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Zusammenfassung

Untersuchungen zur GPS/INS-Integration

Die GPS/INS-Integration stellt einen bedeutenden Forschungsbereich der Navigation dar, in dem auch eine
zunehmende Anzahl geodatischer Institute tatig ist. Der Artikel beschreibt die Grundprinzipien der Inertialnavigation
sowie der GPS/INS-Integration, die zuséatzlich anhand einer kurzen aber anschaulichen Testfahrt praxisnah erklart

werden.

Abstract

The GPS/INS integration represents an important research area in navigation. An increasing number of geodetic
institutes are actively working in this field. The paper describes the basic principles of inertial navigation and of the
GPS/INS integration. A short but illustrative test track further explains the applied techniques in a practical manner.

1. Einfiihrung

Das Ziel der integrierten Navigation ist die Fusion
geeigneter Messsysteme und -sensoren, um die
Bewegungsparameter eines Fahrzeugs geman
den Anforderungen einer vorgegebenen Anwen-
dung erflllen zu kénnen. Dabei steht typischer-
weise mehr Information zur Verfligung als zur
Bestimmung der Bewegungsparameter notwenig
ist (Redundanz). Die Art der Redundanz hangt
dabeivon der Zusammensetzung des integrierten
Messsystems ab. Grundsétzlich werden vier
Arten unterschieden [1]: Bei der Integration
zweier baugleicher Messinstrumente spricht
man von paralleler Redundanz. Diese tritt z.B.
in der Luftfahrt auf, wo die Benltzung mehrerer
gleichartiger Messsysteme vielfach verpflichtend
ist. Komplementédre Redundanz liegt bei der
Integration von Systemen mit gegensatzlichen
physikalischen Messprinzipen vor. Ein Beispiel
ware die Kombination von GPS mit Koppelnaviga-
tion anhand von Kompass und Odometer, wie sie
in vielen Fahrzeugnavigationssystemen zur An-
wendung kommt. Von dissimilarer Redundanz
spricht man, wenn die physikalischen Mess-
prinzipien zwar nicht komplementar jedoch
auch nicht identisch sind. Ein derartiger Fall ist
etwa bei der Kombination von GPS mit einem
terrestrischen Radionavigationssystem gegeben.
Die vierte und letzte Art von Redundanz ist
schlieBlich die analytische Redundanz, wobei hier
ein Navigationssystem durch Informationen von
AuBen unterstitzt wird. Ein Beispiel ist die
Unterstltzung von GPS durch die geometrischen
Informationen einer digitalen StraBenkarte im
Sinne von Map Aiding [2].

Die Integration von GPS mit einem Tragheits-
oder Inertialnavigationssystem (INS) fuhrt zum
Fall der komplementédren Redundanz. Wahrend
GPS auf der absoluten Positionsbestimmung
anhand simultaner Pseudoentfernungsmessun-
gen zu mehreren Satelliten beruht, verwendet
die Inertialnavigation autonome Sensoren (Akze-
lerometer und Gyroskope), aus deren Messdaten
die Bewegungsparameter eines Fahrzeugs relativ
zu bekannten Ausgangswerten bestimmt werden
kdénnen. Aus diesen unterschiedlichen Mess-
prinzipien ergeben sich auch komplementére
qualitative Eigenschaften (Tabelle 1). Die Starken
von GPS liegen in der Bereitstellung absoluter
Positionen und der hohen Langzeit-Genauigkeit;
die Schwachen betreffen die relativ niedrige
Datenrate (vor allem fUr schnelle Bewegungsab-
laufe), die beschrankte Kurzzeit-Genauigkeit, die
mitunter mangelnde &rtliche wie zeitliche Verfug-
barkeit und die Empfindlichkeit gegenuber
auBeren Storeinflissen. Im Gegensatz dazu bietet
die Inertialnavigation eine hohe Kurzzeit-Genau-
igkeit, eine sehr hohe Datenrate, eine unbe-
grenzte Verfugbarkeit und eine Unempfindlichkeit
gegenUber auBeren Stérungen; Nachteile be-
stehen im Hinblick auf den relativen Charakter der
Positionsinformation und die geringe Langzeit-
Genauigkeit. Wie dieser Vergleich zeigt, eignen
sich diese beiden Technologien sehr gut fUr eine
Integration.

Uberblick

Dieser Artikel beschreibt zunachst die theoreti-
schen Grundlagen der Inertialnavigation und der
GPS/INS-Integration (Abschnitte 2 und 3). An-
schlieBend werden die Ergebnisse einer ein-
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fachen aber sehr anschaulichen Messfahrt dar-
gelegt (Abschnitt 4). Diese Messfahrt wurde mit
einem qualitativ hochwertigen INS im Rahmen
einer Magisterarbeit am Institut fir Navigation und
Satellitengeodésie (INAS) der TU Graz durch-
gefuhrt [3]. In den vergangenen Monaten wurde
am INAS eine eigene INS-Auswertesoftware auf
Basis von Matlab entwickelt, die zur Berechung
und Darstellung der Messergebnisse dient. Am
Ende des Beitrags erfolgen eine Zusammenfas-
sung der wesentlichen Erkenntnisse sowie ein
Ausblick auf laufende und kinftige Entwicklungen
am INAS (Abschnitt 5).

Eigenschaft GPS INS

Positions- absolut relativ
bestimmung

Datenrate < 20 Hz > 50 Hz
Kurzzeit- gering hoch
Genauigkeit

Langzeit- hoch gering
Genauigkeit

Verfugbarkeit beschrankt unbegrenzt
Empfindlichkeit hoch nicht gegeben

Tab. 1: Vergleich von GPS und INS

2. Elemente der Inertialnavigation
2.1. Prinzip

Ein INS besteht aus einer inertialen Messeinheit
(Inertial Measurement Unit, IMU) sowie aus
entsprechender Steuerungshardware und Soft-
ware zur (numerischen) Integration der Differen-
tialgleichungen, die die Messdaten des Systems
mit den gesuchten Bewegungsparametern ver-
kndpfen. Wahrend die IMU in traditionellen
Systemen von den rotatorischen Bewegungen
des Tragerfahrzeugs isoliert war (kardanisch
gelagerte Systeme) ist sie in modernen Realisie-
rungen fest mit dem Fahrzeug verbunden
(Strapdown oder analytische Systeme) —eventuell
unter Verwendung einer Schocklagerung.

Die IMU umfasst Ublicherweise zwei koaxiale,
orthogonale Dreibeine von Akzelerometern und
Gyroskopen (kurz Gyros), wobei sich die Ortho-
gonalitat der Anordnung jeweils auf die sensitiven
Achsen der einzelnen Sensoren bezieht (Ab-
bildung 1). Die fur die spater beschriebene
Messfahrt verwendete IMU enthalt Servo-Pendel-
Akzelerometer sowie Ring-Laser-Gyroskope ho-
her Qualitat. Eine néhere Diskussion dieser
Sensoren wirde den Rahmen dieses Beitrags

sprengen. Ausfuhrliche Beschreibungen sind der
Literatur zu entnehmen [4, 5, 6].

>
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—

Abb. 1: Schematische Sensoranordnung einer IMU

Akzelerometer

In einer Strapdown IMU realisieren die Akzelero-
meter ein kartesisches Koordinatensystem, das
eine feste Orientierung relativ zum Fahrzeug
besitzt, weshalb der entstehende Koordinaten-
rahmen als Body Frame (b-Frame) bezeichnet
wird (der Begriff ,Rahmen*” bzw. ,Frame*” wird hier
fur die Realisierung von Koordinatensystemen
verwendet). Die Akzelerometer messen die drei-
dimensionale spezifische f* Kraft (Kraft pro
Masseneinheit), die auf das b-Frame einwirkt
(physikalische Einheit [m/s?]). Das Superskript
deutet an, dass sich der gegebene Vektor auf das
b-Frame bezieht. Daneben ist zu beachten, dass
samtliche mathematisch-physikalischen GroBen
in diesem Artikel als zeitabhangig gelten, sofern
dem nicht explizit widersprochen wird.

Die Darstellung des gemessenen Kraftvektors
hangt vom Koordinatenrahmen ab, in dem die
Navigationsgleichungen geldst werden sollen. Er
enthélt Anteile, die der Translation des Fahrzeugs
zuzurechnen sind (das eigentlich gesuchte
»Signal“ in der Navigation), gravitationsbedingte
Anziehungskrafte, sowie — je nach Bezugsrahmen
—Scheinkréfte, die durch die Rotation des b-Frame
relativ. zum Inertialraum entstehen (Zentrifugal-
und Corioliskréfte). Das theoretische Konzept des
Inertialraums wird durch einen quasi-inertialen
Bezugsrahmen (i-Frame) approximiert, dessen
raumliche Orientierung auf weit entfernte Him-
melskdrper bezogen ist, das jedoch geozentrisch
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gelagert ist und sich mit der Erde entlang der
Ekliptik bewegt. Die Akzelerometer messen mithin
eine Superposition unterschiedlicher Krafte und
kdénnen nicht zwischen den verschiedenen An-
teilen unterscheiden.

Gyroskope

Die Gyros werden zur Messung der Winkelge-
schwindigkeiten des b-Frame relativ zum i-Frame
eingesetzt (physikalische Einheit [rad/s]). In
vektorieller Form werden die Gyro-Messungen
in der Literatur haufig mit w?, bezeichnet [4, 5].
Dabei bezieht sich das Superskript wiederum auf
den Koordinatenrahmen, in dem der Vektor
gegeben ist. Die beiden tiefgestellten Indizes
deuten hier an, dass die Winkelgeschwindigkeit
des b-Frame (letzteres Subskript) relativ zum i-
Frame gemessen wird. (Die Messungen beziehen
sich aufgrund der physikalischen Eigenschaften
der Gyros stets auf das i-Frame.) Aus den Gyro-
Daten kann bei bekannter Startorientierung des
Fahrzeugs die aktuelle Raumlage des b-Frame
durch einmalige numerische Integration ermittelt
werden. Vielfach wird die Beziehung des b-Frame
zum lokalen Horizont (Local-level Frame, I-Frame)
ermittelt. Die Transformation zwischen diesen
beiden Bezugsrahmen wird als Attitude bezeich-
net und kann - bei entsprechender Wahl der
Koordinatenachsen — durch eine Rotationsmatrix
R} ausgedrickt werden. Dabei beschreibt das
Subskript den Ausgangsrahmen und das Super-
skript den Zielrahmen der Transformation. Die
Attitude kann z.B. durch drei kardanische Dreh-
winkel parametrisiert werden. Diese werden in
Anlehnung an die Luftfahrt als Gier-, Nick- und
Rollwinkel bezeichnet (entsprechend Einzeldre-
hungen um die Hoch-, Quer- und Langsachse des
Fahrzeugs).

Berechnung der Bewegungsgré3en

Wird nun der spezifische Kraftvektor anhand der
Attitude-Matrix in das I-Frame transformiert, so
kann — nach einer entsprechenden Abspaltung
der Erdschwerkraft (bestehend aus Anziehungs-
und Zentrifugalkraft) sowie der Corioliskraft — der
Geschwindigkeitsvektor vi des Fahrzeugs im I-
Frame relativ zur Erde ermittelt werden (das
Subskript deutet hier den Bezug zur Erde an).
Dies erfolgt wiederum anhand einer einmaligen
numerischen Integration, wobei die Startge-
schwindigkeit des Fahrzeugs bekannt sein muss.

Schlielich kann die aktuelle Position des
Fahrzeugs x¢ relativ zu einem erdfesten, geozen-
trischen Aquator-Koordinatenrahmen e-Frame)
durch eine weitere numerische Integration des

zuvor ins e-Frame transformierten Geschwindig-
keitsvektors berechnet werden. Dabei ist die
Kenntnis der Ausgangsposition erforderlich.

Aufgrund der Tatsache, dass zur Ermittlung
der aktuellen Position, Geschwindigkeit und
Attitude die zugehérigen Startwerte bekannt
sein mussen (sie fungieren jeweils als Integra-
tionskonstanten), wird die Inertialnavigation den
relativen Positionierungsverfahren zugerechnet.
Im Sinne einer Rekursion muss fUr die Bestim-
mung der aktuellen Bewegungsparameter die
Ldsung des jeweils vorangegangenen Zeitpunkts
bekannt sein. Aufgrund dieser rekursiven Berech-
nung akkumulieren sich systematische Fehler der
Messung, was zu einer standigen Abnahme der
Navigationsqualitat fhrt (vgl. Abschnitt 2.4).

Der Einsatz eines INS l&sst sich in mehrere
Phasen einteilen. In der Startphase (Initial
Alignment) wird die Startausrichtung (Initial
Attitude) des Systems ermittelt. Daflr mUssen
die Startposition und -geschwindigkeit von AuBen
zugefuhrt werden (siehe folgender Abschnitt).
Das Initial Alignment wurde traditionell statisch
durchgeflhrt, kann jedoch bei der Integration mit
einem anderen System wie GPS auch kinematisch
erfolgen. Nach Abschluss der Alignment-Phase
beginnt die eigentliche Strapdown Berechnung
(vgl. Abschnitt 2.3). Falls das Fahrzeug in seiner
Bewegung hin und wieder still steht, so kann die
Ausrichtung des Systems Uberprift und gege-
benenfalls korrigiert werden (dieses Verfahren
wird als Zero-Velocity Update, kurz ZUPT, be-
zeichnet). Bei der Integration mit GPS werden die
INS- und GPS-Daten miteinander abgeglichen
(siehe Abschnitt 3).

2.2. Initial Alignment

Ziel des Initial Alignment ist die Ermittlung der
Startausrichtung der IMU — dargestellt durch die
Attitude-Matrix R}, zur Zeit t, des Alignments. Hier
wird der konventionelle Fall eines statischen
Alignments (keine Bewegung relativ zur Erde)
besprochen. Dabei sind die Sollmessungen der
Akzelerometer und Gyros durch die Physik der
Erde vorgegeben und damit bekannt.

Die Akzelerometer mussen beim statischen
Alignment den lokalen (wahren) Schwerevektor
der Erde messen (d.h. die Superposition der
Erdanziehung und der Zentrifugalkraft der Erdro-
tation). Falls die IMU perfekt horizontiert wéare —
zweider Achsen des b-Frame also orthogonal zum
Schwerevektor waren — und die Messinstrumente
fehlerfrei waren, wirde nur der verbleibende
Akzelerometer mit sensitiver Achse in Vertikal-
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richtung einen Wert ungleich Null anzeigen.
Anders ausgedrlckt: Die Analyse der Akzelero-
meter-Messungen erlaubt die numerische Be-
rechnung der Orientierung des b-Frame relativ
zum I-Frame abgesehen von einer Drehung um
die Lotachse. Damit folgen die Startwerte des
Nick- und Rollwinkels aus den Messungen der
Akzelerometer.

Der verbleibende Gierwinkel kann durch die
Gyros ermittelt werden. Im statischen Fall missen
diese namlich — wiederum unter Annahme von
Fehlerfreiheit — den Rotationsvektor der Erde
reproduzieren, da sich das b-Frame gemeinsam
mit der Erde relativ zum i-Frame dreht. Der
Erdrotationsvektor besitzt keine Komponente in
Ostrichtung, d.h. er kann im [-Frame stets durch
eine Linearkombination des Nord- und Vertikal-
vektors dargestellt werden (dies ist auch das
Prinzip des Kreiselkompasses). In der Aquator-
ebene entspricht seine Richtung dem Nordvektor,
an den Polen jener des Vertikalvektors (dort ist im
Ubrigen auch das hier beschriebene Verfahren
nicht anwendbar, da der Schwere- und Rotations-
vektor zusammenfallen).

Mathematische Betrachtung

Die Beziehung der Akzelerometer-Messungen
zum lokalen Schwerevektor kann durch folgende
Formel ausgedruckt werden:
R (t)t" = —g/, (1)
wobei g! der als konstant angenommene
lokale Schwerevektor ist. Gleichung (1) besagt,
dass die Transformation der Akzelerometer-
Messungen ins [-Frame dem negativen lokalen
Schwerevektor —g! entspricht (negativ deshalb,
weil die ,nach unten“ wirkende Schwerkraft in
einem Akzelerometer nicht von einer ,nach oben*
gerichteten Tragheitskraft unterschieden werden
kann). Obwohl das Schwerefeld der Erde streng
genommen nicht konstant ist, kann diese Zeitab-
hangigkeit fur Navigationsanwendungen vernach-
l&ssigt werden. Zudem koénnen die Abweichun-
gen des Erdschwerefelds vom Schwerefeld eines
Niveauellipsoids meist unbertcksichtigt bleiben.
(Eine Diskussion dieser Einflusse ist in [4] zu
finden.) Damit lasst sich der Schwerevektor durch

g'=0 0 v(gn )

ausdrticken, wobei y(o, h) aus einem Modell
des Erdschwerefelds in Funktion der ellipsoidi-
schen Breite ¢ und Hohe h des Startpunkts
berechnet werden kann (die Unabhangigkeit von

der ellipsoidischen Lange A resultiert aus der
Rotationssymmetrie des Schweremodells). Obige
Beziehung beruht auf der Definition des I-Frame
als Rechtshandsystem mit den Achsen in Nord-,
Ost-, und negativer Vertikalrichtung.

Die Beziehung zwischen den Gyro-Messun-
gen und dem Erdrotationsvektor lautet

R;(to)wj, = o,

)

wobei w!, dem als konstant angenommenen
Erdrotationsvektor im [-Frame entspricht; die
tiefgestellten Indizes deuten hier die Drehung
des e-Frame (der Erde) relativ zum i-Frame (dem
Inertialraum), dargestellt im [-Frame an. Der
Rotationsvektor w'!, ist durch

[
Wi =

[wpcoso 0 —wpsing]’ (4)

gegeben, wobei wp die Winkelgeschwindig-
keit der Erdrotation und ¢ wiederum die
ellipsoidische Breite des Startpunkts ist.

Erganzt man die beiden einander entspre-
chenden Vektoren (f°, w %) bzw. (—g', w!,) inden
beiden Koordinatenrahmen um einen dritten
Vektor (den man jeweils durch ein Kreuzprodukt
berechnen kann), so kann daraus die Attitude-
Matrix R (ty) berechnet werden. Dieser Rechen-
schritt wird als Coarse Alignment bezeichnet, da
das Ergebnis zwar im Prinzip mit den Messungen
einer einzigen Epoche ermittelt werden kann
jedoch nur eine beschrankte Genauigkeit besitzt.
Der Grund fur diese Einschrankung liegt vor allem
in den systematischen Messfehlern der Sensoren,
die durch eine Kalibrierung nicht vollstandig
eliminiert werden kénnen. Das Coarse Alignment
wird in der Regel durch ein nachgestelltes Fine
Alignment auf Basis eines Kalman-Filters ver-
bessert [4]. Darauf wird hier nicht naher einge-
gangen.

2.3. Strapdown Berechnung

Nach der Durchfthrung des Initial Alignment kann
die IMU zur Navigation eingesetzt werden. Wie
zuvor beschrieben, missen daflir die Messungen
der Gyros einfach, sowie die ins [-Frame trans-
formierten Messungen der Akzelerometer zwei-
fach numerisch integriert werden. Um den
Umfang dieses Artikels nicht zu sprengen,
muss hier auf Details sowie auf Beweise verzichtet
werden. Diese kdnnen in der Literatur nachge-
schlagen werden, siehe z.B. [4, 2].
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Attitude-Berechnung

Die Attitude-Matrix R} gentigt der gewdhnlichen
Differentialgleichung erster Ordnung

Ré:Rég?b_gilRlb’ (5)

wobei R} die zeitliche Ableitung der Attitude-
Matrix bedeutet, und Q% bzw. Q! zwei schief-
symmetrische  Winkelgeschwindigkeitsmatrizen
sind. Letztere werden durch die allgemeine
Bildungsvorschrift

w1 0 —w3 w2
w = |2 - Q=] w3 0 —o (6)
w3 —w2 o 0

aus einem Winkelgeschwindigkeitsvektor ab-
geleitet. Diese Beziehung kann symbolisch durch
Q = [w x] abgekurzt werden, d.h. die Multiplika-
tion eines Vektors mit Q entspricht einem Kreuz-
produkt desselben Vektors mit w. Zuriickkehrend
zu Gl. (5) wird Q% aus w?, gebildet und !, folgt
aus dem Vektor

wﬁl =[(wg +7\) cosp — ¢ — (g +7\) sincp}T7 (7)

der von der Breite ¢ sowie von den zeitlichen
Anderungen von Breite und Lénge (&,%)
abhangig ist. Diese Beziehung zeigt, dass
Anderungen der Fahrzeugposition zu Verdre-
hungen des I-Frame relativ zum i-Frame fuhren,
wobei eine Zunahme der Lange analog zur
Erdrotation wirkt. Eine Zunahme der Breite fUhrt
zu einer entgegengesetzten Drehung um die
Ostrichtung.

Eine wesentliche Erkenntnis von Gl. (5) ist,
dass die numerische Berechnung der aktuellen
Attitude-Matrix (durch Integration obiger Diffe-
rentialgleichung) sowohl von der vorangegan-
genen Attitude-Losung als auch von der voran-
gegangenen Positions- und Geschwindigkeits-
|6sung abhangig ist, was zudem neuerlich den
relativen Charakter der Inertialnavigation unter-
streicht.

Geschwindigkeitsberechnung

Zur Berechnung des aktuellen Geschwindigkeits-
vektors muUssen zunachst die Akzelerometer-
Messungen ins [-Frame transformiert werden,
was anhand der zuvor bestimmten Attitude-Matrix
erfolgt:

f' = Rif. (8)

AnschlieBend muissen der Schwerevektor
sowie die durch das Zusammenwirken von
Erdrotation und Fahrzeugbewegung hervorgeru-
fene Coriolis-Beschleunigung abgespaltet wer-
den. Das Ergebnis ist eine gewodhnliche Differen-
tialgleichung erster Ordnung fUr den Geschwin-
digkeitsvektor:

vi=fl+g - (Q+ )V, 9)

wobei v die zeitliche Ableitung des Geschwin-
digkeitsvektors ist; Q! ist aus GI. (7) und
QL =|w!l x| aus Gl. (4) bekannt; g' folgt wie
gewohnt aus dem Modell der Erdschwere.
Wiederum ist zu erkennen, dass die numerische
Integration dieser Gleichung (und damit die
Bestimmung des Geschwindigkeitsvektors) von
der vorangegangenen Navigationslésung abhan-

gig ist.

Positionsberechnung

SchlieBlich muss zur Ermittlung der aktuellen
Position der Geschwindigkeitsvektor ins e-Frame
transformiert und integriert werden. Die zuge-
horige gewohnliche Differentialgleichung erster
Ordnung lautet

x“ =Rjv,, (10)

wobei x¢ der Geschwindigkeitsvektor im e-
Frame ist und die Transformationsmatrix R; nur
von der ellipsoidischen Breite und Léange (¢, %)
der (vorangegangenen) Fahrzeugposition ab-
hangt. Auf nahere Details wird hier zugunsten
der Ubersichtlichkeit verzichtet, siehe [2].

Wie aus GIn. (9) und (10) folgt, werden die
Akzelerometer-Messungen doppelt integriert, um
die aktuelle Position zu bestimmen. Startge-
schwindigkeit und -position dienen dabei als
Integrationskonstanten. Etwas subtiler resultiert
unter BerUcksichtigung von GIn. (5) und (8), dass
die Gyro-Messungen fur die Bestimmung der
aktuellen Attitude zwar nur einmal, far die
Positionsberechnung jedoch sogar dreimal inte-
griert werden. Aus diesem Grund wirken sich
systematische Messfehler der Gyros besonders
kritisch auf die Navigationsqualitat eines INS aus.

Flussdiagramm

Der gesamte Ablauf des Strapdown Algorithmus
ist in Abbildung 2 schematisch dargestellt. Die
Berechnung der Attitude wird durch den ,Attitude-
Computer®, jene von Geschwindigkeit und Posi-
tion durch den ,Navigations-Computer” vollfihrt.
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Abb. 2: Flussdiagramm des Strapdown Algorithmus

2.4. Navigationsqualitat

Aufgrund des relativen Charakters der Navigation
kommt es bei einem INS zu einer Akkumulation
systematischer Messfehler der Sensoren. Es gibt
eine Reihe unterschiedlicher systematischer
Messfehler [7], wobei die kritischsten meist die
Nullpunktsfehler sind [4]. Im Fall eines Nullpunkts-
fehlers erzeugt der betreffende Sensor bei einem
verschwindenden Eingangswert einen von Null
verschiedenen Ausgangswert.

Jeder systematische Messfehler besitzt einen
konstanten (,gutartigen”) Anteil, der im Rahmen
einer Kalibrierung ermittelt und von den Mes-
sungen abgespaltet werden kann. Daneben gibt
es jedoch einen residualen (,bésartigen”) Anteil,
der sich von Einschaltvorgang zu Einschaltvor-
gang verandert, d.h. der Messfehler nimmt jeweils
einen anderen Wert an, wenn das Instrument in
Betrieb genommen wird. SchlieBlich kénnen sich
die residualen Fehler auch wahrend der Betriebs-
zeit verandern, was z.B. durch eine Variation
auBerer Bedingungen hervorgerufen werden
kann (etwa durch eine Temperaturanderung).

Ohne nahere Betrachtung der tatsachlichen
Gegebenheiten folgt aus den Diskussionen des
vorangegangenen Abschnitts, dass sich der
Nullpunktsfehler eines Akzelerometers nahe-
rungsweise mit der zweiten Potenz der Zeit, der
Nullpunktsfehler eines Gyros sogar mit der dritten
Potenz der Zeit in systematischen Verfalschungen
der Position auswirkt. Aus diesen Grinden muss
der sorgféltigen Kalibrierung der Messinstru-
mente groBte Bedeutung beigemessen werden.

In der Literatur wird der Positionsfehler eines
INS oft in nautischen Meilen Uber eine Stunde

Startwerte fiir
Position und
Geschwindigkeit

freier (d.h. ungestutzter) Inertialnavigation ange-
geben (Konfidenzniveau 50%). Man unterschei-
det drei Klassen: Systeme niedriger Qualitat
weisen Positionsfehler von Uber 10, Systeme
mittlerer Qualitdt um 1, und Systeme hoher
Qualitat unter 0.1 nautische Meilen pro Stunde
auf. Letztere Qualitdt ist in der Regel nur
militarischen Anwendern zuganglich. Fur qualita-
tive Anforderungen zugehdriger Sensoren siehe
[7]. Die fur die Testmessung verwendete IMU ist
der zweiten dieser drei Klassen zuzuordnen [8].

3. GPS/INS-Integration

GPS und INS koénnen auf verschiedenste Art und
Weise miteinander integriert werden. Hier werden
zwei Arten besprochen, die auch flr die Messfahrt
praktisch gezeigt werden. Weitere Verfahren sind
in [9] beschrieben.

3.1. Ungekoppelte Integration

Die ungekoppelte Integration ist das wohl ein-
fachste Verfahren zur Kombination zweier Mess-
systeme. Hier wird ein GPS-Empfanger als
Primarsystem verwendet; nur dann, wenn GPS
nicht verfugbar ist, wird die Losung des INS
ausgegeben. Wenn GPS verfugbar ist, wird die
Positionslésung des INS jener von GPS gleichge-
setzt. Damit wird die entstehende INS-Raumkurve
regelmaBig auf jene von GPS gezwungen. Da-
durch entstehen Springe in den INS-Ergebnis-
sen. Der Nachteil dieses Verfahrens liegt darin,
dass die Anwachsrate der INS-Fehler durch die
Positionsrucksetzung nicht eingedammt werden
kann.
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3.2. Lose Kopplung

Die lose Kopplung basiert ebenfalls darauf, dass
sowohl der GPS-Empfanger als auch das INS in
einem Vorverarbeitungsschritt aus ihren jewei-
ligen Messdaten eigenstandige Navigationslésun-
gen berechnen, d.h. der GPS-Empfanger liefert
eine Position und eventuell einen Geschwindig-
keitsvektor; das INS liefert Attitude, Geschwindig-
keit und Position. Diese Daten werden dann meist
in einem Kalman-Filter miteinander verknUpft.
Dieser liefert bei Kenntnis der stochastischen
Eigenschaften der beteiligten Instrumente stati-
stisch gesehen optimale Ergebnisse flr Position,
Geschwindigkeit und Attitude zu jedem Zeitpunkt.

Der Kalman-Filter selbst umfasst drei Schritte:
den Préadiktionsschritt (Vorhersage der Bewe-
gungsgroéBen des Fahrzeugs und deren Kova-
rianzinformation von einer Epoche zur nachsten),
die Berechnung der Kalman-Gain-Matrix (zur
relativen Gewichtung der Pradiktion und der
neuen Messdaten anhand stochastischer Mo-
delle) und die Korrektur der BewegungsgroBen
auf Basis aktueller Messdaten [2].

Die lose Kopplung kann auf verschiedene
Artenimplementiert werden. Ein mdglicher Ansatz
ist es, die Differenzen der Ergebnisse von GPS
und INS als Systemzustdnde zu definieren. Die
Vorhersage des Systemzustands erfolgt durch
Fehler-Differentialgleichungen, die aus den
Grundgleichungen des INS durch totale Differen-
tiation abgeleitet werden koénnen. Die ,Mess-
gréBen” sind dann durch die Differenz der GPS-
und INS-Ergebnisse fir Position (und Geschwin-
digkeit) gegeben. Auf diese Weise kdnnen neben
den eigentlichen Fehlerzustdnden auch die
aktuellen residualen systematischen Messfehler
der INS-Sensoren ermittelt werden. Dadurch
kénnen durch das INS wesentlich langere GPS-
Datenlicken mit hoher Navigationsqualitat Uber-
brickt werden, als dies ohne Mitschatzung der
Messfehler des INS mdglich ware.

4. Er__gebnisse einer beispielhaften Messfahrt
4.1. Ubersicht

Die Messfahrt wurde nahe des Konigsees im
Raum Berchtesgaden durchgefihrt. Abbildung 3
zeigt eine 2D-Darstellung der Fahrtstrecke vor
einem Orthophoto, das freundlicherweise vom
Bayerischen Landesvermessungsamt zur VerfU-
gung gestellt und aus [3] entnommen wurde. Die
Strecke hat eine Lange von knapp 3 km. Der Start-
und Zielpunkt befinden sich nahe der nord-
ostlichen ,Ecke”. Die Strecke wurde gegen den
Uhrzeigersinn befahren. Das Gelande weist nur

geringfligige H6henunterschiede auf und erreicht
seinen hdchsten Punkt am westlichen Ende. Die
Strecke enthalt drei problematische Bereiche fur
GPS, die durch Ellipsen gekennzeichnet sind. Die
Probleme werden teilweise durch Gebéaude,
teilweise durch Waldstlcke verursacht.

Gl (BT CON
Abb. 3: 2D-Darstellung der Messfahrt vor einem
Orthophoto (aus [3])

Die GPS-Messungen dienen als Referenz fur
die Ubrigen Berechnungen. Die Positionsbestim-
mung erfolgte durch kinematische Basislinienaus-
wertung, wobei sich ein statischer Empfanger in
der Nahe des Start-/Zielpunkts befand. Fur die
Messungen wurde das Messsystem auf einem
Kleinbus montiert. Die maximale Fahrgeschwin-
digkeit betrug knapp 60 km/h.

Das Messsystem bestand aus zwei geodati-
schen GPS-Empféangern des Typs Ashtech/
Thales Z-Xtreme sowie aus einer Honeywell
IMU, die von der deutschen Firma iMAR in ein
vollwertiges INS (Typenbezeichnung iNAV-RQH)
umgewandelt wurde [8]. Dieses System wurde
dankenswerterweise von den geodatischen In-
stituten der TU Munchen zur Verfligung gestellt.
Die Datenaufzeichnung des INS wurde durch den
kinematischen GPS-Empfénger auf GPS-Zeit
synchronisiert.

4.2. Freie Inertialnavigation

Abbildung 4 zeigt die Ergebnisse der freien
Inertialnavigation im Vergleich mit GPS. Die
horizontale Darstellung basiert auf einem lokalen
Koordinatensystem, dessen Ursprung sich im
Startpunkt befindet. Die Ausgabedatenrate des
INS betragt 5 Hz, jene von GPS 1 Hz. Die
Rechenrate des INS ist 50 Hz. Deutlich zu sehen
ist die zunehmende Abdrift der INS-Trajektorie
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vom GPS-Ergebnis. Am Ende der Fahrt, die etwa
5 Minuten lang dauerte, weicht die INS-Position
ca. 50 m in Ostrichtung von der Startposition ab.
Dies entspricht den Erwartungen an das ver-
wendete INS. Weiters kdnnen bereits erste GPS-

Probleme beobachtet werden (Datenlliicke im
stdlichen Bereich); diese sind allerdings auch
zum Teil auf die verwendete GPS-Software
zurUckzufthren, die im kinematischen Fall kein
ideales Verhalten zeigt.
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Abb. 4: 2D-Darstellung: GPS vs. freies INS
— 30 T T T T T
E
5 20 | T
i
LCIII_J 10 .
g o .
(O]
N -10 1 -
c
qa_J _20 - . .
RS Nord-Differenz
.—g -30 Ost-Differenz .
D
E -40 F Hohen-Differenz 7
'g 50k GPS-Fehler -
e}
X -60 1 1 1 1 1
0] 50 100 150 200 250 300
Zeit [s]

Abb. 5: Koordinatendifferenzen: freies INS — GPS, GPS-Positionsfehler
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Abbildung 5 zeigt eine Zeitreihendarstellung
der Koordinatendifferenzen des freien INS redu-
ziert um GPS; zusatzlich ist der GPS-Positions-
fehler ersichtlich. Hier fallen die Problemzonen
von GPS durch signifikantes Anwachsen des
Positionsfehlers ins Auge. Wahrend dieser Zeiten

kommt es auch zu den gréBten Koordinatendiffe-
renzen, die auch von ihrem allgemeinen Trend
eines nahezu quadratischen Anstiegs abweichen.
Uberraschend ist das sehr gute Verhalten der
Vertikalrichtung, die mit INS Ublicherweise am
schlechtesten zu bestimmen ist.
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Abb. 6: Koordinatendifferenzen: ungekoppeltes GPS/INS — GPS, GPS-Positionsfehler
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Abb. 7: 2D-Darstellung: GPS vs. lose GPS/INS-Kopplung
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Abb. 8: Koordinatendifferenzen. lose GPS/INS-Kopplung —

4.3. Ungekoppelte Integration

Fur die ungekoppelte Integration wird hier wieder
die Zeitreihe der Koordinatendifferenzen darge-
stellt. In Abbildung 6 ist sehr schdon das
,2unbarmherzige* Rucksetzen der INS-Losung
durch GPS zu sehen (d.h. ohne BerUcksichtigung
des GPS-Positionsfehlers), das hier zur besseren
Sichtbarkeit in 10-Sekunden-Intervallen durch-
gefuhrt wird. Die INS-Abweichungen steigen mit
zunehmender Fortdauer immer rascher an, da die
residualen Messfehler des INS unkorrigiert
bleiben. Die verbleibenden Abweichungen beim
Rucksetzen der INS-Positionen ergeben sich aus
der Positionsdifferenz der GPS-Antenne und des
IMU-Koordinatenursprungs. Die gréBten und un-
regelmaBigen Differenzen sind wieder in jenen
Bereichen anzutreffen, wo GPS aufgrund von
Abschattungen nur unzureichend funktioniert.

4.4. Lose Kopplung

Abbildung 7 zeigt die horizontale Position der
losen GPS/INS-Kopplung im Vergleich zu GPS (1
Hz Integrationsrate). Der glatte Verlauf des
Ergebnisses resultiert aus den INS-Daten. Deut-
lich sind die GPS-Problemzonen zu erkennen, in
denen die integrierte Loésung dem im Orthophoto
ersichtlichen StraBenverlauf folgt. Damit kann
durch die Hinzunahme von INS die GPS-Lésung
deutlich verbessert werden. Die fehlerhaften GPS-
Positionen werden korrigiert und die Datenlicke
(sichtbar im sudlichen Bereich) erfolgreich Uber-
brackt. Diese Erkenntnisse kénnen auch aus der
zugehorigen Zeitreinendarstellung  gewonnen

GPS, GPS-Positionsfehler

werden (Abbildung 8). Obwohl die selbst entwik-
kelte GPS/INS-Software eine wesentlich detaillier-
tere Analyse der Ergebnisse erlaubt, muss hier
aus Platzgriinden darauf verzichtet werden.

5. Zusammenfassung und Ausblick

Es wurden die theoretischen Grundlagen der
Inertialnavigation sowie zweier Varianten der
GPS/INS-Integration erlautert. Das zu erwartende
Verhalten der Navigationssysteme wurde durch
einen kurzen aber sehr anschaulichen realen
Datensatz verifiziert. Die Berechnung daflr
erfolgten mit einer am INAS selbst entwickelten
INS- und GPS/INS-Integrationssoftware auf Basis
von Matlab. Die Ergebnisse der Software wurden
weiters anhand des kommerziellen Produkts
KingsPAD Uberpruft, das fur Testzwecke zur
Verfugung gestellt worden war.

Ziel dieser gesamten Entwicklung ist die
Festigung des Forschungsbereichs INS bzw.
GPS/INS am INAS. In Kooperation mit dem
Institut fir Maschinenelemente und Entwicklungs-
methodik (MEL), das ebenfalls an der TU Graz
angesiedelt ist, wurde Mitte 2004 mit der
Entwicklung eines eigenen INS unter Verwendung
bestehender Sensoren begonnen. Erste Ergeb-
nisse mit diesem System verliefen bereits erfolg-
reich, sodass eine operationelle Version bis Mitte
2005 erwartet wird.

Im November 2004 wurde dem Autor vom
Osterreichischen Fonds zur Férderung der
Wissenschaftlichen Forschung (FWF) ein Erwin-
Schrédinger-Auslandsstipendium zuerkannt. Bei
dem zugrunde liegenden Projekt, das ab Juni
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2005 am Institut fur Geomatik der Ecole Poly-
technique Fédéral de Lausanne (EPFL) durch-
gefuhrt und 18 Monate dauern wird, geht es um
den Einsatz von GPS/INS zur direkten Georefe-
renzierung von Laserscanner-Daten, die von
einem Hubschrauber aus erfasst werden. Folglich
bilden die GPS/INS-Arbeiten am INAS auch einen
personlichen Forschungsschwerpunkt des Au-
tors.
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