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KANIEWSKI Piotrt

ADAPTACYJNY FILTR KALMANA ODBIORNIKA GNSS

W odbiornikach systeméw nawigacji satelitarnej GN®$kle stosowane @lgorytmy
filtracji Kalmana. Z reguly stosuje sirozszerzone filtry Kalmana (EKF) zaprojektowane
przy zatgeniu statej doktadnéi pseudoodlegkri. W praktyce pseudoodlegid maj
zmieng doktadnaé i dodatkowo mag by¢ okazjonalnie obarczone datami znacznie
przekraczajcymi typowe warti (bledami anomalnymi). Z tego wzdl wskazane jest
estymowanie w filtrze macierzy kowariancjgddw pomiarowych, zamiast zakladania jej
statej wartgci. W niniejszej pracy zaprezentowano, opracowangpautora, adaptacyjny
filtr Kalmana odbiornika GNSS (ADKF), w ktérym nmexai ta jest na bizco estymowana,
przez co filtr dostosowuje swoje wagi do zmieuej sk dokladngci pomiaréw. Podano
model projektowy i algorytm filtru oraz przedstamiowybrane wyniki jego bada

ADAPTIVE KALMAN FILTER OF GNSS RECEIVER

Contemporary GNSS receivers usually employ Kalnitamifig algorithms. Typically,
they are Extended Kalman Filters (EKF), designedarrassumption of constant accuracy
of pseudoranges. In practice, pseudoranges havieblaraccuracy and occasionally they
can contain errors significantly exceeding theipital values (so called anomaly errors).
For this reason, estimation of the measuring cemace matrix, instead of assuming its
constant value, seems a justified and advantagegmsoach. The paper presents an
Adaptive Kalman Filter for GNSS receiver, proposed designed by the author. The filter
estimates the measuring covariance matrix and wWay adjusts its weights to variable
accuracy of measurements. The design model andlgfogithm of the filter, as well as
chosen simulation results are included.

1. WSTEP

Nawigacyjne odbiorniki GNSS Qlobal Navigation Satellite Syst@mokreslaja
potozenie metod odlegigciowa [3, 6, 12]. Wielkdciami mierzonymi s réznice czasu
pomiedzy momentami wystania i odbioru sygnatléw radiowytchnsmitowanych przez
satelity nawigacyjne. Sygnaly satelitow zawieraj tzw. depeszy nawigacyjnej ¢aizy
innymi informacje niezédne do wyznaczenia ich pafenia oraz czasu transmisji sygnatu.
Odbiornik GNSS wykorzystag wiasny zegar okéta czas odbioru sygnatow. Przeliczona
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na ekwiwalent odlegiziowy réznica medzy czasem odbioru a czasem nadania jest
nazywana pseudoodlegiia, ze wzgédu na fakt,ze zegar odbiornika GNSS nie jest
wstepnie zsynchronizowany z czasem satelitarnego systeawigacyjnego [12].

Okredlenie potagenia wymaga wyznaczenia przynajmniej czterech psedldgiaci
i rozwiagzania czterech nieliniowych rowha postaci [2, 6, 12]:

9”i:\/(Xi‘X)2+(Yi—y)2+(zi‘Z)2+CAt=Ri+b 1)

gdzie: ¥ —pseudoodlegks doi-tego satelity,
R — odlegia¢ doi-tego satelity,
X, Y;, Z —potozeniei-tego satelity obliczane na podstawie depeszy rewyigej,
X, Y, Z— potozenie pojazdu,
¢ — predkos¢ swiatha,
At — btad synchronizacji zegara odbiornika GNSS,
b — odlegtdciowy ekwiwalent b¢du synchronizacji zegara odbiornika GNSS.

Pseudoodlegkei wyznaczane w odbiornikach GNSS majnienry dokladnad¢ i mot
by¢ okazjonalnie obarczonedatami znacznie przekracaaymi typowe wartéci, zwanymi
dalej bkdami anomalnymi [5, 7]. Bty anomalne wyspuja w wielu radiotechnicznych
urzadzeniach nawigacyjnych, ktére podatne na zakiécenia spowodowanedzy innymi
ttumieniem sygnatu waodku transmisyjnym, odbiciami sygnatéw od poblitkobiektéw
(wielodraznoscia) oraz interferengj sygnatéw uaytecznych z sygnatami pochagzmi od
innychzrdodet promieniowania fal radiowych.

Tymczasem we wspotczesnych odbiornikach GNSS zwskistosowane rozszerzone
filtry Kalmana EKF Extended Kalman Filtdr zaprojektowane przy zateniu stalej
doktadndci pseudoodlegkei [3, 12]. W niniejszej pracy zaproponowano Zzpinie
takiego filtru adaptacyjnym filtrem Kalmana ADKRdaptive Kalman Filter[7].

Idea adaptacyjnej filtracji Kalmana jest znanaterétury [3, 9, 11]. Istnigj rowniez
niezbyt liczne publikacje opisage praktyczne wykorzystanie amych wariantéw
adaptacyjnego filtru Kalmana w odbiornikach GNSSwvisystemach zintegrowanych
INS/IGNSS [4,5, 8,10]. Autorzy wymienionych opra@ad wykorzystywali cztery
zasadnicze typy rozaeian adaptacyjnych, tj. skalowanie macierzy kowariangktéceé
procesu w zalmosci od wynikdw testéw statystycznych innowacji, veiglodelovs
estymagt adaptacyjn MMAE (Multiple Model Adaptive Estimation estymaci
i adaptacyja zmiare macierzy kowariancji zakldéée procesu i macierzy kowarianciji
btedéw pomiarowych oraz wagowe przetwarzanie resztigmwych podczas aktualizaciji
pomiaréw w filtrze Kalmana odbiornika GNSS.

Przedstawiony w niniejszym opracowaniu algorytrirditji odbiornika GNSS oparto na
ogoélnych réwnaniach adaptacyjnego filtru Kalmanaczerpnitych z publikacji [11].
Zalozono jednak,ze model dynamiki systemu jest poprawnie modelowamjie ma
konieczndci estymacji macierzy kowariancji zaktGcerocesu. Ze wzgtu na maliwosé
wystapienia w pomiarach biéw anomalnych oraz ze wzdu na zmienn& doktadndci
pomiaréw pseudoodledioi, realizowana jest natomiast estymacja elementdacierzy
kowariancji bedéw pomiarowych.
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2. MODEL ODBIORNIKA GNSS
2.1 Model dynamiki

Podczas projektowania algorytmow filtracji Kalmaudéa urzdzenia lub systemu
nawigacyjnego naly sformulowd jego opis matematyczny, skiagey sk z modelu
dynamiki i modelu obserwacji. Najbardziej przydajegt opis metogl przestrzeni standw.
W opisie tym zaktada sjze petry informacg o systemie w chwilt zawiera wektor stanu
X(t). Zbiér maliwych wartasci wektora stanu stanowi przestfizgtanow [2, 3, 7, 9].

W filtrach Kalmana odbiornikbw GNSS, model dynamigisuje zmiany w czasie
potozenia wytkownika i jego pochodnych orazedibw zegara odbiornika [2]. W zalosci
od kategorii aytkownika (pieszy, pojazdatlowy, obiekt ptywajcy, statek powietrzny)
charakter ruchu, a tym samym sposéb jego model@yast nieco inny.

W prezentowanym filtrze przgto model dynamiki okrdany w literaturze jako PVA
(Position-Velocity-Acceleratign [1, 2, 7], ktéry opisuje zmiany w czasie skladalvy
potozenia &, y, 32, predkasci (v, W, V) | przyspieszeniag, &, &) pojazdu w uktadzie
wspotrzdnych ECEF Earth-Centered Earth-Fixed[7]. Model PVA jest stosowany
w przypadku pojazdéw silnie manewgaych i jest odpowiedni do modelowania ruchu
pojazdéw ddowych (zwlaszcza podczas jazdy miejskiej), poniemah ten charakteryzuje
sig czgstymi zmianami pydkosci i kierunku. Zmiany w czasie i zawdki pomkdzy
zmiennymi stanu w modelu PVA wynikag newtonowskich réwraruchu i w wersji
dyskretnej mog by¢ zapisane nagpujaco [1, 2, 7]:

(xk+)] [1 T T%2i0 0 0 0 0 o0 |[xK] [wk)]
vk+)| o1 T 00 0 00 0 ||v%k| |wk
a(k+1)| 0.0 1 00 0 00 0 ||alk) wuk
yk+1)| oo 0 1T 1200 o ||yk| |wk)
vwk+)|=[o o 0 o1 T io 0o o0 |Bvk) |+ wk)| @
a,k+3)| jo 0 0 00 1 00 0 |ak) wk
Zk+) | oo o 00 o0 1T TH2||AK)| |w(k)
vk+)| 00 0 00 0 01 T ||vk)| |wk
a,k+)] 00 0 ‘00 0 00 1 ||ak)| [wk)]

przy czymwg, Wy, W, Wy, Wiy, Wz Way, Way | Wa, Stanowd zaktocenia procesu g
gaussowskie o zerowej wafth oczekiwanej i statej wariancji), reprezentg niepewngd
wystepujaca w modelu ruchu pojazdu, natomidsstanowi okres dyskretyzacji modelu, tj.
przedziat czasu pordzy chwilami k-1)T i KT.

Model ten naley uzupeiné o model b¢déw zegara odbiornika GNSS, poniemiarak
synchronizacji tego zegara ze gskazasu GNSS jest przyczyrwystpowania bardzo
dwzych bkdoéw odlegiéci wyznaczanych przez odbiornik od centrum anteoysatelitow
systemu, tzw. pseudoodlegdd [6, 12]. Typowy model lkidéw zegara zawiera dwie
zmienne stanu, z ktorych jegdljest odlegtéciowy ekwiwalent bddu synchronizacji zegara
b, za& drug dryf zegarad. Dyskretny model tych bow jest naspujacy [2]:
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SR

przy czymw, i Wy stanowi zakidcenia procesu (i gaussowskie o zerowej wasth
oczekiwanej i statej wariancji) w modelwedbw zegara odbiornika GNSS.

taczac model dynamiki pojazdu z modelenedddw zegara odbiornika, uzyskujes si
nastpujace rownanie dynamiki systemu [7]:

(xk+)] [1 T 1220 0 0 00 0 o o][xKk] [w(k)]
wk+)l o1 T 00 0 00 0 10 0f|wk)| |wk
ak+)| |00 1 00 0 00 0 i0 0f|alk) |wk
Yk+)| 00 o0 1T 72200 o0 0 of|yk| |wk
vk+)| joo 0 01 T 00 0 {0 of|vk| |wk)
ak+)|=lo 0 0 00 1 00 0 |0 olfak)+ wk ©
Ak+) | oo 0 00 o 1T TY2i0 of| k)| [w(k
vk+)| oo 0 00 0 01 T 0o 0f|vk| |wK
a,k+)| [0 0 0 00 0 00 1 10 0f|ak)| |wk
bk+1)| [0 0 0 00 o0 00 o (1 T||[bK||wk
Ldk+1)] oo o0 00 o0 i0o0 o0 lo1f[dk)] [wlk)]
x(k+1) @(k+1K) x(k) w(k)

Powyzsze réwnanie ma postazgodm z nas¢pujacym, ogélnym zapisem liniowego
réwnania stanu systemu stacjonarnego [2, 3, 7, 9]:

x(k +1) = dx(k) +w(k) (5)

przy czymx reprezentuje wektor stanw;, stanowi wektor zaktogeprocesu, za® jest
maciera tranzycyjr. W teorii filtracji Kalmana zaklada einastpujace wlasnéci
statystyczne wektora:

Efw(k] = 0 (6)

Efw(kwT (1)] = Q(k)alk.I) (7)

przy czym Q(k) stanowi macierz kowariancji dyskretnych zakibgarocesuw(k), za
Ol k,I) oznacza funkejdelty Kroneckera.
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2.2 Model obserwaciji

Model obserwacji w odbiorniku GNSS jest dany gasjacym rownaniem, w ktorym
dla poprawy czytelnizi pominkto zaleznos¢ zmiennych od indeksu czak(2]:

7 \/(Xl ~x)? + (Y -y +(2, -2 +b V1
2| | Joa gz b || <8>

Vi) | JX X+ W= yF + (2= 2 +b| LV
Ed o0 ®

gdzie: ¥ —pseudoodlegks doi-tego satelity,
X, Yi, Z —potozeniei-tego satelity,
X, Y, Z— potozenie pojazdu,
b — odlegtdciowy ekwiwalent btdu synchronizacji zegara odbiornika GNSS,
v; —blad pomiarowyi-tej pseudoodlegkei.

Model obserwaciji jest nieliniowy ze wzglu na nieliniowé¢ zaleznosci wigzacych
pseudoodlegkzi i wspoétrzdne polaenia wytkownika. Odpowiada on postaci ogélnego
nieliniowego réwnania obserwacji [2, 3, 7, 9]:

2(k) = hix(k). k] + v(k) ©

przy czymx jest wektorem stanw, stanowi wektor pomiarowyy jest wektorem kidéw
pomiarowych, ah stanowi nieliniow funkcje wektorows. W teorii filtracji Kalmana
zaktada si nastpujace whasnéci statystyczne wektona

E[v(k)|=0 (10)

E[v(k)vT (I )] =R(k)a(k,1) (11)

przy czymR(K) reprezentuje macierz kowariancjetéw pomiarowychv(k).

Ze wzgkdu na zmieniajca sie w czasie dziatania odbiornika liczlbbserwowanych
satelitow GNSS, wektor pomiarowy i wektor bkdéw pomiarowychv map zmienne
rozmiary, zalene od liczby m sledzonych satelitbw. Oznacza to rowniemienndé
rozmiaréw macierzy kowariancji ddéw pomiarowychR, ktéra na diagonalnej zawiera

wariancje b¢déw pseudoodlegtai a‘r,z, [2]:

R=diag(a‘r,2,,a‘r,2,,...,a,r,2,) (12)
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3. ALGORYTMY FILTRACJI ODBIORNIKA GNSS
3.1 Rozszerzony filtr Kalmana (EKF)

Ze wzgkdu na fakt,ze model odbiornika GNSS jest nieliniowy i zawieddgtywne,
gaussowskie zaktocenia procesu oragyptpomiarowe, do estymacji wektora stanu jest
w nim zwykle stosowany filtr rozszerzony (EKF), adpedni dla systeméw o podanych
cechach [7]. Schemat blokowy algorytmu EKF przedi&tao na rys. 1.

Algorytm filtracji EKF sklada s z jednorazowej inicjalizacji (1), predykcji weksor
stanu i macierzy kowariancji gdéw (2), obliczenia macierzy pomiarowej(3), realizacji
pomiaru (4) oraz korekcji estymowanego wektora wstan wykorzystaniem ostatnio
wykonanego pomiaru (5). Kroki (2)-(5) algorytmauwsykonywane rekursywnie.

0] &(do)= lx(0), Pldo)=(0) |
@ *(k+ﬂk)=®tk+lk)f<(kk)
P(k+1k)=@(k + 1 k)PKkJo(k + 1K) +Q(K)
® o= o b
k1] ®/ Pomiafz<k+1) /
7

® K (k+12) = Pk + I )E(k + 1) 1 (k + DP(k + L ek +2)" +R(k +1)]
Pk +1k+1)=[1 -K (k + DH(k + )]P(k +1k)

w(k +1k +1)=R(k+ﬂk)+ K(k+1){z(k+1)—h[i(k+ﬂk), k]}

Rys.1. Algorytm EKF odbiornika GNSS

gdzie: )”((k|k) — estymata wektora stanu w chvili — wynik filtracji,
f((k +]jk) - estymata wektora stanu w chwiti{1)T — wynik predykcji,
P(k|k) — macierz kowariancji b6w filtracji w chwili KT,
P(k+:||k) — macierz kowariancji kdéw predykcji w chwili k+1)T,
K (k) — macierz wzmocnieKalmana w chwilkT,
I — macierz jednostkowa.

Wystzpujace w rownaniach filtru EKF macierz®, Q i R s3 niezmienne w czasie
i pochodz z podanego uprzednio modelu systemu, natomiasierzagomiarowaH (k+1)
jest zmienna i musi lgy obliczana podczas pracy filtru, jako macierz patthah
czastkowych nieliniowej funkcjh po elementach wektora stax{i7]:
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0% 50 9% 50 9% 501 0
ax oy 0z
oy oy o¥
R T =
%n 5 0 9% o0 9% 5010
| ox oy 0z x=x(k+1k)
przy czym:
0¥, _ - [x; =+ 1K) dla i=1...m (14)
R Y VR R S A R
oY, _ =% = 9lk + k)] dla i=1..m (15)
Ty =t i - sl + [z, - 2l P
oy, ‘[Zi _2(k+]lk)]

dla i=1...m (16)

N T R R VR R R R R

3.2 Adaptacyjny filtr Kalmana (ADKF)

Stosowanie statej macierzy kowariancigddw pomiarowychR w filtrze EKF stanowi
znaczne uproszczenie modelu systemu w przypadky, ppeudoodlegkei posiadai
zmienny doktadndé. Z tego wzgidu w niniejszej pracy zaproponowanazycie
w odbiorniku GNSS filtru adaptacyjnego (ADKF), kyoprzetwarza pomiary z wagami
zalenymi od ich dokltadngi [7]. Miara dokladndci pomiardw jest estymowana na

biezaco macierz kowariancji béi6w pomiarowychR .

Dzigki dostosowywaniu giwag filtru do aktualnej doktaddoi pseudoodlegkei, filtr
ADKF redukuje réwnie wplyw bledow anomalnych na dokladéio pozycjonowania,
poniewa bigdy anomalne mma uzné za specyficzny przypadek zmiennej doktaghio
pomiaréw, ktéra zmienia sskokowo pomgdzy dwoma skrajnymi stanami.

Réwnania predykcji i korekcji w algorytmie ADKF niedznia sie od zaleénosci
wystepujacych w filtrze EKF (rys. 1). Dodatkowymi lub zmodkdwanymi elementami
algorytmu g nastpujace operacje wprowadzone pauaizy krokami (4) i (5) EKF [7]:

ek +1) = z(k + 1)~ h[x(k + 1) k] (17)
Re(k +1)= (- p)R (k) + ek +1)e(k +1)" (18)
R(k+1) = Ry(k +1)~ H(k +1)P( + e (i +2)" (19)

przy czym e stanowi wektor reszt pomiarowych, czyliznice pomidzy faktycznym
a przewidywanym wektorem pomiarowyra, z& R, jest estymowan maciera
kowariancji innowacji (macietzkowariancji reszt pomiarowych) [2, 7].
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Wspotczynnik ((0,1) stanowi stat usredniania macierzy kowariancji reszt
pomiarowych, decydaga o diugaci efektywnego okna czasowego obliczadegdniej.
W celu szybkiej detekcji btiéw anomalnych wskazane jest stosowanie krétkiggma o
czasowego, CO wygbuje przy 4 — 1, natomiast uzyskanie wysokiej dokfadcio
oszacowania macierzﬁ( wymaga stosowania - 0.

Wybér wspétczynnika i jest zwykle wynikiem kompromisu, uwzglniajcego
spodziewany charakter doldbw anomalnych i padane wilasnéi filtru, np. szybkdé¢
reakcji na wystpienie tych bédow [7].

4. WYNIKI BADA N SYMULACYJNYCH

Opisane algorytmy filtracji EKF i ADKF odbiornikaMN&SS zbadano metadsymulacii
komputerowej. Badania, przeprowadzone zgodnie onayéh wyjasniona na rys. 2, miaty
na celu poréwnanie doktadéwm obu filtréw Kalmana oraz algorytmu pozycjonowani
metodi najmniejszych kwadratéw OL®¢dinary Least Squarg$12].

Generator >

btedow (X, Y, Z)GNSS > OoLS > B‘

pseudoodlegtéci v &

+\ Wonss 5 g

3.2

Generator J o EKF > §§

trajektorii = g.
. . . 2

satelitow »| Obliczanie R e

odlegtasci "1 ADKE > gg

satelita- — g g

»| -odbiornik =3

Generator > 3

. XY, 2 2

trasy pojazdu . 2

Rys.2. Metodyka badasymulacyjnych odbiornika GNSS

Pierwszy etap bada polegat na sprawdzeniu wpltywu zmiennej doklagno
pseudoodlegkei na doktadn& estymowanego potenia. W tym celu czas symulaciji
wynoszacy 600 sekund podzielono na dwa odcinki po 300 sekkezdy. W pierwszym
odcinku wygenerowane ¢y pseudoodlegkei miaty odchylenia standardowg, = 7,5 m,
ktore przygto na podstawie bugétu bkdow systemu GPS, przedstawionego w literaturze
jako parametr UEREUser Equivalent Range Errpr Wedlug jednego z najnowszych
oszacowa parametr UERE w systemie GPS wynosi 7,5 m [6].

W kolejnych 300 sekundach,eblly te znacznie zwkszono, dodagc do kadego z nich
gaussowski ag losowy o zerowej warfgi oczekiwanej i odchyleniu standardowym
wynoszicym 100 m. Uzyskane ddy potazenia pojazdu wzdiu wybranej osi lokalnego
horyzontalnego uktadu wspétdnych ENU (osi wschodniej) przedstawiono na rys. 3.
Bledy pozycjonowania wzdiu pozostatych osi uktadu ENU majpodobny charakter
i z tego wzgddu nie zostalty zamieszczone.
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Rys.3. Skltadowa wschodniatdw pozycjonowania — zmienna doktaéthpomiarow

Kolejny etap bada polegat na sprawdzeniu dziatania i poréwnaniu adREci
algorytmow OLS, EKF i ADKF w warunkach wygtowania b¢déw anomalnych. Badania
przeprowadzono dla dwdch zrych scenariuszy symulacji. Oba badania trwaty po
600 sekund, a zastosowane w nich odchylenia stdadar bkdow pseudoodlegiui
wynosity 7,5 m. W pierwszym badaniu, do jednej zgemerowanych pseudoodleggd
dodano hid o charakterze impulsowym, trway od 200 do 400 s i posiaday amplitud;
100 m. W drugim badaniu, dodany do wybranej psedidoiosci btad miat charakter lgdu
rampowego, rozpoczyngjego st w 200 s symulacji i posiadajego nachylenie zbocza
(predkos¢ narastania) wynosee 1 m/s.

Wyniki bada przeprowadzonych wedlug obu scenariuszy przedstowina rys. 4.
Przedstawiaj one bédy pozycjonowania za pomgclgorytméw OLS, EKF i ADKF
wzdtuz wybranej osi uktadu wspokdnych ENU (osi wschodniej). Bd6w pozostatych
wspotrzdnych potaenia nie zamieszczono, ze wadl na ich podobny charakter.
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Rys.4. Sktadowa wschodniatdw pozycjonowania —dpdl impulsowy i rampowy

5. WNIOSKI
Na podstawie wynikow pierwszej €ri bada mozna stwierdzi, ze w przypadku
normalnej sytuacji pomiarowej (czas symulacji 0-300 w ktorej doktadni
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pseudoodlegkxi jest stala i stosunkowo wysoka, a parametryréfiit Kalmana s
dopasowane do rzeczywistej dokfaéitio pomiar6w, najdokiadniejszym algorytmem
estymacji potaenia jest EKF. Algorytm ADKF ma poréwnywalnchocia nieco nisz
doktadna¢ niz EKF, natomiast najmniej doktadny jest algorytm OLS

Przy zwkkszonych hidach pseudoodlegioi GNSS (czas symulacji 300-600 s),
najdoktadniejszym rozwzaniem jest filtr ADKF, ktory adaptacyjnie dopasgevmmacierz
R, dostrajajc sk do zwikszonych bidow pseudoodlegkai.

Z przedstawionych wynikéw drugiej ¢xi bada algorytmu ADKF i z poréwnania
btedow tego filtru z bidami filtru EKF wynika,ze filtr ADKF posiada istotp przewag
nad EKF. Btédy pozycjonowania w odbiorniku GNSS wypesaym w EKF znacznie
wzrastag w przypadku wysipienia bédéw anomalnych jednej z mierzonych
pseudoodlegkzi, natomiast w odbiorniku z filtrem ADKF doktad§to pozycjonowania
praktycznie nie ulega zmianie. Whnioski takie wypéavzaréwno z analizy przypadku
btedu anomalnego o charakterze krétkotrwatego, stalgguesunicia wartdci
pseudoodlegkei (bfedu impulsowego), jak i z analizy przypadkugdd anomalnego
o charakterze narasiaym ze stat predkascia (blgdu rampowego).
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