnis (S/N): Das S/N wird aus den Ip- und @ p-Korrelationen der PLL
bestimmt. Die Berechnung erfolgt nach Parkinson et al. (1996). Fiir die Berechnung miissen die I p-
und @ p-Korrelationen Bit synchron vorliegen und es wird zunéchst eine normalisierte Empfangs-
leistung (engl. normalized received power, NP)

<Zf\i1 IP,i)2 + (Zi\il QP,Z'>2
Zij\il (I%D,i + QQP,@')

1 K
NP = chzl (2.14)

k

mit den freiwdhlbaren Parameter M und K ermittelt. Anschliefend wird mit NP das Trager-zu
Rauschleistungsdichteverhéltnis (engl. carrier-to noise ratio, C'/Ng)

(2.15)

1 NP-1
C/No = 10 - logy ( >

At M -NP
berechnet. Das C'/Ny hat die Einheit [dB Hz| und spiegelt das S/N wieder. Fiir GPS-C/A-Code
Messungen werden die Parameter M = 20 und K = 50 nach Parkinson et al. (1996) gesetzt.
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Aufserdem wird At auf 1ms gesetzt. Mit diesen gesetzten Werten erfolgt eine Mittelwertbildung
tiber die Lange von 1bit der Navigationsnachricht und das S/N wird auf 1s normiert.

Das S/N dient als Lock Detektor fiir das Tracking und kann fiir jedes zu tibertragene Bit der
Navigationsnachricht bestimmt werden.

2.1.3 Bestimmung von Position und Geschwindigkeit

Die Bestimmung von Position und Geschwindigkeit erfolgt iiber eine Ausgleichungsrechnung im
e-System fiir die globale kartesische Koordinaten (engl. earth-centered, earth-fixed) (ECEF), siehe
Anhang A. Dafiir miissen Beobachtungen von mindesten 4 Satelliten vorliegen, da neben der Ko-
ordinate auch der Empfangeruhrenfehler mitgeschétzt wird. Als Beobachtungen werden die Pseu-
dostrecken, die Dopplerfrequenzen, und die Uhren- und Ephemeridenparameter der beobachteten
GNSS-Satelliten verwendet. Mit den Uhren- und Ephemeridenparametern kénnen die Satelliten-
positionen und -geschwindigkeiten sowie die Satellitenuhrenfehler und -raten zu jedem beliebigen
Zeitpunkt innerhalb der Giiltigkeitsdauer berechnet werden. Somit ist die Rate fiir die Berechnung
der Position und Geschwindigkeit nur von der Messrate der Pseudostrecke und Dopplerfrequenz
abhéngig. Nach Borre et al. (2007) ist z.B. eine GPS-C/A-Code Messungen mit einer Messrate von
1kHz moglich. Im Anhang B ist die Berechnung der GPS-Satellitenposition und -geschwindigkeit
im e-System sowie die Berechnung fiir den GPS-Satellitenuhrenfehler und -rate beschrieben. In
den folgenden Abschnitten wird das Grundprinzip der Positions- und Geschwindigkeitsschitzung
beschrieben.

2.1.3.1 Positionsschitzung

Die Schitzung der Position basiert auf der Messung fiir die Pseudostrecke zu den beobachteten
GNSS-Satelliten und wird mit einer iterativen Ausgleichung durchgefiihrt. Neben der Positionsko-
ordinaten muss auch der Empfangeruhrenfehler mitgeschatzt werden, da die Empfangeruhr nicht
mit dem GNSS-Zeitsystem synchronisiert ist. Fiir die Erlduterung der Positionsschétzung wird
zunéchst auf die Beobachtungsgleichung der Pseudostrecke eingegangen. Anschliefend wird das
Ausgleichungsmodell aufgestellt und die Durchfiihrung der Ausgleichung beschrieben.

Die Beobachtungsgleichung der Pseudostrecke ist nach Borre et al. (2007)
PS34E = S3tp + ¢ (Stsar — Otsa) + 0138 R + 0T3¢, + €5¢in (2.16)

mit der geometrischen Strecke

2 2

S50 =\ (Xéw — Xéar)' + (Yéu — Yéop)' + (Zew — Ziar)”. (2.17)

den Uhrenfehler fir Empfénger dtsgr und Satellit dtg.:, sowie den Atmosphérenfehler fiir Tono-

sphére 619%,, Troposphiire §T°3%, und den sonstigen Fehlern €2,

Die Pseudostrecke wird iiber die Codephase der DLL fiir jeden GNSS-Satelliten direkt gemessen,
siehe Abschnitt 2.1.2.2.
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Ausgleichungsrechnung: Die Beobachtungsgleichung fiir die Pseudostrecke ist nicht linear zur
Empfangerposition. Aus diesem Grund wird diese zunéchst nach Borre et al. (2007) linearisiert. Die
Linearisierung startet mit der Ndherungskoordinate des Erdmittelpunktes (0,0,0) in ECEF fiir den
SGE und erfolgt {iber den nicht linearen Term der Beobachtungsgleichung, der geometrischen Strecke
Gl. (2.17). Mit der Taylorreihenentwicklung wird die geometrische Strecke wie folgt entwickelt

S 5 S
Sat _ Sat 8SS(gE,O A e SSaGtE,O A e aSS(gE,O A e
S3Ge1 =9S3GEo0 T axe Xsae + ave Ysar + aze ZsaE (2.18)
SGE0 SGE,0 SGE0

und mit den allgemeinen partiellen Ableitungen:

Sat e e

9 SGE _7XSat_XSGE

anGE - SgaGtE
Sat e e

8Y§GE a SgaGtE -
Sat e e

9 SGE__ZSat_ZSGE

8ZeSGE a SE%E

Die geometrische Strecke ergibt sich aus der geometrischen Strecke mit der Naherungsposition 0
plus den geschétzten Positionsinkrementen. Nach Einsetzung von Gl. (2.18) in die Gl. (2.16) ergibt
sich folgende Beobachtungsgleichung fiir die Pseudostrecke:

XG — X¢ Y¢,—Y¢
S S Sat SGE,0 Sat SGE,0
PS3EE = S3EE0 — aSSGt AXsep — —aSgat AN ST
SGE,0 SGE,0
Zu ~ Zicns 220
t 2
B aSSat - AZap + - (Otsr — Otsar) + 0138 + 0T3¢ + c§¢p
SGE,0
In Gl. (2.20) kénnen 4 Terme zu einem Vektor zusammengefasst werden:
PsgaGtE = SgaGtE,O
AXcr
Xat = Xs6m0  Ysat —Ysaro  Zsat — Z5cE0 [ AY s
+ | SSat o SSat - SSat ’ . (221)
SGE,0 SGE,0 SGE,0 AZSap
¢ dtscr

— ¢ Otsar + O13EE + 0T3¢ R + €3¢E
Die Umstellung dieser Gleichung nach den vorhandenen und gesuchten Gréfen liefert:

Sat Sat Sat Sat Sat __
PS3GE — S3¢mo+ ¢ 0lsat — 01sGp — 0T3GE — €36E =

AX¢
SGE
e e e e e e
XSat = XS5cE0  YSat = YScr0  ZSat — ZScEp AYSap (2.22)
- SSat B SSat - SSat -
SGE,0 SGE,0 SGE,0 AZSqr

¢ OtsaE
Die 4 unbekannten Parameter (AX G p, AY $op, AZS g, ¢ - 0tsgr) konnen durch die Verwendung

von mindestens 4 Beobachtungen mit einer gewichteten Kleinste Quadrate Schitzung (engl. weigh-
ted least squares algrorithmus) nach Niemeier (2008) bestimmt werden. Dafiir wird die Gl. (2.22)
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2.1 Grundprinzip

in Form eines funktionalen Zusammenhangs in einem Gleichungssystem fiir mindestens 4 Beobach-
tungen zusammengefasst (Borre et al., 2007):

=A% (2.23)

Jede Zeile dieses Gleichungssystems ist fiir einen gleichzeitig beobachteten Satelliten reserviert, so
dass mindestens 4 Zeilen fiir die Ausgleichung vorliegen. Der Beobachtungsvektor [ enthilt die Dif-
ferenz zwischen der gemessenen Pseudostrecke und der berechneten geometrischen Strecke mit der
Néherungskoordinate fiir den SGE. Aufserdem wird diese Differenz noch um den Satellitenuhren-
fehler korrigiert:

Sat Sat Sat Sat Sat
> Sat PS%EE — S3tpot+ ¢ Otsat — 013ty — 013G — €3GE
SGE = . (2.24)

(#Satx1)

Die Designmatrix A hat 4 Spalten, wobei die 4. Spalte konstant 1 ist. Die iibrigen 3 Spalten
dienen als Richtungszeiger fiir die jeweils beobachteten Satelliten. Die Designmatrix A wird mit der
Néherungsposition fiir den SGE aufgestellt:

€ € € e € €
XSt = Xsepo  Ysa —Ysoro  Zsat — ZscEo 1
Sat Sat Sat
S3%GE0 S%GE0 S%GE0 (2.25)

A =
(#Satx4)

Der zu schiitzende Parametervektor # beinhaltet die 4 Unbekannten:

[ AXGep
AYiop
AZgep

81>
Il

(2.26)

c-0tsgr

Fiir die gewichtete Ausgleichung muss die P-Matrix besetzt werden, die aus der Kovarianzmatrix
der Beobachtungen berechnet wird. Da die Genauigkeit der Pseudostreckenmessung mit dem SGE
unbekannt ist, wird angenommen, dass die Pseudostreckenmessungen fiir alle Satelliten gleich-genau
und unkorreliert sind. Aus diesem Grund wird eine Einheitsmatrix I fiir die P-Matrix gewéhlt:

P = T(450tx#5at) (2.27)
Der zu schiitzende Parametervektor Z wird dann mit folgender Gleichung berechnet:
F=(AT-P-A) AT P.T (2.28)

Nach der Ausgleichung konnen die geschétzten Positionsinkremente auf die vorherige Naherungs-
position fiir den SGE addiert werden:

Xsor = Xsapo + AXSap
Ysor = Ysaro + AYSar (2.29)

Zsar = Zsaro + AZscr

Die Schitzung der Position und des Empfangeruhrenfehlers erfolgt iterativ. Dafiir werden die er-
haltenen Positionskoordinaten wieder zur Berechnung der geometrischen Strecke verwendet. Damit
werden dann der Beobachtungsvektor I und die Designmatrix A neu berechnet und anschliefsend
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2 Software GNSS-Empfianger

die Ausgleichung neu durchgefiihrt. Die Iteration wird abgebrochen, wenn die zu schétzenden In-
kremente einen Schwellwert unterschritten haben:

\/ (AXEep)" + (AYEL,) + (AZSe )" < Schwellwert (2.30)

Fiir die Wahl des Schwellwerts gilt, dass der Exponent 1/10 kleiner gewéhlt werden soll, als die be-
notigte Genauigkeit der erhaltenen Positionskoordinaten nach der letzten Iteration. Aus der letzten
Iteration kann dann der Empfangeruhrenfehler aus dem geschitzten Parametervektor  abgegriffen
werden.

Vor der Anwendung der Positionsschitzung ist zu liberpriifen, zu welchem Zeitpunkt die Messungen
der Pseudostrecke vorliegen. Liegen diese zum Empfangszeitpunkt vor, so muss die Satellitenposition
zum Aussendezeitpunkt berechnet werden. Dazu wird der Zeitunterschied iiber die Pseudostrecken-
messung berechnet. Auferdem miissen die Satellitenposition um die Erddrehung korrigiert werden.
Bei einem SGE kann der Aussendezeitpunkt direkt bestimmt werden, so dass eine Korrektur um
die Erddrehung nicht erforderlich ist (Borre et al., 2007).

Die von einem GNSS-Satelliten ausgesendeten Signale durchqueren die Atmosphére iiber der Erd-
oberflache, die zu einer Laufzeitverzogerung bzw. zu Messfehlern in der Pseudostrecke fiihren. Fiir
die Ermittlung von atmosphérischen Korrekturwerten gibt es verschiedene Modelle. Beispielsweise
kann fiir GPS der Korrekturwert fiir die Troposphére nach dem Hopfield Modell berechnet wer-
den und der Korrekturwert fiir die Ionosphére nach dem Klobuchar Modell. Beide Atmosphéren
Modelle sind in Hofmann-Wellenhof et al. (2007) beschrieben. Allgemein sollten atmosphérische
Korrekturwerte direkt an die Messung der Pseudostrecke angebracht werden, bevor die Ausglei-
chung gestartet wird. So kann u.a. die Satellitenposition zu einem verbesserten Aussendezeitpunkt
berechnet werden.

Bei GPS-C/A-Code Messungen wird als Schwellwert 0,0001 m gewé&hlt, so dass die zu schitzende
Koordinate auf den Millimeter genau iteriert wird. Erfahrungsgeméf benotigt dieses Verfahren 6 -
8 Iterationen mit dem Startwert des Erdmittelpunktes und 3 - 4 Iterationen mit dem Startwert der
Koordinate aus der letzten Epoche.

Die eigentliche Genauigkeit der Positionskoordinate ist aber abhéngig von den Fehlern in der ge-
messenen Pseudostrecke, den Uhren- und Ephemeridenparameter und der Satellitengeometrie. Es
ist jedoch zu beachten, dass bei gleichzeitig auftretenden gleich groften Fehler in allen gemessenen
Pseudostrecken nicht zu Fehlern in den geschétzten Positionskoordinaten fiithren, wenn eine opti-
male Satellitengeometrie vorliegt. In diesem Fall wirken sich diese Fehler in der Pseudostrecke nur
auf den zu schitzenden Empfangeruhrenfehler aus.

Transformation: Die geschétzten Positionen in den ECEF-Koordinaten kénnen nach Abschnitt
A.2.1 in die geographischen Koordinaten (engl. longitude, latitude, height) (LLH) transformiert
werden.

2.1.3.2 Geschwindigkeitsschitzung

Die Schétzung der Geschwindigkeit basiert auf der Messung der Pseudostreckenrate mit der Dopp-
lerfrequenz zu den beobachteten GNSS-Satelliten und wird mit einer Ausgleichung durchgefiihrt.
Neben der Geschwindigkeit muss auch die Rate des Empfangeruhrenfehlers mit geschatzt werden.
Fiir die Erlauterung der Geschwindigkeitsschéitzung wird zunéchst auf die Beobachtungsgleichung
der Pseudostreckenrate eingegangen. Anschlieffend wird das Ausgleichungsmodell aufgestellt und
die Durchfiihrung der Ausgleichung beschrieben.
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2.1 Grundprinzip

Die Beobachtungsgleichung der Pseudostreckenrate wird aus der zeitlichen Ableitung der
Beobachtungsgleichung fiir die Pseudostrecke aufgestellt. Dafiir werden die zeitlichen Ableitungen
von Gl. (2.16) nach Papula (2009) mit der verallgemeinerten Kettenregel fiir die Differentiation
nach der Zeit gebildet:

d | osa _OPSEE (X%,  OP St dXSap

—_p —
artosam = 0Xg,  dt 0X¢op  dt

6PS§%E dY§at 6PSSGE dYS(’iGE
s, dt | Y&, | dt

OPSgy 75y OPS3y dZsqE

: 4 (2.31)
875,  dt 0Z5qy  dt

OPS% . ddtsgr ~ OPSy ditsa

Odtsar dt Odtsa  dt
or SgaGtE dol g%’tE or SggE d5T§aGtE or SgaGtE deggE
6T, dt 6T dt edt dt

Die partiellen Ableitungen werden gebildet und sind wie folgt:

PSSy (X~ Xsop) Xy 4
0Xy Stk Loode T
8PS§%§E — 7(Xg'at Xg'GE) ng'GE _ XE'GE

X5k S3p dt

oPSsty _ (Yéu —Yop) AYSar _ yre
Vo S

apsgcgE — (YSat YSGE) dYSeGE — Y,S'eGE
s S5te dt

8f)SgaGtE _ (Zg'at ZSGE) ng‘at — Ze
07, S Codt T

aPSggE — _(ZSat ZSGE) ng'G’E — ZE'GE
aZEGE SggE dt

6PS§aGtE . dotsae — 5
00tsak ’ dt SGE
D0tgur ¢ C T dt Sat

8PSgaGtE _ d(SIg(ZGtE _ S7Sat
o158 dt

OPSEEE 1 AT _ gjSat
0TS, T SGE

3P5§GGtE -1 de3tiy _ :Sat
(%ggE ’ dt SGE
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2 Software GNSS-Empfianger

Durch das Einsetzen dieser partiellen Ableitungen in Gl. (2.31) wird folgende Gleichung erhalten:

e e [ [
pgSat _ (XSt — XScp) xe (XSat — XScp) xe
SGE = Sat Sat Sat SGE
S%tE S3E

Yoat — Ysar) Yoat — Ysar)
+ ag’Sat : YSeat - aggat : YSeGE
SGE SGE
(Zgat - ZEGE) . Z'e o (Zg'at — Z;'GE) . Z'e
§Sat Sat gSat SGE
SGE SGE
—|—1-C~5iSGE—1'C‘57§Sat

+ 16188, +1- 6T, +1- e384,

(2.32)
+

Aus dieser Gleichung kann der Richtungsvektor

[(XSat — XScp)]
SSat
SGE

g (Yt — Yscr)
$6h = st (2.33)
SGE

(Z8at — Z5cE)
SSat
L SGE 4

aufgestellt werden und anschlieffend kann die Beobachtungsgleichung der Pseudostreckenrate in
Vektorschreibweise angegeben werden:

PS%p = (X'gat — )?gGE) g8k + o (Otsar — Otsa) + 0138, + 0T3¢, + €38y (2.34)

In der Beobachtungsgleichung sind neben den Geschwindigkeiten, die Uhrenfehlerraten von Emp-

finger dtgop und Satellit digqt, sowie die Atmosphérenfehlerraten fiir Ionosphére 67 g%’tE und Tro-

posphére (5T§%§E und die sonstigen Fehlerrate eg"GtE enthalten.

Es gibt fiir die Beobachtbarkeit der Pseudostreckenrate zwei Moglichkeiten. Es konnen einmal die
Differenz zwischen zwei aufeinander folgenden gemessenen Pseudostrecken verwendet werden oder
die gemessene Dopplerfrequenz verwendet werden. Aufgrund der héheren Genauigkeit wird die ge-
messene Dopplerfrequenz verwendet. Fiir die Beschreibung des Zusammenhangs zwischen der Dopp-
lerfrequenz und der Pseudostreckenrate wird zunéchst die geometrische Dopplerfrequenz verwendet.
Nach Parkinson et al. (1996) wird die geometrische Dopplerfrequenz

a USCL _/USGE e a
Afstly = - (SO ) g (259

aus der Geschwindigkeit von Satellit v, und Empfanger vggp zueinander berechnet. Mit dem

Richtungsvektor [, SSC% und der Tragerfrequenz f des GNSS-Signals. In Vektorschreibweise mit den

Geschwindigkeitsvektoren im e-System ergibt sich:

AfSts =— <(j(’§at - X%GE) : fs%%) : % (2.36)

Durch algebraische Umstellung dieser Gleichung wird ein Term aus der Beobachtungsgleichung fiir
die Pseudostreckenrate erhalten:

(1) Af8e - 5 = ((X5u — X5ar) - 135) (2.37)
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2.1 Grundprinzip

In dieser Form kann die geometrische Dopplerfrequenz in die Beobachtungsgleichung der Pseudo-
streckenraten eingesetzt werden:

. C . . . . A
PS%s = (—1) - Af3¥y - 7 +c- (Stsgr — tsat) + 0138, + 0T3¢, + €385 (2.38)

Nach dieser Gleichung kann die Pseudostreckenrate mit der geometrischen Dopplerfrequenz ausge-
driickt werden.

Nach Ho et al. (2001) enthilt die gemessene Dopplerfrequenz neben der geometrischen Doppler-
frequenz auch die Raten fiir die Uhrenfehler und der Atmosphérenfehler. Aus diesem Grund kann
aus der gemessene Dopplerfrequenz direkt die zu bestimmende Pseudostreckenrate durch folgende
Gleichung berechnet werden:

PSSty = (-1) AfSte -5 (2.39)
Bei GPS-C/A-Code Messung wird die gemessene Dopplerfrequenz direkt aus der PLL abgegriffen
und die Trégerfrequenz f ist die L1-Frequenz.

Ausgleichungsrechnung: Die Beobachtungsgleichung der Pseudostreckenrate ist linear zu der
Geschwindigkeit des SGEs. Fiir die Aufstellung der Ausgleichung wird die Gl. (2.34) nach den
unbekannten Parametern umgestellt:

PS§Ep+c- dtsar — XGo - Lstih — 0138 — 0T3¢ p — 8¢ = —XSp - Ltk + ¢ Stsap (2.40)
Anschliefsend konnen die unbekannten Parameter in Vektoren zusammengefasst werden:

> aSat ; e 7 Sat rSat ~Sat .Sat __
PS3tp+ ¢ 0tsat — Xsqr - lsar — 013G — 013G — €36E =

Xscp
_Xg‘at — XSaE _ YSa — Ysor _ ZSat — Z5GE 1 Ysor (2.41)
SSat SSat SSat ' .
SGE SGE SGE AR
_C . (5%5@ E_

Die 4 unbekannten Parameter (XgGE,YSeGE, ZgGE, c- 5%5@;3) kénnen durch die Verwendung von
mindestens 4 Beobachtungen mit einer gewichteten Kleinste Quadrate Schétzung nach Niemeier
(2008) bestimmt werden. Dafiir wird die Gl. (2.41) als folgender funktionaler Zusammenhang in
einem Gleichungssystem fiir mindestens 4 Beobachtungen zusammengefasst:

=A% (2.42)

Jede Zeile dieses Gleichungssystems ist fiir einen gleichzeitig beobachteten Satelliten reserviert, so
dass mindestens 4 Zeilen vorliegen. Der Beobachtungsvektor enthélt die gemessene Pseudostrecken-
rate, die um die Satellitengeschwindigkeit subtrahiert wird. Auferdem wird die gemessene Pseu-
dostreckenrate um die Raten des Satellitenuhrenfehlers, der Atmosphérenfehler und der sonstigen
Fehler korrigiert.

_ Psgng + ¢ Otsar — X%at : fs%% - 61@‘& - 5T§L€l¥tE — &3p (2.43)

(#Satx1)
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2 Software GNSS-Empfianger

Die Designmatrix A hat dieselbe Gestalt, wie die bei der Schétzung der Position:

XSu —Xser _Ysu —Ysor _ ZSa — ZscE 1
Sk Sk Sk (2.44)

A =
(#Satx4)

Nach Niemeier (2008) kann eine gewichtete Ausgleichung durchgefiihrt. Mit der Gewichtsmatrix
P, die aus der Kovarianzmatrix der Beobachtungen berechnet wird. Da die Genauigkeit der Beob-
achtungen unbekannt ist und diese als gleich-genau und unkorreliert angenommen werden kann, so
wird fiir P eine Einheitsmatrix angenommen:

P = Iysax#5at) (2.45)

Die zuschitzenden Parameter werden in dem Parametervektor & zusammengefasst:

Xsar
. Y
p=| °°F (2.46)
Zscr
- 5iSGE_
Die Schétzung der unbekannten Parameter erfolgt dann mit der folgenden Gleichung:
F=(AT-P-A) AT P (2.47)

Die Geschwindigkeiten mit der Empfangeruhrenfehlerrate kénnen direkt geschétzt werden und es
sind keine Iterationen erforderlich. Aufserdem sollte diese Schétzung im Anschluss an die Posi-
tionsschétzung erfolgen, da die Designmatrix A aus der letzten Iteration der Positionsschéitzung
iibernommen werden kann.

Bei GPS-C/A-Code Messungen kénnen die Raten der Atmosphérenfehler vernachléssigt werden, da
diese sehr gering sind und fiir alle gleichzeitig beobachteten Satelliten anndhernd gleich sind.

Es ist zu beachten, dass auftretende Fehler in der Messung der Dopplerfrequenz zu Fehler in der
Bestimmung der Pseudostreckenrate fiihren und diese sich dann auf die zu schitzende Geschwin-
digkeit auswirken konnen. Haben diese Fehler jedoch die gleiche Grofe und treten diese gleichzeitig
fiir alle verwendeten Satelliten auf, so wirken sich diese nicht auf die zu schitzende Geschwindigkeit
aus, wenn eine optimale Satellitengeometrie vorliegt. In diesem Fall wirken sich die Fehler in der
Pseudostreckenrate nur auf die zu schdtzende Empfangeruhrenfehlerrate aus.

Transformation: Die geschitzten Geschwindigkeiten in den ECEF-Koordinaten kénnen nach Ab-
schnitt A.2.2 in die lokalen Koordinaten (engl. north east down) (NED) des n-Systems transformiert
werden.

2.2 Messsystem

Ein SGE fiir den GPS-C/A-Code auf der L1-Frequenz und mit einer Messrate von 1kHz wird seit
dem Jahr 2011 entwickelt. Der SGE basiert auf kostengiinstige Komponenten fiir die Empfangsein-
heit der GNSS-Signale und die Software fiir die Signalverarbeitung ist mit der Programmiersprache
C/C++ und der Qt/Qwt-Bibliothek geschrieben. Eine Ubersicht ist in Abb. 2.17 dargestellt.

30



2.2 Messsystem

(a) Hardware Komponenten (b) Oberfliche der C/C++ Software mit Qt/Qwt-Bibliothek

Abb. 2.17: Entwickelter Software GNSS-Empfanger.

2.2.1 Hardware

Die Hardware setzt sich aus einer Patchantenne, einem Front-End und einem Notebook zusammen.
Bei der Patchantenne handelt es sich um eine kostengiinstige passive GNSS-Antenne fiir die L1-
Frequenz mit einer ausreichenden Bandbreite fiir den Empfang der GNSS-Signale. Der Hersteller
und die genaue Bandbreite der verwendeten Antenne ist unbekannt. Das Front-End basiert auf dem
MAX2769-Chip der Firma Maxim Integrated (MAX2769, 2010) und wurde durch Herrn Michele Ba-
varo aus [talien mit einer USB-Schnittstelle auf einer Platine entwickelt. Das Front-End wurde iiber
die Projekthomepage www.onetalent-gnss.com im Jahr 2012 erworben. Das Front-End versorgt die
Antenne mit Strom und unterstiitzt verschiedene Einstellungen fiir den Empfang der GNSS-Signale.
Folgende Einstellung wird fiir das Signal mit dem GPS-C/A-Code auf der L1-Frequenz verwendet.
Alle empfangenen Signale auf der L1-Frequenz werden auf eine Zwischenfrequenz von 4,092 MHz
herunter gemischt und mit einer Abtastfrequenz von 16,368 MHz, einer 2-bit Wertauflosung (-3,-
1,41,+3) und einer Bandbreite von 2,5 MHz digitalisiert. Die Heruntermischung und die Taktung
der Digitalisierung der GNSS-Signale erfolgt mit einem Temperatur kontrollierten Quarzoszillator,
welcher als Empfangeruhr dient. Aus den Angaben der Digitalisierung kann nach Borre et al. (2007)
die maximale Streckenauflésung eines digitalisierten Werts berechnet werden:

c 299792 458 m /s
f Abtast. 16368000 Hz OLoom (2.48)

Diese Streckenauflosung entspricht der Messauflosung einer Pseudostrecke. Die Zwischenfrequenz
ist das vierfache der Chipfrequenz des GPS-C/A-Codes. Die Abtastfrequenz ist ein vierfaches der
Zwischenfrequenz. Daraus folgt, dass bei der nominalen GPS-Signalstruktur ein Chip mit 4 Schwin-
gungen des Tragersignals digitalisiert wird und das jede Schwingung mit 4 Werten aufgelst wird.
Um das Abtasttheorem nach Shannon (1998) zu erfiillen, hétte hier das zweifache der Zwischenfre-
quenz als Abstastfrequenz ausgereicht. Jedoch ist zu beachten, dass nicht die nominale Frequenz der
GNSS-Signale empfangen werden, sondern die Frequenzen, welche um den Dopplereffekt und dem
Uhrenfehler (Satellit, Empfénger) verschoben sind. Das gilt auch fiir die Bandbreite des Front-Ends.
Die digitalisierten Werte werden iiber USB an ein Notebook iibertragen, so dass pro Millisekunde
16 368 Werte vorliegen. Fiir die schnelle effektive Verarbeitung dieser enormen Datenmenge, wird
ein Notebook mit Mehrkernprozessor verwendet, auf dem die einzelnen Arbeitsprozesse parallelisiert
werden kénnen.
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2.2.2 Software

Die Software fiir die Signalverarbeitung wurde mit der Programmiersprache C/C-++ und der Qt/
Qwt-Bibliothek entwickelt. Getestet und angewendet wird die Software unter dem Betriebssystem
Linux (Ubuntu 14.04, 64-bit). Entwicklungsziel war eine echtzeitfdhige Software. Mit der Wahl
dieser Programmiersprache und dem Betriebssystem ist es einfach mdoglich auf die Hardware des
Notebooks zuzugreifen ohne das diese durch andere laufende Programme gestort wird.

Die Arbeitsprozesse sind weitestgehend optimiert und auch parallelisiert. Jedoch bendtigt die Soft-
ware flir die Verarbeitung einer 2 min Messung ca. 3 - 4 min. Fiir die Entwicklung der Software steht
eine C++ Klasse zur Verfiigung, mit der die erfassten Messdaten des Front-Ends in komprimierten
Datenpakete mit einer Linge von 1 Millisekunde abgerufen werden kénnen. Da die Software nicht
echtzeitfahig ist, werden diese Datenpakete zuerst entpackt und auf die Festplatte des Notebooks
abgespeichert. Aufgrund der hohen Datenmenge koénnen hierbei schon nach kurzer Messdauer meh-
rere Gigabyte an Festplattenspeicherplatz belegt werden. Die Software flir die Signalverarbeitung
liest diese gespeicherten Messdaten in Datenpaketen mit einer Lange von 1ms ein. Die anschlie-
fende Verarbeitung ist in Kanélen aufgeteilt und mit sog. Threads parallelisiert. Bei der Durchfiih-
rung der Akquisition wird die optimierte Klasse fftw! fiir die Berechnung der schnellen (engl. fast)
Fourier-Transformation verwendet und fiir die Berechnung der Multiplikationen bei den Korrela-
tionen werden selbst festgelegte Look-Up Tabellen verwendet. Fiir die graphische Oberflache wird
die Qt-Bibliothek verwendet und fiir die Graphiken die Qwt-Bibliothek. Mit Hilfe dieser Oberfliache
ist es moglich, den Tracking-Prozess der einzelnen Kanile zu iiberwachen. Es kénnen die I- und
@-Korrelationen, die Dopplerfrequenz und die Codephase fiir jeden verwendeten Kanal wéihrend
der Laufzeit angezeigt werden. Auferdem sind Regler implementiert, die es ermoglichen die Loop
Parameter der PLL und der DLL manuell wihrend des Trackings zu verdndern. Die Einstellmoglich-
keiten mit dem Ergebnis der /- und @Q-Korrelationen fiir den GPS-Satellit 15 sind in Abb. 2.17(b)
dargestellt. Die Ausgabe der Beobachtungen und der Positions- und Geschwindigkeitsergebnisse er-
folgt in Textdateien nach jeder Millisekunde. Eine Ausgabe der Beobachtungen im RINEX-Format
ist in Bearbeitung.

Die Algorithmen der Software sind nach Abb. 2.2 strukturiert und deren zeitlicher Ablauf erfolgt
nach Abb. 2.18. Die Hochfrequenz (engl. radio frequency) (HF)-Messdaten vom Front-End werden in
Paketen von 1 ms eingelesen, wonach innerhalb der Software eine Systemzeit definiert wird, welche
im Millisekundentakt hochgezéhlt wird. Die ersten 100 ms an Messdaten werden im Arbeitsspei-
cher zwischengespeichert und fiir die Durchfiilhrung der Akquisition verwendet. Aufgrund dieser
Lange wird die Dopplerfrequenz bei der Akquisition mit einer Auflésung von £5 Hz bestimmt. An-
schlieftend wird das Tracking fiir die gefundenen GPS-C/A-Codes gestartet. Wahrend dem Tracking
werden die GNSS HF-Messdaten im Millisekundentakt eingelesen und nach der Durchfiihrung der
Korrelationen direkt wieder verworfen. Bis zum Zeitpunkt 36,100 ms werden alle Tracking Frgeb-
nisse der Kanéle im Arbeitsspeicher zwischengespeichert. Diese Zeit wird fiir die Dekodierung der
GPS-Navigationsnachricht und fiir die Synchronisation der Empfangeruhr mit der GPS-Zeit be-
notigt. Anschliefsend kénnen die Beobachtungen bestimmt werden und die Empféangerposition und
-geschwindigkeit geschétzt und ausgegeben werden. Ab der 36,101 ms werden in festen Zeitabstén-
den immer wieder 100 ms an GNSS HF-Messdaten zwischengespeichert und die Akquisition fiir
weitere Satelliten durchgefiihrt.

'Homepage: www.fftw.org, abgerufen 09/2014
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Abb. 2.18: Zeitlicher Arbeitsablauf der Algorithmen im Software GNSS-Empfinger.
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3 MEMS-Inertialsensoren

Mit Inertialsensoren kénnen Beschleunigungen und Drehraten in einem inertialen Koordinatensys-
tem (i-System) gemessen werden. Diese werden fiir die inertiale Navigation benotigt (Wendel, 2011).
Die Sensoren basieren auf unterschiedlichen Messprinzipien und erfolgen unabhéngig voneinander.
Inertialsensoren werden heutzutage iiberwiegend kostengilinstig und in Miniaturbauweise fiir den
Massenmarkt hergestellt, daher der Namenszusatz Mikro-Elektro-Mechanische Systeme (engl. Mi-
cro Electro Mechanical Systems) (MEMS). Einen Uberblick und weitere Informationen zu MEMS-
Inertialsensoren sind u.a. in Hiller (2004) und Wild-Pfeiffer (2015) beschrieben. In diesem Kapitel
werden die Messprinzipien der in dieser Arbeit verwendeten MEMS-Beschleunigungs- und Drehra-
tensensoren kurz erlautert und die moglichen Messfehler aufgezeigt. Aufserdem wird eine entwickelte
MEMS-inertiale Messeinheit (engl. inertial measurement unit) (MEMS-IMU) vorgestellt und deren
Messfehler untersucht.

3.1 Beschleunigungssensor

Ein Beschleunigungssensor (engl. acceleration sensor) misst die Beschleunigung entlang einer Achse.
Fiir die Messung im dreidimensionalen Raum miissen 3 Sensoren orthogonal zueinander angeordnet
werden.

3.1.1 Messprinzip

Das Messprinzip eines MEMS-Beschleunigungssensors wird anhand der Auslenkung eines Feder-
Masse Systems kurz erldutert. Die Anordnung eines Feder-Masse Systems ist in Abb. 3.1 schematisch
dargestellt.

Spiralfeder

Inertiale Masse (m) l F=m-a

Abb. 3.1: Anordnung des Feder-Masse Systems nach Maluf und Williams (2004).

Eine inertiale Masse (m) ist mit einer Spiralfeder aufgehéngt, so dass eine Bewegung der inertialen
Masse entlang des Federwegs moglich ist. Erfahrt dieses Feder-Masse System entlang des Federwegs
eine Beschleunigung, so wird die inertiale Masse aus der Ausgangsposition mit der auftretenden
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physikalischen Kraft F' = m-a in entgegengesetzter Bewegungsrichtung ausgelenkt. Diese physikali-
sche Kraft F' wird durch die auftretende Beschleunigung der Bewegung a hervorgerufen. Tritt keine
Beschleunigung mehr auf, so zieht die Spiralfeder die inertiale Masse wieder in die Ausgangsposition
zuriick. Uber die Positionsinderung der Masse kann auf die zu messende Beschleunigung geschlos-
sen werden. Bei einer konstanten Geschwindigkeit (ohne auftretende Beschleunigung) bleibt das
Feder-Masse System in Ruhe. In der Literatur wird das als ein offenes Messsystem (engl. open-loop
system) bezeichnet (Maluf und Williams, 2004; Gad-el-Hak, 2006).

Die Messung mit einem Beschleunigungssensor auf der Erdoberfliche kann nicht unabhéngig von
der Erdschwerebeschleunigung erfolgen, da die inertiale Masse des Sensors zusétzlich der Erdschwe-
rebeschleunigung unterliegt. Deshalb wird der Messwert eines Beschleunigungssensors als spezifische
Kraft (engl. specific force) bezeichnet, welcher mit der Einheit g angegeben wird. Fiir die Angabe
eines 3-achsigen Beschleunigungssensors werden die Messwerte der spezifischen Kraft mit ]?Z% be-
zeichnet. Die Indizes bedeuten, dass die Messwerte im korperfesten Koordinatensystem (b-System)
(oberer Index) vorliegen und dass diese fiir die gemessene spezifische Kraft im i-System mit Bezug
zum b-System (unterer Index) stehen (Wendel, 2011). Die Anordnung der Messwerte im b-System
erfolgt nach Abschnitt C.1 und diese konnen mit fib = g% — 5" angegeben werden. @° bezeichnet die
Beschleunigung und §® bezeichnet die Erdschwerebeschleunigung (Wendel, 2011). Die Umrechnung
der spezifischen Kraft kann mit der konstanten Erdschwerebeschleunigung von 9,81 m/s? erfolgen
(Papula, 2009). Es ist jedoch anzumerken, dass fiir die Messung der Erdschwerebeschleunigung auf
der Erdoberflache ein Schwerebeschleunigungsmodell angebracht werden muss, wie z.B. das ver-
einfachte Schwerebeschleunigungsmodell in Abschnitt A.1.2. Die Bestimmung von Geschwindigkeit
und Position kann nur mit der Beschleunigung erfolgen. Die Beschleunigung im b-System kann mit
at = J?Z% + §° berechnet werden, indem die Erdschwerebeschleunigung auf die gemessene spezifische
Kraft addiert wird. Erst dann kann mit der zeitlichen Integration der Beschleunigung die Geschwin-
digkeit und durch eine weitere zeitliche Integration die zuriickgelegte Strecke erhalten werden.

Die Beschleunigungssensoren kénnen anhand des Messbereiches und der Messauflosung spezifiziert
werden. Der Messbereich wird durch die Konstruktion eingegrenzt und dieser hat sich in den letz-
ten Jahren deutlich erweitert, so dass mittlerweile Beschleunigungssensoren mit einem Messbereich
von £16 g (z.B. Bosch BMA 355 (2014)) auf dem Markt zur Verfiigung stehen. Die Messauflosung
richtet sich neben der Konstruktion auch nach der Digitalisierung der Messwerte. Bei der Digitali-
sierung wird der Messwertebereich durch eine feste Anzahl an Bits in digitale Werte skaliert. Liegt
der Messbereich eines Beschleunigungssensors beispielsweise bei +£3 ¢ und wird dieser mit 12 bit
digitalisiert, betrigt die Messauflssung 6g / 2'2 = 0,0015g.

3.1.2 Messfehler

Die Messfehler eines Beschleunigungssensors kénnen in systematische und zuféllige Fehler unterteilt
werden. Die systematischen Messfehler konnen iiber eine Kalibrierung des Beschleunigungssensors
bestimmt werden. Die systematischen Fehler eines Beschleunigungssensors sind:

e Nullpunktfehler:
Der Messwert des Sensors ist ungleich Null, obwohl keine Beschleunigung auftitt.

e Skalierungsfehler:
Alle Messwerte des Sensors sind durch einen konstanten Faktor verfalscht. Beispiel: Der Mess-
wert ist 1,2 g bei einer tatséchlichen Beschleunigung von 1g bzw. der Messwert ist 2,4 g bei
einer tatséchlichen Beschleunigung von 2g.

Der Nullpunktfehler ist bestimmbar, z.B. durch eine Zweilagenmessung mittels eines Drehtischs.
Der Skalierungsfehler kann iiber eine Schiebebahn mit zwei bekannten Beschleunigungen bestimmt
werden.
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Die zufélligen Fehler eines Beschleunigungssensors beziehen sich auf das Messrauschen des Beschleu-
nigungssensors. Im optimalen Fall liegt eine Normalverteilung fiir das Messrauschen vor. Jedoch
unterliegen die Messungen verschiedenen Einfliissen, die zu zeitlichen Anderungen der Messfehler
fiihren. In diesem Fall liegt kein normalverteiltes Messrauschen vor und der Messfehler ist verdn-
derlich mit der Zeit. Fiir die Bestimmung dieses Messfehlers gibt es verschiedene Ansétze. Zum
Beispiel kann das Messrauschen mit einem Gauf-Markov Prozess 1. Ordnung nach Gelb (1974)
angenahert werden und die Parameter konnen iiber eine Autokorrelation bestimmt werden (Quin-
chia et al., 2003). Eine andere Moglichkeit ist eine Durchfithrung einer Messrauschanalyse mit der
Allan-Varianz nach IEEE 1554 (2005). Diese wird fiir den MEMS-Beschleunigungssensor ADXL330
von Analog Devices in Abschnitt 3.3.3.1 durchgefiihrt.

3.2 Drehratensensor

Ein Drehratensensor (engl. gyroscope sensor) misst die Drehgeschwindigkeit um eine Achse. Fiir die
Messung im dreidimensionalen Raum miissen 3 Sensoren orthogonal zueinander angeordnet werden.
Das Messprinzip und dessen mogliche Messfehler werden in diesem Abschnitt beschrieben.

3.2.1 Messprinzip

Das Messprinzip eines MEMS-Drehratensensors wird in Form eines Stimmgabel-Vibrationskreisels
kurz erldutert. Die Anordnung und das Messprinzip eines solchen Vibrationskreisels sind in Abb.
3.2 dargestellt.

Schwingung Coriolis-Beschleunigung

-

Abb. 3.2: Anordnung und Messprinzip eines Vibrationskreisels aus Maluf und Williams (2004).

Bei einem Vibrationskreisel wird eine Stimmgabel zum Schwingen angeregt. Erfolgt eine Drehung
der Stimmgabel, so wird die Stimmgabel durch die entstehende Coriolis-Beschleunigung auseinander
gezogen. Wirkt keine Drehgeschwindigkeit mehr auf die Stimmgabel, so zieht die Stimmgabel sich
wieder in die Ausgangsposition zusammen. Die Auslenkung der Stimmgabel wihrend der Drehung
ist messbar, so dass die Winkelgeschwindigkeit bestimmt werden kann. Auflerdem kann iiber die
Auslenkungsrichtung auf die Drehrichtung geschlossen werden. In der Literatur wird das als ein
offenes Messsystem (engl. open-loop system) bezeichnet (Maluf und Williams, 2004; Gad-el-Hak,
2006).
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Die Messwerte eines Drehratensensors werden mit der Einheit © /s angegeben. Fiir die Angabe eines
3-achsigen Drehratensensors werden die Messwerte mit Qﬁj bezeichnet. Die Indizes bedeuten, dass
die Messwerte im b-System (oberer Index) vorliegen und dass diese fiir die gemessene Drehgeschwin-
digkeit im i-System mit Bezug zum b-System (unterer Index) stehen (Wendel, 2011). Die Anordnung
der Messwerte im b-System erfolgt nach Abschnitt C.1. Mit einer zeitlichen Integration kann die
Messgrofe in einen Winkel umgerechnet werden. Daraus kann dann auf eine Richtungsénderung
geschlossen werden.

Die Drehratensensoren konnen anhand des Messbereiches und der Messauflésung spezifiziert werden.
Der Messbereich wird durch die Konstruktion des Sensors festgelegt und hat sich in den letzten
Jahren gesteigert, so dass mittlerweile Drehratensensoren mit einem Messbereich von £2000° /s
(z.B. Bosch BMG 160 (2014)) auf dem Markt angeboten werden. Die Messauflosung wird neben
der Konstruktion durch die Digitalisierung der Messwerte festgelegt. Bei der Digitalisierung wird
die Messauflosung durch eine feste Anzahl an Bits in digitale Werte skaliert. Liegt der Messbereich
eines Drehratensensors beispielsweise bei 2000 °/s und wird dieser mit 12 bit digitalisiert, betragt
die Messauflésung 4000°/s / 212 = 0,9766 °/s.

3.2.2 Messfehler

Die Messfehler eines Drehratensensors konnen in systematische und zuféllige Fehler unterteilt wer-
den. Die systematischen Messfehler konnen mit einer Kalibrierung des Drehratensensors bestimmt
werden. Die systematischen Fehler eines Drehratensensors sind:

e Nullpunktfehler:
Der Messwert des Sensors ist ungleich Null, obwohl keine Drehrate auftritt.

e Skalierungsfehler:
Alle Messwerte des Sensors sind durch einen konstanten Faktor verfilscht. Beispiel: Der Mess-
wert ist 5,2°/s bei einer tatsdchlichen Drehrate von 5°/s bzw. der Messwert ist 10,4 °/s bei
einer tatsdchlichen Drehrate von 10°/s.

Der Nullpunktfehler ist bestimmbar, z.B. durch eine Ruhemessung und einer anschliefsenden Be-
rechnung des arithmetischen Mittelwerts. Der Skalierungsfehler kann iiber ein Drehtisch mit zwei
bekannten Rotationsgeschwindigkeiten bestimmt werden.

Die zufélligen Fehler eines Drehratensensors beziehen sich auf das Messrauschen des Drehratensen-
sors. Im optimalen Fall liegt eine Normalverteilung fiir das Messrauschen vor. Jedoch unterliegen
die Messungen verschiedenen Einfliissen, die zu zeitlichen Anderungen der Messfehler fithren. In
diesem Fall liegt kein normalverteiltes Messrauschen vor und der Messfehler ist verdnderlich mit der
Zeit. Fir die Bestimmung dieses Messfehlers gibt es verschiedene Ansétze. Zum Beispiel kann das
Messrauschen mit einem Gauf-Markov Prozess 1. Ordnung nach Gelb (1974) angenéhert werden
und die Parameter iiber eine Autokorrelation bestimmt werden (Quinchia et al., 2003). Eine an-
dere Moglichkeit ist eine Durchfithrung einer Messrauschanalyse mit der Allan-Varianz nach IEEE
1554 (2005). Diese wird fiir den MEMS-Drehratensensor 1L.3G4200D von ST in Abschnitt 3.3.3.2
durchgefiihrt.

3.3 Inertiale Messeinheit

Eine Messeinheit aus Beschleunigungs- und Drehratensensor wird als Inertiale Messeinheit (engl.
inertial measurement unit) (IMU) bezeichnet. Die Achsen der beiden Sensoren sollten zueinander
parallel ausgerichtet sein und die Messdatenerfassung muss synchronisiert sein. Liegen jeweils 3-
achsige Sensoren vor, so handelt es sich um eine IMU mit 6 Freiheitsgrade. Eine MEMS-IMU aus
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Beschleunigungs- und Drehratensensoren mit 6 Freiheitsgraden ist auf kostengiinstiger Basis im Jahr
2011 in Zusammenarbeit mit Herrn Wolfgang Schmid aus Stuttgart entwickelt worden. Aufgrund der
hohen Messfrequenz und die Einstellmoglichkeit der Filter ist die MEMS-IMU fiir hochdynamische
Anwendungen geeignet. Eine Ubersicht der entwickelten MEMS-IMU ist in Abb. 3.3 dargestellt.

(a) Hardware (Beschleunigungssensor (griin), Drehr- (b) Einstellung und Datenerfassung mit einem Note-
atensensor (rot)) book

Abb. 3.3: Entwickelte MEMS-IMU.

In den folgenden Abschnitten wird die Entwicklung der MEMS-IMU in Hard- und Software be-
schrieben und deren Messfehler bestimmt.

3.3.1 Hardware

Die MEMS-IMU setzt sich aus einem analogen MEMS-Beschleunigungssensor von Analog Devices
(ADXL330), einem digitalen MEMS-Drehratensensor von ST (L3G4200D), einem Mikrocontroller
und einem FTDI-Chip fir die USB-Schnittstelle zusammen. Laut den Datenblétter fiir die ausge-
wahlten MEMS-Inertialsensoren funktioniert der ADXL330 nach dem Messprinzip aus Abschnitt
3.1.1 und der L.3G4200D nach dem Messprinzip aus Abschnitt 3.2.1. Alle Komponenten sind auf
einer Platine in einem Gehéuse befestigt. Die Achsen der beiden 3-achsigen Sensoren sind zueinan-
der parallel ausgerichtet und nach dem b-System (siche Abschnitt C.1) angeordnet. Eine Ubersicht
der Platine ist in Abb. 3.3(a) dargestellt. Der Beschleunigungssensor funktioniert nach dem Auslen-
kungsprinzip eines Feder-Masse Systems und ist ein 3-achsiger Sensor mit einem Messbereich von
+3 g (ADXL330, 2007). Die Digitalisierung der Messwerte erfolgt mit 10 bit, so dass jeder Messwert
mit 0,0059 g aufgelost wird. Der Drehratensensor ist ein Vibrationskreisel und ist ein 3-achsiger
Sensor mit einem einstellbaren Messbereich von +250,/4+500/42000°/s (ST L3G4200D, 2010). Die
Messwerte werden mit 10 bit digitalisiert, so betragt die Messauflosung 0,4883/0,9766/1,9531 ° /s fiir
den einstellbaren Messbereich. Die Messdaten der beiden Sensoren werden mit dem Mikrocontroller
gleichzeitig erfasst und in einem Datenpaket mit 9 Byte iiber die USB-Schnittstelle 2.0 mit einer
Baudrate von 115200 bit/s iibertragen. Eine Synchronisation der Messungen wird damit weitgehend
gewahrleistet.

Mit der MEMS-IMU kénnen Einzelmessungen ausgefithrt werden oder eine Dauermessung mit einer
einstellbaren Messfrequenz von bis zu 1kHz in 1 Hz Schritten gestartet werden. Bei der Einstellung
ist jedoch zu beachten, dass der Drehratensensor ab einer Messfrequenz von 800 Hz tiberabgetastet
wird, da es sich um einen digitalen Sensor mit einer maximale Messfrequenz von 800 Hz nach ST
L3G4200D (2010) handelt. Diese Uberabtastung liefert nicht mehr Informationen und dient lediglich
zur einfacheren Synchronisation mit dem Beschleunigungssensor. Die Filter der beiden Sensoren
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kénnen nach den Optionen der Datenblétter beliebig eingestellt oder komplett ausgeschaltet werden.
Auferdem kann der Drehratensensor beliebig in die 3 Messbereiche eingestellt werden.

3.3.2 Software

Mit der entwickelten MEMS-IMU kann iiber die USB-Schnittstelle kommuniziert werden. Dazu
wird ein Notebook mit USB-Anschluss benotigt. Die MEMS-IMU speichert keine Messdaten, son-
dern iibertragt diese direkt iiber die USB-Schnittstelle. Mit dem Notebook kénnen diese aufge-
zeichnet und Einstellungen an der MEMS-IMU vorgenommen werden. Fiir die Einstellung und die
Messdatenerfassung der MEMS-IMU ist extra eine Software in C/C++ mit der Qt/Qwt-Bibliothek
entwickelt worden. Die Software lauft in Echtzeit und unter dem Betriebssystem Linux (Ubuntu
14.04, 64-bit). Eine Ubersicht ist in Abb. 3.3(b) dargestellt.

Mit der Benutzeroberfliche der Software konnen die verschiedenen Einstellung an der MEMS-IMU
vorgenommen werden. Die Messdatenerfassung wird mit einem Thread durchgefiihrt, in dem die
empfangenen Datenpakete entpackt und in einer Datei auf der Festplatte abgespeichert werden. Die
Abspeicherung der Messdaten erfolgt mit der Rechnerzeit des Notebooks. Aufserdem werden die
Messdaten direkt auf der Benutzeroberflache in einer Zeitreihe graphisch dargestellt.

3.3.3 Messfehleranalyse

Die Messgenauigkeit von kostengiinstigen MEMS-Inertialsensoren ist aufgrund der Konstruktion
und der Verwendung von kostengiinstigen Komponenten begrenzt. Eine hochgenaue Bestimmung
der systematischen Messfehler der Sensoren mit einer Schiebebahn und einem Drehtisch ist nur
bedingt sinnvoll. Die MEMS-Inertialsensoren werden bei Navigationsanwendungen meistens mit
GNSS-Messungen in einem Kalman-Filter kombiniert. In diesem Kalman-Filter werden die syste-
matischen Messfehler der Sensoren in einem Fehlerterm (je Sensor, je Achse) zusammengefasst und
mit geschéitzt und danach direkt angebracht. Fiir die Anwendung dieses Kalman-Filters muss das
Messrauschen der Sensoren bekannt sein. Aus diesem Grund wird eine Messrauschanalyse mit der
Allan-Varianz sowohl fiir den Beschleunigungssensor als auch fiir den Drehratensensor der MEMS-
IMU durchgefiihrt.

Die Allan-Varianz ist nach dem Physiker David W. Allan benannt und dient urspriinglich fiir die
Untersuchung der Stabilitdt von Uhren. Die Organisation IEEE iibernahm diese fiir die Untersu-
chung der Stabilitdt der Messfehler von Beschleunigungs- und Drehratensensoren. Die Berechnung
der Allan-Varianz ist in IEEE 1554 (2005) genau festgelegt. Fiir die Durchfiihrung der Messrausch-
analyse wird ein ldngerer Zeitraum an Messdaten x in Ruhe benétigt. Diese Zeitreihe an Messdaten
wird in gleichgrofse Zeitintervalle eingeteilt, sog. Bins. Anschliefsend wird fiir jedes Bin ein arithme-
tischer Mittelwert berechnet. Erst dann kann die Allan-Varianz

N—-1
(zj — zj-1) (3.1)
j=1

1
Tottan (AL) = T N-D)

fiir das Messzeitintervall At und der Anzahl der Bins IV berechnet werden. Durch die Ziehung der
quadratischen Wurzel wird die Allan-Standardabweichung erhalten:

Oallan (At) = J?Lllan (At) (32)
Fiir die Messrauschanalyse muss das Zeitintervall der Mittelwertbildung und die Bin Gréfse verén-

dert werden. Eine anschliefslende doppelt logarithmische Darstellung (log;g-log;,) der Allan-Stand-
ardabweichung gegeniiber dem Zeitintervall fiir die Mittelwertbildung zeigt einen typischen Verlauf,
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der fiir Beschleunigungs- und Drehratensensor getrennt erldutert wird. Die Steigung m in einer
log-log;y Darstellung kann wie folgt mit zwei verschiedenen Punkten {iberpriift werden:

logyo (z2) —logyg (1)

Die Messung mit der MEMS-IMU in Ruhe fiir die Messrauschanalyse wurde am 02.06.2014 und
iiber eine Dauer von 5 Stunden am Institut durchgefiihrt. Fiir diese Messung wurde die Messfre-
quenz der Inertialsensoren mit 1kHz und der Messbereich des Drehratensensors mit 250°/s ein-
gestellt. Aufserdem wurden die Filter der beiden Inertialsensoren ausgeschaltet. Die Messwerte des
Beschleunigungssensors werden mit dem Faktor von 9,81m/s? in die Einheit m/s? umgerechnet.
Die Berechnung der Allan-Varianz wird fiir jede Achse der beiden Inertialsensoren mit dem selben
Zeitintervall fiir die Mittelwertbildung berechnet. Die Auflésung des Zeitintervalls betrdgt 250 ms
und die Ergebnisse der Allan-Standardabweichung werden in einer log;,-log;, Graphik dargestellt.
Die Messfehleranalyse wird getrennt fiir Beschleunigungs- und Drehratensensor durchgefiihrt.

3.3.3.1 Beschleunigungssensor

Aus der Messrauschanalyse mit der Allan-Varianz Methode wird die Allan-Standardabweichung
erhalten. Die Darstellung der Allan-Standardabweichung in einer log;y-log;, Darstellung zeigt fiir
Beschleunigungsmessungen einen typischen Verlauf, welcher in Abb. 3.4 dargestellt ist.
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Abb. 3.4: Typischer Verlauf der Allan-Standardabweichung fiir die Beschleunigungsmessungen in
einer log,(-log;, Darstellung nach IEEE 1554 (2005).

Anhand der Steigung kann aus dem typischen Verlauf auf verschiedene statistische Prozesse ge-
schlossen werden, welche die zufélligen Messfehler des Beschleunigungssensors kennzeichnen. Die
statistische Prozesse sind das Velocity Quantization Noise, der Velocity Random Walk (VRW), der
Acceleration Bias Instability (ABI), der Acceleration Random Walk und der Acceleration Trend. El-
Sheimy et al. (2008) zeigt die Bestimmung der Genauigkeitswerte aus der Allan-Standardabweichung
fiir die verschiedenen statistischen Prozesse anhand praktischer Untersuchungen. Die Messrausch-
analyse beschréankt sich auf die Bestimmung der Genauigkeitswerte fiir die statistischen Prozesse
des Velocity Random Walks und der Acceleration Bias Instability. Da diese Genauigkeiten fiir die
Aufstellung der Q-Matrix im Kalman-Filter der Losen GNSS/INS-Integration bendtigt werden.
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Die Ergebnisse der Allan-Standardabweichung fiir die Messwerte des Beschleunigungssensors sind
in Abb. 3.5 dargestellt.
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Abb. 3.5: Ergebnisse der Allan-Standardabweichung fiir die Messwerte des Beschleunigungssensors
ADXL330 in einer log;g-log;q Darstellung.

Die Allan-Standardabweichung zeigt den zu erwartenden typischen Verlauf fiir alle 3 Achsen des Be-
schleunigungssensors. Auferdem ist zu erkennen, dass die Allan-Standardabweichung der x-Achse
am kleinsten gegeniiber den beiden anderen Achsen ist. Vor der Ablesung der Genauigkeitswer-
te werden zunéchst die Steigungen innerhalb der Graphik iiberpriift. Fiir den Velocity Random
Walk sollte an der Stelle 1s eine Steigung von -1/2 vorliegen. Die Werte fiir die Acceleration Bias
Instability werden am Minimum abgelesen. Die Ergebnisse der Ablesungen sind in Tab. 3.1 zusam-
mengefasst.

Tab. 3.1: Ablesungen aus der Allan-Standardabweichung fiir die Messwerte des Beschleunigungs-
sensors ADXL330.

Achse An der Stelle 1s Minimum
Steigung | auan (At) [m/s?] | At [s] | oguan (At) [m/s?]
X -0,4880 1,4-1073 55 2,9-1074
y -0,4957 2,5-1073 30 7,0-1074
z -0,4801 2,9-1073 60 6,0-1074

Der typische Steigungsverlauf der Allan-Standardabweichung dient nur als Richtwert. Es ist zu
beachten, dass die Berechnung der Allan-Standardabweichung nur mit einer hinreichenden Genau-
igkeit erfolgen kann und die Ablesungen in der log;,-log;y Graphik sollten innerhalb des Rauschens
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durchgefiihrt werden. Der Velocity Random Walk wird nach El-Sheimy et al. (2008) mit
TVRW = Oattan (A1) - At (3.4)

berechnet. Der Wert der Allan-Standardabweichung o4y, (At) fiir den Messwert des Beschleuni-
gungssensors entspricht dem Wert des Velocity Random Walks oy gy, wenn dieser an der Stelle At
= 1s aus der Graphik der Allan-Standardabweichung abgelesen wird und eine Steigung von -1/2
vorliegt. Die Acceleration Bias Instability wird nicht nach El-Sheimy et al. (2008) bestimmt, da
die Q-Matrix des Kalman-Filters der Losen GNSS/INS-Integration aufgestellt werden muss. Aus
diesem Grund wird die Acceleration Bias Instability nach Nassar et al. (2006) berechnet. Die Be-
rechnung und die Einsetzung in die Q-Matrix des Kalman-Filters der Losen GNSS/INS-Integration
wird in Abschnitt 5.3.1 beschrieben. Die Ergebnisse sind in Tab. 3.2 zusammengefasst.

Tab. 3.2: Ergebnisse fiir den Velocity Random Walk und der Acceleration Bias Instability.

Achse | Velocity Random Walk | Acceleration Bias Instability
ovrw [m/s / /5] oaprim/s?] (Atapr [s])
X 1,4-1073 2,9-107% (55)
y 2,5-1073 7,0-10* (30)
z 2,9-1073 6,0-107* (60)

Das Datenblatt ADXL330 (2007) des Beschleunigungssensors gibt eine Rauschleistung (engl. noise
performance) fiir die Messwerte der x-/y-Achse von 280 pg/+v/Hz und fiir die Messwerte der z-Achse
von 350 1g/+v/Hz an. Daraus folgt, dass der Hersteller fiir die Messwerte der z-Achse eine geringere
Genauigkeit angibt als fiir die Messwerte der x- und y-Achse. Das kann mit den erhaltenen Ergeb-
nissen fiir den Velocity Random Walk aus Tab. 3.2 belegt werden. Auferdem liegen die erhaltenen
Ergebnisse des Random Walks in derselben Gréfenordnung mit den vom Hersteller angegebenen
Genauigkeiten. Fiir diesen Vergleich miissen die angegeben Genauigkeiten mit g = 9,81 m/s um-
gerechnet werden. Bei diesem Vergleich ist jedoch zu beachten, dass die Filter des Sensors bei der
Messdatenerfassung ausgeschaltet sind und somit entspricht das Messverhalten des Sensors nicht
mehr exakt den Angaben des Herstellers.

Die Werte des Velocity Random Walks und der Acceleration Bias Instability werden in die Q-
Matrix des Kalman-Filters fiir die Lose GNSS/INS-Integration eingesetzt und bei der Auswertung
der praktischen Untersuchungen verwendet.

3.3.3.2 Drehratensensor

Aus der Messrauschanalyse mit der Allan-Varianz Methode wird die Allan-Standardabweichung
erhalten. Die Darstellung der Allan-Standardabweichung in einer log;y-log;y Darstellung zeigt fiir
Drehratenmessungen einen typischen Verlauf, welcher in Abb. 3.6 dargestellt ist.

Anhand der Steigung kann aus dem typischen Verlauf auf verschiedene statistische Prozesse geschlos-
sen werden, welche die zufélligen Messfehler des Drehratensensors kennzeichnen. Die statistische
Prozesse sind das Angle Quantization Noise, der Angle Random Walk (ARW), der Angular Rate
Bias Instability (ARBI), der Angular Rate Random Walk und der Angular Rate Trend. El-Sheimy
et al. (2008) zeigt die Bestimmung der Genauigkeitswerte aus der Allan-Standardabweichung fiir
die verschiedenen statistischen Prozesse anhand praktischer Untersuchungen.

Die Messrauschanalyse beschrankt sich auf die Bestimmung der Genauigkeitswerte fiir die statis-
tischen Prozesse des Angle Random Walks und der Angular Rate Bias Instability. Da diese fiir
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Abb. 3.6: Typischer Verlauf der Allan-Standardabweichung fiir die Drehratenmessungen in einer
log;o-log;o Darstellung nach IEEE 1554 (2005).

den Kalman-Filter der Losen GNSS/INS-Integration benotigt werden. Die Ergebnisse der Allan-
Standardabweichung fiir die Messwerte des Drehratensensors sind in Abb. 3.7 dargestellt.
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Abb. 3.7: Ergebnisse der Allan-Standardabweichung fiir die Messwerte des Drehratensensors ST
L3G4200D in einer log;(-log;, Darstellung.

Die Allan-Standardabweichung zeigt den zu erwartenden typischen Steigungsverlauf fiir alle 3 Ach-
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sen des Drehratensensors. Aufserdem ist zu erkennen, dass die Allan-Standardabweichung der x-
Achse am kleinsten gegeniiber den beiden anderen Achsen ist. Vor der Ablesung der Genauigkeits-
werte werden zunéchst die Steigungen innerhalb der Graphik {iberpriift. Fiir den Angle Random
Walk sollte an der Stelle 1s eine Steigung von -1/2 vorliegen. Die Werte fiir die Angular Rate
Bias Instability werden am Minimum abgelesen. Die Ergebnisse der Ablesungen sind in Tab. 3.3
zusammengefasst.

Tab. 3.3: Ablesungen aus der Allan-Standardabweichung fiir die Messwerte des Drehratensensors
ST L3G4200D.

Achse An der Stelle 1s Minimum
Steigung | oquan (AL) [°/s] | At [s] | datian (AL) [°/s]
X -0,5026 3,3-1072 250 3,2-1073
y -0,4844 4,1-1072 200 5,0-1073
z -0,5674 3,9-1072 150 5,0-1073

Der typische Steigungsverlauf der Allan-Standardabweichung dient nur als Richtwert. Es ist zu
beachten, dass die Berechnung der Allan-Standardabweichung nur mit einer hinreichenden Genau-
igkeit erfolgen kann und die Ablesungen in der log;,-log;o Graphik sollten innerhalb des Rauschens
durchgefithrt werden. Der Angle Random Walk wird nach El-Sheimy et al. (2008) mit

TARW = Oattan (At) - At (3.5)

berechnet. Der Wert der Allan-Standardabweichung o414, (At) fiir den Messwert des Drehratensen-
sors entspricht dem Wert des Angle Random Walks o gorw, wenn dieser an der Stelle At = 1s aus
der Graphik der Allan-Standardabweichung abgelesen wird und eine Steigung von -1/2 vorliegt. Die
Bestimmung der Angular Rate Bias Instability kann auch nach El-Sheimy et al. (2008) erfolgen.
Jedoch wird diese fiir die Aufstellung der Q-Matrix des Kalman-Filters der Losen GNSS/INS-
Integration bendtigt. Aus diesem Grund wird die Angular Rate Bias Instability nach Nassar et al.
(2006) berechnet. Die Berechnung und die Einsetzung in die Q-Matrix des Kalman-Filters der Lo-
sen GNSS/INS-Integration wird in Abschnitt 5.3.1 beschrieben. Die Ergebnisse sind in Tab. 3.4
zusammengefasst.

Tab. 3.4: Ergebnisse fiir den Angle Random Walk und der Angular Rate Bias Instability.

Achse | Angle Random Walk | Angular Rate Bias Instability
oarw [°/vs| oarB1l°/s] (Atarpr [s])
X 3,3-1072 3,2-1073 (250)
y 4,1-1072 5,0-1073 (200)
z 3,9-1072 5,0-1073 (150)

Das Datenblatt ST L3G4200D (2010) des Drehratensensors gibt eine Rauschleistung (engl. rate
noise density) fiir die Messwerte der x-/y- und z-Achse von 0,03 °/s/v/Hz an. Daraus folgt, dass die
Genauigkeit der Messwerte fiir alle Achsen des Sensors gleich sind. Das kann mit den Ergebnissen der
Angle Random Walk aus Tab. 3.4 nicht nachgewiesen werden, da die Genauigkeit fiir die Messwerte
der y- und z-Achse schlechter ist als fiir die x-Achse. Die erhaltenen Ergebnisse liegen aber in
derselben Grofenordnung, wie die Angaben des Herstellers. Bei diesem Vergleich ist jedoch zu
beachten, dass die Filter des Sensors bei der Messdatenerfassung ausgeschaltet sind und somit
entspricht das Messverhalten des Sensors nicht mehr exakt den Angaben des Herstellers..
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Die Genauigkeitswerte des Angle Random Walks und der Angular Rate Bias Instability werden
in die Q-Matrix des Kalman-Filters fiir die Lose GNSS/INS-Integration eingesetzt und bei der
Auswertung der praktischen Untersuchungen verwendet.
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Die Stiitzung eines SGEs erfolgt iiber die Priadiktion der Regelgrofsen (Dopplerfrequenz und Co-
dephase) fir das empfangene GNSS-Signal in der GNSS-Tracking Loop. Fiir die Pradiktionen
werden neben den Uhren- und Ephemeridenparametern der GNSS-Satelliten auch die Position
und Geschwindigkeit des Empfangers benotigt, welche mit MEMS-Inertialsensoren iiber eine Lose
GNSS/INS-Integration fortgefiihrt werden. Diese Fortfiihrung ist nur dann sinnvoll, wenn sich das
gesamte Messsystem bewegt. Mit den pradizierten Regelgrofen wird das Tracking der empfangenen
GNSS-Signale verbessert. Beispielsweise kann bei hochdynamischen Anwendungen mit auftreten-
den hohen Dopplerraten im empfangenen GNSS-Signal die Tracking Loop mit den préadizierten
Regelgrofen stabilisiert bzw. das Tracking mit einer schmalen Bandbreite durchgefiihrt werden. Die
Stabilisierung der Tracking Loop wird auch in Anwendungen erreicht, bei denen hohe Raten im
Signal-Rauschverhéltnis (engl. signal-to-noise ratio) (S/N) im empfangenen GNSS-Signal auftreten.
Aufserdem kann bei einem kurzzeitigen Signalabriss das Tracking mit den pradizierten Regelgro-
fen direkt wieder gestartet werden, da eine Akquisition nicht notwendig ist. Mit den préadizierten
Regelgréfen werden die GNSS-Beobachtungen der Pseudostrecke und der Dopplerfrequenz voraus-
berechnet, so dass diese bei der Schiatzung der Position und Geschwindigkeit verwendet werden
konnen. Mit den pradizierten GNSS-Beobachtungen kénnen die Abschattung von einzelnen GNSS-
Satelliten iiberbriickt werden, so dass die Satellitengeometrie erhalten bleibt. Auferdem kann eine
Verbesserung bei Mehrweg und Signalbeugung erzielt werden. Mit der Durchfiihrung der Stiitzung
kénnen neben verbesserten Positionen und Geschwindigkeiten des Empfangers auch verbesserte
GNSS-Beobachtungen ausgegeben werden. Aufserdem ist ein direkter Abgriff der fortgefiihrten Po-
sition und Geschwindigkeit des Empfangers aus der Losen GNSS/INS-Integration moglich.

Das Vorgehen der Stiitzung eines SGEs ist in dem aufgeteilten Ablaufdiagramm in Abb. 4.1 und
Abb. 4.2 dargestellt und wird zusammenhéngend erldutert. Fiir die Stiitzung miissen die Messzeiten
zwischen dem SGE und der MEMS-IMU zuerst einmal synchronisiert werden. Fin GNSS-Zeitsystem
wird fiir diese Synchronisation nicht bendétigt, sondern erfolgt am einfachsten iiber die Rohdaten-
erfassung von dem SGE und der MEMS-IMU mit der Systemzeit eines Notebooks realisiert. Die
Messfrequenz der MEMS-IMU sollte mit der gleichen Frequenz wie die Durchlaufzeit der Tracking
Loop gewéhlt werden, so dass die pradizierten Regelgrofsen bei jedem GNSS-Tracking Loop Durch-
lauf beriicksichtigt werden kénnen. Um Rechenleistung zu sparen, kann eine geringere Messfrequenz
gewahlt werden, aber filir die zeitliche Synchronisation sollte diese ein Vielfaches der Zeit eines
GNSS-Tracking Loop Durchlaufs betragen. Die Algorithmen der Stiitzungsmethode kénnen in eine
Lose GNSS/INS-Integration, die Pradiktion der Regelgrofien und die Stiitzung der GNSS-Tracking
Loop mit den préadizierten Regelgrofien unterteilt werden.

In der Losen GNSS/INS-Integration werden die Messwerte der spezifischen Kraft (engl. speci-
fic force) ]_El% des Beschleunigungssensors und der Drehrate (D’z% des Drehratensensors verwendet,
welche im korperfesten Koordinatensystem (b-System) nach Abschnitt C.1 vorliegen. Stiitzwerte
der Losen GNSS/INS-Integration sind die Position und Geschwindigkeit des SGEs. Die Lage der
MEMS-IMU in der Losen GNSS/INS-Integration wird mit Eulerwinkeln nach Abschnitt C.2 be-
schrieben. Zunéachst wird die MEMS-IMU gegeniiber dem Erdschwerefeld horizontiert, so dass ein
lokales Horizontsystem (h-System) festgelegt werden kann. Die Horizontierung erfolgt mit der ge-
messenen spezifischen Kraft fz% des Beschleunigungssensors in einer Standphase iiber einen langeren
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Abb. 4.2: Ablaufdiagramm der Stiitzung eines SGEs (unterer Teil).
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Zeitraum. Die aus der Horizontierung erhaltenen beiden Eulerwinkel ¢g und 6y werden in die Rich-
tungskosinusmatrix der Strapdown-Rechnung eingesetzt, so dass diese im lokalen Horizontsystem
(h-System) gestartet werden kann. Fiir die Strapdown-Rechnung wird die Erdschwerebeschleuni-
gung benotigt, welche mit der Position vom SGE und mit dem vereinfachten Schwerebeschleu-
nigungsmodell (g-Modell) fiir die Erde aus Abschnitt A.1.2 bestimmt werden kann. Die Bestim-
mung der Position und Geschwindigkeit erfolgt in der Strapdown-Rechnung, in dem die Messwerte
des Beschleunigungs- und Drehratensensors integriert und kombiniert werden. Ein solches System
kann als inertiales Navigationssystem (INS) bezeichnet werden. Das Zeitintervall fiir die von der
Strapdown-Rechnung gelieferten Positionen ¥ IhNS und Geschwindigkeiten z IhNS im h-System ent-
spricht der Messfrequenz der MEMS-IMU. Das h-System ist bis auf die Orientierung nach Norden
mit dem n-System identisch. Die Nordorientierung wird mit dem Ubergang vom h ins n-System
bestimmt. Dafiir muss eine Bewegung des gesamten Messsystems vorliegen. Die Bestimmung des
Winkels fiir die Nordorientierung A erfolgt iiber die Geschwindigkeit des SGEs. Dieser Orien-
tierungswinkel wird anschlieffend als Winkel ¢ in die Richtungskosinusmatrix fiir die Strapdown-
Rechnung eingesetzt. Auféerdem erd das n-System fiir das INS mit der Position Zyg = Om
und der Geschwindigkeit xINS = xSGE neu festgelegt. Die dann vom INS bestimmten Positio-
nen und Geschwindigkeiten liegen im n-System vor. Fiir die Kompensation der Fehler eines INSs
wird ein Kalman-Filter mit 15 Fehlerzustdnden verwendet. Dieses schitzt in Echtzeit die dreidi-
mensionalen Fehlerzustande fiir die Position, die Geschwindigkeit, die Lage und die Messfehler
fiir den Beschleunigungs- und Drehratensensor. Als Stiitzwerte fiir das Kalman-Filter werden die
Position und Geschwindigkeit vom SGE im n-System verwendet. Aufserdem werden die Position
und Geschwindigkeiten des SGEs fiir die Pradiktion der Fehlerzustinde in die Systemmatrix des
Kalman-Filters eingesetzt. Die Pradiktionen erfolgen mit der Messfrequenz des INSs. Das Update
erfolgt in Abhéngigkeit von der Messfrequenz des SGEs und sollte auch nach der Rechenleistung des
Notebooks ausgewihlt werden. Nach dem Update des Kalman-Filters liegen 15 Korrekturwerte vor,
die danach sofort angebracht werden miissen. Die so korrigierte Position und Geschwindigkeit des
INSs werden mit Int fiir die Integration mit GNSS bezeichnet. Aus der Losen GNSS/INS-Integration
wird die Position und Geschwindigkeit im n-System abgegriffen. Des Weiteren liegt eine Kovarianz-
matrix vor, welche die Genauigkeit der geschiitzten Fehlerzustéinde angibt. Uber die Stiitzung mit
dem SGE im Kalman-Filter erfolgt auch automatisch eine Synchronisation der INS Systemzeit mit
der GNSS-Zeit. Die Position und Geschwindigkeit werden ins e-System transformiert.

Die Préadiktion der Regelgrofen erfolgt mit der Position und Geschwindigkeit im e-System. Hierfiir
miissen die Uhren- und Ephemeridenparameter des GNSS-Satelliten vorliegen. Damit wird zunéchst
die Position, die Geschwindigkeit und die Uhrenfehlerrate des Satelliten fiir den Zeitpunkt der
Pradiktion berechnet. Auferdem muss die Empfingeruhrenfehlerrate dtggp vorliegen, welche aus
der Geschwindigkeitsschitzung des SGEs erhalten wird und fiir den Zeitpunkt der Prédiktion aus
den letzten Epochen extrapoliert werden kann. Die Pridiktion der Dopplerfrequenz Af und der
Codephasenrate Gcoge wird dann fiir das empfangene GNSS-Signal berechnet.

Die Stiitzung der GNSS-Tracking Loop kann auf verschiedene Weise erfolgen und dazu werden
die prédizierten Regelgrofen in die Akquisition oder in den Tracking-Prozess eingespeist. In der
Akquisition kann mit der prédizierten Dopplerfrequenz der Suchbereich fiir die Dopplerfrequenz
verkleinert werden bzw. nur noch fiir die Bestimmung der Codephase auf ein Sample genau genutzt
werden. Im Tracking-Prozess kann mit den pradizierten Regelgrofsen der Signalgenerator eingestellt
werden. Dazu muss zunéchst unterschieden werden, ob ein Signalabriss des empfangenen GNSS-
Signals vorliegt oder ob das Tracking stabilisiert werden soll. Bei einem Signalabriss kénnen die
Dopplerfrequenz und die Codephase direkt am Signalgenerator gesetzt werden, damit bei einem
erneuten Empfang das Tracking sofort wieder aufgenommen werden kann. Fiir eine Stabilisierung
des Trackings wird zunéchst ein arithmetischer Mittelwert zwischen den pradizierten und getrackten
Regelgrofsen gebildet, bevor anschlieffend der Signalgenerator mit der gemittelten Dopplerfrequenz
und Codephase eingestellt wird.
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In diesem Kapitel werden die notwendigen Algorithmen fiir die Stiitzungsmethode, die Lose GNSS/
INS-Integration, die Pradiktion der Regelgrofien und die Stiitzung der GNSS-Tracking Loop néher
erlautert.

4.1 Lose GNSS/INS-Integration

Die Lose GNSS/INS-Integration kombiniert die Position und Geschwindigkeit im n-System von
SGE und INS mit einem Kalman-Filter fiir 15 Fehlerzustinde. Beide Messsysteme arbeiten un-
abhingig voneinander, so dass beispielsweise bei einem Ausfall der GNSS-Messungen immer noch
Position und Geschwindigkeit vom INS bestimmt werden konnen. In diesem Fall ist aber darauf
zu achten, dass die Messfehler des INSs mit der Zeit anwachsen (Wendel, 2011). Die Messrate der
MEMS-Inertialsensoren kann sehr hoch gewéhlt werden, so dass mit dieser Integration eine héhere
Messrate fiir die Position und Geschwindigkeit erreicht werden kann, als mit einem kommerziel-
len Hardware GNSS-Empfanger. Weitere Informationen zur Losen GNSS /INS-Integration sind u.a.
in Jekeli (2001), Groves (2008), Gleason und Gebre-Egziabher (2009), Wendel (2011) und Grewal
et al. (2013) beschrieben. Der Berechnungsablauf ist in dem aufgeteilten Ablaufdiagramm in Abb.
4.1 und Abb. 4.2 im unteren Teil dargestellt. Die Algorithmen werden in den folgenden Abschnitten
erlautert.

4.1.1 Horizontierung

Die Messwerte der MEMS-IMU liegen im b-System vor und miissen in das h-System rotiert werden.
Fiir diese Rotation miissen die Messwerte zunéchst an das Erdschwerefeld ausgerichtet werden, was
als Horizontierung (engl. levelling) einer MEMS-IMU bezeichnet wird. Die notwendigen Gleichungen
fiir die Horizontierung sind in Wendel (2011) angegeben. Im Folgenden werden diese erldutert und
das Vorgehen der Horizontierung beschrieben.

Das lokale Horizontsystem (h-System) stimmt bis auf die Orientierung nach Norden mit einem n-
System iiberein. In dem h-System wird die Nordorientierung vernachléssigt, indem der Gierwinkel
¥ zu Null gesetzt wird. Die Richtungskosinusmatrix nach Gl. (C.5) kann somit vereinfacht werden
und es wird folgende vereinfachte Richtungskosinusmatrix fiir die Orientierung des b-Systems ins
h-System erhalten:

cos(f) sin(¢)sin(d) cos(¢)sin(d)

C(¢,0,9 = 0°)) = 0 cos(¢) —sin(¢) (4.1)
—sin(6) sin(¢)cos(f) cos(¢) cos(d)

Im h-System wirkt sich die Schwerebeschleunigung der Erde nur auf die 2"-Achse aus, so dass ein
T

Schwerebeschleunigungsvektor § = [0 0 79} festgelegt werden kann. In Richtung dieses Schwe-

rebeschleunigungsvektors erfolgt die Horizontierung der MEMS-IMU. Die Schwerebeschleunigung
ist in der Messgrofse der spezifischen Kraft f Z% des Beschleunigungssensors enthalten. Fiir die Rota-
tion der Messgrofen ins h-System gilt der Zusammenhang:

g= f
cos(f)  sin(¢)sin(6) sin(¢)sin(0) | | fa
cos(¢) —sin(¢) || fy

—sin(0) sin(¢)cos(d) cos(¢)cos(6)| | f-

@AU“
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Aus der zweiten Zeile von Gl. (4.2) kann die Gleichung fiir die Berechnung des Rollwinkels ¢
abgegriffen werden. Nach der Umstellung lautet diese Gleichung fiir die Berechnung des Rollwinkels
¢ mit der gemessenen spezifischen Kraft des Beschleunigungssensors:

¢ = arctan (j}’) . (4.3)

z

Fiir die Berechnung des Nickwinkels 6 wird die Gl. (4.2) nach der spezifischen Kraft fi% umgestellt:

fh=(ct) g

fa cos(6) 0 — sin(6) 0 sin(0) - g (4.4)
fy| = [sin(¢)sin(8) cos(¢) sin(p)cos(f)| - | 0 | = | —sin(¢)cos(d) - g
f2 sin(¢) sin(f) —sin(¢) cos(¢) cos(6) —g —cos(¢) cos(f) - g

Aus der ersten Zeile von Gl. (4.4) kann die Gl. (4.5) fiir die Berechnung des Nickwinkels 6 abgegriffen
werden. Nach der Umstellung lautet diese Gleichung fiir die Berechnung des Nickwinkels # mit der
gemessenen spezifischen Kraft des Beschleunigungssensors:

= arcsin &
6 = arcs <g) (4.5)

Bei der Anwendung sollten aufgrund des hohen Messrauschens der Beschleunigungssensoren nur
gemittelte Messwerte iiber einen ldngeren Zeitraum einer Ruhephase verwendet werden. Auferdem
sollte mit der gemessenen Schwerebeschleunigung Gl. (4.6) der Nickwinkel 6 berechnet werden, um
Kalibrierungsfehler des MEMS-Beschleunigungssensors auszuschliefsen.

9= 1F5 = (F)? + (£ + (1) (4.6)

4.1.2 Strapdown-Rechnung

Die Strapdown-Rechnung dient zur Fortfiilhrung der Position, der Geschwindigkeit und der Lage ei-
ner MEMS-IMU. Fiir die Fortfithrung werden der Beschleunigungssensor und der Drehratensensor,
welche die spezifische Kraft fg) in [g] und die Drehraten &} in [°/s] in 3-Achsrichtungen erfassen, ver-
wendet. Die Sensorachsen sind nach Abschnitt C.1 ausgerichtet und die Lage der MEMS-IMU wird
mit Eulerwinkeln beschrieben, die im Abschnitt C.2 erldutert sind. Mit der Strapdown-Rechnung
werden die gemessenen Drehraten und die gemessene spezifischen Krifte integriert und kombiniert,
so dass die Position, die Geschwindigkeit und die Lage einer MEMS-IMU fortgefiihrt werden kon-
nen. Die gesamte Strapdown-Rechnung ist in Wendel (2011) beschrieben. Im Folgenden wird die-
se Strapdown-Rechnung in vereinfachter Form erldutert. Ein Ablaufdiagramm einer vereinfachten
Strapdown-Rechnung im h-System ist in Abb. 4.3 dargestellt.

Die gemessenen Drehraten (Iz’l% werden unter Berlicksichtigung der Gleichung fiir die Lagednderung

¢ = (wy - sin (¢) + w, - cos (¢)) - tan (8) + w,
0 = w, - cos (¢) — w, - sin (¢) (4.7)
W = (wy - sin (¢) +ws - cos (¢)) / cos (6)

nach Wendel (2011) integriert und ergeben die Lagegeschwindigkeiten in Eulerwinkeln. Hierbei
ist jedoch zu beachten, dass vorab die gemessenen Drehraten um die Sensormessfehler aus der

52



4.1 Lose GNSS/INS-Integration

(¢0 0o, ¥o)

MEMS-IMU 1 Lage

~b ¢

W
Drehrate Ly J @bh j;’(?

cl l

7b ¥ 7 h ~h ~h Position

Beschleunigung I ;@ ] )? = N/ N/ >

Geschwindigkeit

[ 4

Abb. 4.3: Ablaufdiagramm der vereinfachten Strapdown-Rechnung nach Wendel (2011).

Kalibrierung korrigiert und in die Einheit [rad/s| umgerechnet werden miissen. Als Startwerte fiir
diese Integration werden die Eulerwinkel aus der Horizontierung der MEMS-IMU verwendet, welche
im Abschnitt 4.1.1 beschrieben sind. Die Lageédnderung hat die Einheit [rad/s|. Aus diesem Grund
muss bei der zeitlichen Addition zu den Eulerwinkeln

Ot — 1)+ o(t) - At
O(t) = 60(t — 1)+ 0(t) - At (4.8)
W(t) =w(t—1) +d(t) - At
das Messzeitintervall At in [s| beriicksichtigt werden. Die erhaltenen Eulerwinkel beschreiben die
Lage im h-System. Fiir die Rotation der gemessenen Beschleunigung ins h-System muss eine Rich-

tungskosinusmatrix C (¢, 0, 1[))2 nach Abschnitt C.2 aufgestellt werden. Durch Multiplikation wird
die gemessene spezifische Kraft vom b-System ins h-System rotiert:

fh=C(e,0,0) - b (4.9)

Die erhaltene spezifische Kraft f/ der z-Achse enthilt die Erdschwerebeschleunigung. Da diese fiir
die Fortfithrung der Position und Geschwindigkeit nicht beriicksichtigt wird, muss diese herausge-

©-

—~
~~

N
Il

T
rechnet werden. Dazu wird der Schwerebeschleunigungsvektor § = [0 0 g] fiir das h-System

hinzu addiert:
i"=fh+3 (4.10)

Die erhaltene Beschleunigung hat die Einheit [g]. Fiir die Berechnung der Geschwindigkeit und
Position wird diese noch in die Einheit [m/s?] umgerechnet. Das kann mit einem Standardwert
von 9,81 m/s? oder mit dem Schwerebeschleunigungsmodell, das in Abschnitt A.1.2 beschrieben ist,
erfolgen. Die Geschwindigkeit im h-System ergibt sich durch Integration der Beschleunigung unter
Beriicksichtigung des Messzeitintervalls:

7ty ="t — 1) +a’(t) - At (4.11)

Die Position im h-System ergibt sich durch Integration der Geschwindigkeiten mit der Beriicksich-
tigung des Messzeitintervalls:

Zh(t)y = 2"t — 1)+ 5"(t) - At (4.12)

Die vereinfachte Strapdown-Rechnung beinhaltet keine Korrekturterme fiir die Messwerte der Sen-
soren. So muss beispielsweise die gemessene Drehrate um die Erdbewegung (Erddrehrate und Trans-
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4 Stiitzungsmethode

portrate) korrigiert werden. Dafiir werden die Korrekturterme fiir die Erddrehung und die Erdtrans-
portrate direkt an die gemessenen Drehraten cUil;)/ nach Wendel (2011) angebracht:

Y
Q. cos () R +h
- b’ n "
—, sin () _y"tan(p)
L Rg+h

Fiir die Berechnung der Korrekturterme werden die Position und die Geschwindigkeit auf der Erd-
oberflache sowie die Erdrotationsrate €2, aus Tab. A.1 benotigt.

Vor der Durchfiihrung der Strapdown-Rechnung sollten die Inertialsensoren in Bezug auf die Mess-
auflésung und die Messgenauigkeit tiberpriift werden. Anschliefend kann entschieden werden, ob
Korrekturterme fiir die Erdrotation und der Transportrate bei der Strapdown-Rechnung angebracht
werden miissen. Bei den verwendeten MEMS-Drehratensensoren aus Abschnitt 3.3 werden keine
Korrekturterme beriicksichtigt, weil die Messauflosung und des Messrauschens zu grofs ist.

4.1.3 Ubergang: h — n

Im A-System ist die horizontale Orientierung nach Norden unbekannt. Fiir die Ausrichtung nach
Norden miissen zusétzlich gemessene Geschwindigkeiten im n-System vorliegen. Zunéchst wird mit
den Geschwindigkeiten im n-System ein Horizontalwinkel nach Norden berechnet, mit dem anschlie-
flend die Messwerte vom h-System ins n-System rotiert werden kénnen. Diese Rotation wird in der
englischsprachigen Literatur als Alignment bezeichnet und ist u.a. in Salycheva und Cannon (2004)
beschrieben. Da fiir die Orientierungsbestimmung eine horizontale Geschwindigkeit v > 0m/s auf
der Erdoberfliache vorliegen und der Ursprung des n-Systems neu festgelegt werden muss, wird diese
Methode als Ubergang bezeichnet.

A

Norden

>

Osten

Abb. 4.4: Horizontalwinkel nach Norden fiir zwei Punkte nach Salycheva und Cannon (2004).

Fiir die Orientierungsbestimmung wird angenommen, dass das h-System gegeniiber dem n-System
nur um den Horizontalwinkel A verdreht ist. Die horizontale Lage des h-Systems ist durch die
Horizontierung der MEMS-IMU aus Abschnitt 4.1.1 festgelegt. Bei Anwendungen in der Landfahr-
zeugnavigation wird die MEMS-IMU am Fahrzeug befestigt, in dem die x-Achse des b-Systems in
Fahrtrichtung ausgerichtet wird. Wenn hierbei Einbauwinkel vernachlassigt werden, richtet sich die
horizontale Orientierung des h-Systems nach der Fahrtrichtung des Fahrzeugs. Liegen zusétzliche
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Geschwindigkeiten im n-System vor, welche aus dem SGE abgegriffen werden kénnen, so kann bei
einer Geradeausfahrt des Fahrzeugs der Horizontalwinkel nach Norden berechnet werden. In Abb.
4.4 ist der Horizontalwinkel nach Norden zwischen zwei Punkten dargestellt. Der Horizontalwinkel
nach Norden berechnet sich aus den Geschwindigkeiten fiir Nord und Ost, wie folgt:

. n
Y'$qp = arctan <inE> (4.14)
LscE

Mit diesem Winkel kann das h-System in das n-System rotiert werden. Dazu wird AY = ¥%.p
gesetzt. Durch die Ersetzung des Gierwinkels der INS Messungen erfolgt die Orientierung ins n-
System. Dieser Horizontalwinkel muss dafiir in die fortgefiihrte Richtungskosinusmatrix Gl. (C.5)
eingesetzt werden:

C (0,0, )y (4.15)

Der Ursprung des n-Systems muss neu festgelegt werden. Dazu wird der Positionsvektor zu Null
gesetzt

Zing =0m (4.16)
und der Geschwindigkeitsvektor wird vom SGE {ibernommen:
IinNs = TSar (4.17)

Bei der praktischen Durchfiihrung des Ubergangs in der Landfahrzeugnavigation ist zu beachten,
dass eine Geradeausfahrt mit einer ausreichenden Geschwindigkeit vorliegen muss. Nach Salycheva
und Cannon (2004) sollte diese bei mindestens 10m/s liegen. Praktische Untersuchungen zeigten,
dass die mit dem SGE bestimmten Geschwindigkeiten mit einer Genauigkeit von 5cm/s vorliegen
und somit ab >1m/s ein Ubergang von h- ins n-System durchgefiihrt werden kann. Auferdem kon-
nen Fehler bei der Durchfiihrung des Ubergangs anschliefend durch einen Kalman-Filter korrigiert
werden. Liegen Einbauwinkel vor, sollten diese auch berticksichtigt werden.

4.1.4 Kalman-Filter

In einem INS nehmen die Fehler fiir die Position, die Geschwindigkeit und die Lage mit der Zeit zu.
Auferdem liegen Messfehler fiir den Beschleunigungs- und Drehratensensor vor. Alle diese Fehler
kénnen mit einem Kalman-Filter und mit der Hinzunahme von Stiitzwerten des SGEs in Echtzeit
geschitzt und anschliefsend in der Strapdown-Rechnung des INSs korrigiert werden. Die Schétzung
der Fehler erfolgt {iber die Koordinaten fiir die Position und die Geschwindigkeit im n-System, die
vom INSs und SGEs zum selben Zeitpunkt vorliegen miissen. Der Ursprung des n-Systems wird
mit dem SGE im globalen Koordinatensystem festgelegt, so dass die Koordinaten (X§, Yy, Z§) in
ECEF und ()\g, @) in LLH vorliegen. Nach der Ubergangsrechnung kénnen die Koordinaten fiir die
Position und Geschwindigkeit des INSs aus der Strapdown-Rechnung abgegriffen werden. Wogegen
die Koordinaten fiir die Position und Geschwindigkeit des SGEs noch in das n-System transfor-
miert werden miissen. Fiir diese Transformation muss die Richtungskosinusmatrix C (Ao, @), nach
Abschnitt A.2.2 mit den Ursprungskoordinaten aufgestellt werden. Anschliefsend werden die Diffe-
renzen der Positionskoordinaten zum Koordinatenursprung vom e-System ins n-System mit

n X¢— X¢
y711 =C (/\07 900>Z . Yle _ Y'Oe (4.18)
o Z¢ — Z¢
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transformiert. Mit der gleichen Richtungskosinusmatrix werden die Geschwindigkeiten des SGEs ins
n-System nach Abschnitt A.2.2 transformiert.

Das Kalman-Filter wird mit einem Systemmodell fiir 15 Fehlerzustdnde nach Wendel (2011) auf-
gestellt. Dafiir wird angenommen, dass der Fehler dz sich aus dem Schéitzwert Z und dem wahren
Wert x wie folgt zusammensetzt:

dr=o—2x (4.19)

Der Schéitzwert ist der aktuelle Systemzustand, welcher mit der Strapdown-Rechnung im INS be-
stimmt wird. Die Fehlerzustédnde werden mit dem Systemmodell fiir die Position (0Z"), Geschwin-
digkeit (62™), Lage (§¥™), Beschleunigungssensormessfehler (A4 f?) und Drehratensensormessfehler
(A6GY) festgelegt und in dem Fehlerzustandsvektor # zusammengefasst.

Mit dem Kalman-Filter wird der Fehlerzustandsvektor iiber ein Systemmodell fiir den néchsten
Zeitpunkt t; nach Jekeli (2001) pradiziert:

Ty = @ (thyte—1) - Tr—1 + G - Wy, (4.20)

Die Pradiktion erfolgt mit der Transitionsmatrix ®, die {iber die Systemmatrix F entwickelt wird
und fir das Zeitintervall At = t, — t;_1 konstant ist. Dabei wird ein Systemrauschen wj mit
einer Einflussmatrix Gy, beriicksichtigt. Die Kovarianzen des Systemrauschens werden in der Matrix
Qi zusammengefasst. Die Messwerte werden in dem Beobachtungsvektor 3 zusammengefasst und
stehen in linearem Zusammenhang mit dem Fehlerzustandsvektor:

U =H - T + T (4.21)

Fiir diesen linearen Zusammenhang wird eine Messmatrix H aufgestellt und das Messrauschen
U3, berticksichtigt. Die Kovarianzen des Messrauschens werden mit der Matrix R zusammenge-
fasst. Auferdem werden die Kovarianzen der geschétzten Fehlerzustdnde mit dem Kalman-Filter
bestimmt, die in der Matrix P zusammengefasst werden.

Das Kalman-Filter liefert optimale Schétzwerte fiir den Fehlerzustandsvektor, wenn ein lineares
Mess- und Systemmodell mit mittelwertfreien, normalverteiltem, weiffem Mess- und Systemrauschen
vorliegt (Jekeli, 2001; Wendel, 2011).

Die Herleitung der Gleichungen fiir das Kalman-Filter sind u.a. in Jekeli (2001) und Wendel (2011)
beschrieben. Die Aufstellung der notwendigen Vektoren und Matrizen, der Berechnungsablauf und
die Anbringung der Korrekturwerte des Kalman-Filters werden nach Jekeli (2001) und Wendel
(2011) in den folgenden Abschnitten beschrieben.

4.1.4.1 Aufstellung

Die Aufstellung des Kalman-Filters erfolgt nach Wendel (2011) fiir 15 Fehlerzustande. Dafiir wird
der zu schétzende Zustandsvektor
T

T=|ozn §in §T" ASFY ASGP (4.22)
15x1

mit den Grofen und Einheiten 62" [m], 62" [m/s|, 68" [rad], A6fP [m/s?], AdGP [rad/s| festge-
legt.

Der Messvektor fiir das Kalman-Filter lautet
T

y= [A:E” Afnhxl (4.23)
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und beinhaltet die Differenzen

AZ"™ = 21, — T,
Int SGE

L (4.24)

AZ" =Ty — Tser

aus Position und Geschwindigkeit zwischen SGE und INS. In Gl. (4.24) wird der Index Int fiir die
Integration verwendet. Die Aufstellung des Messvektors erfolgt nach der Annahme fiir das System-
modell (vgl. Gl. (4.19)). D.h. die Werte des INSs werden als aktueller Systemzustand (Schétzwerte)
und die Werte des SGEs als die zu stiitzenden Werte (wahre Werte) angenommen.

Im Folgenden werden die notwendigen Matrizen fiir das Kalman-Filter aufgestellt. Die Systemmatrix
Fi5x15 wird nach Anhang D aufgestellt. Fiir die Aufstellung werden die Koordinaten fiir die Posi-
tion und Geschwindigkeit des SGEs bendtigt und die gemessene spezifische Kraft f b der Beschleu-
nigungssensoren. Die notwendige Richtungskosinusmatrix Cf wird aus der Strapdown-Rechnung
iibernommen. Die Systemmatrix ist giiltig im Messzeitintervall At und wird in einer Taylorreihe
nach Jekeli (2001) entwickelt. Daraus ergibt sich dann die Transitionsmatrix ®15x15:

P — eF-At

1 1 1 1 1 .
:a'(F'At)O—i_ﬂ'(F'At)l‘Fa'(F'At)Q“‘g'(F‘At)?)—l-----l-a-(F-At)

(4.25)

Die Entwicklung der Taylorreihe kann aufgrund der Messgenauigkeit der MEMS-Inertialsensoren
und der Rechengenauigkeit nach dem 3. Term abgebrochen werden:

@zI—k%-(F-At)lnL%-(F-At)2+%-(F-At)3 (4.26)

Die Messmatrix Hgyx15 hat die Form:

H= [IGXG 06x9}6xl5 (4.27)

Die Kovarianzmatrix des Messrauschens Rgyxg hat die Form

I'zn 0
R=|" (4.28)
0 ra.,
6x6

mit den Kovarianzen rz» fiir die Position und r;,, fiir die Geschwindigkeit des SGEs im n-System.

Die Kovarianzmatrix des Systemrauschens Q hat die Form:

dszn 0 0
0 Qsin 0
Q=| : 0 gz O : (4.29)
0 Aps7b 0
I 0 0 SVLY B

In die Matrix Q wird das Rauschen des Systems fiir die Fehlerzustdnde des Kalman-Filters einge-
setzt. Die Rauschterme ergeben sich aus der Messrauschanalyse der MEMS-IMU aus Abschnitt 3.3.3
und umfassen u.a. den Velocity Random Walk, den Angle Random Walk, den Acceleration Bias In-
stability und den Angular Rate Bias Instabililty. Die Einsetzung dieser Rauschterme in die Q-Matrix
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4 Stiitzungsmethode

erfolgt nach Nassar et al. (2006) und ist in der Auswertesoftware in Abschnitt 5.3.1 umgesetzt. Fiir
die Durchfiithrung des Kalman-Filters wird Q noch mit dem Messzeitintervall multipliziert:

Qr=Q- At (4.30)

Die Kovarianzmatrix der Zustandsschiatzung P hat die Form:

Pszn O 0
0 Psin 0
P = : 0  DPsgn 0 : (4.31)
0 Pas7o 0
I 0 0 PAss? | s

P muss mit realistischen Werte initialisiert werden und wird wihrend des Berechnungsdurchlaufs
des Kalman-Filters automatisch angepasst.

In dem Filter sind alle Grofen fiir die Fehlerzustande gleichgewichtet und unkorreliert, so dass die
Einflussmatrix Gisx15 mit einer Einheitsmatrix gleichgesetzt werden kann:

G =1Ii5415 (4.32)

Jedoch liegen die Rauschterme der Q-Matrix fiir den Velocity Random Walk und den Angle Random
Walk im b-System vor, so dass diese mit der fortgefiihrten Richtungskosinusmatrix Cj' in der G-
Matrix ins n-System transformiert werden miissen, vgl. Wendel (2011):

I o0 . ... 0
0 -Cr o0
G=|: o0 - o (4.33)
: 0 I o
0o ... .. 0 1
L 4 15%x15

4.1.4.2 Berechnungsablauf

Der Berechnungsablauf des Kalman-Filters wird in eine Prédiktion und einem Update nach Jekeli
(2001) aufgeteilt. Mit der Pradiktion werden die Kovarianzen des Zustandsvektors pradiziert und mit
dem Update wird die Zustandsschétzung durchgefiihrt und die Kovarianzen des Zustands korrigiert.
Vor einem Update wird mit einem [J- und nach einem Update mit einem (O in den Formeln
bezeichnet. Die Bezeichnung des Zeitpunktes fiir die Berechnung erfolgt mit dem Index k. Eine
Ubersicht des Berechnungsablaufes des Kalman-Filters ist in Abb. 4.5 dargestellt.

Bevor das Kalman-Filter gestartet werden kann, muss dieser zunéchst initialisiert werden. Dafiir
wird die Kovarianzmatrix P mit der Matrix P initialisiert. In Py werden die Anfangsgenauigkeiten
fiir die Zustdnde des Kalman-Filters eingesetzt. Auflerdem werden wahrend der Initialisierung die
Matrizen R und Q aufgestellt. Die Pradiktion erfolgt fiir jede MEMS-IMU Messung. In diesem Fall

wird die Transisitionsmatrix ® immer wieder neu aufgestellt und die Kovarianzmatrix P nach

P, =® (ty, ti1) Pro1 @7 (th, ti1) + GrQiGL (4.34)

o8



4.1 Lose GNSS/INS-Integration

Update des Zustands

=K gy >,

1)

S

~

-1
K, = P, H] (HkP,;H}f + Rk>

R, m—

Priadiktion der Kovarianz Update der Kovarianz l

P, =@ (tg, 1) Py @7 (t,tpo1) + GLQiGL P, =(1-KHy) P, (1-KH" + KR K]

N

Py — — P,

Abb. 4.5: Berechnungsablauf des Kalman-Filters nach Jekeli (2001).

neu berechnet. Erfolgt ein Update, so wird zunéchst die Kalman Gain Matrix Ki5x¢ mit

K, = P, H} (H,P H! + R;) (4.35)

berechnet. Anschlieffend erfolgt die Zustandsschidtzung mit dem Beobachtungsvektor 4, der Mess-

werte:

Tr = Ki - T (4.36)
Waéhrend des Updates wird die Kovarianzmatrix P mit
P,=(1-K,H,)P,_ (I- Kka)T + K Ry K7 (4.37)

angepasst. Der zeitliche Berechnungsablauf des Kalman-Filters ist in Abb. 4.6 dargestellt.

O
=
<

(o
D
l Pradiktion

Q
=
<
(o
D
Pradiktion l Pradiktion

(N
| — LI BN B R LI BN B B L4

012 Systemzeit [ms]
Abb. 4.6: Zeitlicher Berechnungsablauf des Kalman-Filters nach Jekeli (2001).

Die Pradiktion wird dann durchgefiihrt, sobald die Messwerte der MEMS-IMU vorliegen. Das Up-
date wird erst dann ausgefiihrt, wenn die Messwerte des SGEs vorliegen. In der Regel erfolgt das
Update nach einem grofleren Zeitintervall als die Pradiktion. Ein Update sollte moglichst immer
zeitnah ausgefiihrt werden, um den Fehlerzustand des Systems zu schétzen und um die Korrek-
turwerte anzubringen. Aber aufgrund der Multiplikationen von Matrizen und der Berechnung der
Inversen einer Matrix wiahrend eines Updates sollte die Wahl auch nach der Rechenleistung des
Notebooks erfolgen, da die Berechnungen in Echtzeit ausgefiihrt werden.

99



4 Stiitzungsmethode

4.1.4.3 Anbringung der Korrekturwerte

Die geschatzten Fehlerzustédnde miissen als Korrekturwerte sofort nach dem Kalman-Filter Update
in der Strapdown-Rechnung des INSs angebracht werden. Die Anbringung erfolgt mit der Annahme
des Systemmodells (vgl. Gl. (4.19)) und nach Wendel (2011) im Fall der:

60

e Position
Die Korrektur der Position erfolgt durch Subtraktion des geschétzten Fehlers:

Tl =T, — 62" (4.38)
Auflerdem konnen die fortgefiihrten geographischen Koordinaten korrigiert werden:

B St
Ry + hint™
oyt (4.39)
(RE + hrnt™) cos (@rne ™)
hlnt+ =hmt — 52[77;1t+

+ _ .
PInt = PInt

>\Int+ = >\Int_ -

e Geschwindigkeit
Die Korrektur der Geschwindigkeit erfolgt durch Subtraktion des geschitzten Fehlers:

ip t=zp, T —6x" (4.40)

e Lage
- T
Die geschétzten Lagefehler U™ = [oz B 7} konnen nicht direkt an die Eulerwinkel ange-

bracht werden. Die Anbringung erfolgt iiber die Korrektur der Richtungskosinusmatrix. Dazu
wird angenommen, dass die Lagefehler klein sind. Die Richtungskosinusmatrix kann fiir kleine
Winkel angensghert werden:

L - B
Ch = v 1 —a (4.41)
-6 « 1

Anschlieftend kann die Richtungskosinusmatrix aus der Strapdown-Rechnung korrigiert wer-
den:

n_ (CZ)T e (4.42)

Die korrigierten Eulerwinkel kénnen aus C mit den Gl. (C.7) berechnet werden.

e Beschleunigungssensormessfehler
Mit der geschétzten Fehlerinderung Ad f? wird der gesamte Beschleunigungssensormessfehler
berechnet:

SFo T =6f0— — ASFP (4.43)

Anschlieftend wird jeder Messwert des Beschleunigungssensors J_‘:ﬁ)/ mit dem gesamten Be-
schleunigungssensormessfehler korrigiert:

fh=1h —of* " (4.44)



4.2 Transformation

e Drehratensensormessfehler
Mit der geschitzten Fehlerinderung Adé@? wird zunschst der gesamte Drehratensensormess-
fehler berechnet:

03t T =63% — — Adw® (4.45)

Anschlieftend wird jeder Messwert des Drehratensensors (I)'Z%/ mit dem gesamten Drehraten-
sensormessfehler korrigiert:

@b =ah —omht (4.46)

4.2 Transformation

Die Koordinaten fiir die Position Z,, und die Geschwindigkeit i"}‘nt aus dem Kalman-Filter der
Losen GNSS/INS-Integration miissen fiir die Pradiktion der Regelgrofen der Tracking Loop in das
e-System mit dem nachfolgenden Algorithmus transformiert.

Die Position in den LLH-Koordinaten werden mit den Geschwindigkeiten fortgefiihrt. Dafiir werden
zunéchst die zeitlichen Ableitungen der LLH-Koordinaten nach Wendel (2011) mit

. _ wlnm‘
PInt = RN -l-h
. Ylnt (4.47)
At =
Ini (REg + h) - cos (p)
hlnt - _éﬁlt

berechnet. Die beiden Kriimmungsradien (Rp, Ry) werden nach Abschnitt A.1.1 bestimmt. Die
erhaltenen zeitlichen Koordinatenénderungen werden dann zu den Positionskoordinaten des vorhe-
rigen Zeitpunktes mit der Beriicksichtigung des Zeitintervalls At addiert:

PInt (t) = PInt (t - 1) =+ lent At
)\Int (t) — )\Int (t - 1) + }\Int - At (448)
Ping (£) = hing (6 — 1) + hpne - At

AnschlieBend werden diese erhaltenen Positionskoordinaten nach Abschnitt A.2.1 von LLH ins
ECEF transformiert werden.

Die Koordinaten der Geschwindigkeiten werden direkt nach Abschnitt A.2.2 von NED ins ECEF
transformiert.

Die fiir die Transformation benétigten Kriimmungsradien der Erde (Rg, Ry), die geographische
Breite ¢ und die geographische Héhe h werden erst mit jedem Update des Kalman-Filters aktuali-
siert. Dafiir konnen die Ergebnisse der Positionskoordinaten X, des SGEs verwendet werden.

4.3 Pradiktion der Regelgrofsen

Die Pradiktion der Regelgrofien erfolgt fiir die Dopplerfrequenz und die Codephase des empfangenen
GNSS-Signals. Dazu miissen neben der fortgefithrten Position und Geschwindigkeit aus der Losen
GNSS/INS-Integration auch die Uhren- und Ephemeridenparameter des GNSS-Satelliten vorliegen.
Die Pradiktion der Codephase erfolgt iiber die prédizierte Dopplerfrequenz. Daher muss zuerst
die Préadiktion der Dopplerfrequenz durchgefithrt werden. Die Berechnung der Prédiktionen der
Regelgréfen und eine Fehlerabschétzung werden in den folgenden Abschnitten beschrieben.
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4 Stiitzungsmethode
4.3.1 Dopplerfrequenz

Die Beobachtungsgleichung fiir die Pradiktion der Dopplerfrequenz wird aus der Beobachtungsglei-
chung fiir die Pseudostreckenrate Gl. (2.34) aufgestellt. Nach Ho et al. (2001) kann die Dopplerfre-
quenz iiber die Pseudostreckenraten berechnet werden. Daraus wird die Beobachtungsgleichung der
Dopplerfrequenz

~ 1 : 2, T . . . . .
AfTriiger = _X : (( gat - ?nt) : lISn%t +c- (6tSGE - 5tSat) + 61 + 6T + €> (449)

des Tréagers fiir die Pradiktion des empfangenen GNSS-Signals aufgestellt. A ist die Wellenlédnge des
Tragersignals und wird mit A = ¢/ frrager berechnet. Dafiir wird die Lichtgeschwindigkeit ¢ und die
Tragerfrequenz des GNSS-Signals frriger benotigt. Beispielsweise betrigt die L1-Tragerfrequenz fiir
das GPS-Signal 1575,42 MHz (IS-GPS-200H, 2013). Daraus ergibt sich dann eine Wellenldnge von
ca. 0,19 cm. Der Richtungsvektor l_}fgt wird mit

ve ve
_}Sdt _ XSat — XInt
nt - — —
e e
|XSat - XInt‘

aufgestellt.

Fiir die Pradiktion werden aus den Uhren- und Ephemeridenparameter des GNSS-Satelliten die
Satellitenposition, -geschwindigkeit und die Satellitenuhrenfehlerrate fiir den Zeitpunkt der Pré-
diktion berechnet. Die Empfangerposition und -geschwindigkeit werden aus der Losen GNSS/INS-
Integration (vgl. Abschnitt 4.1) verwendet. Die Empféangeruhrenfehlerrate wird bei der Schitzung
der Geschwindigkeit des SGEs mitbestimmt. Fiir den Zeitpunkt der Pradiktion ist diese unbe-
kannt und konnte aber aus der Geschwindigkeitsschiatzung der letzten Epoche verwendet werden.
Es ist auch eine zeitliche Extrapolation mit einer linearen Regressionsgeraden nach Niemeier (2008)
moglich, was praktisch umgesetzt wird. Fiir diese Extrapolation wird aus den vergangenen Emp-
fangeruhrenfehlerraten eine lineare Regressionsgerade berechnet, mit der anschliefsend die Empfan-
geruhrenfehlerrate fiir den néchsten Zeitpunkt pradiziert wird. Das Zeitintervall fiir die Berechnung
der linearen Regressionsgerade ist frei wihlbar. Das Prinzip der Extrapolation ist in Abb. 4.7 dar-
gestellt. Die Raten des lonosphérenfehlers, des Troposphérenfehlers und der sonstigen Fehler sind
klein und kénnen bei der Pradiktion vernachlassigt werden.
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Abb. 4.7: Extrapolation der Uhrenfehlerrate mit einer linearen Regressionsgeraden.

Die Satellitenposition, -geschwindigkeit und die Satellitenuhrenfehlerrate kénnen fiir einen beliebi-
gen Zeitpunkt innerhalb der Giiltigkeit der Uhren- und Ephemeridenparameter berechnet werden.
Die Schéatzung der Empfangeruhrenfehlerrate ist abhéngig von der Messfrequenz des SGEs bzw.
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4.3 Pradiktion der Regelgréfken

von dem Extrapolationsmodell. Im Allgemeinen wird die Prédiktion der Dopplerfrequenz mit der-
selben Messfrequenz der Losen GNSS/INS-Integration berechnet. Erfolgt die Messung der MEMS-
Inertialsensoren mit einer Messfrequenz von 1kHz, so kann die Dopplerfrequenz mit einer Rate von
1kHz prédiziert werden, was fiir die Stiitzung des GPS-C/A-Code Trackings erforderlich ist.

Es ist anzumerken, dass mit der Beriicksichtigung der Uhrenfehler die an dem SGE tatsdchlich
anliegende Dopplerfrequenz pradiziert wird und nicht die Dopplerfrequenz die nur aufgrund der
Bewegung des GNSS-Satelliten, der Erddrehung und des Empféngers auftritt.

4.3.2 Codephase

Die Pradiktion der Codephase erfolgt iiber die Pseudostreckenrate, welche mit der Dopplerfrequenz
pradiziert wird. Die Beobachtungsgleichung fiir die Pradiktion der Codephasenrate @coge Wird mit

A A}.Triiger

C

@Code = . fC’ode (450)
aufgestellt und die Codephasenrate hat die Einheit [Chip/s|. fcode ist die Frequenz des GNSS
Codes. Beispielsweise betrigt die Codefrequenz fiir den GPS-C/A-Code 1,023 MHz (IS-GPS-200H,
2013). Mit der Beobachtungsgleichung wird die Anderung der Pseudostrecke in Codechips des GNSS
Codes umgerechnet. Mit der pradizierten Codephaserate kann die Codephase fortgefiihrt werden.
Die pradizierte Codephase wird mit

Pcode (1) = Pooge (t = 1) + Pode - At (4.51)

berechnet. At ist die Durchlaufzeit der DLL und betrdgt im Falle des GPS-C/A-Codes mindes-
tens 1 ms. Die Préadiktion der Codephase wird mit der gleichen Frequenz wiederholt, wie bei der
Durchfiihrung der Pradiktion der Dopplerfrequenz.

4.3.3 Fehlerabschitzung

Die Auswirkung der Fehler in Position und Geschwindigkeit aus der Losen GNSS/INS-Integration
konnen auf die pradizierten Regelgrofsen abgeschétzt werden. Fiir diese Fehlerabschitzung der pra-
dizierten Dopplerfrequenz werden die partiellen Ableitungen von Gl. (4.49) fiir die Empfingerge-
schwindigkeit

8A~ rager 1
. Iz o= (4.52)
0 (X, T4
in Richtung des Satelliten und die Empféngeruhrenfehlerrate
ONF o
fTrager _ ¢ (453)

a(ﬁfSGE A

gebildet. Ein Positionsfehler der Losen GNSS /INS-Integration wirkt sich als Richtungsfehler fiir die
Geschwindigkeiten in der prédizierten Dopplerfrequenz aus. Aufgrund der grofsen Distanz zwischen
Satellit und Empféanger ist dieser Einfluss sehr gering bzw. die Richtung kann aus der Designmatrix
A der Positionsschatzung (vgl. Gl. (2.25)) abgegriffen werden. Auf diesen Fehlereinfluss wird nicht
néher eingegangen. Mit der préadizierten Dopplerfrequenz wird die Codephase préadiziert, so dass

63



4 Stiitzungsmethode

sich ein Fehler der pradizierten Dopplerfrequenz auf die Codephasenrate auswirkt. Fiir eine Feh-
lerabschétzung wird die partielle Ableitung der Gl. (4.50) nach der pradizierten Dopplerfrequenz

S -
aS?Code _ fCode (454)
aAfTriiger ¢

gebildet.

Die Fehlerabschatzung fiir den GPS-C/A-Code auf der L1-Frequenz erfolgt mit den partiellen Ab-
leitungen fiir die Empfangergeschwindigkeit und die Empfangeruhrenfehlerrate. Ein Ausschnitt der
Abschétzung auf die pradizierte Dopplerfrequenz ist in Abb. 4.8 dargestellt.
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(a) Empfangergeschwindigkeit (b) Empféngeruhrenfehlerrate

Abb. 4.8: Fehlerabschéatzung der préadizierten Dopplerfrequenz fiir die GPS-L1-Frequenz.

Liegt beispielsweise ein absoluter Empfangergeschwindigkeitsfehler von 20cm/s in Richtung des
GPS-Satelliten vor, so fiihrt dass zu einem Prédiktionsfehler in der Dopplerfrequenz von ca. 1 Hz.
Ein Fehler in der Empfingeruhrenfehlerrate von 0,5 - 1078s/s fiihrt zu einem Pridiktionsfehler in
der Dopplerfrequenz von ca. —8 Hz. Die Auswirkung eines Dopplerfrequenzfehlers auf die pradizierte
Codephasenrate ist in Abb. 4.9 dargestellt.
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Abb. 4.9: Fehlerabschitzung der pradizierten Codephasenrate fiir den GPS-C/A-Code auf der L1-
Frequenz.

Liegt beispielsweise ein pradizierter Dopplerfrequenzfehler von 15Hz vor, so fiihrt das zu einem
Fehler in der pridizierten Codephasenrate von 0,01 Chip/s. In der préadizierten Pseudostrecke ergibt
das einen Fehler von ca. 2,931 m.
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4.4 Stiitzung der GNSS-Tracking Loop

4.4 Stitzung der GNSS-Tracking Loop

Die GNSS-Tracking Loop kann mit den pradizierten Regelgrofen fiir das empfangene GNSS-Signal
aus Abschnitt 4.3 unabhéngig fiir jeden Kanal gestiitzt werden. Diese Stiitzung kann auf verschie-
dene Weise erfolgen und dabei wird zwischen der Stiitzung der Akquisition und dem Tracking
unterschieden.

4.4.1 Akquisition

Die Akquisition dient der Identifikation des empfangenen GNSS-Signals und der Suche nach der
Dopplerfrequenz und der Codephase. Ist das empfangene GNSS-Signal identifiziert, so beschréankt
sich der Aufwand der Akquisition auf die Suche nach der Dopplerfrequenz und der Codephase. Das
Vorgehen der Akquisition ist in Abschnitt 2.1.1.1 erldutert. Der vorgestellte Suchalgorithmus ist in
eine Grobsuche und eine Feinsuche unterteilt. Bei der Grobsuche werden alle vorher festgelegten
moglichen Dopplerfrequenzen durchsucht und als Ergebnis wird neben der Dopplerfrequenz auch
automatisch die Codephase in Samples erhalten. Die Feinsuche kann gestartet werden, wenn die
Codephase vorliegt. Der Aufwand fiir die Durchfiithrung der Suche ist abhéngig von der Auflésung
des Ergebnisses fiir die Dopplerfrequenz. Mit den prédizierten Regelgrofsen kann dieser Aufwand
reduziert werden, indem der Suchbereich eingrenzt wird. Das wird als Stiitzung der Akquisition
bezeichnet.

Mit der préadizierten Dopplerfrequenz kann der Suchbereich der Grobsuche fiir die Dopplerfrequenz
eingegrenzt werden. Je nach Aufwand kann dieser Suchbereich hoher aufgelost werden. Mit einer ho-
heren Auflésung kann evtl. die Feinsuche der Akquisition komplett entfallen. Mit einer pradizierten
Codephase kann der Suchbereich fiir die Codephase bei der Grobsuche nicht eingrenzt werden, da
die Codephase automatisch auf ein Sample genau mitbestimmt wird. Erfolgt aber eine Umrechnung
der préadizierten Codephase in Samples und liegt die pradizierte Dopplerfrequenz vor, so kann die
Grobsuche der Akquisition iibersprungen werden und die Feinsuche durchgefiihrt werden.

Mit der Stiitzung der Akquisition wird der Rechenaufwand reduziert und die Akquisition kann
schneller durchgefiihrt werden. Dadurch kann das Tracking des empfangenen GNSS-Signals nach
einem Signalabriss schneller gestartet werden. Liegen jedoch die pradizierten Regelgrofen mit einer
ausreichenden Genauigkeit vor, so kann die verkiirzte Akquisition {ibersprungen und das Tracking
sofort wieder gestartet werden. Die verkiirzte Akquisition kann auch dafiir verwendet werden, um
Pradiktionsfehler in den Regelgrofsen zu verbessern.

4.4.2 Tracking

Das Tracking des empfangenen GNSS-Signals wird mit einer PLL und einer DLL durchgefiihrt, was
in Abschnitt 2.1.1.2 erlautert ist. Die pradizierten Regelgrofen liegen bei jedem Tracking Durchlauf
vor, so dass diese wihrend des Trackings als Stiitzwerte verwendet werden kénnen. Das Tracking
mit den pradizierten Regelgrofen wird als Stiitzung des Trackings bezeichnet.

Die Stiitzung des Trackings erfolgt parallel mit der prédizierten Dopplerfrequenz fiir die PLL und mit
der priadizierten Codephase fiir die DLL, was auf verschiedene Weise erfolgen kann. Bei der Stiitzung
muss zunéchst zwischen einer Stabilisierung des Trackings und einer Setzung des Signalgenerators
mit den préadizierten Regelgréfen unterschieden werden. Dafiir muss jedoch wihrend dem Tracking-
Prozess eine hohe Dynamik oder ein Signalabriss erkannt werden. Ein Signalabriss wird anhand des
S/N erkannt, was ein Maf fiir die Qualitét des empfangenen GNSS-Signals ist, vgl. Abschnitt 2.1.2.2.
Beispielsweise kann ein Signalabriss detektiert werden, wenn das S/N unter einen Schwellwert, von
z.B. 20dB Hz, abfillt. In diesem Fall kann die Dopplerfrequenz fiir die PLL und die Codephase fiir
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4 Stiitzungsmethode

die DLL mit den prédizierten Regelgrofen gesetzt werden, so dass das Tracking bei einem erneuten
Empfang des GNSS-Signals direkt wieder aufgenommen werden kann. Aufserdem kénnen mit den
gesetzten Regelgrofen die Beobachtungen pradiziert werden, welche fiir die Bestimmung der Position
und Geschwindigkeit des SGEs verwendet werden konnen. Es ist jedoch zu beachten, dass Fehler der
pradizierten Regelgrofsen in die Beobachtungen fiir die Positions- und Geschwindigkeitsbestimmung
iibertragen werden und sich damit auf die anschliefend erhaltenen Position und Geschwindigkeit
fiir den SGE auswirken.

Eine hohe Dynamik im empfangenen GNSS-Signal kann wihrend des Tracking-Prozesses anhand
der Streuung der getrackten Dopplerfrequenz in der PLL erkannt werden. Steigt die Streuung der
Dopplerfrequenz an, so steigt die Dynamik wéihrend des Tracking-Prozesses an und die PLL kann
diese nicht mehr nachfithren. In diesem Fall muss die Loop Bandbreite der PLL erh6ht werden oder
eine Stabilisierung durchgefiihrt werden. Fiir die Stabilisierung eignet sich eine arithmetische Mittel-
wertbildung zwischen den getrackten Regelgrofen und den préadizierten Regelgrofsen. Die gemittelte
Dopplerfrequenz fiir den Trager wird mit

~ 1 -
AfTrdger = 5 : (AfTr&ger + AfTTiiger) (455)
berechnet. Fiir die gemittelte Codephase gilt:

@Code - : (SOCOde + @Code) (456)

NN

Die Erkennung einer hohen Dynamik im Tracking-Prozess wird iiber die Differenzbildung zwischen
der getrackten Dopplerfrequenz und der pradizierten Dopplerfrequenz umgesetzt. Liegt beispiels-
weise der absolute Wert der Differenz hoher als ein Schwellwert, so wird im néchsten Tracking
Durchlauf eine Stabilisierung der Tracking Loop durchgefiithrt. Als Schwellwert dient eine Stan-
dardabweichung fiir die Dopplerfrequenz, welche iiber die getrackte Dopplerfrequenz des jeweiligen
Kanals in der Standphase unter optimalen GNSS-Bedingungen berechnet wird.
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5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

In der Landfahrzeugnavigation kann der Empfang der GNSS-Signale durch Objekte (z.B. Gebaude,
Béume, ...) beeinflusst werden, das zu den typischen GNSS-Messfehlern (Mehrweg/Signalbeugung,
Abschattung, ...) fithrt. In diesem Fall treten Anderungen im Signal-Rauschverhiltnis (engl. signal-
to-noise ratio) (S/N) auf. Auferdem kénnen durch die Bewegung des Landfahrzeugs hohe Doppler-
raten im empfangenen GNSS-Signal auftreten. In beiden Féllen wird das Tracking der empfangenen
GNSS-Signale beeinflusst, das zu Fehlern in den Beobachtungen der einzelnen GNSS-Satelliten fiih-
ren kann und somit zu Fehlern in der Bestimmung der Position und Geschwindigkeit des SGEs
fithrt bzw. eine Bestimmung unmdglich macht. Das wird u.a. durch praktische Untersuchungen
in den folgenden Arbeiten belegt. In Géb und Kleusberg (2010) wird durch Messfahrten gezeigt,
dass durch die Fahrzeugbewegung hohe Dopplerraten in einem empfangenen GPS-Signal auftreten
konnen und dass Baume am Strafsenrand den Empfang von GPS-Signalen ddmpfen, so dass es bei
einer Fahrt in einer Allee zu hohen Raten im S/N kommen kann. Das Tracking der empfangenen
GPS-Signale mit einem SGE zeigt Fehler in den I p-Korrelationswerten fiir die Navigationsnachricht
der GPS-Satelliten. In Gab und Wehr (2013) und Gé&b und Wehr (2014b) wird die Einstellung der
GNSS-Tracking Loop durch praktische GPS-Messungen tiberpriift. Dabei stellt sich heraus, dass
eine Verbesserung der Ergebnisse durch eine optimal eingestellte PLL-Rauschbandbreite erreicht
werden kann. Diemer (2014) zeigt durch praktische GPS-Messungen mit Satellite-Based Augmen-
tation System (SBAS), dass bei der Landfahrzeugnavigation grofere Fehler in der Bestimmung der
Position und Geschwindigkeit des Empfangers durch Objekte in unmittelbarer Antennenumgebung
auftreten konnen. Eine Analyse der GPS-Beobachtungen zeigt, dass diese Fehler in der gemessenen
Dopplerfrequenz auftreten und im S/N zu erkennen sind.

Die Anwendung der Stiitzungsmethode aus Kapitel 4 in der Landfahrzeugnavigation ist ideal, da
diese Methode hier fiir unterschiedlich hohe Raten in der Dopplerfrequenz und im S/N eingesetzt
werden kann. Die Anwendung der Stiitzungsmethode erfolgt fiir den Signalempfang mit dem GPS-
C/A-Code auf der L1-Frequenz fiir unterschiedliche Messfahrten. In diesem Kapitel wird das Mess-
system, die Messdurchfiithrung und die Auswertung néher erldautert.

5.1 Messsystem

Das Messsystem wird aus dem Software GNSS-Empfanger, vorgestellt in Abschnitt 2.2, und der
MEMS-IMU, vorgestellt in Abschnitt 3.3, kombiniert. Eine Ubersicht des entwickelten Messsystems
ist in Abb. 5.1 dargestellt.

Auf dem Gehéuse der MEMS-IMU ist eine Metallplatte befestigt, so dass die GNSS-Patchantenne
iiber ihre magnetische Unterseite direkt auf der MEMS-IMU befestigt werden kann. In dem GNSS-
Front-End und der MEMS-IMU sind jeweils Oszillatoren verbaut, so dass diese die Messdaten mit
der festgelegten Frequenz iiber die USB-Schnittstelle an das Notebook iibertragen kénnen. Die Da-
tenerfassung am Notebook erfolgt mit einer entwickelten C/C++ Software mit der Qt-Bibliothek.
Mit der Software werden die Einstellungen des GNSS-Front-Ends und der MEMS-IMU, die syn-
chrone Datenerfassung sowie das Abspeichern der Messdaten auf der Festplatte durchgefiihrt. Fiir
die Datenerfassung werden die beiden USB-Ports des Notebooks gedffnet und die ankommenden
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MEMS-IMU

Patchantenne

Front-End

Abb. 5.1: Entwickeltes Messsystem aus SGE und MEMS-IMU.

Datenpakete werden gleichzeitig abgefangen. Aufgrund der hohen Datenraten miissen die Mess-
daten der MEMS-IMU zunéchst im Arbeitsspeicher zwischengespeichert werden, bevor diese nach
Beendigung der Datenerfassung auf die Festplatte des Notebooks abgespeichert werden kénnen. Die
GNSS HF-Messdaten werden direkt auf der Festplatte des Notebooks abgespeichert. Mit diesem
Vorgehen ist eine maximale Messdatenaufzeichnung von nur wenigen Minuten mdglich.

Das Messsystem wird fiir die Anwendung in der Landfahrzeugnavigation wie folgt konfiguriert. Das
GNSS-Front-End wird fiir den Empfang des GPS-C/A-Codes eingestellt. Die MEMS-IMU wird
mit der Messrate von 1kHz, einem Messbereich fiir den Drehratensensor von +250°/s und mit
ausgeschaltetem Filter fiir den Beschleunigungs- und Drehratensensor eingestellt.

5.2 Messdurchfiihrung

Die Durchfithrung der Messungen erfolgte am Dienstag, dem 9. Juli 2013 in Malmsheim (nahe
Stuttgart) mit dem Messfahrzeug des Instituts. Die Befestigung der Messeinheit am Fahrzeug und
die durchgefiihrten Messfahrten werden in den folgenden Abschnitten ndher beschrieben.

5.2.1 Befestigung des Messsystems am Messfahrzeug

Das Messsystem wird am Dachtriager vorne links des Messfahrzeugs befestigt, siche Abb. 5.2(a).
Die GNSS-Patchantenne wird direkt auf der MEMS-IMU magnetisch gehalten. Die Ausrichtung
des Messsystems erfolgt grob am Erdschwerefeld und in Fahrtrichtung des Messfahrzeugs, siehe
Abb. 5.2(b). Die Koordinatenachsen des b-Systems der MEMS-IMU sind nach Abschnitt C.1 fest-
gelegt. Die Ausrichtung dieses b-Systems erfolgt mit der z%-Achse in Fahrtrichtung, die y’-Achse in
Fahrtrichtung nach rechts und die 2°-Achse nach unten. Die Orientierung des b-Systems entspricht
dem n-System bis auf die Ausrichtung nach Norden und der exakten Ausrichtung am Erdschwere-
feld.

Aufgrund der Befestigung am Messfahrzeug und der begrenzten Messgenauigkeit des Messsystems
konnen Annahmen getroffen werden, welche die anschliefsende Auswertung der Messungen verein-
fachen. Die Achsausrichtung des Beschleunigungs- und Drehratensensors kann als parallel ange-
nommen werden. Der Abstand zwischen der GNSS-Patchantenne und der MEMS-IMU betragt ca.
1cm, so dass angenommen werden kann, dass das Phasenzentrum der Patchantenne mit dem Ur-
sprung des b-Systems der MEMS-IMU zusammenféllt und somit keine Hebelarme beriicksichtigt
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5.2 Messdurchfiihrung

(a) Ansicht von vorne (b) Ausrichtung des Messsystems

Abb. 5.2: Befestigung der Messeinheit am Messfahrzeug VW-LT28.

werden miissen. Aufserdem werden Einbauwinkel vernachléssigt, wie beispielsweise der horizontale
Ausrichtungswinkel zwischen dem b-System und der Fahrtrichtung des Messfahrzeugs.

5.2.2 Messfahrten

Die Landebahn eines ehemaligen Flugplatzes und ein Feldweg in Malmsheim werden fiir die Mess-
fahrten ausgewéhlt. In Abb. 5.3 sind Impressionen vom Messort dargestellt. Die beiden Messorte sind
von dem normalen Strafenverkehr abgegrenzt, so dass wahrend der Durchfiihrung der Messfahrten
niemand behindert wird. Fiir GNSS-Messungen liegen hier optimale Bedingungen vor, da in unmit-
telbarer Umgebung keine Objekte (z.B. Geb#aude, Baume, ...) vorhanden sind, welche zu Fehlern
durch Mehrweg/Signalbeugung und Abschattung fithren konnen. Die Landebahn ist ca. 1km lang
und verlauft in West-Ost Richtung. Die Landebahn bietet geniigend Platz fiir verschiedene Fahrma-
nover. Der Feldweg befindet sich stidlich und parallel zur Landebahn mit unterschiedlich dichtem
Baumbewuchs am Feldwegrand. Der Baumbestand am siidlichen Feldwegrand ist am dichtesten.
Durch die Badume wird das GNSS-Signal geddmpft bzw. abgeschattet, was zu einem schlechteren
Signal-Rauschverhéltnis (engl. signal-to-noise ratio) (S/N) im empfangenen GNSS-Signal fiihrt.

(a) Ehemaliger Flugplatz, Google Earth (2013) (b) Feldweg

Abb. 5.3: Impressionen vom Ort der Messdurchfithrung in Malmsheim (nahe Stuttgart).
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5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

Alle Messfahrten starten mit einer ca. 36 s langen Standphase unter optimalen GNSS-Bedingungen
fiir die Initialisierung des Messsystems. In dieser Zeit wird die Navigationsnachricht der empfan-
genen GPS-Satelliten gelesen und die MEMS-IMU horizontiert. Die Testung des Messsystems auf
verschiedene Raten in der Dopplerfrequenz erfolgt mit unterschiedlichen Fahrmandévern auf der
Landebahn. Die Fahrmandver werden wie folgt unterteilt und bezeichnet:

e Achtfahrt
e Beschleunigungs- und Bremsfahrt
e Schlangenlinienfahrt

Die Testung des Messsystems auf Raten im S/N erfolgt mit einer Messfahrt auf dem Feldweg mit
gleichméfiger Geschwindigkeit und wird als "Fahrt unter Ba&umen" bezeichnet.

5.3 Auswertung

Die Auswertung der Messdaten erfolgt im Anschluss an die Messfahrten (engl. post-processing).
Dazu wird die Software des Software GNSS-Empféangers aus Abschnitt 2.2 um die Stiitzungsmethode
aus Kapitel 4 erweitert. Im Folgenden wird die Software kurz vorgestellt und anschliefend werden
die erzielten Ergebnisse dargestellt.

5.3.1 Software

In der erweiterten Software des Software GNSS-Empféangers fiir den GPS-C/A-Code sind die Algo-
rithmen der Stiitzungsmethode aus Kapitel 4 implementiert. Der zeitliche Arbeitsablauf der Algo-
rithmen in der Software ist in Abb. 5.4 dargestellt.

Die GNSS HF-Messdaten und die MEMS-IMU Messdaten liegen in getrennten Dateien vor und
werden mit der Software jede Millisekunde eingelesen. Anhand dieser Einlesung wird in der Soft-
ware eine Systemzeit festgelegt, die jede Millisekunde hochgezéhlt wird. Der Arbeitsablauf wird
in eine Initialisierungsphase und in eine Arbeitsphase aufgeteilt. In der Initialisierungsphase wer-
den unter optimalen Bedingungen der SGE und die Lose GNSS/INS-Integration initialisiert, die
fiir die anschliefenden Durchfithrung der Stiitzung in der Arbeitsphase notwendig sind. Die In-
itialisierungsphase startet mit einer Standphase von 36 101 ms unter optimalen GNSS-Bedingungen
(offener Himmel). In dieser Zeit wird das Tracking fiir alle empfangenen GPS-Signale gestartet
und die Position und Geschwindigkeit des SGEs fiir den Zeitraum von 36 000 ms geschéatzt. Diese
werden direkt mit den bestimmten GNSS-Beobachtungen in eine Datei ausgegeben. Mit den erhal-
tenen Positionen in der Standphase wird die Position [Ag, pg, ho] des SGEs bestimmt. Dazu wird

zuniichst die mittlere Position X 6= [ } aus dem arithmetischen Mittel der Posi-

Xser:Yser Zsar
tionen des SGEs iiber den gesamten Zeitraum von 30 000 ms berechnet und in die LLH-Koordinaten
transformiert. In diesem Zeitraum werden auch noch die Genauigkeiten des SGEs fiir die Position
2 2 2 . . . . . 2 2 2 . . .
[GXeSGE, OYe UZ%GE] und fiir die Geschwindigkeit [UXG o 105 im e-System iiber die

’ e
SGE YSGE SGE

Varianzrechnung nach Niemeier (2008) bestimmt. Mit der Richtungskosinusmatrix C¢, aus Abschnitt
A.2.2 kénnen die Varianzen der Position

2
| TXsen 0
EfgaE = (C (Ao, o))" 0 JQYeSGE 0 -C (N0, o), (5.1)
0 0 9%

und der Geschwindigkeit
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Abb. 5.4: Zeitlicher Arbeitsablauf der Algorithmen in der erweiterten Software zur Stiitzung des

Software GNSS-Empféngers.
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ins n-System transformiert werden, vgl. Wendel (2011). Danach wird mit der gemittelten Position die
Erdschwerebeschleunigung mit dem g-Modell berechnet. Wihrend der Standphase wird die MEMS-
IMU aus gemittelten Messwerten fz% des Beschleunigungssensors iiber den Zeitraum von 36 000 ms
horizontiert. Mit dem Ergebnis der Horizontierung wird die Richtungskosinusmatrix aufgestellt und
ab der 36 101 ms wird die Strapdown-Rechnung im h-System gestartet. Ab diesem Zeitpunkt erfolgt
anschlieffend das Anfahren des Fahrzeugs. Wenn die horizontale Geschwindigkeit

0] = \/(fbg‘GE)Q + (ngE)2 >1m/s

betrigt, erfolgt die Durchfiihrung des Ubergangs h — n-System. Erst danach wird die Position und
Geschwindigkeit im n-System in der Strapdown-Rechnung fortgefiihrt. Nach der Durchfithrung des
Ubergangs wird das Kalman-Filter fiir die Lose GNSS/INS-Integration gestartet, welcher mit den
Matrizen R, Q und Pg vorher initialisiert werden muss. R wird mit den berechneten Kovarianzen
der Position und Geschwindigkeiten des SGEs aufgestellt:

San 0
R= | 'sar (5.3)
0 DTN
TSGE

Dabei wird angenommen, dass die Position und Geschwindigkeit des SGEs untereinander unkorre-
liert sind. Die Besetzung der Kovarianzmatrix Q wird nach Nassar et al. (2006) durchgefiihrt. Dazu
werden die Ergebnisse der Allan-Varianz fiir die MEMS-IMU aus Abschnitt 3.3.3 verwendet. szn
wird zu Null gesetzt, da die Positionen aus den Geschwindigkeiten integriert werden und somit als
rauschfrei angenommen werden kénnen. Die Ergebnisse des Velocity Random Walks oy gy werden
in

(1,4-1073) 0 0
Agiin = 0 (2,5-1073) 0 (m/s? - V5)*
0 0 (2,9-1073)

und die Ergebnisse des Angle Random Walks ¢ 4ppy in

(r/180 -3,3-1072) 0 0
Asgn = 0 (r/180-4,1-1072)° 0 (rad/+/5)?
0 0 (r/180-3,9-1072)°

2
o
eingesetzt. Die Ergebnisse der Acceleration Bias Instability werden mit gasp = 2 Afﬁ fiir den
ABIS
Beschleunigungssensor in

3,0582- 1079 0 0
2
Apsfe = 0 3,2667 - 108 0 (m/s?) /s
0 0 1,2000 - 1078
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2
o
und die Ergebnisse der Angular Rate Bias Instability werden mit gas.o = 2 - A?ﬂ fiir den
ARBI
Drehratensensor in

2,4954 - 1011 0 0
dasasb = 0 7,6154 - 10711 0 (rad/s)? /s
0 0 1,0154 - 10710

eingesetzt. Mit diesen Elementen wird Q nach Gl. (4.29) aufgestellt. Die Kovarianzmatrix P fiir die
zu schatzenden Fehlerzustinde des Kalman-Filters muss zunéchst initialisiert werden. Dafiir wird
die Po-Matrix mit den Anfangsgenauigkeiten fiir die zu schatzenden Fehlerzustiande nach Gl. (4.31)
aufgestellt. Aus der Standphase werden die Kovarianzen fiir die Position und Geschwindigkeit mit
dem SGE ermittelt, die anschlieffend fiir die Position mit

Pszn = >

Tar

und fiir die Geschwindigkeit mit
Pszgn = Sgn

in die Po-Matrix eingesetzt werden. Fiir die Anfangsgenauigkeit der Lage wird 5° fiir alle drei

Achsen angenommen, die mit

P = (5 15y) o

in die Pg-Matrix eingesetzt werden. Die Anfangsgenauigkeit fiir die zu schitzenden Messfehler des
Beschleunigungssensors wird mit 0,05 m/s? fiir alle drei Achsen festgesetzt und mit

Pasie = (0,05) (m/s?)” -1

in die Pp-Matrix eingesetzt. Die Anfangsgenauigkeit fiir die zu schitzenden Messfehler des Drehra-
tensensors wird mit 0,7°/s fiir alle drei Achsen festgesetzt und mit

T \2
Pasgt = (0,7 @) (rad/s)2 |

in die Pg-Matrix eingesetzt.

Das Kalman-Filter fiihrt jede Millisekunde eine Pradiktion und jede 100 ms ein Update durch. Da-
bei werden die aktuelle Position und Geschwindigkeit des SGEs fiir die Berechnung der aktuellen
Erdschwerebeschleunigung und fiir die Aktualisierung von Position und Geschwindigkeit in der Sy-
stemmatrix des Kalman-Filters verwendet. Die Extrapolation der Empfangeruhrenfehlerrate erfolgt
tiber ein Zeitintervall von 1s. Mit dem Start der Losen GNSS/INS-Integration wird die Pradiktion
der Regelgrofsen fiir die jeweiligen Kanéle des SGEs gestartet und die Stiitzung der Tracking Loop
kann erfolgen.

Das Einschalten der Stiitzung fiir die Tracking Loop kann in der Software manuell mit einem Button
oder automatisch iiber den Schwellwert der Standardabweichungen erfolgen. Dazu ist die Oberfla-
che der Software mit einem MEMS Button fiir jeden Kanal erweitert worden, so dass wahrend des
Trackings, individuell fiir jeden Kanal, die Stiitzung ein- und ausgeschaltet werden kann. Die Ober-
flache der Software ist in Abb. 5.5 dargestellt. Die Abbildung zeigt einen Ausschnitt im laufenden
Betrieb fiir das Tracking des GPS-Satellit 17. An der Graphik fiir die Dopplerfrequenz ist zu erken-
nen, dass die getrackte und pradizierte Dopplerfrequenz vorliegen. Aufierdem ist ab der Systemzeit
58 s der MEMS Button aktiv und anschliefend wird das Tracking mit den pradizierten Regelgrofien
fiir diesen Satelliten durchgefiihrt. Die automatische Stiitzung kann auf der Oberfliche der Softwa-
re mittels eines Buttons fiir alle Kanéle ein- und ausgeschaltet werden. Das manuelle Einschalten
der Stiitzung ist fir die Entwicklung der Software implementiert worden. Bei der Auswertung der
Messfahrten wird jedoch das automatische Einschalten der Stiitzung angewendet.
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Abb. 5.5: Oberflache der erweiterten Software mit Qt/Qwt zur Stiitzung.

5.3.2 Ergebnisse fiir verschiedene Fahrmano6ver

Die Ergebnisse der Pradiktion der Regelgrofsen und der Stiitzung des SGEs fiir die verschiedenen
Fahrmanover "Achtfahrt", "Beschleunigungs- und Bremsfahrt" und "Schlangenlinienfahrt" werden
in den folgenden Abschnitten aufgezeigt.

5.3.2.1 Achtfahrt

Die Auswertung der Achtfahrt erfolgt mit den vorliegenden 7 GPS-Satelliten (12, 15, 17, 18, 22,
24, 28). In der Initialisierungsphase des Systems wird die Position und Geschwindigkeit mit dem
SGE iiber den Zeitraum von 30s geschatzt. Bei dieser Schiatzung werden keine Korrekturmodelle
fiir die Atmosphéire verwendet und es wird keine Elevationsmaske fiir die Auswahl der Satelli-
ten angewendet. Die vorliegende Satellitengeometrie ist in Abb. 5.6 als Himmelsgraphik (engl. sky
plot) dargestellt. Mit den erhaltenen Positionen und Geschwindigkeiten des SGEs wird jeweils ein
arithmetisches Mittel und eine Varianz berechnet. Die gemittelte Position dient als Ursprung des
n-Systems. Als Ergebnis fiir die LLH-Koordinaten wird

Ao = 8,924067022°, ¢ = 48,782292101°,  ho = 523,5084 m

erhalten. Mit dieser erhaltenen Position wird die Erdschwerebeschleunigung fiir den Ursprung des
n-Systems berechnet;:

go = 9,8081 m/s?

Die Varianzen der Position und Geschwindigkeit dienen als Genauigkeitsmafs fiir die GPS-Messung
und werden als Genauigkeit fiir die Messung im Kalman-Filter der Losen GNSS/INS-Integration
verwendet. Die Berechnung der Varianzen erfolgt zunéchst im e-System und werden ins n-System
transformiert. Die erhaltenen Kovarianzen werden anschliefend in die R-Matrix des Kalman-Filters
eingesetzt:
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S

Abb. 5.6: Verteilung der GPS-Satelliten am Himmel zur Empfingerposition (A = 8,92407°, ¢ =
48,78233°, h = 525m) und zur GPS-Zeit (209 156 Wochensekunde, 1748 Woche). Acht-

fahrt.
R =

13,7660 m?  0,0714m? —8,5968 m? 0 0 0

0,0714m? 5,6460m? 0,0625 m? 0 0 0

—8,5968m? 0,0625m? 16,0493 m? 0 0 0
0 0 0 0,0064m?/s?  0,0002m?/s> —0,0038 m?/s?
0 0 0 0,0002m?/s?  0,0017m?/s>  0,0001 m?/s?
0 0 0 —0,0038m?/s? 0,000 m?/s?  0,0075m? /s>

Die Horizontierung wird mit der gemessenen spezifischen Kraft fﬁ) der MEMS-IMU in der Stand-
phase durchgefiihrt. Dazu wird jeweils ein arithmetisches Mittel iiber die Messwerte in dem Zeit-
raum von 30s berechnet und daraus wird dann die gemessene Schwerebeschleunigung |g| = 1,00516
bestimmt. Die fiir die Horizontierung notwendigen Eulerwinkel sind:

¢o = —0,6685°, 6y = —0,2372°

Diese beiden erhaltenen Eulerwinkel werden zusammen mit dem Eulerwinkel ¢y = 0° in die Rich-
tungskosinusmatrix eingesetzt. Ab der Systemzeit 36 101 ms wird die Strapdown-Rechnung im h-
System gestartet. Das Fahrzeug fahrt an und zur Systemzeit 45355 ms wird die horizontale Ge-
schwindigkeit |#] > 1m/s erreicht. Zu diesem Zeitpunkt wird dann der Ubergang h—n-System
durchgefiihrt. Mit den Geschwindigkeiten im n-System des SGEs wird der Richtungswinkel nach
Norden

Veap = —102,2483°

bestimmt. Die Position und Geschwindigkeit des INSs werden mit den Geschwindigkeiten des SGEs
bis zu diesem Zeitpunkt fortgefithrt. Der Ursprung des n-Systems wird mit den erhaltenen Werten

Xo = 8,924062803°, o = 48,782290982°,  hy = 523,5850m
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5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

festgelegt und mit
go = 9,8081 m/s?

aktualisiert. Anschliefend wird das Kalman-Filter der Losen GNSS /INS-Integration gestartet. Wah-
rend der gesamten Auswertung der Messfahrt bleibt die R-Matrix und die Q-Matrix des Kalman-
Filters konstant.

Die Fahrt startet mit einer kurzen Beschleunigung des Fahrzeugs und danach erfolgt eine Achtfahrt
mit gleichméfiger Geschwindigkeit. Anschliefend erfolgt eine Abbremsung bis zum Stillstand des
Fahrzeugs.

Die Ergebnisse werden fiir die Pradiktion der Regelgrofen und die Stiitzung der Tracking Loop in
den folgenden Abschnitten aufgezeigt.

Die Pradiktion der Regelgrofien  erfolgt fiir jeden Tracking-Durchlauf. Dazu werden die Ergeb-
nisse des SGEs unabhéngig von den Priadiktionen bestimmt und gegeniibergestellt. Die Betrachtung
der Ergebnisse erfolgt in Zeitreihen mit zunéchst einer Gegeniiberstellung zwischen der Position
und Geschwindigkeit des SGEs und der Losen GNSS/INS-Integration. Der Funktionsablauf der
Losen GNSS/INS-Integration wird anhand der Zwischenergebnisse des Kalman-Filters untersucht.
Anschliefsend werden die Ergebnisse der priadizierten Regelgrofien den getrackten Regelgrofien des
SGEs fiir ausgewéhlte GPS-Satelliten gegeniibergestellt.

Die Berechnungen des Kalman-Filters der Losen GNSS/INS-Integration erfolgen im n-System und
mit einer Update Rate von 10 Hz. Die Ergebnisse fiir die Positionen der Losen GNSS /INS-Integration
und des SGEs sind in Abb. 5.7 gegeniibergestellt.
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Abb. 5.7: Ergebnisse der Position im n-System. Systemzeit tg zur 209 155,254 Wochensekunde und
1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.

Die Ergebnisse der Positionskoordinaten in 2" (Unten) des SGEs liegen bei ca. +5 m. Eine mogliche

Ursache ist das Einwirken von &ufseren Fehlern (z.B. Atmosphiére, ...) auf die GPS-Messung, wel-
che nicht durch den SGE korrigiert werden. Das Kalman-Filter der Losen GNSS/INS-Integration
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5.3 Auswertung

erfasst diesen Versatz in der Position und fiihrt diesen nach. Aufserdem zeigen die Ergebnisse, dass
die Positionen der Losen GNSS/INS-Integration ein geringeres Rauschen aufweisen und innerhalb
des Rauschens der Positionen des SGEs liegen. Die Gegeniiberstellung der Ergebnisse der Geschwin-
digkeiten im n-System der Losen GNSS/INS-Integration mit den Ergebnissen des SGEs ist in Abb.
5.8 dargestellt.
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Abb. 5.8: Ergebnisse der Geschwindigkeit im n-System. Systemzeit tg zur 209 155,254 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.

Die Fahrzeugbewegung (Standphase, Anfahrt, Achtfahrt, Abbremsung und Standphase) ist in den
Ergebnissen der Geschwindigkeit zu erkennen. Die Gegeniiberstellung der Ergebnisse fiir die Ge-
schwindigkeit zeigt, dass die Ergebnisse der Losen GNSS/INS-Integration ein geringeres Rauschen
aufweisen und im Rauschen der Geschwindigkeiten des SGEs liegen. Auferdem ist bei der Ge-
schwindigkeit in 2™ (Unten) des SGEs zu erkennen, dass Ausreifier auftreten. Beispielsweise treten
Ausreifer von > 0,5m/s an den Stellen zur Systemzeit 63,31 s und 90,86 s auf.

Die Ergebnisse der Losen GNSS/INS-Integration konnen anhand der Kovarianzen fiir die zu schét-
zenden Fehlerzustédnde in der P-Matrix des Kalman-Filters ndher beurteilt werden. Aufserdem wer-
den die geschétzten Sensormessfehler aus den Fehlerzustédnden fiir den MEMS-Beschleunigungs- und
-Drehratensensor néher betrachtet. In Anhang E sind diese Ergebnisse als Zeitreihe dargestellt. Die
Standardabweichungen fiir die Positions- und Geschwindigkeitsfehler im n-System sind in Abb. E.1
dargestellt. In Abb. E.2 sind die Standardabweichungen fiir die Lagefehler im n-System dargestellt.
Die Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Sensormessfehler im b-System sind in Abb. E.3
dargestellt. Die Schiatzungen der Messfehler fiir den Beschleunigungs- und Drehratensensor im b-
System sind in Abb. E.4 dargestellt. Die Standardabweichungen fiir die Positions-, Geschwindigkeits-
und Lagefehler nehmen am Anfang sehr stark ab und schwingen dann auf einen Wert ein. Bei der
Standardabweichung fiir die Positionsfehler liegt der Wert unter 0,5m, fiir die Geschwindigkeits-
fehler unter 0,025 m/s und fiir die Lagefehler unter 0,5°. Das Einschwingen der Genauigkeit fiir die
Positions- und Geschwindigkeitsfehler ist ab der Systemzeit 50 s und fiir die Lagefehler ab der Sys-
temzeit 55s abgeschlossen. Aufierdem schwingt die Genauigkeit des Lagefehlers fiir den Gierwinkel
nicht sofort ein, sondern ist verzogert gegeniiber dem Roll- und Nickwinkel. Die Standardabwei-

7



5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

chungen fiir den Messfehler des Beschleunigungssensors schwingt fiir die z°-Achse direkt ein und
fiir die 2°- und y-Achse erst ab der Systemzeit 52s. Die Standardabweichungen fiir die Messfehler
des Drehratensensors schwingt fiir die - und y-Achse direkt ein und fiir die zP-Achse erst ab der
Systemzeit 50s. Ab der Systemzeit 75s liegen die Standardabweichungen fiir den Messfehler des
Beschleunigungssensors unter 0,01 m/s? und fiir den Messfehler des Drehratensensors unter 0,1 °/s.
Die geschétzten Sensormessfehler schwingen zu unterschiedlichen Systemzeiten auf einen Wert ein.
Die Sensormessfehler fiir den Beschleunigungssensor liegen innerhalb von £0,1m/s? und fiir den
Drehratensensor innerhalb von +1°/s.

Die Pradiktion der Regelgrofien fiir die jeweiligen Kanéle werden u.a. mit den Positionen und den
Geschwindigkeiten im e-System aus der Losen GNSS/INS-Integration und der Empféngeruhrenfeh-
lerrate berechnet. Dafiir werden die erhaltenen Positionen und Geschwindigkeiten aus dem Kalman-
Filter der Losen GNSS/INS-Integration ins e-System transformiert. Diese Ergebnisse werden den
Ergebnissen des SGEs gegeniibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. In Abb. 5.9 sind die Ergebnis-
se der Positionen im e-System dargestellt. Die Ergebnisse der Geschwindigkeiten im e-System sind
in Abb. 5.10 dargestellt. Die Gegeniiberstellungen zeigen, dass die Positionen und die Geschwindig-
keiten der Losen GNSS/INS-Integration ein geringeres Rauschen aufweisen und im Rauschen der
Positionen und der Geschwindigkeiten des SGEs liegen. Die pradizierte Empfangeruhrenfehlerrate
wird der Empfangeruhrenfehlerrate aus Geschwindigkeitsschédtzung des SGEs als Zeitreihe gegen-
iibergestellt und ist in Abb. 5.11 dargestellt. Die pradizierte Empfangeruhrenfehlerrate liegt im Rau-
schen der getrackten Empfangeruhrenfehlerrate des SGEs. Die Differenzen haben einen Mittelwert
von 6,1-107!3s/s und eine Standardabweichung von 7,18 - 107!%s/s. Die Empfingeruhrenfehler-
rate steigt iiber die gesamte Messfahrt an und beinhaltet unregelméafige kurzzeitige Perioden. Das
angewendete Extrapolationsmodell fiir die Pradiktion der Empfangeruhrenfehlerrate erfasst den An-
stieg und die kurzzeitigen Perioden. Die préadizierte Empfangeruhrenfehlerrate weist ein geringeres
Rauschen auf und liegt im Rauschen der Empfangeruhrenfehlerrate des SGEs.
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Abb. 5.9: Ergebnisse der Position im e-System mit X§ = 4160044 m, Yy = 653 236 m und
Z§ = 4775038 m. Systemzeit ¢y zur 209 155,254 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-
Zeit). Achtfahrt.
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Abb. 5.10: Ergebnisse der Geschwindigkeit im e-System. Systemzeit tg zur 209 155,254 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.
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Abb. 5.11: Ergebnisse der Empfingeruhrenfehlerrate. Differenzen mit dem Mittelwert 6,1- 1073 s/s
und der Standardabweichung 7,18 - 1070s/s. Systemzeit to zur 209 155,254 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.

79
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Die Ausreiffer in den Geschwindigkeiten der Koordinate 2™ (Unten) in Abb. 5.8 sind auf Fehler
in der Dopplerfrequenz der GPS-Satelliten zuriickzufiihren. Die Durchsuchung der Dopplerfrequenz
aller verwendeten GPS-Satelliten zeigt, dass Ausreifer bei dem GPS-Satellit 28 auftreten. Aus
diesem Grund werden die Ergebnisse des Trackings und der Pradiktion fiir diesen GPS-Satelliten
néher betrachtet. Die Ergebnisse der prédizierten Regelgrofien werden den getrackten Regelgrofien
gegeniibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. In Abb. 5.12 sind die Ergebnisse der pradizierten
Dopplerfrequenz den getrackten Dopplerfrequenzen des SGEs gegeniibergestellt. Die Differenzen ha-
ben einen Mittelwert von —0,091 Hz und eine Standardabweichung von 1,24 Hz. Die Ergebnisse der
préadizierten und der getrackten Codephase des SGEs sind in Abb. 5.13 gegeniibergestellt. Die Dif-
ferenzen haben einen Mittelwert von 0,000 14 Chip und eine Standardabweichung von 0,007 Chip.
Die Dopplerfrequenz und die Codephase ist abhéngig von der Satelliten - Empfanger Geometrie.
Der GPS-Satellit 28 befindet sich wahrend der Messfahrt in Nord-Ost Richtung und nahe iiber dem
Horizont, vgl. Abb. 5.6. Aufgrund dieser Satelliten - Empfanger Geometrie ist die Fahrzeughewe-
gung in der Dopplerfrequenz zu erkennen. Die Streckendnderung zwischen Satellit und Empfénger
ist sehr hoch, so dass die Fahrzeugbewegung nicht in der Codephase zu erkennen ist. In der Stand-
phase des Fahrzeugs treten Anderungen in der Codephase und Dopplerfrequenz hauptséchlich durch
die Satellitenbewegung und die Erddrehung auf. Aufterdem resultieren die kurzzeitigen Perioden in
der Dopplerfrequenz von der Empfangeruhrenfehlerrate. Vergleiche dazu Abb. 5.11 mit Abb. 5.12
zur Systemzeit 20 s. Die Pradiktionen der Dopplerfrequenz und der Codephase weisen ein geringeres
Rauschen auf und liegen jeweils im Rauschen der getrackten Regelgrofe des SGEs. In den Differen-
zen der Dopplerfrequenz treten Ausreifser auf, beispielsweise zur Systemzeit 63,31 s. Dieser Ausreifser
ist fiir den Ausreifter in den Geschwindigkeiten verantwortlich. Ausreiffer treten auch bei den Diffe-
renzen der Codephase auf und diese konnen aufgrund des erhéhten Rauschens der Positionen nicht
eindeutig zugeordnet werden.
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Abb. 5.12: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 28. Differenzen mit dem Mittelwert
—0,091 Hz und der Standardabweichung 1,24 Hz. Systemzeit tg zur 209 155,254 Wochen-
sekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.
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Abb. 5.13: Ergebnisse der Codephase fiir GPS-Sat 28. Differenzen mit dem Mittelwert 0,000 14 Chip
und der Standardabweichung 0,007 Chip. Systemzeit to zur 209 155,254 Wochensekunde
und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.

Die Stiitzung der Tracking Loop soll fiir die einzelnen Kanéle mit den préidizierten Regelgro-
fsen automatisch erfolgen. Aufserdem soll die Stiitzung in den einzelnen Kanélen nur dann erfolgen,
wenn es wirklich notwendig ist. Das Einschalten der Stiitzung in der Arbeitsphase des Systems erfolgt
unabhéngig fir alle Kanéle voneinander tiber einen stdndigen Abgleich mit einem vorher festgeleg-
ten Schwellwert. Dieser Schwellwert wird fiir die Dopplerfrequenz festgelegt und die Stiitzung erfolgt
dann anschlieftend fiir die PLL und DLL gleichzeitig. Als Schwellwert dient die Standardabweichung,
welche in der Initialisierungsphase des Systems iiber die getrackte Dopplerfrequenz der PLL fiir je-
den einzelnen Kanal berechnet wird. In der Arbeitsphase wird stdndig die Differenz zwischen der
getrackten und pradizierten Dopplerfrequenz berechnet und der Absolutwert der Differenz wird mit
dem Schwellwert verglichen. Die Stiitzung fiir das Tracking wird dann sofort eingeschaltet, wenn
dieser Schwellwert iiberschritten wird. Die Ergebnisse dieser Stiitzung werden néher betrachtet.

Die Standardweichung iiber die getrackte Dopplerfrequenz fiir jeden einzelnen Kanal wird iiber 30s
in der Initialisierungsphase berechnet. Es wird eine Regressionsgerade angewendet, welche in 5s
lange Stiicke iiber eine Gesamtlange von 30s, berechnet wird. Die Regressionsgerade dient dazu,
den Trend hervorgerufen durch Satellitenbewegung und Erddrehung aus der getrackten Doppler-
frequenz herauszurechnen und gréfsere Perioden der Empfangeruhrenfehlerrate bei der Berechnung
der Standardabweichung zu kompensieren. Die Ergebnisse der Standardabweichung fiir alle verwen-
deten Kanile sind in Tab. 5.1 zusammengestellt. Die erhaltenen Standardabweichungen liegen fiir
alle Kanile in der Gréfenordnung < 2 Hz.

Die Ergebnisse des gestiitzten Trackings des SGEs werden den Ergebnissen des nicht gestiitzten
SGEs gegeniibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. Dazu werden die Positionen und Geschwindig-
keiten ndher betrachtet. In der Abb. 5.14 sind die Ergebnisse der Positionen und in der Abb. 5.15
sind die Ergebnisse der Geschwindigkeiten im n-System dargestellt. Die Ergebnisse der Positionen
fiir die LLH-Koordinaten sind in Abb. 5.16 dargestellt. Durch den Vergleich mit den Ergebnissen
des SGEs ist erkennbar, dass Ausschlidge bei den Perioden in den Position durch die Stiitzung ver-
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5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

Tab. 5.1: Ergebnisse der Standardabweichung fiir die Dopplerfrequenz der jeweiligen Kanéle. Acht-
fahrt.

GPS-Satellit Standardabweichung oy

12 1,856 Hz
15 1,805 Hz
17 1,869 Hz
18 1,880 Hz
22 1,870 Hz
24 1,865 Hz
28 1,886 Hz

mindert werden kénnen. Das zeigt die Positionskoordinate z™ (Unten) im n-System und h (Hohe)
in LLH. In den Geschwindigkeiten ist das aufgrund des geringeren Rauschens nicht eindeutig zu er-
kennen. Jedoch wird der Ausreifier in den Geschwindigkeiten 2" (Unten) des SGEs zur Systemzeit
63,31 s um die Hélfte reduziert. Die einzelnen Ausreifser in den Geschwindigkeiten werden nicht alle
verkleinert bzw. eliminiert, da diese nur innerhalb einer Millisekunde auftreten und der Schwellwert
vorher nicht iiberschritten wird, so dass keine Stiitzung zu diesem Zeitpunkt erfolgen kann. Bei-
spielsweise tritt das bei den beiden Ausreifern in der Geschwindigkeit Unten zur Systemzeit 63,31 s
und zur Systemzeit 90,86 s auf.
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Abb. 5.14: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Position im n-System. Systemzeit ¢y zur 209 155,254
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.
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Abb. 5.15: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Geschwindigkeit im n-System. Systemzeit ty zur
209 155,254 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.
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Abb. 5.16: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Position der LLH-Koordinaten mit Ay = 8,924° und

po = 48,782°. Systemzeit ty zur 209 155,254 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-
Zeit). Achtfahrt.
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5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

Die Ergebnisse des gestiitzten Trackings fiir die PLL und die DLL werden anhand der Regelgrofen
fiir den GPS-Satelliten 28 néher betrachtet. Dazu werden die Ergebnisse des gestiitzten Trackings
mit den Ergebnissen des ungestiitzten Trackings gegeniibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. Die
Ergebnisse der Dopplerfrequenz sind in Abb. 5.17 dargestellt. In der Abb. 5.18 sind die Ergeb-
nisse der Codephase dargestellt. Die Differenzen zeigen den Unterschied zwischen dem gestiitzten
und ungestiitzten Tracking. Anhand der Ausreifter in den Differenzen ist erkennbar, wie oft die
Stiitzung fiir diesen GPS-Satelliten eingeschaltet wird. Durch die arithmetische Mittelwertbildung
der pradizierten Regelgrofsen mit den getrackten Regelgrofien konnen Ausreifser wihrend der Stiit-
zung minimiert werden, wie beispielsweise der Ausreifier in der Dopplerfrequenzen zur Systemzeit
63,31 s. Es ist zu beachten, dass Verbesserungen von Ausreifsern zur selben Zeit fiir alle getrackten
Kanélen zu keiner Verbesserung bei den Positionen und den Geschwindigkeiten fithren, da diese
ausschlieflich auf die Empféangeruhr zuriickzufithren sind. Deswegen fiihrt nicht jeder Ausreiffer in
den Differenzen der Dopplerfrequenz und Codephase automatisch zur Verbesserung bei der Position
und Geschwindigkeit.

Eine weitere Betrachtung der Ergebnisse der I- und @-Korrelationen aus der PLL fiir den GPS-
Satelliten 28 zeigt, dass keine grofsen Ausreifier beim Tracking mit dem ungestiitzten SGE auftreten,
so dass die Navigationsnachricht ohne Probleme wihrend der Messfahrt gelesen werden kann. In
diesem Fall kann mit der Stiitzung des Trackings keine deutliche Verbesserung in den I- und Q-
Korrelationen erzielt werden. Aus diesem Grund werden die Ergebnisse der I- und @-Korrelationen
als Zeitreihe fiir den GPS-Satelliten 28 nicht néher betrachtet.
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Abb. 5.17: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Dopplerfrequenz des GPS-Sat 28. Systemzeit tg zur
209 155,254 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.
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Abb. 5.18: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Codephase des GPS-Sat 28. Systemzeit ¢y zur 209 155,254
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.

5.3.2.2 Beschleunigungs- und Bremsfahrt
Die Auswertung der Beschleunigungs- und Bremsfahrt erfolgt analog zur Achtfahrt. Die Ergebnisse
dieser Messfahrt werden nur kurz beschrieben und es wird auf die Besonderheiten eingegangen.

Die Beschleunigungs- und Bremsfahrt wird mit 10 GPS-Satelliten (1, 9, 12, 15, 17, 18, 22, 24, 26,
28) ausgewertet. In Abb. 5.19 ist die Satellitengeometrie zu Beginn der Messfahrt dargestellt.

Der Ursprung des n-Systems aus der gemittelten Anfangsposition ist in den LLH-Koordinaten
Ao = 8,912346133°, o = 48,780294229°,  hg = 527,2692m

mit der berechneten Erdschwerebeschleunigung go = 9,8081m/s?. Die ermittelten Genauigkeiten
fiir die Position und Geschwindigkeit im n-System aus der Standphase sind in

R =
7,7870m?  0,0720m? —4,1346 m? 0 0 0
0,0720m?  3,5692m?  0,0631 m? 0 0 0
—4,1346m? 0,0631m? 8,8845m? 0 0 0
0 0 0 0,0056 m?/s>  0,0001m2/s?> —0,0024m?/s?
0 0 0 0,0001m?2/s>  0,0026 m?/s>  0,0001 m? /s>
0 0 0 —0,0024m?/s?> 0,000 m?/s2  0,0062m? /s

fiir den Kalman-Filter der Losen GNSS/INS-Integration zusammengefasst. Die Ergebnisse der Hori-
zontierung werden mit den gemittelten Messwerten des Beschleunigungssensors bestimmt und sind
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5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

Sat 9

o Sat 26

S

Abb. 5.19: Verteilung der GPS-Satelliten am Himmel zur Empfangerposition (A = 8,91238°, ¢
= 48,78028°, h = 526m) und zur GPS-Zeit (207544 Wochensekunde, 1748 Woche).

Beschleunigungs- und Bremsfahrt.

in Eulerwinkeln:
¢o = 1,6856°, 60y = —0,6513°
Der Ubergang wird zur Systemzeit 44 641 ms mit dem Horizontalwinkel
Véap = 74,2936°
durchgefiihrt. Der Ursprung des n-Systems wird anschlieffend mit
Ao = 8,912348553°, o = 48,780294671°,  hg = 527,4094m
und mit go = 9,8081 m/s? aktualisiert.

Die Messfahrt ist eine Geradeausfahrt mit einer starken Beschleunigung und Abbremsung bis zum
Stillstand des Fahrzeugs.

Die Ergebnisse werden fiir die Pradiktion der Regelgrofsen und fiir die Stiitzung der Tracking Loop
in den folgenden Abschnitten aufgezeigt.

Die Pradiktion der Regelgrofien erfolgt fiir jeden Tracking-Durchlauf. Dazu werden die Er-
gebnisse des SGEs unabhéngig von den Pradiktionen bestimmt und gegeniibergestellt. Zunéchst
werden die Ergebnisse der Losen GNSS/INS-Integration mit den Ergebnissen des SGEs verglichen.
Anschliefsend werden die Ergebnisse der pradizierten Regelgrofen gegeniiber den getrackten Regel-
grofen des SGEs verglichen.

Die Berechnungen des Kalman-Filters der Losen GNSS/INS-Integration erfolgen im n-System mit
einer Update Rate von 10 Hz. Die Ergebnisse der Position und Geschwindigkeit sind in Abb. 5.20
und in Abb. 5.21 als Zeitreihe dargestellt. Die Positionen der Losen GNSS /INS-Integration weichen
ab der Systemzeit 70s von den Positionen des SGEs ab. Am Ende der Messfahrt liegen diese aber
wieder im Rauschen der Position des SGEs. Das ist in den Positionskoordinaten 2™ (Norden) und 2"
(Unten) im n-System erkennbar. Die Geschwindigkeiten der Losen GNSS/INS-Integration weisen ein
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: Ergebnisse der Position im n-System. Systemzeit tg zur 207 543,268 Wochensekunde und
1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Bremsfahrt.
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Abb. 5.21: Ergebnisse der Geschwindigkeit im n-System. Systemzeit tg zur 207 543,268 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Bremsfahrt.
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5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

geringes Rauschen auf und liegen im Rauschen der Geschwindigkeiten des SGEs. Das ist an den
Geschwindigkeiten in ™ (Norden) und 2™ (Unten) erkennbar. Auferdem zeigen die Geschwindig-
keiten des SGEs zur Systemzeit 83,38 s einen Ausreiffer. Dieser Ausreifer ist auf die Beobachtung
der Dopplerfrequenz fiir den GPS-Sat 1 zuriickzufithren. Dort tritt zur selben Zeit ein Ausreifser in
der Dopplerfrequenz auf.

Fiir die Beurteilung der Ergebnisse des Kalman-Filters der Losen GNSS/INS-Integration werden die
Zwischenergebnisse der P-Matrix und der geschétzten Messfehler fiir den MEMS-Beschleunigungs-
und -Drehratensensor aus dem Fehlerzustandsvektor ndher betrachtet. Die Ergebnisse sind in An-
hang E als Zeitreihe dargestellt. Die Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Positions- und
Geschwindigkeitsfehler im n-System sind in Abb. E.5 dargestellt. In Abb. E.6 sind die Standard-
abweichungen fiir die Lagefehler dargestellt. Die Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Sen-
sormessfehler des Beschleunigungs- und Drehratensensors im b-System sind in Abb. E.7 dargestellt.
Die Schatzungen der Messfehler fiir den Beschleunigungs- und Drehratensensor im b-System sind in
Abb. E.8 dargestellt. Die Standardabweichungen fiir die Positionsfehler fallen zu Beginn sehr schnell
ab und liegen nach der Systemzeit 50s unter 0,5 m. Die Standardabweichung fiir den Positionsfehler
in Richtung Osten ist am kleinsten. Die Standardabweichungen fiir die Geschwindigkeitsfehler fallen
zu Beginn sehr schnell ab und liegen nach der Systemzeit 50 s unter 0,05m/s. Die Standardabwei-
chung fiir den Geschwindigkeitsfehler in Richtung Norden zeigt Ausreifser zur Systemzeit 53 s, 63 s
und 84s. Diese Ausreifter werden durch das Kalman-Filter wieder verbessert. Die Standardabwei-
chungen fiir die Lagefehler fallen zu Beginn sehr schnell ab, wobei die Standardabweichungen fiir
den Roll- und Nickwinkel nach der Systemzeit 55s unter 0,5° liegt. Die Standardabweichung fiir
den Lagefehler des Gierwinkels fallt zunéchst nicht so stark ab und bleibt bis zur Systemzeit 84 s
iiber 2°. Erst danach fallt die Standardabweichung des Gierwinkels unter 0,5° ab. Die Standardab-
weichungen fiir den Messfehler des Beschleunigungssensors schwingt in der z°-Achse direkt ein und
liegt ab der Systemzeit 50s unter 0,01 m/s?. Die - und 3°-Achse schwingen jedoch nicht ein. Die
Standardabweichungen fiir die Messfehler des Drehratensensors schwingt in der 2°- und y°-Achse
direkt ein und liegt nach der Systemzeit 55s unter 0,1 °/s. Die 2°-Achse schwingt in mehreren Stufen
ein und liegt erst ab der Systemzeit 76 s unter 0,1 °/s. Die geschétzten Messfehler fiir den Beschleu-
nigungssensor schwingen fiir die 2’ und y°-Achse nicht ein. Fiir die 2°-Achse schwingt dieser bei
ca. 0m/s? ein. Die geschiitzten Messfehler fiir den Drehratensensor schwingen fiir alle 3-Achsen ein
und liegen im Bereich von +1°/s.

Die erhaltenen Positionen und Geschwindigkeiten aus der Losen GNSS/INS-Integration werden
ins e-System transformiert und als Zeitreihe dargestellt. Die Gegeniiberstellung der Ergebnisse der
Positionen im e-System von der Losen GNSS/INS-Integration und des SGEs sind in Abb. 5.22
dargestellt. Die Positionen der Losen GNSS/INS-Integration weisen ein geringeres Rauschen und
dieselben Abweichungen zu den Positionen des SGEs auf, wie die Positionen im n-System. In Abb.
5.23 sind die Ergebnisse der Geschwindigkeit im e-System dargestellt. Die Geschwindigkeiten der
Losen GNSS/INS-Integration weisen ein geringeres Rauschen auf und liegen im Rauschen der Ge-
schwindigkeiten des SGEs. Die Empfangeruhrenfehlerrate wird fiir die Pradiktion der Regelgrofen
pradiziert und diese wird als Zeitreihe dargestellt. In Abb. 5.24 ist die préadizierte Empfangeruhren-
fehlerrate gegeniiber der aus der Geschwindigkeitsschiatzung erhaltenen Empfangeruhrenfehlerrate
des SGEs dargestellt. Die pradizierte Empfangeruhrenfehlerrate liegt im Rauschen der getrackten
Empfangeruhrenfehlerrate des SGEs. Die Differenz zwischen der getrackten und pradizierten Emp-
fingeruhrenfehlerrate weist einen Mittelwert von 6,26 - 10~'?s/s und eine Standardabweichung von

1,08 - 1079 s/s auf.
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Abb. 5.22: Ergebnisse der Position im e-System mit X§ — 4160347m, Yy — 652414 m und Z§ —
4774889 m. Systemzeit to zur 207 543,268 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit).
Beschleunigungs- und Bremsfahrt.
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Abb. 5.23: Ergebnisse der Geschwindigkeit im e-System. Systemzeit tg zur 207 543,268 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Bremsfahrt.
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Abb. 5.24: Ergebnisse der Empfiangeruhrenfehlerrate. Differenzen mit dem Mittelwert 6,26-107'?s/s
und der Standardabweichung 1,08 - 1079 s/s. Systemzeit to zur 207 543,268 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Bremsfahrt.

Die Ergebnisse der pradizierten Regelgrofien werden den getrackten Regelgrofen des SGEs gegen-
iibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. Aufgrund des Ausreifsers in den Geschwindigkeiten werden
die Ergebnisse fiir den GPS-Sat 1 ndher betrachtet. Der GPS-Satellit 1 befindet sich wahrend die-
ser Messfahrt in Richtung Nord-Ost und nahe iiber dem Horizont, vgl. Abb. 5.19. Anhand der
Ergebnisse der Geschwindigkeiten im n-System erfolgt die Bewegung des Messfahrzeugs in Nord-
Ost Richtung auf der Landebahn, so dass sich das Messfahrzeug auf den Satelliten zu bewegt,
vgl. Satellit-Empfanger Geometrie in Abb. 5.19. Die Ergebnisse der Dopplerfrequenz sind in Abb.
5.25 dargestellt. In der getrackten Dopplerfrequenz des SGEs ist die Bewegung des Messfahrzeugs
(Beschleunigung und Abbremsung) zu erkennen. Perioden der Empfingeruhrenfehlerrate sind auch
in der getrackten Dopplerfrequenz zu erkennen, vgl. mit Abb. 5.24. Auferdem zeigt die getrackte
Dopplerfrequenz einen Ausreiffer zur Systemzeit 83,38 s. Die pradizierte Dopplerfrequenz weist ein
geringeres Rauschen auf und liegt im Rauschen der getrackten Dopplerfrequenz, das durch die Bil-
dung der Differenzen zwischen der getrackten und préadizierten Dopplerfrequenz belegt werden kann.
Die Differenz der Dopplerfrequenzen hat einen Mittelwert von 0,043 Hz und eine Standardabwei-
chung von 1,954 Hz. In Abb. 5.26 sind die Ergebnisse der Codephase dargestellt. Aufgrund der hohen
Satellitenbewegung und der Erddrehung ist die Bewegung des Messfahrzeugs nicht in der Codephase
zu erkennen. Die pradizierte Codephase liegt im Rauschen der getrackten Codephase, was mit der
Bildung der Differenz zwischen der getrackten und pradizierten Codephase belegt werden kann. Die
Differenz der Codephasen hat einen Mittelwert von 0,0001 Chip und eine Standardabweichung von
0,008 Chip. Die Genauigkeit der pradizierten Dopplerfrequenz und Codephase fiir den GPS-Satellit
1 ist ausreichend, so dass das Tracking mit diesen pradizierten Regelgrofsen durchgefithrt werden
kann. Aufserdem ist in den pridizierten Regelgrofien, die zuvor genannte Abweichung in der Position
der Losen GNSS/INS-Integration, nicht zu erkennen.
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Abb. 5.25: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 1. Differenzen mit dem Mittelwert 0,043 Hz
und der Standardabweichung 1,954 Hz. Systemzeit to zur 207 543,268 Wochensekunde
und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Bremsfahrt.
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Abb. 5.26: Ergebnisse der Codephase fiir GPS-Sat 1. Differenzen mit dem Mittelwert 0,0001 Chip
und der Standardabweichung 0,008 Chip. Systemzeit ty zur 207 543,268 Wochensekunde
und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Bremsfahrt.
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Die Stiitzung der Tracking Loop erfolgt fiir die einzelnen Kanéle mit den prédizierten Regel-
grofien automatisch. Aufserdem erfolgt die Stiitzung in den einzelnen Kanélen nur dann, wenn es
wirklich notwendig ist. Das Einschalten und die Durchfithrung der Stiitzung in der Arbeitsphase
des Systems erfolgt wie bei der Achtfahrt. Als Schwellwert dient die Standardabweichung tiber die
getrackte Dopplerfrequenz fiir den jeweiligen Kanal aus der Initialisierungsphase.

Die Berechnung der Standardabweichung erfolgt analog zur Achtfahrt. Die Berechnung der Stan-
dardabwichung erfolgt fiir die getrackte Dopplerfrequenz iiber das Zeitintervall von 30s. Dafiir wird
eine Regressionsgerade angewendet, die in 5s lange Abschnitte unterteilt wird. Die Ergebnisse der
Standardabweichung fiir die Dopplerfrequenz der jeweiligen Kanéle sind in Tab 5.2 zusammen-
gefasst. Die Standardabweichungen liegen fiir alle Kanéle in der gleichen Groéfenordnung von ca.
1,8 Hz.

Tab. 5.2: Ergebnisse der Standardabweichung fiir die Dopplerfrequenz der jeweiligen Kanéle.
Beschleunigungs- und Bremsfahrt.

GPS-Satellit Standardabweichung oa

1 1,849 Hz
9 1,820 Hz
12 1,781 Hz
15 1,780 Hz
17 1,772 Hz
18 1,878 Hz
22 1,828 Hz
24 1,791 Hz
26 1,795 Hz
28 1,819 Hz

Die Ergebnisse des gestiitzten Trackings und des ungestiitzten Trackings des SGEs werden gegen-
iibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. Dazu werden die Positionen und Geschwindigkeiten néher
betrachtet. Die Ergebnisse der Position im n-System sind in Abb. 5.27 dargestellt. In den Positi-
onskoordinaten 2" (Unten) ist erkennbar, dass einige Ausreifer bei der Stiitzung minimiert werden.
Die Positionskoordinaten z" (Unten) zeigen ein anderes Schwingverhalten fiir die Positionen des
gestiitzten SGEs als fiir die Positionen des ungestiitzten SGEs. In Abb. 5.28 sind die Ergebnisse
der Geschwindigkeit dargestellt. Die Geschwindigkeiten in #™ (Norden) und ™ (Unten) zeigen,
dass der Ausreifser zur Systemzeit 83,38 s bei der Stiitzung minimiert wird. Auflerdem sind weitere
kleinere Ausreiffer in den Geschwindgkeiten bei der Stiitzung minimiert. Ein Schwingen bei den
Geschwindigkeiten des gestiitzten SGEs ist nicht zu erkennen. Die Ergebnisse der Position im LLH
sind in Abb. 5.29 dargestellt. In der Hohe ist das gleiche Schwingverhalten, wie bei der Position im
n-System, fiir den gestiitzten SGE zu erkennen. Durch die Stiitzung kann auch hier bei mehreren
Ausreifier eine Verbesserung erzielt werden.
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Abb. 5.27: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Position im n-System. Systemzeit ty zur 207 543,268
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Bremsfahrt.
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Abb. 5.28: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Geschwindigkeit im n-System. Systemzeit ty zur
207 543,268 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Brems-
fahrt.
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Abb. 5.29: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Position der LLH-Koordinaten mit A\g = 8,912° und
po = 48,780°. Systemzeit ty zur 207 543,268 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-
Zeit). Beschleunigungs- und Bremsfahrt.

Die Ergebnisse des gestiitzten Trackings der PLL und der DLL werden anhand der Regelgrofen
fiir den GPS-Satelliten 1 ndher betrachtet. Dazu werden die Ergebnisse des gestiitzten Trackings
mit den Ergebnisse des ungestiitzten Trackings gegeniibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. Die
Ergebnisse der Dopplerfrequenz sind in Abb. 5.30 dargestellt. In der Abb. 5.31 sind die Ergebnisse
der Codephase dargestellt. Fiir die beiden Regelgrofsen werden die Differenzen zwischen dem unge-
stiitzten Tracking und dem gestiitzten Tracking gebildet. Anhand dieser Differenzen kann auf das
Einschalten der Stiitzung zuriick geschlossen werden und es werden die Verbesserungen des gestiitz-
ten Trackings deutlich erkennbar. Der Ausreifser in der Dopplerfrequenz zur Systemzeit 83,38 s ist
bei dem gestiitzten Tracking minimiert. Aufferdem ist anhand der Differenzen fiir die Dopplerfre-
quenz zu erkennen, dass weitere Ausreifser bei dem gestiitzten Tracking minimiert sind. Dies ist
in den Differenzen der Codephase auch zu beobachten. An dieser Stelle ist anzumerken, dass die
Verbesserung von Ausreifsern in der Dopplerfrequenz und Codephase nur zu einer Verbesserung in
der Positions- und Geschwindigkeitsschéitzung des SGEs fiihren, wenn diese nicht bei allen Kanélen
bzw. Satelliten auftreten.

Eine weitere Betrachtung der I- und Q-Korrelationen des ungestiitzten Trackings zeigen keine Aus-
reifser, so dass die Navigationsnachricht in allen Kanélen ohne Fehler gelesen werden kann. Das gilt
auch fiir den GPS-Satellit 1. Mit einer Stiitzung wird in diesem Fall keine Verbesserung hervorge-
rufen, so dass die I- und @-Korrelationen nicht ndher betrachtet werden.
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Abb. 5.30: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Dopplerfrequenz des GPS-Sat 1. Systemzeit ty zur
207 543,268 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Brems-
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Abb. 5.31: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Codephase des GPS-Sat 1. Systemzeit tg zur 207 543,268

Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Bremsfahrt.

95



5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

5.3.2.3 Schlangenlinienfahrt
Die Auswertung der Schlangenlinienfahrt erfolgt nach dem gleichen Vorgehen wie bei der Achtfahrt.
Die Ergebnisse der Auswertung werden kurz beschrieben und die Besonderheiten erlautert.

Die Schlangenlinienfahrt wird mit 8 GPS-Satelliten (12, 15, 17, 18, 22, 24, 26, 28) ausgewertet. Die
Satellitengeometrie zu Beginn der Messfahrt ist in Abb. 5.32 dargestellt.

e Sat 26

S

Abb. 5.32: Verteilung der GPS-Satelliten am Himmel zur Empfangerposition (A = 8,92468°, ¢
= 48,78227°, h = 508 m) und zur GPS-Zeit (207715 Wochensekunde, 1748 Woche).

Schlangenlinienfahrt.
Der Ursprung des n-Systems ist aus der gemittelten Anfangsposition in den LLH-Koordinaten
Ao = 8,924651973°, o = 48,782274114°,  hg = 508,5291 m

mit der berechneten Erdschwerebeschleunigung go = 9,8082m/s?. Die ermittelten Genauigkeiten
fiir die Position und Geschwindigkeit im n-System aus der Standphase sind in

R =
8,0318m? 0,6226m? 0,4272m?> 0 0 0
0,6226 m? 3,2652m? 0,5454 m? 0 0 0
0,4272m? 0,5454m? 7,9184 m? 0 0 0

0 0 0 0,0054m? /s> 0,0005m2/s% 0,0006 m?/s?
0 0 0 0,0005m?2/s? 0,0016m?/s%  0,0005m?/s?
0 0 0 0,0006 m?/s?>  0,0005m?/s%> 0,0052m?/s?

fiir das Kalman-Filter der Losen GNSS/INS-Integration zusammengefasst. Die Ergebnisse der Hori-
zontierung werden mit den gemittelten Messwerten des Beschleunigungssensors bestimmt und sind
in Eulerwinkeln:

b0 = —0,4349°, 0y = —0,1269°
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5.3 Auswertung

Der Ubergang wird zur Systemzeit 57 741 ms mit dem Horizontalwinkel
Vo = —112,2676°

durchgefiihrt. Der Ursprung des n-Systems wird anschlieflend mit
Ao = 8,924 645337°, o = 48,782270838°,  hg = 508,4865 m

und mit go = 9,8082m/s? aktualisiert.

Die Fahrt startet mit einer kurzen Beschleunigung des Fahrzeugs und danach erfolgt eine Slalom-
fahrt (mit schnellen Richtungsdnderungen) bei gleicher Geschwindigkeit. Anschliefend erfolgt eine
Abbremsung bis zum Stillstand des Fahrzeugs. Bei der Slalomfahrt treten Raten in der Dopplerfre-
quenz der jeweiligen empfangenen GPS-Signale auf, die in Abhéngigkeit der Satelliten-Empfanger
Geometrie fiir die jeweiligen GPS-Satelliten unterschiedlich groft sind. Deshalb werden fiir die Dar-
stellung der Ergebnisse der GPS-Satellit 24 und der GPS-Satellit 26 ausgewé&hlt, vgl. Abb. 5.32.

Die Ergebnisse fiir die Pradiktion der Regelgrofien und fiir die Stiitzung der Tracking Loop des
SGEs werden in den folgenden Abschnitten aufgezeigt.

Die Pridiktion der Regelgrofie erfolgt fiir jeden Tracking-Durchlauf. Dazu werden die Ergeb-
nisse des SGEs unabhingig von den Pradiktionen bestimmt und gegeniibergestellt. Zunéchst werden
die Ergebnisse der Losen GNSS /INS-Integration mit den Ergebnissen des SGEs verglichen. Anschlie-
fend werden die Ergebnisse der priadizierten Regelgrofen gegeniiber den getrackten Regelgrofsen des
SGEs verglichen.

Die Berechnungen des Kalman-Filters der Losen GNSS/INS-Integration erfolgen im n-System mit
einer Update Rate von 10 Hz. Die Ergebnisse der Position und Geschwindigkeit im n-System sind in
der Abb. 5.33 und 5.34 dargestellt. In den Ergebnissen des SGEs sind keine deutlichen Ausreifter
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Abb. 5.33: Ergebnisse der Position im n-System. Systemzeit tg zur 207 214,308 Wochensekunde und
1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. 5.34: Ergebnisse der Geschwindigkeit im n-System. Systemzeit tg zur 207 214,308 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.

erkennbar. Auferdem weisen die Ergebnisse der Losen GNSS/INS-Integration ein geringeres Rau-
schen auf und die Ergebnisse liegen innerhalb des Rauschens der Position und Geschwindigkeit des
SGEs.

Fiir die Beurteilung der Ergebnisse des Kalman-Filters der Losen GNSS/INS-Integration werden die
Zwischenergebnisse der P-Matrix und der geschétzten Messfehler fiir den MEMS-Beschleunigungs-
und -Drehratensensor aus dem Fehlerzustandsvektor naher betrachtet. Die Ergebnisse sind in An-
hang E als Zeitreihe dargestellt. Die Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Positions- und
Geschwindigkeitsfehler im n-System sind in Abb. E.9 dargestellt. In Abb. E.10 sind die Standardab-
weichungen fiir die Lagefehler im n-System dargestellt. Die Ergebnisse der Standardabweichungen
fiir den Sensormessfehler des Beschleunigungs- und Drehratensensors im b-System sind in Abb.
E.11 dargestellt. Die Schatzungen der Messfehler fiir den Beschleunigungs- und Drehratensensor
sind in Abb. E.12 dargestellt. Die Standardabweichungen fiir die Positionsfehler fallen zu Beginn
sehr schnell ab und liegen nach der Systemzeit 65s unter 0,5m. Die Standardabweichung fiir den
Positionsfehler in Richtung Osten ist am kleinsten im Gegensatz zu den Richtungen Norden und
Unten. Die Standardabweichungen fiir die Geschwindigkeitsfehler fallen zu Beginn sehr schnell ab
und liegen nach der Systemzeit 65s unter 0,05 m/s. Die Standardabweichung fiir den Geschwindig-
keitsfehler in Richtung Norden zeigt Ausreiffer zur Systemzeit 61 s und 67s. Diese Ausreifser werden
durch das Kalman-Filter wieder verbessert. Die Standardabweichungen fiir die Lagefehler des Roll-
und Nickwinkels fallen zu Beginn sehr schnell ab und liegen nach der Systemzeit 61s unter 0,5°. Die
Standardabweichung fiir den Lagefehler des Gierwinkels féllt nicht direkt ab. Diese liegt erst nach
der Systemzeit 70s unter 0,5°. Die Standardabweichung fiir den Messfehler des Beschleunigungs-
sensors schwingt fiir die 2°-Achse direkt ein und liegt nach der Systemzeit 655 unter 0,01 m/s?. Fiir
die 2°- und y®-Achse schwingen diese erst ab der Systemzeit 67s ein und liegen ab der Systemzeit
85s unter 0,01 m/s?. Die Standardabweichungen fiir die Messfehler des Drehratensensors schwingen
fiir die 2°- und y®-Achse direkt ein und liegen ab der Systemzeit 65s unter 0,1°/s. Fiir die z°-Achse
fallt diese erst ab der Systemzeit 64 s ab und liegt ab der Systemzeit 75s unter 0,1 °/s. Die geschétz-
ten Messfehler fiir den Beschleunigungsensor schwingen fiir die 2°-Achse auf ca. 0m/s? und fiir die
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5.3 Auswertung

yP-Achse auf ca. 0,04m/s? ein. Fiir die 2°-Achse schwingt der Messfehler nicht ein. Die geschiitzten
Messfehler fiir den Drehratensensor schwingen fiir alle 3 Achsen ein und liegen innerhalb £+1°/s.

Die erhaltenen Positionen und Geschwindigkeiten aus der Losen GNSS/INS-Integration werden
fiir die Préadiktion der Regelgréfen ins e-System transformiert. Aufserdem wird fiir die Pradiktion
der Regelgrofen die Empfangeruhrenfehlerrate benotigt, welche extrapoliert wird. Die Ergebnisse
werden mit den Ergebnissen des SGEs gegeniibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. Die Ergeb-
nisse der Position im e-System sind in Abb. 5.35 dargestellt. In Abb. 5.36 sind die Ergebnisse
der Geschwindigkeit im e-System dargestellt. Die Positionen und die Geschwindigkeiten der Losen
GNSS/INS-Integration weisen ein geringeres Rauschen auf und liegen im Rauschen der Ergebnisse
des SGEs. Die Ergebnisse der Empféangeruhrenfehlerrate sind in Abb. 5.37 dargestellt. Die pra-
dizierte Empfangeruhrenfehlerrate weist ein geringeres Rauschen auf und liegt im Rauschen der
Empfangeruhrenfehlerrate des SGEs, welche als 4. Parameter aus der Schitzung der Geschwindig-
keiten erhalten wird. Die Differenz zwischen der getrackten und pradizierten Empféangeruhrenfehler-
rate weist einen Mittelwert von —4,75 - 10712 s/s und eine Standardabweichung von 8,34 - 10710 /s
auf.
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Abb. 5.35: Ergebnisse der Position im e-System mit X§ = 4160032m, Yy = 653280 m und Z§ —
4775021 m. Systemzeit to zur 207 214,308 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit).
Schlangenlinienfahrt.
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Abb. 5.36: Ergebnisse der Geschwindigkeit im e-System. Systemzeit tg zur 207 214,308 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. 5.37: Ergebnisse der Empféngeruhrenfehlerrate. Differenzen mit dem Mittelwert —4,75-
107'2s/s und der Standardabweichung 8,34 - 107'%s/s. Systemzeit to zur 207 214,308
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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5.3 Auswertung

Die Ergebnisse der Pradiktion der Regelgréfsen werden fiir die ausgewéhlten GPS-Satelliten 24 und
26 aufgezeigt. Dafiir werden die Ergebnisse der préidizierten und getrackten Regelgrofsen des SGEs
gegeniibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. Die Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir den GPS-Sa-
telliten 24 sind in Abb. 5.38 dargestellt. Die Dopplerfrequenz ist sehr hoch, obwohl der GPS-Satellit
zur Messzeit nahe am Zenit steht. Das kann auf einen Fehler im Oszillator im Front-End des SGEs
(Empfangeruhr) zurtick gefithrt werden, welcher sich als Offset auf alle gleichzeitig getrackten GPS-
Signale auswirkt. Aufierdem ist die Slalomfahrt in der Dopplerfrequenz zu erkennen. Die pradizierte
Dopplerfrequenz weist ein geringeres Rauschen auf und liegt innerhalb des Rauschens der getrackten
Dopplerfrequenz des SGEs. Die Differenzen haben einen Mittelwert von 0,087 Hz und eine Standard-
abweichung 1,308 Hz. In Abb. 5.39 sind die Ergebnisse der Codephase fiir den GPS-Satelliten 24
dargestellt. Aufgrund der hohen Streckenédnderung zwischen Satellit und SGE ist die Slalomfahrt
nicht in der Codephase des SGEs zu erkennen. Die pradizierte Codephase liegt im Rauschen der
getrackten Codephase des SGEs. Die Differenzen haben einen Mittelwert von 0,000 06 Chip und
eine Standardabweichung von 0,005 Chip. Ahnliche Ergebnisse konnen auch fiir den GPS-Satelliten
26 erzielt werden. Die Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir den GPS-Satelliten 26 sind in Abb. 5.40
dargestellt. Der GPS-Satellit 26 fliegt sehr tief, so dass die Slalomfahrt deutlicher in der Doppler-
frequenz sichtbar ist. Die préadizierte Dopplerfrequenz weist ein geringeres Rauschen auf und liegt
im Rauschen der getrackten Dopplerfrequenz des SGEs. Die Differenzen haben einen Mittelwert
von 0,286 Hz und eine Standardabweichung von 1,343 Hz. In Abb. 5.41 sind die Ergebnisse der
Codephase fiir den GPS-Satelliten 26 dargestellt. Aufgrund der hohen Streckenénderung zwischen
Satellit und SGE ist die Slalomfahrt nicht direkt in den Ergebnissen der Codephase zu erkennen.
Die pradizierte Codephase liegt im Rauschen der getrackten Codephase des SGEs. Die Differenzen
haben einen Mittelwert von —0,000 11 Chip und eine Standardabweichung von 0,007 Chip.

Eine weitere Betrachtung der [-Korrelationen zeigt, dass wihrend dem Tracking der empfange-
nen GPS-Signale kein Einbrechen in den I-Korrelationen auftreten, so dass die GPS-Navigations-
nachricht gelesen werden kann.
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Abb. 5.38: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 24. Die Differenzen haben den Mittelwert
0,087 Hz und die Standardabweichung 1,308 Hz. Systemzeit ¢ty zur 207 214,308 Wochen-
sekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 26. Die Differenzen haben den Mittelwert
0,286 Hz und die Standardabweichung 1,343 Hz. Systemzeit to zur 207 214,308 Wochen-
sekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. 5.41: Ergebnisse der Codephase fiir GPS-Sat 26. Die Differenzen haben den Mittelwert
—0,000 11 Chip und die Standardabweichung 0,007 Chip. Systemzeit ty zur 207 214,308
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.

Die Stiitzung der Tracking Loop erfolgt mit den prédizierten Regelgrofien automatisch fiir
die einzelnen Kanéle. Das Einschalten der Stiitzung des jeweiligen Kanals erfolgt nur dann, wenn es
wirklich notwendig ist. Die Durchfithrung der Stiitzung in der Arbeitsphase des Systems erfolgt wie
bei der Achtfahrt. Als Schwellwert dient die Standardabweichung der getrackten Dopplerfrequenz
aus der Standphase fiir den jeweiligen Kanal.

Die Berechnung der Standardabweichung erfolgt mithilfe einer Regressionsgerade iiber das Zeitinter-
vall von 30s in der Standphase. Die Ergebnisse der Standardabweichung fiir die Dopplerfrequenz der
jeweiligen Kanéle sind in Tab. 5.3 zusammengefasst. Die erhaltenen Standardabweichungen liegen
im Bereich von 2 Hz fiir alle Kanéle. Das Einschalten der Stiitzung fiir den jeweiligen Kanal erfolgt
dann, wenn der Absolutwert der Differenz zwischen der pradizierten und getrackten Dopplerfrequenz
grofer als die Standardabweichung ist.

Die Ergebnisse des gestiitzten Trackings des SGEs werden mit den Ergebnissen des ungestiitzten
SGEs gegeniibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. Dazu werden die Positionen und Geschwindig-
keiten ndher betrachtet. Die Ergebnisse der Positionen im n-System sind in Abb. 5.42 dargestellt.
In der Abb. 5.43 sind die Ergebnisse der Geschwindigkeiten im n-System dargestellt. Die Ergeb-
nisse der Positionen in den LLH-Koordinaten sind in Abb. 5.44 dargestellt. Der Vergleich mit den
Ergebnissen des ungestiitzten Trackings des SGEs zeigt, dass mittels der Stiitzung nur vereinzelte
Ausreifter in den Positionen und in den Geschwindigkeiten im n-System sowie in den Positionen der
LLH-Koordinaten verbessert werden kénnen.
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5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

Tab. 5.3: Ergebnisse der Standardabweichung fiir die Dopplerfrequenz der jeweiligen Kanéle. Schlan-
genlinienfahrt.

GPS-Satellit Standardabweichung oy

12 1,933 Hz
15 1,963 Hz
17 1,930 Hz
18 1,946 Hz
22 1,933 Hz
24 1,941 Hz
26 1,926 Hz
28 2,021 Hz
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Abb. 5.42: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Position im n-System. Systemzeit tg zur 207 214,308
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. 5.43: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Geschwindigkeit im n-System. Systemzeit to zur
207 214,308 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. 5.44: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Position in LLH. Systemzeit g zur 207 214,308 Wochen-
sekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). (Ag = 8,925 °, g = 48,782 °). Schlangenlinienfahrt.
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5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

Die Ergebnisse des gestiitzten Trackings der PLL und DLL werden fiir die GPS-Satelliten 24 und
26 naher betrachtet. Dazu werden die Ergebnisse der Dopplerfrequenz und der Codephase des ge-
stitzten Trackings gegeniiber den Ergebnissen des ungestiitzten Trackings gestellt und als Zeitreihe
dargestellt. Die Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir den GPS-Satellit 24 sind in Abb. 5.45 darge-
stellt. Mit der Stiitzung kénnen Ausreifer in der Dopplerfrequenz minimiert werden. Die Differenzen
zeigen, wann die Stiitzung eingeschaltet wird und welche Ausreiffer minimiert werden. In Abb. 5.46
sind die Ergebnisse der Codephase fiir den GPS-Satellit 24 dargestellt. Die Stiitzung erfolgt zum
selben Zeitpunkt, wie bei der Dopplerfrequenz. Die Differenzen zeigen, welche Ausreifser in der
Codephase verbessert werden. Ahnliche Ergebnisse werden fiir den GPS-Satelliten 26 erzielt. Die
Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir den GPS-Satellit 26 sind in Abb. 5.47 dargestellt. In Abb. 5.48
sind die Ergebnisse der Codephase fiir den GPS-Satellit 26 dargestellt. Ein Vergleich der Ergebnis-
se der beiden GPS-Satelliten untereinander zeigt, dass Ausreifser in der Dopplerfrequenz und der
Codephase bei beiden Satelliten verbessert werden. Beispielweise wird der Ausreilser in der Dopp-
lerfrequenz zur Systemzeit ca. 74,5s verbessert. In der Codephase kénnen Ausreifer aufgrund des
héheren Rauschens nicht einfach detektiert werden. Die Verbesserung von gleichen Ausreifsern in
allen Satellitenbeobachtungen fiithrt aber zu keiner Verbesserung in der Position und Geschwindig-
keit des SGEs. Da diese auf die Empfangeruhrenfehlerrate zuriickzufithren sind und dieser bei der
Position und Geschwindigkeit mitgeschéatzt wird.

Das Tracking ohne Stiitzung fiithrt zu keinem Einbrechen der I-Korrelationen, so dass durch die Stiit-
zung keine Verbesserung erzielt werden kann. Aus diesem Grund erfolgt keine ndhere Betrachtung
der I-Korrelationen fiir die beiden ausgewéhlten GPS-Satelliten.
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Abb. 5.45: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Dopplerfrequenz des GPS-Sat 24. Systemzeit tg zur
207 214,308 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. 5.46: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Codephase des GPS-Sat 24. Systemzeit tg zur 207 214,308
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. 5.47: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Dopplerfrequenz des GPS-Sat 26. Systemzeit tg zur
207 214,308 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. 5.48: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Codephase des GPS-Sat 26. Systemzeit t( zur 207 214,308
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.

5.3.2.4 Zusammenfassung der Ergebnisse

Die Ergebnisse der Messfahrten fiir verschiedene Fahrmandver zeigen, dass die Fahrzeugbewegung
je nach Satellit-Empféanger Geometrie in der Dopplerfrequenz des empfangenen GPS-Signals abge-
bildet wird. Mit der Fahrzeugbewegung werden unterschiedlich hohe Raten in der Dopplerfrequenz
erzeugt. Bei der Achtfahrt und der Schlangenlinienfahrt entstehen diese durch durch die Kurvenfahr-
ten und bei der Beschleunigungs- und Bremsfahrt durch die Geradeausfahrt mit unterschiedlicher
Geschwindigkeit des Fahrzeugs. Das Tracking der empfangenen GPS-Signale mit dem SGE zeigt,
dass eine zu klein gewéhlte Rauschbandbreite fiir die PLL zum Abbruch des Trackings fiithrt. Es muss
eine PLL-Rauschbandbreite von {iber 1 Hz gewahlt werden, so dass der Oszillator im Front-End des
SGEs (Empfingeruhr) nachgeregelt werden kann. Die durch die Fahrzeugbewegung erzeugten Raten
in der Dopplerfrequenz sind nicht sehr hoch, so dass die ausgewéahlte schmale PLL-Rauschbandbreite
von 2 Hz fiir das Tracking der empfangenen GPS-Signale ausreicht. Es treten jedoch Ausreifser in der
Dopplerfrequenz beim Tracking auf, die nicht eindeutig auf die Fahrzeugbewegung zuriickzufithren
sind. Diese Ausreifser werden in die Beobachtungen fiir den jeweiligen GPS-Satelliten iibertragen
und fithren zu Ausreifern in der anschliekend bestimmten Geschwindigkeit des SGEs. Uber die
Systemzeit kann eine Zuordnung der Ausreiffer in der Dopplerfrequenz mit den Ausreifser in den
Geschwindigkeiten erfolgen. Ahnliches gilt fiir das Tracking der Codephase und die Schitzung der
Position. Aufgrund der hohen Streckendnderung zwischen Satellit und Empfanger durch die Sa-
tellitenbewegung und Erddrehung wird die Fahrzeugbewegung nicht in der Codephase abgebildet.
Die ausgewahlte DLL-Rauschbandbreite von 1 Hz ist ausreichend fiir das Tracking der empfange-
nen GPS-Signale. Ausreiffer in der Codephase werden in die Beobachtung der Pseudostrecke des
jeweiligen GPS-Satelliten iibertragen, so dass diese zu Ausreifern in der Position fithren. Uber die
Systemzeit konnen so auch Ausreifer in der Codephase den Ausreifern in den Positionen zugeordnet
werden. Allgemein kann festgestellt werden, dass Ausreifier, die in allen Beobachtungen auftreten,
sich nicht auf die Position und Geschwindigkeit des SGEs auswirken. In diesem Fall ist der Ausreifter
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auf Fehler in der Empfangeruhr (Oszillator im Front-End) zuriickzufithren. Der Empfangeruhren-
fehler wird bei der Position und die Empfangeruhrenfehlerrate bei der Geschwindigkeit des SGEs
mitgeschatzt. Mit der Pradiktion der Regelgrofen kénnen die Ausreifser direkt in den Beobachtun-
gen minimiert werden, so dass bei der Stiitzung diese Ausreifter in der Position und Geschwindigkeit
des SGEs verbessert werden.

Die Ergebnisse fiir die Pradiktion der Regelgrofsen zeigen, dass die prédizierte Dopplerfrequenz und
Codephase fiir das empfangene GPS-Signal ein geringeres Rauschen aufweist und dieses innerhalb
des Rauschens der getrackten Regelgroffe des SGEs liegen. Die Ergebnisse fiir die Position und
Geschwindigkeit der Losen GNSS/INS-Integration weisen auch ein geringeres Rauschen auf und
liegen im Rauschen der Position und Geschwindigkeit des SGEs. Dafiir muss das Kalman-Filter
der Losen GNSS/INS-Integration fiir die Kovarianzen aller Fehlerzustédnde eingeschwungen sein.
Die Zwischenergebnisse des Kalman-Filters zeigen, dass ein Einschwingen der Kovarianzen fiir die
Lagefehler und die Sensormessfehler nur durch eine Kurvenfahrt erfolgt. Erst dann kénnen auch die
geschétzten Sensormessfehler auf einem festen Wert einschwingen. Das ist nur bei der Achtfahrt er-
folgt. Bei der Beschleunigungs- und Bremsfahrt sowie der Schlangenlinienfahrt ist das Kalman-Filter
nicht komplett eingeschwungen. Jedoch sind die Abweichungen so minimal, dass die prédizierten
Regelgréfen im Rauschen der getrackten Regelgréfien liegen. Die hohe Update Rate von 10 Hz fiir
das Kalman-Filter ist erforderlich, damit die Abweichung zwischen den Ergebnissen des Kalman-
Filters und dem SGE nicht so grofs werden und die Pradiktionen mit einer héheren Genauigkeit
bestimmt werden konnen. Die Extrapolationsergebnisse fiir die Pradiktion der Empfangeruhren-
fehlerrate weisen ein geringes Rauschen auf und liegen im Rauschen der Empfangeruhrenfehlerrate
aus der Geschwindigkeitsschitzung des SGEs. Die pradizierten Regelgroften liegen im Rauschen der
getrackten Regelgrofien, so dass die Tracking Loop mit der Dopplerfrequenz und der Codephase
wahrend des Tracking-Prozesses vorgesteuert werden kann.

Die Ergebnisse fiir die Stiitzung der Tracking Loop zeigen, dass die Standardabweichung, die iiber
die getrackte Dopplerfrequenz aus der Standphase fiir jeden Kanal berechnet wird, ein gutes Maf
fiir die Streuung der Dopplerfrequenz in der PLL ist. Aufferdem ist die Standardabweichung als
Schwellwert fiir das Einschalten der Stiitzung sehr gut geeignet. Mit diesem Schwellwert wird die
Stiitzung rechtzeitig fiir den jeweiligen Kanal eingeschaltet und es kdnnen Ausreifser in der Doppler-
frequenz und Codephase vermindert werden. Es ist jedoch anzumerken, dass zunéchst ein Ausreifier
iiber dem Schwellwert auftreten muss, so dass die Stiitzung eingeschaltet wird. Durch die minimier-
ten Ausreiffer in der Dopplerfrequenz und Codephase kénnen die Ausreifser bei der anschliefsend
bestimmten Position und Geschwindigkeit des SGEs verbessert werden. Wird jedoch die Stiitzung
in allen Kanilen gleichzeitig eingeschaltet, um Ausreifer in der Dopplerfrequenz bzw. Codephase
zu verbessern, so fiihrt das zu keiner Verbesserung bei der Position und Geschwindigkeit des SGEs.
In diesem Fall werden Ausreifser, welche durch die Empfangeruhr entstehen, verbessert.

5.3.3 Ergebnisse fiir die Fahrt unter Baumen

Die Auswertung der Fahrt unter Badumen erfolgt analog zu den Fahrten fiir verschiedene Fahrma-
nover. Es werden die Ergebnisse dieser Messfahrt kurz beschrieben und auf die Besonderheiten in
Bezug auf das S/N der empfangenen GPS-Signale eingegangen.

Die Fahrt unter Baumen wird mit 7 GPS-Satelliten (12, 15, 17, 18, 22, 24, 25) ausgewertet. Die
Verteilung dieser GPS-Satelliten am Himmel zu Beginn der Messfahrt ist in Abb. 5.49 dargestellt.

Der Ursprung des n-Systems aus der gemittelten Anfangsposition ist in den LLH-Koordinaten

Mo = 8,921210698°, oy = 48,780265188°,  hy = 505,8981 m
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Abb. 5.49: Verteilung der GPS-Satelliten am Himmel zur Empféngerposition (A = 8,92127°, ¢ =
48,78020°, h = 492m) und zur GPS-Zeit (210 125 Wochensekunde, 1748 Woche). Fahrt
unter Baumen.

mit der berechneten Erdschwerebeschleunigung go = 9,8082m/s?. Die ermittelten Genauigkeiten
fiir die Position und Geschwindigkeit im n-System aus der Standphase sind in

R =
13,1954m? 0,8096 m?> —2,8556 m? 0 0 0
0,8096 m?>  4,0063m?  0,7092 m? 0 0 0
—2,8556m? 0,7092m? 13,9534 m? 0 0 0

0 0 0 0,0075m?/s2  0,0003m?/s?> —0,0025m? /s>
0 0 0 0,0003m?/s?>  0,0027m2/s?>  0,0003 m?/s?
0 0 0 —0,0025m?/s*  0,0003m?2/s>  0,0081 m?/s?

fiir das Kalman-Filter der Losen GNSS /INS-Integration zusammengefasst. Die Ergebnisse der Hori-
zontierung werden mit den gemittelten Messwerten des Beschleunigungssensors bestimmt und sind
in Eulerwinkeln:

¢o =0,9091°, Oy = —1,5599°

Der Ubergang wird zur Systemzeit 59 834 ms mit dem Horizontalwinkel
Véop = —98,1944°

durchgefiihrt. Der Ursprung des n-Systems wird anschlieffend mit
Ao = 8,921200785°, ¢ = 48,780262033°,  hg = 505,8699 m

und mit go = 9,8082m/s? aktualisiert.
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5.3 Auswertung

Die Messfahrt erfolgt auf dem Feldweg in Richtung Westen. Zu Beginn der Messfahrt wird das
Fahrzeug kurz beschleunigt und anschliefsend werden starke Beschleunigungen und Abbremsun-
gen bei der Fahrt an den Baumen vorbei vermieden. Aufgrund der Fahrt erfolgt die Abschattung
bzw. Dampfung der empfangenen GPS-Signale durch die Badume kurzzeitig. Eine Zuordnung der
betroffenen GPS-Signale kann mit der Satellitengeometrie (vgl. Abb. 5.49) und der Tatsache, dass
der Baumbestand am siidlichen Feldwegrand am dichtesten ist, erfolgen. Mit einem Vergleich der
Satelliten-Empfanger Geometrie kénnen die empfangenen Signale der GPS-Satelliten 15, 18 und
25, welche am stéarksten durch die Badume beeinflusst werden, detektiert werden. Der GPS-Satellit
12 steht nahe an dem Zenit und der Empfang der Signale wird nicht so stark durch die Baume
beeinflusst.

Die Ergebnisse fiir die Pradiktion der Regelgrofien und fiir die Stiitzung der Tracking Loop des
SGEs werden in den folgenden Abschnitten aufgezeigt.

5.3.3.1 Pridiktion der Regelgrofien

Die Préadiktion der Regelgrofen erfolgt fiir jeden Tracking-Durchlauf. Dazu werden die Ergebnisse
des SGEs unabhéngig von den Prédiktionen bestimmt und gegeniibergestellt. Zunéchst werden die
Ergebnisse der Losen GNSS/INS-Integration mit den Ergebnissen des SGEs verglichen. Anschlie-
fsend werden die Ergebnisse der pradizierten Regelgrofien gegeniiber den getrackten Regelgrofien des
SGEs verglichen.

Die Berechnungen des Kalman-Filters der Losen GNSS/INS-Integration erfolgen im n-System mit
einer Update Rate von 10 Hz. Die Ergebnisse der Position und Geschwindigkeit im n-System sind
in der Abb. 5.50 und 5.51 dargestellt. Die Positionen des SGEs zeigen keine starken Ausreiféer.
Auferdem liegen die Positionen der Losen GNSS/INS-Integration im Rauschen der Positionen des
SGEs.
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Abb. 5.50: Ergebnisse der Position im n-System. Systemzeit tg zur 210 124,671 Wochensekunde und
1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Béaumen.
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Abb. 5.51: Ergebnisse der Geschwindigkeit im n-System. Systemzeit ¢y zur 210.124,671 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.52: Vergroferungsbereiche zu den Ergebnissen der Geschwindigkeit im n-System aus Abb.
5.51. Systemzeit ¢y zur 210.124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt
unter Baumen.
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In den Geschwindigkeiten des SGEs sind deutliche Ausreifser zu erkennen, welche auf Ausreiffer in
den Beobachtungen der Dopplerfrequenz der jeweiligen GPS-Signale zuriickzufiihren sind. In Abb.
5.52 sind drei ausgewéhlte Bereiche vergrofsert dargestellt. Die Ausreifer in diesen Bereichen kon-
nen den GPS-Satelliten 15, 18, und 25 zugeordnet werden und sind durch die Abschattung bzw.
Déampfung der Baume auf das empfangene GPS-Signal entstanden. Die Ausreifser in den Geschwin-
digkeiten betragen bis zu ca. 1,5 m/s. Die Geschwindigkeiten der Losen GNSS/INS-Integration liegen
im Rauschen der Geschwindigkeiten des SGEs.

Fiir die Beurteilung der Ergebnisse des Kalman-Filters der Losen GNSS/INS-Integration werden die
Zwischenergebnisse der P-Matrix und der geschétzten Messfehler fiir den MEMS-Beschleunigungs-
und -Drehratensensor aus dem Fehlerzustandsvektor ndher betrachtet. Die Ergebnisse sind in An-
hang E als Zeitreihe dargestellt. Die Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Positions- und
Geschwindigkeitsfehler im n-System sind in Abb. E.13 dargestellt. In Abb. E.14 sind die Standard-
abweichungen fiir die Lagefehler im n-System dargestellt. Die Ergebnisse der Standardabweichungen
fiir die Sensormessfehler des Beschleunigungs- und Drehratensensors im b-System sind in Abb. E.15
dargestellt. Die Schiatzungen der Messfehler fiir den Beschleunigungs- und Drehratensensor sind in
Abb. E.16 dargestellt. Die Standardabweichungen fiir die Positions-, die Geschwindigkeits- und die
Lagefehler fallen zu Beginn sehr schnell ab und néhern sich einem bestimmten Wert an. Nach der
Systemzeit 80s liegen die Standardabweichungen fiir die Positionsfehler unter 0,5m, fiir die Ge-
schwindigkeitsfehler unter 0,025 m/s und fiir die Lagefehler des Roll- und Nickwinkels unter 0,1°.
Die Standardabweichung des Lagefehlers fiir den Gierwinkel féllt nicht so stark ab, wie die Standard-
abweichungen des Roll- und Nickwinkels. Aufierdem ist zu erkennen, dass die Standardabweichung
fiir den Lagefehler des Gierwinkels bei den Kurvenfahrten entlang der Messfahrt korrigiert wird.
Mittels des Vergleichs mit den Geschwindigkeiten aus Abb. 5.51 kann gezeigt werden, dass diese
Kurvenfahrten zur Systemzeit ca. 125s und ca. 165s auftreten. Die Standardabweichungen fiir die
Messfehler des Beschleunigungssensors fallt fiir die z°-Achse direkt ab und liegt nach der Systemzeit
80s unter 0,1 m/s?. Fiir die 2°- und y°-Achse fillt diese erst ab der Systemzeit 70s ab und liegt erst
ab der Systemzeit 100s unter 0,2 m/s?. Ein Abfall unter 0,1 m/s? wird fiir diese beiden Achsen nicht
erreicht. Die Standardabweichungen fiir die Messfehler des Drehratensensors schwingen fiir die z%-
und y°-Achse direkt ein und liegen nach der Systemzeit 65s unter 0,1°/s. Fiir die 2°-Achse schwingt
diese etwas spéter ein und liegt nach der Systemzeit 80s und 0,1°/s. Die geschitzten Messfehler
fiir den Beschleunigungs- und Drehratensensor schwingen fiir alle Achsen auf einen Wert ein. Die
Messfehler fiir den Beschleunigungssensor liegen innerhalb £0,1m/s? und fiir den Drehratensensor
innerhalb +1°/s.

Fiir die Pradiktion der Regelgrofen werden die erhaltenen Positionen und Geschwindigkeiten aus
der Losen GNSS/INS-Integration ins e-System transformiert. Auferdem wird die Empfangeruhren-
fehlerrate pradiziert. Die Ergebnisse werden mit dem SGE verglichen, indem diese gegeniibergestellt
und als Zeitreihe dargestellt werden. Die Ergebnisse der Position im e-System sind in Abb. 5.53 dar-
gestellt. Die Positionen der Losen GNSS/INS-Integration weisen ein geringeres Rauschen auf und
liegen im Rauschen der Positionen des SGEs. In Abb. 5.54 sind die Ergebnisse der Geschwindig-
keit im e-System dargestellt. Die Geschwindigkeiten der Losen GNSS/INS-Integration weisen ein
geringeres Rauschen auf und liegen im Rauschen der Geschwindigkeiten des SGEs. In Abb. 5.55 ist
die pradizierte Empfingeruhrenfehlerrate gegeniiber der aus der Geschwindigkeitsschitzung erhal-
tenen Empfangeruhrenfehlerrate des SGEs dargestellt. Die prédizierte Empfangeruhrenfehlerrate
weist ein geringeres Rauschen auf und liegt im Rauschen der getrackten Empféingeruhrenfehlerrate
des SGEs. Die Differenz zwischen der getrackten und pradizierten Empféingeruhrenfehlerrate weist
einen Mittelwert von 3,21 - 107!2s/s und eine Standardabweichung von 8,99 - 1071%s/s auf.
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Abb. 5.53: Ergebnisse der Position im e-System mit X§ — 4160231 m, Yy — 653057m und Z§ —

4774857 m. Systemzeit to zur 210 124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit).

Fahrt unter Baumen.

1

1

1

1

1

20

40

60

80

!
100

120

!
140

!
160

!
180

!
200

Systemzeit [s]

Abb. 5.54: Ergebnisse der Geschwindigkeit im e-System. Systemzeit %
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.55: Ergebnisse der Empfangeruhrenfehlerrate. Differenzen mit dem Mittelwert 3,21 -
107125/s und der Standardabweichung 8,99- 1070s/s. Systemzeit to zur 210 124,671
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.

Die Ergebnisse der pradizierten Regelgrofien werden fiir die GPS-Satelliten 15, 18 und 25 néher be-
trachtet. Auferdem werden die Ergebnisse der I- und Q-Korrelationen fiir bestimmte Zeitbereiche
naéher betrachtet, um einen Signalabriss nachzuweisen. Zunéchst werden die Ergebnisse des GPS-
Satelliten 15 dargestellt. In Abb. 5.56 sind die Ergebnisse der Dopplerfrequenzen dargestellt. Die
Dopplerfrequenz des SGEs zeigt vereinzelte Ausreilser beispielsweise zur Systemzeit ca. 171,2s und
ca. 173,1s. Diese Ausreifter in der Dopplerfrequenz kénnen mit den Ausreiffern in den Geschwindig-
keiten im n-System abgeglichen werden. Die Differenzen zwischen der getrackten und prédizierten
Dopplerfrequenz haben einen Mittelwert 0,436 Hz und eine Standardabweichung 1,861 Hz. In Abb.
5.57 sind die Ergebnisse der Codephase dargestellt. Ausreifter, wie bei der Dopplerfrequenz, sind
nicht in der getrackten Codephase zu erkennen, da diese durch das Rauschen der DLL iiberlagert
werden. Die Differenzen haben einen Mittelwert von —0,00002 Chip und eine Standardabweichung
von 0,0061 Chip. Fiir die Uberpriifung eines Signalabrisses werden die Dopplerfrequenz und die I-
und @Q-Korrelationen fiir diese beiden Ausreifser ndher betrachtet. In Abb. 5.58 ist ein Ausschnitt der
Ergebnisse fiir die Dopplerfrequenz dargestellt. Die Ergebnisse der I- und @-Korrelationen sind in
Abb. 5.59 dargestellt. Die getrackte Dopplerfrequenz zeigt die Ausreifser als Amplitude einer Schwin-
gung, welcher durch die PLL nachgeregelt wird. Aufterdem zeigen die I- und Q-Korrelationen, dass
die I-Korrelationen in diesen Bereichen einbrechen, so dass eine fehlerfreie Dekodierung der Navi-
gationsnachricht des GPS-Satelliten nicht mehr moéglich ist. Nach Abschnitt 2.1.2.2 wird das S/N
aus der I- und Q-Korrelation berechnet. Aus diesem Grund kann hier auch auf ein Einbrechen des
S/N und somit auf einen Signalabriss zuriick geschlossen werden. Ahnliche Ergebnisse sind auch bei
den GPS-Satelliten 18 und 25 zu beobachten und werden ergénzend aufgezeigt. In Abb. 5.60 bis
5.63 sind die Ergebnisse fiir den GPS-Satelliten 18 mit der nidheren Betrachtung der Ausreifser zur
Systemzeit ca. 85,2s und 86,6 s dargestellt. Die Ergebnisse fiir den GPS-Satelliten 25 sind in Abb.
5.64 bis 5.67 mit der ndheren Betrachtung des Ausreifiers zur Systemzeit ca. 150,1s dargestellt.
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Abb. 5.56: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 15. Differenzen mit dem Mittelwert 0,436 Hz
und die Standardabweichung 1,861 Hz. Systemzeit tg zur 210 124,671 Wochensekunde
und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.57: Ergebnisse der Codephase fiir GPS-Sat 15. Differenzen mit dem Mittelwert —0,000 02
Chip und der Standardabweichung 0,0061 Chip. Systemzeit tg zur 210 124,671 Wochen-
sekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.58: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 15 (Ausschnitt). Systemzeit to zu der
210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.59: Ergebnisse der I- und Q-Korrelationen fiir GPS-Sat 15. Systemzeit tg zur 210124,671
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.60: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 18. Differenzen mit dem Mittelwert 0,074 Hz
und der Standardabweichung 1,612 Hz. Systemzeit to zur 210124,671 Wochensekunde
und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.61: Ergebnisse der Codephase fiir GPS-Sat 18. Differenzen mit dem Mittelwert —0,000 12
Chip und der Standardabweichung 0,0079 Chip. Systemzeit tg zur 210 124,671 Wochen-
sekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.62: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 18 (Ausschnitt). Systemzeit to zu der
210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.63: Ergebnisse der I- und Q-Korrelationen fiir GPS-Sat 18. Systemzeit ¢y zu der 210 124,671
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.64: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 25. Differenzen mit dem Mittelwert 0,247 Hz
und der Standardabweichung 1,456 Hz. Systemzeit to zur 210124,671 Wochensekunde
und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.65: Ergebnisse der Codephase fiir GPS-Sat 25. Differenzen mit dem Mittelwert 0,000 01 Chip
und der Standardabweichung 0,0058 Chip. Systemzeit tg zur 210 124,671 Wochensekunde
und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.66: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 25 (Ausschnitt). Systemzeit to zu der
210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.67: Ergebnisse der I- und Q-Korrelationen fiir GPS-Sat 25. Systemzeit tg zur 210124,671
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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5.3.3.2 Stiitzung der Tracking Loop

Die Stiitzung der Tracking Loop erfolgt mit den pradizierten Regelgrofien automatisch fiir die einzel-
nen Kanéle. Das Einschalten der Stiitzung des jeweiligen Kanals erfolgt nur dann, wenn es wirklich
notwendig ist. Die Durchfithrung der Stiitzung in der Arbeitsphase des Systems erfolgt wie bei den
Messfahrten fiir verschiedene Fahrmandver. Als Schwellwert dient die Standardabweichung von der
getrackten Dopplerfrequenz aus der Standphase fiir den jeweiligen Kanal.

Die Berechnung der Standardabweichung erfolgt mithilfe einer Regressionsgerade, analog zu den
Messfahrten fiir verschiedene Fahrmandéver. Fiir die Berechnung der Regressionsgerade wird das
Zeitintervall von 30s in 10s lange Abschnitte unterteilt. Die Ergebnisse der Standardabweichung
fiir die Dopplerfrequenz der jeweiligen Kanéle sind in Tab. 5.4 zusammengefasst. Die Standardab-
weichungen liegen fiir alle Kanéle unter 2 Hz und haben die gleiche Gréfsenordnung. Das Einschalten
der Stiitzung fiir den jeweiligen Kanal erfolgt dann, wenn der Absolutwert der Differenz zwischen
der pradizierten und getrackten Dopplerfrequenz grofser ist als die Standardabweichung.

Tab. 5.4: Ergebnisse der Standardabweichung fiir die Dopplerfrequenz der jeweiligen Kanéle aus der
Standphase. Fahrt unter Badumen.

GPS-Satellit Standardabweichung oy

12 1,958 Hz
15 1,954 Hz
17 1,947 Hz
18 1,998 Hz
22 1,978 Hz
24 1,964 Hz
25 1,949 Hz

Die Ergebnisse des gestiitzten Trackings und des ungestiitzten Trackings des SGEs werden gegen-
iibergestellt und als Zeitreihe dargestellt. Dazu werden zunéchst die Positionen und Geschwindig-
keiten ndher betrachtet. Die Ergebnisse der Positionen im n-System sind in Abb. 5.68 dargestellt. In
der Abb. 5.69 sind die Ergebnisse der Geschwindigkeiten im n-System dargestellt. Die ausgewéhl-
ten Vergroferungsbereiche fiir die Geschwindigkeiten im n-System sind in Abb. 5.70 dargestellt. Die
Ergebnisse der Positionen fiir die LLH-Koordinaten sind in Abb. 5.71 dargestellt. Der Vergleich mit
den Ergebnissen des ungestiitzten SGEs zeigt, dass mit der Stiitzung keine deutliche Verbesserung
in den Positionen im n-System und fiir die LLH-Koordinaten erzielt werden kénnen. Jedoch kon-
nen mit der Stiitzung die Ausreifser in den Geschwindigkeiten deutlich minimiert werden. Hierbei
ist festzustellen, dass zu Beginn einer notwendigen Stiitzung das Rauschen der Geschwindigkeiten
zunimmt. Das liegt daran, dass zuerst erkannt werden muss, ob eine Stiitzung durchgefiihrt werden
soll, bevor diese dann anschliefsend fiir den néchsten Tracking-Durchlauf eingeschaltet wird. Das ist
zu Beginn bei jedem Ausreifier zu beobachten.
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Abb. 5.68: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Position im n-System. Systemzeit to zur 210124,671
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.69: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Geschwindigkeit im n-System. Systemzeit ty zur
210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.70: Vergrofserungsbereiche zu den Ergebnissen der Stiitzung fiir die Geschwindigkeit im n-

System aus Abb. 5.69. Systemzeit to zur 210 124,671 Wochensekunde und 1748 Woche
(GPS-Zeit). Fahrt unter Bédumen.
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Abb. 5.71: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Position der LLH-Koordinaten mit A\g = 8,921° und ¢q
= 48,780°. Systemzeit to zur 210 124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit).

Fahrt unter Baumen.
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Die Ergebnisse des gestiitzten Trackings der PLL und DLL werden fiir die GPS-Satelliten 15, 18
und 25 néher betrachtet. Dazu werden die Ergebnisse der Dopplerfrequenz und der Codephase des
gestiitzten Trackings mit den Ergebnissen des ungestiitzten Trackings gegeniibergestellt und als
Zeitreihe dargestellt. Abschliektend werden die I- und Q-Korrelationen ndher betrachtet, um festzu-
stellen, ob eine Verbesserung beim Tracking des empfangenen GPS-Signals erzielt werden kann. Die
Ergebnisse der Stiitzung des GPS-Satelliten 15 sind in Abb. 5.72 bis 5.75 dargestellt. Die Ergebnis-
se der Dopplerfrequenz zeigen, dass die Stiitzung rechtzeitig eingeschaltet wird und die Ausreifer
deutlich durch die Stiitzung minimiert werden. Das ist auch in den Differenzen der Codephase
zu beobachten, vgl. Abb. 5.73. Die Minimierung von Ausreiffern in der Dopplerfrequenz wird an
den Ausreiffern zur Systemzeit ca. 171,2s und ca. 173,1s ndher betrachtet. Die Abb. 5.74 zeigt,
dass wihrend der Stiitzung die Ausschldge der Dopplerfrequenz minimiert werden. Die Betrachtung
der I- und @Q-Korrelationen des gestiitzten Trackings zeigt keine deutliche Verbesserung bei den
I-Korrelationen, so dass weiterhin Fehler bei der Dekodierung der Navigationsnachricht auftreten.
Aufserdem ist in diesem Fall zu beachten, dass nach dem Signalabriss die I-Korrelationen umge-
klappt sein konnen. Eine &hnliche Verbesserung kann beim gestiitzten Tracking der GPS-Satelliten
18 und 25 beobachtet werden. Die Ergebnisse der Stiitzung fiir diese beiden GPS-Satelliten werden
ergdnzend dargestellt. Die Ergebnisse der Stiitzung fiir den GPS-Satelliten 18 sind in Abb. 5.76 bis
5.79 dargestellt. Die Ergebnisse fiir die Ausreiffer zur Systemzeit ca. 85,2s und ca. 86,6s sind in
Abb. 5.78 und 5.79 ndher dargestellt. In Abb. 5.80 bis 5.83 sind die Ergebnisse der Stiitzung fiir
den GPS-Satelliten 25 dargestellt. Die Ergebnisse fiir den Ausreifer zur Systemzeit ca. 150,1s ist
in Abb. 5.82 und 5.83 vergrofert dargestellt.
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Abb. 5.72: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Dopplerfrequenz des GPS-Sat 15. Systemzeit tg zur
210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.73: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Codephase des GPS-Sat 15. Systemzeit g zur 210 124,671
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.74: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Dopplerfrequenz des GPS-Sat 15 (Ausschnitt). Sys-
temzeit to zur 210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter
Baumen.
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Abb. 5.75: Ergebnisse der Stiitzung fiir die /- und Q-Korrelationen des GPS-Sat 15. Systemzeit ¢
zur 210 124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.77: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Codephase des GPS-Sat 18. Systemzeit g zur 210 124,671
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.78: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Dopplerfrequenz des GPS-Sat 18 (Ausschnitt). Sys-
temzeit to zur 210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter
Baumen.
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Abb. 5.79: Ergebnisse der Stiitzung fiir die /- und Q-Korrelationen des GPS-Sat 18. Systemzeit ¢
zur 210 124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.80: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Dopplerfrequenz des GPS-Sat 25. Systemzeit tg zur

210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.81: Ergebnisse der Stiitzung fiir die Codephase des GPS-Sat 25. Systemzeit g zur 210 124,671
Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.82: Ergebnisse der Dopplerfrequenz fiir GPS-Sat 25 (Ausschnitt). Systemzeit ¢ty zu der
210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. 5.83: Ergebnisse der I- und @Q-Korrelationen fiir GPS-Sat 25. Systemzeit ¢y zur
210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.

5.3.3.3 Zusammenfassung der Ergebnisse

Die Ergebnisse fiir die Fahrt unter Bdumen zeigen, dass die empfangenen GPS-Signale durch die
Biume gedampft bzw. abgeschattet werden. Mit der Uberpriifung der Satellit-Empfinger Geometrie
kénnen betroffene Signale den jeweiligen GPS-Satelliten zugeordnet und durch die ndhere Betrach-
tung der Tracking Ergebnisse kann erst auf eine Dampfung bzw. Abschattung zuriick geschlossen
werden. Aufgrund der Fahrt des Fahrzeugs an den Baumen vorbei treten diese nur kurzzeitig auf.
Das Tracking dieser empfangenen GPS-Signale mit dem SGE zeigt, dass bei einem kurzzeitigen
Abriss des Signals das Tracking mit der PLL-Rauschbandbreite von 2 Hz gehalten werden kann.
In diesem Fall treten jedoch Ausreifer in der Dopplerfrequenz und Codephase auf, welche zu Aus-
reifsern in der Position und Geschwindigkeit fiihren. Auferdem brechen die I-Korrelationen ein, so
dass Fehler beim Lesen der GPS-Navigationsnachricht auftreten kénnen. Anhand den I- und Q-
Korrelationen wird das S/N des empfangenen GPS-Signals berechnet, so dass ein Einbrechen der
I-Korrelationen auf eine Dampfung bzw. einer Abschattung des GPS-Signals hindeutet. Das wird
an Ausreifern fiir verschiedene empfangene GPS-Signale gezeigt. In den pradizierten Regelgrofien
kénnen diese Ausreifser direkt {iberbriickt werden und mit der Stiitzung werden die Ausreifier in der
Position und Geschwindigkeit des SGEs verbessert.

Die Ergebnisse fiir die Pradiktion der Regelgrofsen zeigen dhnliche Ergebnisse wie bei den Mess-
fahrten fir verschiedene Fahrmandéver. Die pradizierte Dopplerfrequenz und Codephase fiir das
empfangene GPS-Signal weisen ein geringes Rauschen auf und Ausreiffer sind nicht enthalten. Au-
flerdem liegen die pradizierten Regelgréfsen innerhalb des Rauschens der getrackten Regelgrofien
des SGEs. Das Kalman-Filter der Losen GNSS/INS-Integration schwingt durch die Kurvenfahrten
am Anfang der Messfahrt ein. Auferdem erfolgen weitere Kurvenfahrten, so dass die Kovarianz des
Gierwinkels im Kalman-Filter wieder korrigiert werden kann. Die Ergebnisse der Losen GNSS/INS-
Integration weisen ein geringeres Rauschen auf und Ausreifser sind nicht enthalten. Die Ergebnisse
der Position und Geschwindigkeit liegen innerhalb des Rauschens der Position und Geschwindigkeit
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des SGEs. Die Kovarianzen fir den Fehlerzustandsvektor des Kalman-Filters erreichen sehr schnell
eine Sattigung. Jedoch wird die Kovarianz fiir den Lagefehler des Gierwinkels wiahrend der Fahrt
immer wieder bei Kurvenfahrten korrigiert. Aufferdem werden die Sensormessfehler auf einen Wert
geschétzt. Die Ergebnisse fiir die Priadiktion der Empfangeruhrenfehlerrate mittels Extrapolation
liegen im Rauschen der Empfangeruhrenfehlerrate aus der Geschwindigkeitsschétzung des SGEs.
Die Genauigkeiten der prédizierten Dopplerfrequenz und Codephase sind ausreichend, so dass die
Tracking Loop vorgesteuert werden kann.

Die Ergebnisse fiir die Stiitzung der Tracking Loop zeigen, dass die Standardabweichung iiber die
getrackte Dopplerfrequenz aus der Standphase ein geeigneter Schwellwert fiir das Einschalten der
Stiitzung der jeweiligen Kanéle ist, wie bei den Messfahrten fiir verschiedene Fahrmandver. Die Stiit-
zung wird rechtzeitig fiir den jeweiligen Kanal eingeschaltet und die Ausreifier, welche aufgrund der
Déampfung bzw. Abschattung durch die Bdume entstehen, werden in den getrackten Dopplerfrequen-
zen und Codephasen vermindert. In der anschliefsend bestimmten Position und Geschwindigkeit sind
diese Ausreifter minimiert. Das Tracking nach einem Signalabriss kann direkt wieder aufsetzen, ohne
dass eine erneute Akquisition durchgefiihrt werden muss. In diesem Fall ist jedoch beim Lesen der
GPS-Navigationsnachricht zu beachten, dass die I-Korrelationswerte umgeklappt sein kénnen. Eine
Verbesserung bei den I-Korrelationen kann nur bedingt erfolgen. An dieser Stelle ist anzumerken,
dass mit einer Stiitzung kein Informationsgewinn der empfangenen geddmpften bzw. abgeschatteten
GPS-Signale erzielt werden kann. Die Ausreifser in der Geschwindigkeit des gestiitzten SGEs sind
deutlich verbessert.

5.3.4 Interpretation der Ergebnisse und Schlussfolgerungen

Die durchgefiihrten Tests des gesamten Messsystems in der Landfahrzeugnavigation zeigen, dass
die Ergebnisse des SGEs mit der Stiitzung verbessert werden konnen. Die Verbesserungen wer-
den bei verschiedenen Fahrzeugbewegungen und bei Ddmpfung bzw. Abschattung der empfangenen
GPS-Signale durch Bédume aufgezeigt. Die Auswertung der verschiedenen Messfahrten erfolgt in
der Nachbearbeitung (engl. post-processing), so dass zundchst die Ergebnisse des SGEs ausgewertet
werden und anschlieffend mit den gestiitzten Ergebnissen verglichen werden kénnen. Die erzielten
Ergebnisse werden in den folgenden Abschnitte fiir den SGE und fiir den gestiitzten SGEs interpre-
tiert und daraus Schlussfolgerungen gezogen.

5.3.4.1 Auswertung des SGEs

Die Auswertung mit dem SGE zeigt, dass die Fahrzeughewegung in Abhéngigkeit der Satellit-
Empfanger Geometrie in der Dopplerfrequenz und der Codephase fiir das zu trackenden GPS-
Signal abgebildet wird, indem unterschiedlich hohe Raten in der Dopplerfrequenz bzw. Codephase
auftreten. Jedoch wird die Abbildung in der Codephase durch die hohe Satellitenbewegung und
der Erddrehung iiberlagert, so dass die Fahrzeugbewegung unter Umstanden nicht mehr sichtbar
wird. Das kann anhand der Ergebnissen in der Auswertung von Dopplerfrequenz und Codephase fiir
verschiedene GPS-Satelliten mit unterschiedlichen Elevationswinkel belegt werden. Die Dopplerfre-
quenz, die aus der Bewegung des Senders (GPS-Satellit) und des Empféngers (Fahrzeug) resultiert,
wird zusétzlich noch mit der Uhrenfehlerrate des Satelliten und des SGEs iiberlagert. Diese am SGE
anliegende iiberlagerte Dopplerfrequenz wird getrackt.

In einem GPS-Satelliten wird eine Atomuhr verwendet, so dass die Uhrenfehlerrate des Satelli-
ten kurzzeitig sehr stabil ist. Die Uhrenparameter werden iiber die GPS-Navigationsnachricht fiir
jeden einzelnen Satelliten {ibermittelt. Mit diesen Uhrenparameter kann der Nutzer die Uhrenfeh-
lerrate nach IS-GPS-200H (2013) selbst berechnen. Der Abstand zwischen der berechneten und
der wahren Uhrenfehlerrate wird als minimal angenommen und ist deshalb vernachléssigbar. Die
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Empfangeruhr ist ein kostengiinstiger beheizbarer Quarz-Oszillator im Front-End des SGEs. Dieser
Quarz-Oszillator ist nicht stabil, so dass der Empfangeruhrenfehler und die Empfangeruhrenfehlerra-
te sehr groft werden kénnen und nicht konstant bleiben. Diese Uhrenfehler haben keine Auswirkung
auf die zu schitzende Position und Geschwindigkeit des SGEs, da diese bei der Schitzung mitbe-
stimmt werden. Die Empfangeruhrenfehlerrate wird in der getrackten Dopplerfrequenz abgebildet
und fiihrt, aufgrund der geringen Stabilitdt der Empféangeruhr, zu hohen Raten in der Dopplerfre-
quenz. Das kann durch den Vergleich der Dopplerfrequenz von verschiedenen GPS-Signalen mit den
Ergebnissen der Empfangeruhrenfehlerrate in der Auswertung gezeigt werden.

Die PLL und die DLL in der Tracking Loop sind nach dem gleichem Schema aufgebaut, so dass
die jeweilige Rauschbandbreite den Dynamikbereich der Tracking Loop fiir das zu trackenden GPS-
Signal festlegt. Die PLL-Rauschbandbreite legt die Dynamik in der Dopplerfrequenz und somit das
Rauschen in der getrackten Dopplerfrequenz fest. Wogegen die DLIL-Rauschbandbreite die Dyna-
mik in der Codephase und somit das Rauschen der getrackten Codephase festlegt. Die Wahl der
Rauschbandbreite soll nach der Art der Anwendung erfolgen. Jedoch ist zu beachten, dass neben der
Art der Anwendung, die Mindestbandbreite der PLL auch durch die Satellitenbewegung, die Erd-
drehung und die Empfangeruhrenfehlerrate festgelegt wird. Die Mindestbandbreite der DLL kann
sehr klein gew#hlt werden, da durch die Fahrzeugbewegung keine groken Anderungen in der Strecke
zwischen Satellit und SGE zu erwarten sind.

Aus der Dopplerfrequenz wird die Peseudostreckenrate berechnet und diese wird als Beobachtung fiir
die Geschwindigkeitsschitzung des SGEs verwendet. Daraus folgt, dass ein Ausreifter in der Dopp-
lerfrequenz in einem GPS-Signal sich somit als Ausreifer in den Geschwindigkeiten auswirken kann.
Das Gleiche gilt fiir die Positionsschatzung des SGEs. Die Pseudostrecke zu einem GPS-Satelliten
wird iiber die Codephase bestimmt und als Beobachtung fiir die Positionsschétzung verwendet. Ein
Ausreifser in der Codephase in einem GPS-Signal kann sich als Ausreifer in der Position auswirken.
Treten Ausreifser in der Dopplerfrequenz bzw. Codephase jedoch in allen Kanélen im gleichen Mafe
auf, so wirken diese sich nicht auf die zu schatzende Position und Geschwindigkeit aus sondern nur
auf den zu schitzenden Empréangeruhrenfehler/-rate. Die Position und Geschwindigkeit werden mit
einer Messrate von 1 kHz und ungefiltert ausgegeben, so dass diese Ausreifser nicht korrigiert werden
kénnen und somit direkt mit ausgegeben werden.

Die Rauschbandbreite der Positionsergebnisse ist auf die DLL-Rauschbandbreite zuriickzufiihren
und die Rauschbandbreite der Geschwindigkeitsergebnisse ist auf die PLL-Rauschbandbreite zu-
riickzufiihren. Im SGE werden keine Korrekturmodelle fiir die Atmosphére (Iono- und Troposphére)
angewendet und es werden keine Mafnahmen unternommen, um Mehrweg/Signalbeugung wéahrend
der Messung zu minimieren. Die Pseudostreckenmessung unterliegt diesen Fehler, so dass diese
um mehrere Meter falsch gemessen werden kann. Diese Fehler iibertragen sich in die anschliefsend
zu schitzende Position des SGEs. Zusétzlich ist zu beachten, dass eine ungiinstige Satellitengeo-
metrie zu grokeren Fehlern in der Position fiihren kénnen. Der Einfluss der Atmosphére auf die
Pseudostreckenrate ist minimal und somit vernachléssigbar. Aufserdem ist der Einfluss der Satel-
litengeometrie auf die Geschwindigkeitsschatzung minimal, so dass die Geschwindigkeit des SGEs
mit einer Genauigkeit von ca. 5cm/s bestimmt werden kann. Mehrweg/Signalbeugung wirkt sich
auf die Dopplerfrequenz bzw. auf die Messung der Pseudostreckenrate aus und kénnen zu Fehlern
von iiber 1 m/s in der Geschwindigkeit des SGEs fiihren.

5.3.4.2 Auswertung des gestiitzten SGEs

Die Auswertung mit dem gesamten Messsystem zeigt, dass die Ergebnisse der Losen GNSS/INS-
Integration und der Pradiktion der Regelgrofsen ein geringeres Rauschen aufweisen und im Rauschen
der Ergebnisse des SGEs liegen. Eine Vorsteuerung der Tracking Loop ist mit den prédizierten
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5 Anwendung bei der Landfahrzeugnavigation

Regelgréfien moglich und eine Stiitzung kann fiir verschiedene Fahrzeugbewegungen durchgefiihrt
werden.

Die Lose GNSS/INS-Integration wird erst nach der Durchfiihrung des Ubergangs vom h — n-
System gestartet. Der ausgewihlte Schwellwert fiir die horizontale Geschwindigkeit von 1m/s zur
Durchfithrung des Ubergangs ist praktikabel, da dieser Schwellwert beim Anfahren mit dem Fahr-
zeug sehr schnell erreicht wird und der horizontale Orientierungswinkel nach Norden aus der Ge-
schwindigkeitsschidtzung des SGEs bestimmt werden kann. Mit dem anschlieffend startenden Kal-
man-Filter der Losen GNSS/INS-Integration kénnen Restfehler aus der Durchfithrung des Uber-
gangs korrigiert werden. Die Untersuchung des Kalman-Filters zeigt, dass das Kalman-Filter mit
der Initialisierung der Matrizen von R, Q und Py sowie der Update Rate von 10Hz sehr gu-
te Ergebnisse erzielt werden. Jedoch sind Kurvenfahrten fiir das Einschwingen der Kovarianzen
der Fehlerzustdnde und fiir die Bestimmung der Sensormessfehler erforderlich. Die Stiitzwerte des
Kalman-Filters sind die Position und die Geschwindigkeit des SGEs, da diese ungefiltert zur Verfii-
gung stehen, kénnen direkt auftretende Fehler des SGEs iiber das Kalman-Filter Update in die Lose
GNSS/INS-Integration iibertragen werden. Es ist jedoch zu beachten, dass die Aufstellung von R
nur mit den relativ Genauigkeiten fiir die Position und Geschwindigkeiten des SGEs erfolgt und fiir
die gesamte Auswertung konstant bleibt. Aus diesem Grund werden die absoluten Genauigkeiten
fiir die Position und Geschwindigkeit des SGEs im Kalman-Filter nicht berticksichtigt. Auftretende
aufere Messfehler (Beispielsweise durch die Atmosphére, Mehrweg/Signalbeugung), die zu Fehler
in der Position und Geschwindigkeit des SGEs fiihren, werden in dem Kalman-Filter erst durch das
Update erfasst. Das Kalman-Filter kann anhand der zuléssigen Kovarianzen fiir die zu schitzenden
15 Fehlerzustédnde nur langsam diese auftretenden Fehler nach fiihren. Die Stiitzwerte vom SGE
miissen nur fiir das Kalman-Filter Update vorliegen, so dass wiahrend der Kalman-Filter Pradikti-
on der SGE auch mal ausfallen kann oder grofere Messfehler im SGE auftreten konnen ohne das
diese sich auf die Ergebnisse der Losen GNSS/INS-Integration auswirken. Das Kalman-Filter Up-
date sollte immer zeitnah erfolgen, damit die zu schiatzenden 15 Fehlerzustinde aktualisiert werden
konnen. Jedoch muss das Kalman-Filter Update abhéngig nach der Messrate des SGEs und der Re-
chenleistung des Notebooks erfolgen, damit eine Echtzeitanwendung gewéhrleistet werden kann. Die
Ergebnisse der Losen GNSS/INS-Integration sollen ein geringes Rauschen aufweisen und innerhalb
der Ergebnisse des SGEs liegen, damit eine Pradiktion der Regelgrofien mit einer ausreichenden
Genauigkeit erfolgen kann.

Die Préadiktion der Regelgrofen erfolgt fiir die zu trackenden GPS-Signale in dem jeweiligen Ka-
nal und die Berechnungen werden direkt nach dem Start der Losen GNSS/INS-Integration begon-
nen. Fiir die Pradiktion der Regelgrofien werden die Position und Geschwindigkeit aus der Losen
GNSS/INS-Integration iibernommen und die Empféngeruhrenfehlerrate wird iiber eine Regressions-
gerade extrapoliert. Die Satellitenposition, -geschwindigkeit und -uhrenfehler werden aus der Navi-
gationsnachricht fiir den jeweiligen GPS-Satelliten bestimmt. Alle diese Gréfen kdnnen als rauschfrei
angenommen werden, so dass die pridizierte Dopplerfrequenz und Codephase auch rauschfrei sind.
Die Auswertung zeigt bei einem Vergleich der pradizierten Regelgrofsen mit den getrackten Regelgro-
fen des SGEs, dass die Préadiktionen geringeres Rauschen aufweisen und innerhalb den getrackten
Ergebnisse des SGEs liegen. Aufserdem sind Ausreiffer in den Pradiktionen nicht enthalten, so dass
auftretende Fehler in der Dopplerfrequenz und Codephase iiberbriickt werden kénnen.

Die Stiitzung des SGEs erfolgt direkt in der Tracking Loop mit den priadizierten Regelgrofien und
fiir jeden Kanal unabhéngig voneinander. Das Einschalten der Stiitzung sollte nur dann erfolgen,
wenn es wirklich notwendig ist. Hierfiir muss zunéchst die Entscheidung getroffen werden, ob ein
Abriss des empfangenen GPS-Signals vorliegt oder ob das Tracking stabilisiert werden soll. Ein
Signalabriss kann tiber das S/N, welches aus den I-/Q-Korrelationen berechnet wird, festgestellt
werden. In diesem Fall sollten die pradizierten Regelgrofien fiir den entsprechenden Kanal gesetzt
werden, so dass der betroffene Satellit weiterhin in der Positions- und Geschwindigkeitsschéitzung
des SGEs verwendet werden kann. Liegt jedoch ein Signalabriss iiber einen langeren Zeitraum vor, so
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muss eine Akquisition durchgefithrt werden bevor das Tracking wieder gestartet werden kann. Eine
Stabilisation des Trackings ist dann erforderlich, wenn die Rauschbandbreite nicht ausreicht, um die
Dynamik im Signal zu erfassen und somit grofere Ausreifer in der Dopplerfrequenz bzw. Codepha-
se auftreten kénnen. Das wird am einfachsten iiber die Streuung der getrackten Dopplerfrequenzen
bestimmt. Nimmt die Streuung der getrackten Dopplerfrequenzen zu, so kann auf eine erhéhte Dy-
namik beim Tracking in der PLL zuriick geschlossen werden, so dass eine Stabilisation notwendig
ist. In diesem Fall ist auch mit einer erh6hten Dynamik beim Tracking in der DLL zurechnen, so
dass eine Stabilisierung notwendig ist. Das Einschalten der Stabilisation erfolgt iiber die Streuung
der getrackten Dopplerfrequenz fiir den entsprechenden Kanal. Dazu wird die Standardabweichung
der getrackten Dopplerfrequenzen aus der Initialsierungsphase als Schwellwert verwendet. In der
Arbeitsphase des Systems wird der Abstand zwischen der pradizierten und getrackten Dopplerfre-
quenz bestimmt. Ist der Abstand hoher als die Standardabweichung, so wird die Stiitzung fiir die
gleichzeitige Stabilisation von PLL und DLL eingeschaltet. Mit der anschliefenden Mittelwertbil-
dung zwischen der pradizierten und getrackten Regelgrofie konnen Ausreifter in der anschliefend
getrackten Dopplerfrequenz und Codephase minimiert werden, so dass die zu schétzende Position
und Geschwindigkeit des SGEs verbessert wird. Das wird anhand den Ergebnissen bei der Stiitzung
der Tracking Loop in der Auswertung gezeigt.

Das gesamte Messsystem ist ein riickgekoppeltes System. D. h. mit der Stiitzung wird in das Mess-
verfahren des SGEs eingegriffen und die Ergebnisse des SGEs werden wiederum als Stiitzwerte fiir
die Lose GNSS/INS-Integration verwendet. Mit diesem Eingriff in die Tracking Loop ist die GNSS-
Messung im SGE kein absolutes Messverfahren mehr. Fehler der Losen GNSS/INS-Integration kon-
nen in das Messverfahren des SGEs iibertragen werden und zu Fehlern in der zu schitzenden Position
und Geschwindigkeit des SGEs fiihren. Diese Fehler konnen sich dann wiederum iiber die Stiitzwer-
te in die Lose GNSS/INS-Integration iibertragen. In diesem Fall konnen die Fehler nicht korrigiert
werden und innerhalb des Systems weiter zunehmen. Eine Korrektur der Fehler ist in diesem System
nur dann moglich, wenn die Stiitzung des SGEs ausgeschaltet wird und der SGE wieder als absolutes
Messverfahren verwendet wird. In diesem Fall kénnen die Fehler der Losen GNSS/INS-Integration
mit den Stiitzwerten des SGEs korrigiert werden. Aufgrund dieses Zusammenhangs sollte die Stiit-
zung der jeweiligen Kanéle im SGE nur kurzzeitig und nicht fiir alle Kanéle gleichzeitig eingeschaltet
werden. In der Auswertung stellt sich heraus, dass die Empféngeruhrenfehlerrate ein sehr wichtiger
Parameter fiir die Umsetzung der Stiitzungsmethode ist. Das kann mit dem Zitat:

»The clock behavior is important in the design of phase-lock loops for ultra-tight inte-
gration, ... “ (Alban et al., 2003)

belegt werden.

Eine Verbesserung bzw. Vereinfachung der Umsetzung der Stiitzung kann auf verschiedene Weise er-
folgen. Mit einer stabileren Empfangeruhr ist die Empféangeruhrenfehlerrate minimal bzw. konstant,
so dass beim Tracking die Streuung der getrackten Dopplerfrequenzen des SGEs fiir alle Kanéle mi-
nimiert werden. In diesem Fall ist dann die Empfangeruhr nicht mehr der begrenzende Faktor fiir
die Finstellung der PLL-Rauschbandbreite, sondern die Dynamik aufgrund der relativen Bewegung
zwischen Satellit und Empfénger. Aufierdem kénnen die Regelgrofsen genauer préadiziert werden, da
nur noch die Fahrzeugbewegung eine wichtige Rolle spielt. Mit den genaueren Pradiktionen kann
eine stabilere Stiitzung vorgenommen werden, so dass eine Vorsteuerung der Tracking Loop iiber
einen langeren Zeitraum und fiir mehrere Kanéle gleichzeitig moglich ist. Weitere Verbesserungen
konnen bei der Stiitzung erzielt werden, indem bei der Einspeisung der pradizierten Regelgrofen
ein gewichtetes Mittel angewendet wird und die prédizierte Regelgrofe gegeniiber der getrackten
Regelgrofe geringer gewichtet werden. Es ist auch moglich, die gestiitzten Kanéle in der P fiir
die Schitzung von Position und Geschwindigkeit im SGE geringer zu gewichten. In beiden Féllen
konnen Fehler der Stiitzung in den Ergebnissen des SGEs abgefangen werden.

Die Stiitzung mit MEMS-Inertialsensoren fiihrt zu einem robusten Software GNSS-Empfénger.
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6 Zusammenfassung und Ausblick

Im Rahmen dieser Arbeit wurde eine Methode entwickelt, die das Tracking eines SGEs mit MEMS-
Inertialsensoren bei kinematischen Anwendungen stiitzt. Mit dieser Stiitzungsmethode werden die
Regelgrofien der PLL und DLL fiir die einzelnen Kanéle pradiziert, die dann fiir die Stabilisie-
rung bzw. die Vorsteuerung des Trackings verwendet werden. Dadurch wird das Tracking verbessert
und es konnen Ausreifser direkt in den GNSS-Beobachtungen minimiert werden, so dass diese in
der anschliefsend bestimmten Position und Geschwindigkeit des SGEs nicht mehr auftreten. Aufser-
dem konnen fiir abgeschattete GNSS-Satelliten die Beobachtungen pradiziert werden, so dass diese
weiterhin bei der Position und Geschwindigkeitsschétzung beriicksichtigt werden kénnen. Die Um-
setzung der Stiitzungsmethode erfolgte mit einem kostengiinstig entwickelten Messsystem, das aus
einem SGE fiir GPS-Signale mit dem C/A-Code auf der L1-Frequenz und einer MEMS-IMU mit
einem 3-achsigen Beschleunigungs- und Drehratensensor besteht. Die Algorithmen fiir die Stiitzung
wurden fiir die Echtzeitanwendung entwickelt und direkt in die Software des SGEs implementiert.
Jedoch aufgrund der hohen Datenraten des SGEs und der MEMS-IMU erfolgt die Auswertung in
der Nachbearbeitung.

Die Testung des entwickelten Messsystems erfolgte in der Landfahrzeugnavigation, so dass die Stiit-
zung bei hohen Dopplerraten und bei kurzzeitigen GPS-Signalabrissen unter realen Bedingungen
untersucht werden konnte. Dafiir sind Messfahrten mit verschiedenen Fahrmanover und eine Fahrt
unter Bdumen durchgefiihrt worden. Die Ergebnisse der Messfahrten zeigen, dass die Regelgro-
fen der Dopplerfrequenz und der Codephase fiir alle empfangenen GPS-Signale zuverlassig pradi-
ziert werden konnen und eine Vorsteuerung des Trackings moglich ist. Mit der Durchfiihrung der
Stiitzung konnen direkt auftretende Ausreiffer in der Dopplerfrequenz und Codephase verbessert
werden, so dass diese als Ausreifter in der anschliefiend zu schétzenden Postion und Geschwindig-
keit des SGEs minimiert werden. Auflerdem kénnen kurzzeitige Abschattungen der empfangenen
GPS-Signale iiberbriickt werden, so dass das Tracking direkt nach der Abschattung wieder aufge-
nommen werden kann und die betroffenen Satelliten wihrend der Abschattung in der Position und
Geschwindigkeitsschiatzung des SGEs weiterhin verwendet werden kénnen.

Bei den Untersuchungen stellt sich heraus, dass verschiedene Verbesserungen an dem entwickelten
Messsystem vorgenommen werden kénnen, um die Leistungsféhigkeit zu erh6hen und um eine Echt-
zeitanwendung zu ermoglichen. Fiir die Ermoglichung der Echtzeitanwendung des Messsystems ste-
hen heutzutage rechen leistungsfiahigere Notebooks mit Mehrkernprozessoren zur Verfiigung. Hier-
fiir muss zusétzlich die entwickelte C/C++ Software weiter optimiert und die Rechenabliufe weiter
parallelisiert werden. Die Steigerung der Leistungsfdhigkeit kann durch den Austausch der GNSS-
Empfangseinheit (Antenne und Front-End) und der MEMS-Inertialsensoren erhoht werden. Durch
die Verwendung einer GNSS-Empfangseinheit fiir verschiedene Triagerfrequenzen mit verschiede-
nen Bandbreiten kénnen weitere GNSS-Signale beriicksichtigt werden, wie z.B. die Galileo Signale,
so dass Multi GNSS-Anwendungen méglich werden. Aufserdem sollte in dem GNSS-Front-End ein
stabilerer Oszillator verbaut sein, damit bei der Stiitzung die Empfangeruhrenfehlerrate besser ap-
proximiert werden kann. Die MEMS-Technologie hat sich in den letzten Jahren weiterentwickelt, so
dass kombinierte MEMS-Inertialsensoren heutzutage in Grofte eines Chips zur Verfiigung stehen, in
denen beispielsweise ein 3-achsiger Beschleunigungs- und Drehratensensor verbaut sind. Die Achsen
der beiden Sensoren sind dann hochgenau parallel ausgerichtet, der Messbereich der Sensoren ist
erhoht und die Sensoren sind stabiler gegen dufere Einfliisse, wie beispielsweise Temperatur und
hohen Dynamiken. In dem Software GNSS-Empfanger sind keine Korrekturmodelle implementiert,



6 Zusammenfassung und Ausblick

so dass die Ergebnisse Fehler der Satellitenbahn, Satellitenuhr und der Atmosphére enthalten. Die-
se Fehler konnen beispielsweise direkt fiir die Beobachtungen in Echtzeit korrigiert werden, dazu
eignet sich die Anwendung des Erweiterungssystems Satellite-Based Augmentation System (SBAS)
mit der européischen Realisierung European Geostationary Navigation Overlay Service (EGNOS).
Mit diesem System ist es moglich, Korrekturwerte fiir die Pseudostreckenmessung der GPS-Signale
iiber die L1-Frequenz zu empfangen und in Echtzeit anzuwenden. Die Korrekturwerte werden mit
den zugehdrigen Genauigkeiten ausgesendet, so dass fiir die gemessene Pseudostreckenmessung die
Genauigkeit bekannt und eine Genauigkeit fiir die Position in der Ausgleichung bestimmbar ist. Die
Genauigkeit fiir die Pseudostreckenratemessung kann aus der getrackten Dopplerfrequenz abgelei-
tet werden, so dass eine Genauigkeit fiir die Geschwindigkeiten mit bestimmt werden kann. Diese
Genauigkeiten konnen fiir die Aufstellung der R-Matrix im Kalman-Filter der Lose GNSS/INS-
Integration verwendet werden. Auferdem liefert ein SBAS auch Integritdtsinformationen, mit der
die Zuverlassigkeit des GPSs iberpriift werden kann. Die Umsetzung und die Anwendung eines
SBAS erfolgt nach RTCA-DO229D (2006).

Dieser Beitrag zur Stiitzung eines Software GNSS-Empfangers mit MEMS-Inertialsensoren besta-
tigt, dass die GNSS/INS-Integration eine gute Ergdnzung fiir ein SGE mit Multi GNSS-Messungen
ist. Die vorgestellte Stiitzungsmethode kann kostengiinstig direkt implementiert werden und stei-
gert die Robustheit des SGEs. Die durch die Stiitzung erhaltene hoéhere Leistungsfahigkeit und
Genauigkeit des SGEs unter nicht optimalen Messbedingungen (beispielsweise in Stadtgebieten und
auf Straken mit Baumbewuchs am Strafenrand) fithrt zu zuverlissigen kinematischen Messungen.
Dies ist mit den vorhandenen kostengiinstigen Navigationssystemen bisher nicht méglich. Aufgrund
dieser Vorteile ist diese Stiitzungsmethode fiir den Einsatz in kommerziellen Navigationssystemen
besonders geeignet.
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Anhang A
Koordinatensysteme

Die Erde wird mit einem Rotationsellipsoid auf der Basis eines inertialen Koordinatensystems (i-
System) modelliert. In das Rotationsellipsoid werden globale Koordinatensysteme und fiir eine be-
liebige Position auf der Oberfliche des Rotationsellipsoides werden lokale Koordinatensysteme fest-
gelegt. Eine Ubersicht des Erdmodells mit den Koordinatensystemen ist in Abb. A.1 dargestellt.

~ Zi = 7¢

S

Nullmeridian

Abb. A.1: Erdellipsoid mit Koordinatensystemen nach Jekeli (2001) und Wendel (2011).

Der Ursprung des Inertialkoordinatensystems liegt im Massenschwerpunkt der Erde mit der Z%-
Achse in Richtung der Rotationsachse. Die X’- und Y% Achse liegen in der Aquatorebene und sind
nach den Beobachtungen zu den Fixsternen ausgerichtet. Das Erdellipsoid ist nach dem World
Geodetic System 1984 (WGS84) festgelegt. Der Mittelpunkt fallt mit dem Ursprung des Inertial-
koordinatensystems zusammen und die Ausrichtung erfolgt nach den Polen. Die grofe Halbachse
a liegt in der Aquatorebene und die kleine Halbachse b auf der Rotationsachse zu den Polen. Die
Rotation des Erdellipsoids erfolgt in Ost Richtung und wird durch die Erdrotationsrate €, angege-
ben. Auferdem wird ein Nullmeridian festgelegt, welcher durch das Londoner Stadtteil Greenwich
(Grofsbritannien) verlduft. In diesem Erdellipsoid werden zwei Koordinatensysteme festgelegt mit
denen die Position auf der Erdoberfliche angegeben werden kann. Die Position kann in kartesischen
Koordinaten im ECEF (engl. earth-centered earth-fixed) (e-System) und in geographischen Koordi-
naten LLH (engl. longitude, latitude, height) angegeben werden. Mit dem ECEF wird die Position in
einem kartesischen erdfesten Koordinatensystem angegeben. Der Ursprung der Koordinatenachsen
ist der Massenmittelpunkt der Erde. Die X¢-Achse liegt in der Aquatorebene und zeigt in Richtung
des Nullmeridians. Die Z¢-Achse verlduft entlang der Rotationsachse und zeigt in Richtung des
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Nordpols. Die Y¢-Achse wird in der Aquatorebene zu einem rechtshindigen Koordinatensystem er-
génzt. Die Angabe der Koordinaten fiir die Position erfolgt mit X und fiir die Geschwindigkeit mit

X¢. Mit dem LLH wird die Position auf dem Ellipsoid durch die Winkel der geographischen Lange
(engl. longitude) A, der geographischen Breite (engl. latitude) ¢ und der geographischen Hohe (engl.
height) h angegeben. Die Zahlung fiir A erfolgt ab dem Nullmeridian positiv in Ost Richtung, fiir
¢ erfolgt mit einer Exzentrizitit zum Mittelpunkt positiv von der Aquatorebene in Nord Richtung
und fiir h erfolgt positiv in Vertikalrichtung zur Ellipsoidoberfliche. Die Bewegung auf der Erdober-
fliche wird mit einem lokalen Koordinatensystem, das Navigationssystem (n-System), erfasst. Das
n-System wird standig mitgefiihrt und der Ursprung wird in den LLH- oder ECEF-Koordinaten an-
gegeben. Die Ausrichtung der Koordinatenachse erfolgt zur Vertikalrichtung der Ellipsoidoberfliache
in Nord (z"), Ost (y") und Unten (z") (engl. north, east, down) (NED). Die Koordinaten fiir die
Position werden mit " und fiir die Geschwindigkeit mit Z" angegeben. AuRerdem kann ein lokales
Horizontsystem (h-System) festgelegt werden, welches an dem Schwerefeld der Erde ausgerichtet
und nicht nach Norden orientiert wird. Es wird angenommen, dass bis auf die Orientierung nach
Norden, das Horizontsystem mit dem Navigationssystem {ibereinstimmt (Jekeli, 2001) (Wendel,
2011).

Die Sperzifikationen des WGS84-Erdmodells und die Transformationsrechnung zwischen den Koor-
dinatensystemen werden in den folgenden Abschnitten beschrieben.

A.1 WGS84-Erdmodell

Das WGS84-Erdmodell wird nach DMA TR 8350.2 (1991) spezifiziert. Jedoch wird bei GPS und
SBAS-Messungen mit den vom Systembetreiber vorgegebenen konstanten Parameter verwendet.
Dafiir liegen die Dokumente RTCA-DO229D (2006) und IS-GPS-200H (2013) zugrunde, das die
Werte fiir Tab. A.1 beschreibt.

Tab. A.1: WGS84-Parameter nach RTCA-DO229D (2006) und IS-GPS-200H (2013).

Parameter Bezeichnung

a = 6378137m Grofe Halbachse (engl. semi-major axis)

b= 6356752,3142m Kleine Halbachse (engl. semi-minor axis)
(Abgeleitete Grofe)

e? = 6,694379991013 - 1073 Quadrat der ersten Exzentrizitat

(engl. square of first eccentricity)
(Abgeleitete Grofe)
f = 3,35281066474-1073 Abplattung (engl. flattening)
p = 3,986 005 - 1014 m3 /52 Gravitationskonstante der Erde
Qe = 7,2921151467 - 1075 rad/s Erdrotationsrate

Fiir jede Position auf der Erdoberfliche kénnen Kriimmungsradien mit den WGS84-Parametern
berechnet werden, welche beispielsweise fiir die Transformation zwischen den Koordinatensystemen
benétigt werden. Aufserdem kann mit den WGS84-Parametern ein vereinfachtes Modell fiir die
Schwerebeschleunigung aufgestellt werden, so dass die Schwerebeschleunigung fiir eine Position in
der Umgebung des Erdellipsoids bestimmt werden kann. Das wird in den folgenden Abschnitten
beschrieben.
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A.2 Transformationen

A.1.1 Krimmungsradien

Die Kriimmungsradien werden in Nord-Siid und Ost-West Richtung festgelegt und koénnen fiir je-
den Punkt auf dem Erdellipsoid in Abhéngigkeit der geographischen Breite ¢ berechnet werden.
Auferdem kann zusétzlich aus diesen beiden Kriimmungsradien ein durchschnittlicher Kriitmmungs-
radius berechnet werden. Die Berechnung der Kriimmungsradien erfolgt nach Titterton und Weston
(2004):

e Kriimmungsradius in Nord-Siid Richtung:

a- (1 — 62)
fin = (1—e2-sin? () Ay

e Kriimmungsradius in Ost-West Richtung:

a

Ry —
o V1 —e2-sin?(p)

(A.2)

e Durchschnittlicher Krimmungsradius:

Ro=+/Rg - Ry (A.3)

A.1.2 Schwerebeschleunigung

Die Schwerebeschleunigung kann durch ein vereinfachtes Modell (g-Modell) fiir jeden beliebigen
Punkt in der Umgebung des Erdellipsoids berechnet werden. Dafiir sind die geographische Breite ¢,
die ellipsoidische Hohe A und der durchschnittliche Kriimmungsradius Ry des Punktes notwendig.
Die Gleichung fiir die Berechnung der Schwerebeschleunigung ¢ ist nach Wendel (2011)

. . Ry \°
g:gg-(1+91~81n2(g0)+gz~81n2(2'g0))'<R0ih> (A.4)

mit den Parametern go — 9,780318m/s?, g1 — 5,3024 - 103 m/s? und go — 5,9 - 10~ m/s2.

A.2 Transformationen

In diesem Abschnitt werden ausgewéhlte Transformationen der Position und Geschwindigkeit zwi-
schen den Koordinatensystemen beschrieben.

A.2.1 Position (ECEF +— LLH)

Die Transformation der Position zwischen ECEF und LLH wird in diesem Abschnitt beschrieben.
e ECEF — LLH

Die Transformation vom ECEF in das LLH erfolgt mit einem iterativen Verfahren nach
Hofmann-Wellenhof et al. (2007). Dafiir muss zunéchst die geographische Lénge mit

Ye
A = arct —= A5
arctan <X5> (A.5)

berechnet und anschlieftend folgende Berechnungsschritte nacheinander durchgefiihrt werden:
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ip=1/(X)?+ (V)

—

Ze
ii. g = arctan < (11— 62)1>
p

a2
iii. No =
Va2 - cos? (pg) + b2 - sin® (o)
iv. h= —L N,
cos (o)

. e (1 ) NO >—1
V. = arctan { — - — e
v p No+ h

vi. Setze und vergleiche: g = ¢

Liegt bei Schritt vi. der Unterschied zwischen ¢ und ¢g unterhalb der Rechengenauigkeit,
so wird das iterative Verfahren abgebrochen und das Ergebnis der ellipsoidischen Koordina-
ten werden aus dieser Iteration iibernommen. Ansonsten wird die néchste Iteration ab dem
Berechnungsschritt iii. gestartet.

e LLH — ECEF

Die Transformation vom LLH ins ECEF erfolgt nach Wendel (2011). Fiir die Durchfithrung
miissen der Krimmungsradius in Ost-West Richtung bestimmt und folgende Gleichungen
angewendet werden:

X¢=(Rg+h)-cos(yp) - cos(N)
Y= (Rg+h)-cos(p)-sin(A) (A.6)
Z¢=(Rg- (1 —¢?) +h) -sin(p)

A.2.2 Geschwindigkeit (ECEF +— NED)

Fiir die Transformation der Geschwindigkeiten vom n-System ins e-System muss der Ursprung des
n-Systems in geographischen Koordinaten vorliegen, so dass die Richtungskosinusmatrix C¢, nach
Jekeli (2001) aufgestellt werden kann:

—sin(p) cos(A) —sin(A) —cos(p) cos(N)
C;, = | —sin(p)sin(A)  cos(\)  —cos(p)sin(N) (A7)
cos(p) 0 —sin(y)

Die Richtungskosinusmatrix hat die Eigenschaft, das die Inverse einer Matrix gleich der Transponier-
ten ist. Nach Titterton und Weston (2004) gilt der Zusammenhang fiir die Richtungskosinusmatrix
der umgekehrte Transformation:

T
cr = (Cy) (A.8)
Mit der Richtungskosinusmatrix kénnen die Transformationen durchgefiihrt werden:
e NED — ECEF:
Xe=cCe. " (A.9)
e ECEF — NED nach Wendel (2011):

—

" =Cr. X (A.10)
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GPS

GPS wird durch die US-Regierung betrieben und ist in erster Linie fiir das amerikanische Militar
bestimmt. Fiir die zivile Nutzung steht dieses System nur eingeschrénkt zur Verfiigung. Alle notwen-
digen Systeminformationen zur Bestimmung von Empfangerposition und -geschwindigkeit mittels
des GPS-C/A-Codes sind in dem frei verfiigharen Dokument IS-GPS-200H (2013) beschrieben.
Es werden Uhren- und Ephemeridenparameter benétigt, welche von den jeweiligen GPS-Satelliten
iiber die Navigationsnachricht dem Nutzer {ibermittelt werden. In Tab. B.1 sind diese notwendigen
Uhren- und Ephemeridenparameter aufgelistet.

Tab. B.1: GPS-Uhren- und Ephemeridenparameter nach IS-GPS-200H (2013)

Parameter Bezeichnung

toc [s] Referenzzeit der Satellitenuhr in Wochensekunde (engl. time of clock)
tgd [s] L1 Korrekturterm (engl. group delay)

afo [s] Konstanter Korrekturterm fiir die Satellitenuhr

ag [s/s] Korrekturterm 1. Ordnung fiir die Satellitenuhr

afs [s/s?]  Korrekturterm 2. Ordnung fiir die Satellitenuhr

An [rad/s| Mittlere Bewegung (Differenz zum berechneten Wert)

My [rad] Mittlere Anomalie zur Referenzzeit

VA [vVm]  Quadratwurzel der grofen Halbachse (engl. semi-major axis)

e -] Exzentrizitét

Qo [rad] Lénge des aufsteigenden Knotens in der Bahnebene (Rektaszension)
w [rad] Argument des Perigdums

Q [rad/s| Rate der Rektaszension

i [rad| Inklination

IDOT [rad/s| Rate der Inklination

Cuc,Cus  |rad] Harmonische Korrekturterme fiir das Argument der Breite
Cre,Crs  |m] Harmonische Korrekturterme fiir den Radius
Cic,Cis  |rad] Harmonische Korrekturterme fiir den Winkel der Inklination

toe [s] Ephemeriden Referenzzeit in Wochensekunde (engl. time of ephemeris)
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Zusatzlich zu den Parameter werden Statuswerte dem Nutzer mit tibertragen. Durch Wertevergleich
konnen Datenfehler vermieden werden. Statuswert fiir die Satellitenuhr ist IODC (engl. issue of data,
clock) und der Statuswert fiir die Ephemeriden ist IODE (engl. issue of data, ephemeris). Auferdem
wird ein allgemeiner Gesundheitszustand (engl. health) fiir den jeweiligen Satelliten mit {ibertragen,
womit der gesamte Satellit von den Systembetreibern als unbrauchbar gesetzt werden kann. Vor der
Nutzung der Uhren- und Ephemeridenparameter sollte das unbedingt iiberpriift werden.

In den Nachfolgenden Abschnitten wird die Berechnung der Satellitenposition, -geschwindigkeit und
des Satellitenuhrenfehlers beschrieben.

B.1 Satellitenposition

Die Bestimmung der Satellitenposition im e-System zum Zeitpunkt ¢ erfolgt nach IS-GPS-200H
(2013) mit folgenden Berechnungsschritten:

o Zeitpunkt zur Ephemeriden Referenzzeit:

te =t — toe (B.1)

e Grofie Halbachse:

A= (\/Z)Z (B.2)

e Berechnung der mittleren Bewegung:

om 59

e Korrektur der mittleren Bewegung:

n=mng+ An (B.4)

e Mittlere Anomalie:

Mg = My+n -t (B.5)

e Kepler’s Gleichung fiir die exzentrische Anomalie:
Mk = Ek —e-sin (Ek) (B6)

E). wird mit einer iterativen Losung der Gleichung bestimmt.

e Wahre Anomalie

(VI=e2-sin(Ey)) / (1 = e cos (Ey)

= arct B.7
= AR | s (B — )/ (1= e - cos (B) B0

e Argument der Breite:
P =vp +w (B.8)
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Zweite harmonische Storung:
dup = Cys - sin (2 - Pg) + Cye - cos (2 - Dy)
Org = Crg - 8in (2 - @) 4+ Ce - cos (2 - Dy)
0t = Cis - sin (2 - @) + Cie - cos (2 - Dy)

Korrektur des Breitenarguments:

U = (I)k +(5uk

Korrektur des Radius:

re=A-(1—e-cos(FEy))+ org

Korrektur der Inklination:

i =19 + 01, + IDOT - t,

Berechnung der Position in der Bahnebene:

xp = 1) - cos (ug)

yp = 1 - sin (ug)

Korrektur der Lange des aufsteigenden Knotens:

QkZQo—i—(Q—Qe)-tk—Qe'toe

Position im e-System:
Xi = xy - cos () — yg - cos (ix) - sin ()
Yy = xp - sin (Q) + yi - cos (ig) - cos ()

Z =y - sin (iy)

B.2 Satellitengeschwindigkeit

e Zeitliche Ableitung der mittleren Anomalie:

My =n

e Zeitliche Ableitung der exzentrischen Anomalie:

My,

oo Mk
F 1—e-cos(Eyg)

B.2 Satellitengeschwindigkeit

Korrektur der Breite
Korrektur des Radius (B.9)

Korrektur der Inklination

(B.10)

(B.11)

(B.12)

(B.13)

(B.14)

(B.15)

Die Gleichungen fiir die Berechnung der Satellitengeschwindigkeit ergeben sich durch die Bildung
der zeitlich partiellen Ableitungen der einzelnen Gleichungen fiir die Satellitenpositionsberechnung
aus Abschnitt B.1. Die Ableitungen befinden sich nicht in IS-GPS-200H (2013), sondern miissen
selbststandig durchgefiithrt oder kénnen in Farrell (2008) nachgelesen werden. Folgende Berech-
nungsschritte fiir die Satellitengeschwindigkeit im e-System zum selben Zeitpunkt t, wie bei der
Satellitenpositionsberechnung, miissen durchgefiithrt werden:

(B.16)

(B.17)
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o Zeitliche Ableitung der wahren Anomalie:

. V1—e2
U =

= . F B.18
1 —e-cos(Ey) g ( )

Zeitliche Ableitung des Arguments der Breite:
Up = Ok + 2 - 0 - (Cys - €08 (2 (w+vg)) — Cye - sin (2 - (w+ vg))) (B.19)

Zeitliche Ableitung des Radius:
fp=A-e-sin(Eg)-Ey4+ 20 (Crs-cos (2 (w+wg)) — Cre-sin (2 (w4 wvx))) (B.20)

e Zeitliche Ableitung der Inklination:
di
% = IDOT + 2 0y - (Cig - 08 (2 - (w + vp)) — Cie - 8in (2 - (w + v3))) (B.21)

Geschwindigkeit in der Bahnebene:

T = 7 - cos (ug) — r - sin (ug) - @
= T (ug) — 7 (u) i (B.22)
Uk = Tk - sin (ug) + r - cos (ug) - Uy

Zeitliche Ableitung der Linge des aufsteigenden Knotens:
Q=0 —Q, (B.23)

Geschwindigkeit im e-System:

X;z = i‘k - COS (Qk) — Tk - sin (Qk) . Qk — yk + COS (Zk) - sin (Qk)

di )
— Yg (—1 - sin (i) - sin (Qg) - % + cos (ix) - cos () - Qk>

Yk,e = Iy - sin (Qg) + zx - cos (Qy) - Q. + Uk - cos (ig) - cos () (B.24)
di )
+ Yk - (—1 - sin (i) - cos (Q) - % — cos (ig) - sin (Q) - Qk)
dig,

Z}:’ = Yy - sin (ix) + yx - cos (i) - r

B.3 Satellitenuhrenfehler

Der Satellitenuhrenfehler fiir den Zeitpunkt ¢ wird nach

Stsar = ago + agpy - (t —toe) +apa - (t —toe)? + trer — tga (B.25)
mit dem relativistischen Term

trey = F-e-VA-sin (Ey)

und dem konstanten Parameter F' = —4,442807633 - 10~'%s/y/m berechnet (IS-GPS-200H, 2013).
Die exzentrische Anomalie Ej, muss zuvor mit Gl. (B.6) bestimmt werden. Der Satellitenuhrenfehler
wird mit negativem Vorzeichen an die Satellitenuhr angebracht.

Die Bildung der zeitlichen partiellen Ableitung der Gl. (B.25) liefert die Gleichung fiir die Satelli-
tenuhrenfehlerrate zum Zeitpunkt ¢:

Stsat = apy +2-apy- (t —toe) + F-e-VA-cos (Ey) - By, (B.26)
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Inertiale Navigation

In der inertialen Navigation werden fortlaufend die Lagednderung, die zuriickgelegte Strecke und die
Zeit seit der letzten Positionsbestimmung gemessen. Die aktuelle Position ergibt sich dann durch Ad-
dition dieser Inkremente zu der letzten Position. Fiir die Messung werden 3-achsige Beschleunigungs-
und Drehratensensoren verwendet. Die Beschleunigungssensoren messen die spezifische Kraft, die
erst durch die Reduzierung um die Schwerebeschleunigung der Erde zu Geschwindigkeit und Position
integriert werden konnen. Die Drehratensensoren messen unabhangig dazu die Winkelgeschwindig-
keit, die durch Integration in Winkel umgerechnet werden kénnen (Wendel, 2011). Die Kombination
der Messungen zur Berechnung von Position, Geschwindigkeit und Lage erfolgt mit der Strapdown-
Rechnung in Abschnitt 4.1.2. Fiir die Ausgabe von Position, Geschwindigkeit und Lage im n-System
muss ein korperfestes Koordinatensystem (engl. body system) (b-System) fiir die Sensormessungen
definiert werden. Die Transformation vom b-System ins n-System erfolgt iiber Eulerwinkel mit ei-
ner Richtungskosinusmatrix. Die Definition und die Lagedarstellung mit Eulerwinkel werden in den
folgenden Abschnitten beschrieben.

C.1 Korperfestes Koordinatensystem

Die Messungen der Beschleunigungssensoren f und der Drehratensensoren & werden in einem kor-
perfesten Koordinatensystem (engl. body system) (b-System) angeordnet. Dazu miissen die Ach-
sen der beiden Inertialsensoren zueinander parallel sein. Die Ausrichtung des b-Systems erfolgt in
Anlehnung an das n-System. Die Anordnung der Achsen des b-Systems mit den Messgrofen der
Inertialsensoren ist in Abb. C.1 dargestellt.

Wy fx

-

ty

N\ VRS
¥ [

Abb. C.1: Anordnung im korperfesten Koordinatensystem (b-System) nach Jekeli (2001).

Die Messung der Beschleunigungssensoren erfolgt in Achsrichtung und die Messung der Drehraten-
sensoren erfolgt auf der Achse gegen den Uhrzeigersinn (mathematisch positiv). Bei einem Einbau
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der Inertialsensoren in ein Fahrzeug sollte die x-Achse in die Hauptbewegungsrichtung, die y-Achse
nach rechts zur Hauptbewegungsrichtung und die z-Achse nach unten zeigen (Jekeli, 2001).

C.2 Lagedarstellung

Die Lagedarstellung erfolgt mit 3 Eulerwinkel (¢, 6,1) und deren Anordnung ist in Abb. C.2 dar-
gestellt.

¢ x
A
>

N G
vZ

Abb. C.2: Anordnung der Eulerwinkel nach Titterton und Weston (2004).

Die Eulerwinkel werden positiv gegen den Uhrzeigersinn je Achsrichtung gezéhlt. Fallen die Ko-
ordinatenachsen mit dem b-System zusammen, so kénnen die Eulerwinkel die Lagednderung eines
Fahrzeugs mit

¢ ... Rollwinkel (engl. roll angle)

0 ... Nickwinkel (engl. pitch angle)

¥ ... Gierwinkel (engl. yaw angle)

beschreiben (Jekeli, 2001; Titterton und Weston, 2004).

Die Transformation der Messwerte zwischen dem b- und dem n-System erfolgt iiber die Richtungs-
kosinusmatrix, welche nach Titterton und Weston (2004) aufgestellt werden kann. Die Aufstellung
dieser Matrix erfolgt iiber die Richtungskosinusmatrix der jeweiligen Koordinatenachsen:

1 0 0
Ci: =10 cos(¢) sin(¢) (C.1)
|0 —sin(¢) cos(¢)

cos(f) 0 —sin(0)
C,= 0 1 0 (C.2)
sin(f) 0 cos(6)

cos(vp) sin(yp) 0
C. = |—sin(y) cos(y) 0 (C.3)
0 0 1
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C.2 Lagedarstellung

Mit diesen Richtungskosinusmatrizen kann anschliefsend die Richtungskosinusmatrix C% fiir die
Transformation vom n-System ins b-System berechnet werden:

ct=c,-C,-C, (C.4)

Fiir die umgekehrte Transformation sei angemerkt, dass die Richtungskosinusmatrizen bzw. die
zusammengesetzte Richtungskosinusmatrix orthonormal sind, so dass die Inverse einer Matrix gleich
der Transponierten ist. Deshalb ergibt sich die Richtungskosinusmatrix Cj' fiir die Transformation
vom b-System ins n-System mit folgender Gleichung:

cg:(cg)T:CZ-cgj-cf:

cos(0) cos(vp) — cos(¢)sin(v)) + sin(¢) sin(f) cos(yp)  sin(¢) sin(ep) + cos(¢) sin(#) cos(1))
cos(0)sin(v))  cos(@) cos(v)) + sin(¢) sin(f) sin(vp)  — sin(¢p) cos(v) + cos(¢) sin(0) sin (1))

— sin(6) sin(¢) cos(0) cos(¢) cos(f)
(C.5)
Die Richtungskosinusmatrix kann fiir kleine Winkel mit
sin(¢) — ¢, sin(f) — 0, sin(y)) — ¢
cos(¢) — 1, cos(f) — 1, cos(yp) — 1
und den Produkten
p-0—0, ¢-0—=0, ¢-v—=0
0-¢—0, 6-0—-0, 0-v—0
Y-p—=0, p-0—=0, v-p—=0
angendhert werden (Wendel, 2011):
1 -y 0
e R (C.6)
-0 ¢ 1

Nach Wendel (2011) kénnen die Eulerwinkel wieder aus der Richtungskosinusmatrix mit

¢ = arctan 2 (C3z, Cs3)
0 = arcsin (—Csq) (C.7)
1 = arctan 2 (Cgyp, Cy1)

berechnet werden.

Bei der Anwendung von Eulerwinkeln ist zu beachten, dass bei der Berechnung der zeitlichen Ande-
rungen der Eulerwinkel Singularitdten auftreten kdnnen. Beispielsweise tritt bei der Berechnung der
Anderung fiir den Gierwinkel eine Division durch 0 auf, wenn der Nickwinkel £90° annimmt, vgl.
Gl. (4.7). Auferdem kénnen der Rollwinkel und der Gierwinkel nicht mehr aus der Richtungskosi-
nusmatrix berechnet werden, vgl. Gl. (C.7). Zusammenfassend wird das als kardanische Blockade
(engl. gimbal-lock) bezeichnet und ist ausfiihrlich in Wendel (2011) beschrieben. Das kann z.B. bei
der Anwendung in der Luftfahrzeugnavigation auftreten. In diesem Fall sollte fiir die Lagedarstel-
lung Quaternionen verwendet werden. Weitere Informationen zur Lagedarstellung mit Quaternionen
sind u.a in Jekeli (2001), Titterton und Weston (2004) und Wendel (2011) beschrieben.
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Anhang D

Lose GNSS/INS-Integration

Die Systemmatrix F fiir den 15 Fehlerzustands Kalman-Filter der Losen GNSS/INS-Integration wird
nach Wendel (2011) aber mit positiv gezdhlter geographischen Hohe h aufgestellt. Die Herleitung
der Systemmatrix ist u.a. in Jekeli (2001) und Wendel (2011) beschrieben. Die Systemmatrix hat

die Form
F11. 1 o o o0 |
F21 F22 F23 -C} 0
F=|F31 F32 F33 0 -C7
0 0 o0 0 0
0 0 o0 0 0
- - 15x15
mit den Elementen
— M —_
0 0 —=
Ry +h
F11 = | y"tan (p) 0 9"
Ry +h Rp+h
0 0 0 |
F21 =
0 —zm g —Qsin(p) 0 0
im0 —gn 2. 0 0 of +
—g" &0 —Q.cos(p) 0 0
L 0 0
Ry +h 1
0
(RE + h)cos (v)
0 0 1

0

5 T

Y

(R + h) cos? (¢)

(D.1)

(D.2)

- n -

_y
(RE + h)Q
mTL
(Ry + h)?
gy tan (p)

(Rg + h)* ]




Anhang D Lose GNSS/INS-Integration

F22 =
i 0 yhtan(p) @™ 7
0 Q. sin () 0 Rg+h Ry +h
o : y" tan (¢) 9"
—l2.1_ _ 4+ | ) 0 _
Qe sin (@) | 0 Qe cos (¢) Fr— Fr—
0 Qe cos (p) 0 x y" 0
L Rny+h Rp+h i
- i 1 i
0 -z gn " Rerh
°n _an _ O O
+ | 2 0 T Rn + h »
n oan tan (¢
-y 0 0 — 0
- i Rp+h |
(D.4)
0 12 1
F23=—|Cp-| f£ o0 —p° (D.5)
b b
fy fa O
- yn -
) 0 —
—Q.sin(p) 0 0 (Re +h)
xn
F31 =— 4 0 v
—Qccos(p) 0 0O y" _y"tan(p)
L(RE + h) cos? (¢) (Rg + h)? ] (D.6)
1
B h 0 0
0 ! 0
(Rg + h) cos ()
0 0 1
_ 1 -
0 0
1 Reg+h
F32=— |- p—p 0 0 (D.7)
0 _tan(p)
L Rp+h
F33 =
o it @t ]
0 Q. sin () 0 Rg +h Ry +h D)
- : Y™ tan (p) g D.8
120 « _ S + | ) 0 _
Qe sin (¢) | 0 Qe cos (p) Re+ h Re i h
0 Qe cos (p) 0 " " 0
L Ry +h Rrg+h i

der Einheitsmatrix I und der Richtungskosinusmatrix C?.
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Anhang E

Ergebnisse zur Auswertung der Messfahrten in
der Landfahrzeugnavigation

Ergidnzend zu der Auswertung der Messfahrten in der Landfahrzeugnavigation aus Abschnitt 5.3
werden die Ergebnisse aus dem Kalman-Filter der Losen GNSS/INS-Integration fiir die Pradiktion
der Regelgrofen aufgezeigt. Es werden die Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Fehlerzu-
stande aus der Kovarianzmatrix P und die ermittelten Sensormessfehler aus dem Fehlerzustands-
vektor ¥ dargestellt.
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Abb. E.1: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Positions- und Geschwindigkeitsfehler im
n-System. Systemzeit to zur 209 155,254 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit).
Achtfahrt.
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Abb. E.2: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Lagefehler im n-System. Systemzeit ¢y zur
209 155,254 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.
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Abb. E.3: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Sensormessfehler im b-System. Systemzeit
to zur 209 155,254 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.
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Abb. E.4: Ergebnisse der Sensormessfehler im b-System. Systemzeit ty zur 209 155,254 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Achtfahrt.
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Abb. E.5: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Positions- und Geschwindigkeitsfehler im
n-System. Systemzeit tg zur 207 543,268 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit).
Beschleunigungs- und Bremsfahrt.
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Abb. E.6: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Lagefehler im n-System. Systemzeit ¢y zur
207 543,268 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Brems-
fahrt.
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Abb. E.7: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Sensormessfehler im b-System. Systemzeit
to zur 207 543,268 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und
Bremsfahrt.
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Abb. E.8: Ergebnisse der Sensormessfehler im b-System. Systemzeit to zur 207 543,268 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Beschleunigungs- und Bremsfahrt.
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Abb. E.9: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Positions- und Geschwindigkeitsfehler im
n-System. Systemzeit tg zur 207 214,308 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit).
Schlangenlinienfahrt.
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Abb. E.10: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Lagefehler im n-System. Systemzeit ¢y zur
207 214,308 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. E.11: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Sensormessfehler im b-System. Systemzeit
to zur 207 214,308 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. E.12: Ergebnisse der Sensormessfehler im b-System. Systemzeit tg zur 207 214,308 Wochense-
kunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Schlangenlinienfahrt.
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Abb. E.13: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Positions- und Geschwindigkeitsfehler im
n-System. Systemzeit ¢t zur 210 124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit).
Fahrt unter Bdumen.
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Abb. E.14: Ergebnisse der Standardweichungen fiir die Lagefehler im n-System. Systemzeit tg zur
210124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Baumen.
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Abb. E.15: Ergebnisse der Standardabweichungen fiir die Sensormessfehler im b-System. Systemzeit
to zur 210 124,671 Wochensekunde und 1748 Woche (GPS-Zeit). Fahrt unter Bdumen.
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