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Аннотация—Представлены результаты разработки ал-

горитмов бескарданной аэрогравиметрии и их проверки 

на экспериментальных данных типового аэрогравиметри-

ческого полета, выполненного Датским техническим уни-

верситетом в 2019 г. с аэрогравиметром iMAR. Разрабо-

танные алгоритмы охватывают все этапы постобработки 

аэрогравиметрических данных: решение задач спутнико-

вой навигации, начальной и конечной выставок БИНС 

гравиметра, интеграции БИНС-СНС, оценивания силы 

тяжести. Последний этап рассмотрен в двух постановках – 

скалярной (оценивание вертикальной компоненты силы 

тяжести) и векторной (оценивание всех трех компонент). 

Решение скалярной задачи сведено к калмановской филь-

трации и сглаживанию. По результатам обработки точ-

ность оценивания вертикальной компоненты составила 

1.1 мГал при частоте среза фильтра 1/100 Гц (среднеквад-

ратическое значение невязок в точках пересечения гал-

сов). Решение задачи векторной аэрогравиметрии сведено 

к фильтру Калмана в информационной форме. Точность 

оценок горизонтальных компонент (характеризующих 

уклонение отвесной линии) оценена сравнением с данны-

ми EGM08 и составила 2 мГал (СКО), что является обна-

деживающим результатом для векторной аэрогравимет-

рии. 
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I. ВВЕДЕНИЕ 

Аэрогравиметрия на основе бескарданных инерци-
альных навигационных систем (БИНС) является в насто-
ящее время одним из основных трендов развития аэро-
гравиметрии [1]. Это объясняется рядом преимуществ 
бескарданных аэрогравиметров перед традиционными 
платформенными – компактным размером, малым энер-
гопотреблением, меньшей стоимостью, а также потенци-
альной возможностью измерять все три компоненты век-
тора силы тяжести (векторная аэрогравиметрия). В по-
следние годы в мире были сделаны определенные успе-
хи как в развитии аппаратной части бескарданных аэро-
гравиметров (повышение точности инерциальных датчи-
ков, использование систем термостатирования, как, 
например, было реализовано компанией iMAR, Герма-
ния), так и в построении алгоритмов постобработки [2-
5]. Достигнутые в данных работах точности оценивания 
аномалий силы тяжести весьма оптимистичны и, как 
показано, например, в [3], близки к результатам плат-
форменной аэрогравиметрии с гравиметром Ла Коста и 
Ромберга (результаты более ранних аналогичных иссле-
дований представлены, например, в [6]).  

Разработкой и совершенствованием алгоритмов бес-
карданной (как скалярной, так и векторной) и платфор-
менной аэрогравиметрии в настоящее время занимаются 

несколько научных групп в мире. К ним относятся зару-
бежные научные коллективы Технического университе-
та Дармштадта, Датского технического университета, 
компании Sander Geophysics Ltd. (Канада), Главного 
управления картографии Турции, Национального уни-
верситета оборонных технологий (Китай) и другие, а 
также российские научные коллективы Концерна 
«ЦНИИ «Электроприбор» и Лаборатории управления и 
навигации МГУ им. М.В. Ломоносова. Последняя разра-
ботала программное обеспечение для гравиметров 
GT1A/GT2A компании «Гравиметрические технологии» 
[7-9], а в 2010 г. приняла участие в испытаниях прототи-
па бескарданного аэрогравиметра GTX [10] разработки 
этой же компании. В 2020 г. Лаборатория провела по-
стобработку экспериментальных данных бескарданного 
аэрогравиметра iMAR (основанного на БИНС навигаци-
онного класса точности), которые были любезно предо-
ставлены ей Датским техническим университетом (про-
фессором Рене Форсбергом). Настоящий доклад посвя-
щен результатам выполненной постобработки данных 
iMAR. 

При рассмотрении задачи бескарданной аэрограви-
метрии, заключающейся в определении компонент век-
тора силы тяжести (одной вертикальной – в скалярном 
случае или всех трех – в векторном случае) нами выде-
ляются следующие основные составляющие: математи-
ческие модели спутниковой навигации, начальной и ко-
нечной выставок, интеграции БИНС и спутниковых 
навигационных систем (СНС), модели поля силы тяже-
сти. Предложенные в данной работе алгоритмы учиты-
вают все указанные составляющие и охватывают, таким 
образом, все этапы постобработки измерений бескардан-
ной аэрогравиметрии. Особенностью предложенных 
алгоритмов, отличающей их от известных в литературе 
[2-5], является декомпозированная схема интеграции 
данных БИНС и СНС (отдельно рассматриваются гори-
зонтальные и вертикальный каналы). Другой особенно-
стью является форма уравнений ошибок БИНС, осно-
ванная на использовании вместо общепринятых (пол-
ных) ошибок координат и скоростей их представление в 
виде суммы так называемых кинематической и динами-
ческой ошибок [11]. 

В гравиметрической части (последний этап посто-
бработки) нами рассматриваются отдельно задачи ска-
лярной и векторной аэрогравиметрии при условии ре-
шенной задачи интеграции БИНС-СНС для горизон-
тальных каналов. Предложенный алгоритм решения за-
дачи скалярной бескарданной аэрогравиметрии основан 
на традиционном представлении вертикальной компо-
ненты вектора силы тяжести во времени (в виде стацио-
нарного случайного процесса) и сведении задачи к кал-
мановской фильтрации и сглаживанию. Решение задачи 

Работа выполнена при поддержке РФФИ (проект № 19-01-00179). 



векторной аэрогравиметрии основано на представлении 
поля силы тяжести в пространстве (локальная гармони-
ческая модель в районе аэрогравиметрического полета) и 
фильтре Калмана в информационной форме. Выбор про-
странственной модели поля (вместо моделей во времени) 
вызван сложностью решаемой задачи, состоящей в 
наблюдаемости горизонтальных компонент вектора си-
лы тяжести (уклонений отвесной линии) в комбинации с 
систематическими ошибками БИНС (угловыми ошибка-
ми, смещениями нулей датчиков и др.) [13]. Для отделе-
ния полезного сигнала от указанных ошибок в алгоритме 
используется априорная информация о пространствен-
ных свойствах поля (зависимость значений на соседних 
галсах полета, гармоничность во внешнем простран-
стве). Результаты теоретического анализа точности дан-
ного подхода и его проверки на модельных данных оп-
тимистичны и представлены в [12, 14]. 

Предложенные в работе алгоритмы были проверены 
на данных аэрогравиметрического полета, выполненного 
с гравиметром iMAR Датским техническим университе-
том в 2019 г. над акваторией Дании. Данные включали 
первичные спутниковые измерения бортового приемни-
ка и наземной базовой станции (кодовые, доплеровские, 
фазовые), измерения инерциальных датчиков гравиметра 
и опорное значение силы тяжести на аэродроме. В до-
кладе представлены характеристики точности БИНС 
гравиметра в полете и точности спутникового навигаци-
онного решения. Приведены результаты определения 
компонент вектора силы тяжести и оценки точности на 
основе анализа невязок в точках пересечения галсов и 
сравнения с данными глобальной модели гравитацион-
ного поля Земли. 

II. МАТЕМАТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ ИНТЕГРАЦИИ БИНС-СНС 

 В разделе рассматриваются математические модели 
каждого из этапов построенной методики постобработки 
данных бескарданной аэрогравиметрии и обсуждаются 
элементы разработанных алгоритмов.  

A. Модели спутниковой навигации 

В данной работе решение задачи спутниковой нави-
гации включает в себя вычисление координат и скоро-
стей антенны бортового приемника СНС на основе ком-
плексной обработки первичных измерений (многоча-
стотных кодовых, доплеровских, фазовых) бортового 
приемника и наземных базовых станций (см. Раздел 2.2 в 
[1]). Особенность разработанных алгоритмов заключает-
ся в их предназначении специально для задачи аэрогра-
виметрии за счет, во-первых, доступности режима по-
стобработки, во-вторых, тщательного контроля сбоев 
первичных спутниковых измерений, и, в-третьих, сде-
ланного акцента на получении прежде всего высокоточ-
ных скоростных решений [15]. Опыт работы над про-
граммно-математическим обеспечением постобработки 
гравиметров GT1A/GT2A показал, что указанные осо-
бенности алгоритмов являются для задачи аэрограви-
метрии принципиальными, что не всегда обеспечивается 
часто используемыми универсальными коммерческими 
программами (например, компании NovAtel Waypoint). 

B. Начальная и конечная выставки БИНС гравиметра 

На начальной выставке определяется начальная ори-
ентация приборного трехгранника БИНС по измерениям 

инерциальных датчиков на стоянке летательного аппара-
та (самолета) на аэродроме. Здесь следует отметить, что 
задача решается в условиях ветровых воздействий на 
корпус самолета, воздействий от запуска и работы дви-
гателей, возмущений, вызванных регламентными рабо-
тами экипажа на борту самолета и т. п. Знание начальной 
ориентации БИНС гравиметра и применение отдельного 
алгоритма сглаживания показаний акселерометров при 
выставке [16] позволяет также определить постоянное 
смещение нулевого сигнала вертикального акселеромет-
ра гравиметра при условии известного наземного значе-
ния силы тяжести на аэродроме. После приземления са-
молета реализуется этап конечной выставки БИНС с 
целью определения и компенсации линейного дрейфа 
вертикального акселерометра за время полета. 

C. Модели интеграции БИНС и СНС 

Опорными моделями бескарданной аэрогравиметрии 
являются уравнения автономного инерциального счис-
ления БИНС, записанные в проекциях на оси географи-
ческого трехгранника Mx (где M – приведенный центр 
блока акселерометров) с той или иной ориентацией в 
азимуте (географическая координатная сетка, относи-
тельно либо абсолютно свободная ориентация в азимуте; 
последние не имеют особенностей при навигации в по-
лярных районах [11]); уравнения ошибок горизонталь-
ных и вертикального каналов БИНС, а также модели 
инструментальных погрешностей инерциальных датчи-
ков.  

Уравнения ошибок БИНС детально изложены в [11], 
а также, например, в [17]. Здесь лишь отметим, что по-
строение уравнений основано на введении вектора мало-
го поворота βx для описания взаимной ориентации мо-
дельного (вычисленного) географического трехгранника 
и так называемой виртуальной гироплатформы (квази-
приборного трехгранника), а также введении вектора 
динамических ошибок скорости – разности модельной 
(полученной счислением) скорости и истинной, спроек-
тированной на оси виртуальной гироплатформы. 

Для описания инструментальных погрешностей аксе-
лерометров и гироскопов в приборном трехграннике Mz 
(∆fz и νz соответственно) в работе приняты модели: 
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z f f z
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где bf, bν – 3×1-векторы смещений нулевых сигналов 
акселерометров и гироскопов соответственно, qf, qν – 
центрированные белые шумы с известными интенсивно-
стями. 

Уравнения ошибок БИНС дополняются уравнениями 
корректирующих измерений, образуемых в виде разно-
сти модельных (полученных инерциальным счислением 
БИНС) координат и скоростей и позиционных и ско-
ростных решений СНС, и приводятся в [11, 17]. 

При интеграции БИНС-СНС мы рассматриваем толь-
ко уравнения для горизонтальных каналов и в правых 
частях соответствующих уравнений ошибок игнорируем 
горизонтальные компоненты вектора возмущения силы 
тяжести. Таким образом, фазовый вектор уравнений 



ошибок БИНС имеет размерность 16 и включает следу-
ющие неизвестные: 

1 2, , , , , , ,x fv v     β b b  

где ∆λ, Δφ – погрешности географической долготы и 
широты соответственно, δv1, δv2 – динамические ошибки 
относительной скорости, βx – вектор кинематической 
ошибки БИНС (вектор малого поворота). Здесь для про-
стоты изложения пренебрегли параметрами смещения 
антенны бортового приемника СНС относительно 
БИНС, а также ошибками из-за возможной рассинхрони-
зации данных БИНС и СНС (см. по этому вопросу [18]). 

Ставя стандартную линейную задачу оптимального 
стохастического оценивания и решая ее при помощи 
фильтра Калмана и сглаживания, определим оценку век-
тора состояния (2) в каждый момент времени. Таким 
образом, конечным результатом данного этапа посто-
бработки являются оценки углов курса, крена и тангажа 
приборного трехгранника БИНС и смещений нулевых 
сигналов инерциальных датчиков. 

D. Оценивание аномалии силы тяжести 

В гравиметрической части (заключительном этапе 
постобработки) решается задача определения вертикаль-
ной компоненты вектора силы тяжести (аномалии) вдоль 
траектории полета летательного аппарата. По аналогии с 
платформенной [9], в бескарданной аэрогравиметрии мы 
рассматриваем только уравнение для вертикального ка-
нала, предполагая выполненными все предыдущие этапы 
постобработки.  

Выпишем опорное уравнение для вертикального ка-
нала: 

3 ,T
up etv up zv g g L     f  

где vup – истинная вертикальная скорость точки M, getv – 
поправка Этвеша, вычисляемая по СНС,   – вертикаль-

ная составляющая вектора нормальной силы тяжести 
(вычисляется по СНС), δgup – искомая аномалия силы 
тяжести, fz – 3×1-вектор удельной внешней силы в про-
екциях на оси приборного трехгранника Mz (измеряется 
акселерометрами БИНС), L3 – 3-й столбец матрицы пе-
рехода от географического трехгранника Mx к прибор-
ному Mz. 

Уравнения ошибок вертикального канала бескардан-
ной аэрогравиметрии строятся по аналогии с уравнения-
ми платформенной аэрогравиметрии, рассмотренными в 
[8-9]. В состав фазового вектора включаются следующие 
переменные: 

 ошибка вертикальной скорости, определяемая как 
разность модельной вертикальной скорости (по-
лученной решением уравнения (3) с подстановкой 
в него измерений и без учета аномалии) и истин-
ной вертикальной скорости; 

 остаточные горизонтальные угловые ошибки, вы-
званные возможной неточностью определения 
ориентации приборного трехгранника на этапе 

интеграции БИНС-СНС; предполагаются инте-
гралами от белого шума; 

 3×1-вектор остаточных смещений нулей акселе-
рометров и поправка масштабного коэффициента 
вертикального акселерометра, полагаемые инте-
гралами от белого шума. 

Модель корректирующих измерений строится на ос-
нове разности модельной вертикальной скорости и вер-
тикальной скорости СНС и приведена в [9]. 

Для замыкания уравнений ошибок введем модель 
аномалии силы тяжести во времени – в виде двойного 
интеграла от белого шума заданной интенсивности: 

.up gg q   

Далее ставится задача оптимального стохастического 
оценивания (решение определяется фильтром Калмана и 
сглаживанием). 

III. РЕШЕНИЕ ЗАДАЧИ ВЕКТОРНОЙ АЭРОГРАВИМЕТРИИ 

В разделе рассматривается подход к определению всех 
трех компонент вектора силы тяжести на основе априор-
ной модели поля силы тяжести в пространстве. Отметим, 
что введение априорных моделей во времени (например, 
(4)) для каждой из компонент в данной задаче не позволя-
ет в достаточной степени отделить оценки горизонталь-
ных компонент вектора силы тяжести от систематических 
ошибок БИНС [12-14]. В данной работе вводится априор-
ная (локальная) модель поля силы тяжести в простран-
стве, которая учитывает информацию о пространственных 
свойствах поля в районе съемки (зависимость значений на 
соседних галсах, гармоничность возмущающего потенци-
ала во внешнем пространстве) [12]. 

Исходным является уравнение (3), в котором под ве-
личиной   в данном разделе понимается абсолютное зна-

чение вектора референцной модели силы тяжести, задава-
емой данными глобальной (спутниковой) модели грави-
тационного поля низкого разрешения (например, [19]). 
Привлечение глобальной модели позволяет учесть ин-
формацию о длинноволновых составляющих поля, необ-
ходимую при его локальном определении (влияние 
«дальних зон») [20, 21]. 

Локальная модель поля основана на представлении 
(остаточного) возмущающего потенциала T в районе 
полета в виде линейной комбинации гармонических 
сферических скейлинг-функций Абеля-Пуассона Φj и 
подробно обсуждается в [12, 20]. Остаточная аномалия 
силы тяжести (разность вертикальных компонент реаль-
ной и референцной силы тяжести) выражается в виде: 
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где ai – неизвестные коэффициенты параметризации по-
тенциала, N – число коэффициентов параметризации в 
районе полета летательного аппарата, Φj(r,yi)– скейлинг-
функция Абеля-Пуассона уровня детализации j с цен-
тром в точке yi (узел равномерной сетки на нижележа-
щей референц-сфере) (рис. 1), r – длина радиус-вектора 



r. Коэффициенты ai,…, aN предполагаются постоянными 
в течение полета: 

0,   1,..., .ia i N   

Дополнив уравнения ошибок вертикального канала 
уравнениями (5)-(6) (вместо (4)) получим замкнутую 
систему, для которой может быть поставлена задача оп-
тимального стохастического оценивания. Решение зада-
чи определяется фильтром Калмана, при этом использу-
ется информационная форма фильтра [22] из-за плохой 
обусловленности задачи (область параметризации шире 
области, на которой доступны измерения, см. рис. 1) 
[12]. На последнем шаге рекурсии фильтра обращается 
информационная матрица и вычисляется оценка вектора 
состояния (оценки коэффициентов ai,…,aN). При обра-
щении информационной матрицы используется регуля-
ризация, так как матрица является вырожденной (по-
дробнее см. [12]). 

 

Рис. 1. Участок траектории полета на плоскости долгота-широта и 

центры скейлинг-функций в области параметризации потенциала. 

По найденным оценкам коэффициентов параметри-
зации потенциала вычисляются оценки горизонтальных 
компонент вектора силы тяжести на основе стандартных 
формул (дифференцированием потенциала) [23]. 

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ ОБРАБОТКИ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ 

ДАННЫХ 

Ниже представлены результаты обработки данных 
аэрогравиметрического полета, выполненного Датским 
техническим университетом в 2019 г. над акваторией 
Данни (южная часть пролива Каттегат) с бескарданным 
аэрогравиметром iMAR (модель iNAT-RQH-4001). Тра-
ектория полета самолета включала 6 галсов север-юг на 
постоянной высоте 1260 м над референц-эллипсоидом 
(WGS-84) и один секущий галс восток-запад (рис. 2). 
Расстояние между соседними параллельными галсами – 
7.5 км, длина – от 90 до 160 км. Средняя скорость само-
лета на галсах – 62 м/с. Общая продолжительность поле-
та – 8 ч. Использовались два приемника СНС Javad – 
бортовой и наземный (базовый), установленный на аэро-

дроме Роскилле. Максимальная длина базовой линии – 
150 км. 

Данные, переданные Лаборатории управления и нави-
гации МГУ, включали первичные измерения СНС на ча-
стоте 1 Гц, измерения акселерометров и гироскопов 
БИНС гравиметра (синхронизованные с данными СНС) на 
частоте 300 Гц, параметры смещения антенны бортового 
приемника СНС относительно гравиметра, а также истин-
ное значение силы тяжести на аэродроме. Проведенная 
постобработка данных включала следующие этапы: 

1) Определение координат и скоростей антенны 
бортового приемника СНС в фазово-
дифференциальном режиме. 

2) Определение начальной и конечной ориентации 
БИНС гравиметра (начальная и конечная выстав-
ки).  

3) Определение смещения нулевого сигнала верти-
кального акселерометра на пред- и послеполет-
ной стоянках самолета (начальная и конечная 
выставки БИНС). Компенсация линейного трен-
да в измерениях вертикального акселерометра. 

4) Интеграция БИНС-СНС (для горизонтальных ка-
налов).  

5) Вычисление модельной вертикальной скорости. 

6) Оценивание аномалии на основе модели силы 
тяжести во времени (4). 

7) Оценивание вектора силы тяжести на основе мо-
дели силы тяжести в пространстве (5). 

 
Рис. 2. Траектория аэрогравиметрического полета. 

Ниже обсуждаются характеристики точности спут-
никового решения, автономного инерциального навига-
ционного решения, интегрированного решения БИНС-
СНС, результатов оценивания компонент вектора силы 
тяжести двумя алгоритмами – на основе модели во вре-
мени (4) и модели в пространстве (5). 

A. Характеристики точности спутникового решения 

Спутниковое навигационное решение (координаты, 
скорости GPS) было рассчитано по первичным измере-
ниям приемников в фазово-дифференциальном режиме 
на частотах L1, L2 алгоритмами Лаборатории управле-
ния и навигации МГУ. Характеристики скоростного ре-
шения СНС на стоянках самолета приведены в табл. 1. 
Среднеквадратические отклонения (СКО) ошибок пози-



ционного решения (координат и высоты) на стоянках 
самолета равны 0.5 м для координат и 0.8 м для высоты. 
Количество спутников GPS в дифференциальном реше-
нии в течение полета составляло от 5 (на последнем гал-
се) до 11, среднее значение – 8. 

ТАБЛИЦА 1. ХАРАКТЕРИСТИКИ СКОРОСТНОГО РЕШЕНИЯ СНС 

НА НАЧАЛЬНОЙ СТОЯНКЕ САМОЛЕТА. 

Компоненты 

скорости СНС 

Статистика 

Среднее [мм/с] СКО [мм/с] 

Восточная -0.1 1.0 

Северная -0.1 1.0 

Вертикальная  0.0 2.0 

 

B. Автономное инерциальное навигационное решение 

Подробный анализ погрешностей инерциальных дат-
чиков гравиметра представлен, например, в [3]. По изме-
рениям датчиков на начальной стоянке и известным ко-
ординатам опорной точки были вычислены начальные 
углы курса, крена и тангажа БИНС гравиметра. Исполь-
зовался алгоритм начальной выставки на качающемся 
основании [16] (запись датчиков выполнена при вклю-
ченных двигателях самолета). Далее рассчитаны коор-
динаты, скорости и углы ориентации гравиметра на ос-
нове автономного инерциального счисления БИНС. На 
рис. 3-4 представлены ошибки координат и скорости 
БИНС за время полета (в качестве эталона использова-
лись вычисленные координаты и скорости СНС). Ре-
зультаты свидетельствуют как о классе точности БИНС 
(одна миля в ошибках координат накапливается за два 
часа), так и о хорошей точности начальной выставки. 

 

Рис. 3. Ошибки координат автономного инерциального навигационного 

решения: широта (зеленая линия) и долгота (синяя линия), [м]. 

 

Рис. 4. Ошибки скорости автономного инерциального навигационного 

решения: восточная (синяя линия) и северная компоненты (зеленая 

линия), [м/с]. 

C. Интегрированное навигационное решение 

Интеграция данных БИНС и СНС выполнена для го-

ризонтальных каналов в режиме оценивания (разомкну-

тый вариант интеграции). Вариант интеграции с введе-

нием в инерциальное счисление обратных связей не 

требовался благодаря хорошей точности автономного 

навигационного решения. Результатом интеграции 

БИНС-СНС являются вычисленные оценки углов курса, 

крена и тангажа БИНС и оценки смещений нулей инер-

циальных датчиков. Настройки фильтра Калмана 

(начальная матрица ковариаций и СКО шумов в систе-

ме) приведены в табл. 2. 

На рис. 5 представлены оценки угловых ошибок по-

строения вертикали виртуальной гироплатформы (от-

считываемые в опорном географическом трехграннике) 

и азимутальной ошибки виртуальной гироплатформы, 

отсчитываемой относительно вычисленного географи-

ческого трехгранника. Величины оценок всех трех угло-

вых ошибок не превосходят 3 угл. мин. на всем полете. 

 
Рис. 5. Оценки угловых ошибок (результат интеграции БИНС-СНС): 

горизонтальные ошибки построения вертикали виртуальной 
гироплатформы (синяя и зеленая линии) и азимутальная ошибка 

(красная линия), [угл. мин]. 

D. Оценивание аномалии силы тяжести на основе 

априорной модели во времени 

Перед вычислением аномалии был оценен и ском-

пенсирован линейный тренд в показаниях вертикально-

го акселерометра. Тренд был рассчитан по оценкам 



смещений нуля вертикального акселерометра, опреде-

ленным алгоритмом начальной и конечной выставки по 

измерениям на стоянках до и после полета, и составил 

+0.054 мГал/ч. Суммарный тренд за время полета соста-

вил +0.36 мГал. 

Далее была вычислена модельная вертикальная ско-

рость с использованием формулы Сомильяны (с по-

правкой за высоту) для расчета нормальной силы тяже-

сти [22]. Затем при помощи фильтра Калмана была оце-

нена аномалия силы тяжести на траектории полета на 

основе модели во времени (4). Оценки аномалии на гал-

сах для фильтра с частотой среза 1/100 Гц приведены на 

рис. 6. 

 
Рис. 6. Оценки аномалии силы тяжести на галсах при частоте среза 

фильтра 1/100 Гц (половина длины волны – 3 км), [мГал]. 

Статистика для невязок аномалии по пересечениям 

галсов приведена в табл. 3. Для фильтра с частотой сре-

за 1/100 Гц (половина длины волны аномалии – 3 км) 

среднеквадратическое значение невязок равно 1.1 мГал 

(значение, разделенное на √2, равно 0.8 мГал). Оценки 

аномалии фильтрами с разными частотами среза (1/100 

Гц и 1/160 Гц) приведены на рис. 7. 

Результаты сравнения полученных оценок аномалии 

с данными глобальной модели EGM08 приведены в 

табл. 4, а также на рис. 7. В целом оценки хорошо со-

гласуются с EGM08: СКО разности равно 1.5 мГал для 

фильтра с половиной длины волны 5 км. Среднее значе-

ние разности аномалии, вычисленной по измерениям 

гравиметра iMAR, и данных EGM08 равно -3 мГал, что 

говорит о смещении в одном из двух наборов данных. 

Отметим, что близкое значение для среднего получено 

также в [3] при сопоставлении других гравиметрических 

данных с моделью EGM08 в данном районе, что, по-

видимому, свидетельствует о смещении в данных 

EGM08 в рассматриваемом районе. 

E. Оценивание вектора силы тяжести на основе 

априорной модели в пространстве 

Оценивание компонент вектора силы тяжести было 

выполнено алгоритмом на основе локальной модели 

поля силы тяжести в пространстве (5). В качестве рефе-

ренцной модели поля использовалась модель EGM08 в 

разложении до степени 120 (эквивалентно диапазону 

длин волн от 330 км и длиннее, определяемых по спут-

никовым измерениям). Отметим, однако, что более точ-

ной моделью в данном диапазоне длин волн является 

новая модель GOCO06s, которая учитывает, в отличие 

от EGM08, также данные спутниковой гравиградиенто-

метрии [19]. 

На рис. 1 приведены центры скейлинг-функций в об-

ласти параметризации остаточного возмущающего по-

тенциала. Оценки коэффициентов параметризации по-

лучены при помощи фильтра Калмана в информацион-

ной форме. По ним были вычислены оценки компонент 

вектора силы тяжести (рис. 8-9), при этом каждой из 

компонент была возвращена длинноволновая составля-

ющая из EGM08. 

Для оценки точности результатов использовалась 

глобальная модель EGM08 в разложении до степени 

2159. Анализ невязок в точках пересечения галсов в 

данном случае неинформативен, так как оценка на ос-

нове локальной модели поля уже является уравненной 

по галсам. 

Статистика по сравнению оценки вектора силы тя-

жести, вычисленной по измерениям гравиметра iMAR, с 

EGM08 представлена в табл. 5. СКО разности оценок 

горизонтальных компонент и EGM08 равно 2 мГал (0.4 

угл. сек.). Среднее значение равно -0.6 мГал для ошибки 

оценки восточной компоненты и -1.6 мГал для ошибки 

оценки северной компоненты. Большее значение сред-

него для ошибки северной компоненты объясняется 

бо́льшими ошибками на секущем галсе и на краях гал-

сов север-юг. 

ТАБЛИЦА 2. НАЧАЛЬНЫЕ СКО ЭЛЕМЕНТОВ ВЕКТОРА 

СОСТОЯНИЯ И СКО ШУМОВ В СИСТЕМЕ (ПРИ ИНТЕГРАЦИИ БИНС-СНС). 

Параметры вектора 

состояния 

Значения СКО 

Начальные значе-

ния 
Шум в системе 

Ошибки координат 

(широта, долгота) [м] 
5 0 

Динамические ошибки 

скорости δv1, δv2 [м/с] 
0.1 5 – 10 м/с/√с * 

Угловые ошибки [угл. 
мин.] 

[1,1,10] 0.2 угл. сек./√с ** 

Смещения нулей 

акселерометров [м/с2] 
0.01 0 

Смещения нулей 

гироскопов [◦/ч] 
0.01 0 

*СКО шума акселерометров в комбинации с шумом гироскопов, 
умножаемым на скорость самолета.   **СКО шума гироскопов [3]. 

 



 

Рис.7. Аномалия силы тяжести на галсах: оценки по измерениям гравиметра iMAR фильтром на основе модели во времени (4) с частотой среза 

1/100 Гц (синяя линия) и 1/160 Гц (красная линия) и данные EGM08 (черная линия), [мГал]. Выделенные цветом области – интервалы разворотов 
самолета. 

 

Рис.8. Восточная компонента вектора силы тяжести: оценка по измерениям гравиметра iMAR на основе модели в пространстве (5) (красная линия) 

и данные EGM08 (синяя линия), [мГал]. Выделенные цветом области – интервалы разворотов самолета. 

 

Рис.9. Северная компонента вектора силы тяжести: оценка по измерениям гравиметра iMAR на основе модели в пространстве (5) (красная линия) 

и данные EGM08 (синяя линия), [мГал]. Выделенные цветом области – интервалы разворотов самолета. 

 

ТАБЛИЦА 3. СТАТИСТИКА ПО  НЕВЯЗКАМ ОЦЕНКИ АНОМАЛИИ 

НА ОСНОВЕ МОДЕЛИ (4) В ТОЧКАХ ПЕРЕСЕЧЕНИЯ ГАЛСОВ. 

Параметр 

Значение при разных частотах среза фильтра 

1/100 Гц  

(3 км) 

1/160 Гц  

(5 км) 

Среднее [мГал] 0.6 0.5 

Параметр 

Значение при разных частотах среза фильтра 

1/100 Гц  

(3 км) 

1/160 Гц  

(5 км) 

СКО [мГал] 1.0 1.0 

Ср.-кв. значение 

[мГал] 
1.1 1.0 

Ср.-кв. значение 

/ √2 [мГал] 
0.8 0.7 



*Рядом с частотой среза указана половина длины волны аномалии. 

ТАБЛИЦА 4. РЕЗУЛЬТАТЫ СРАВНЕНИЯ ОЦЕНКИ АНОМАЛИИ НА 

ОСНОВЕ МОДЕЛИ (4) С ДАННЫМИ EGM08. 

Параметр 

Значение при разных частотах среза фильтра 

1/100 Гц  

(3 км) 

1/160 Гц  

(5 км) 

Среднее [мГал] -2.9 -3.1 

СКО [мГал] 1.7 1.5 

*Рядом с частотой среза указана половина длины волны аномалии. 

ТАБЛИЦА 5. РЕЗУЛЬТАТЫ СРАВНЕНИЯ ОЦЕНКИ ВЕКТОРА СИЛЫ 

ТЯЖЕСТИ  НА ОСНОВЕ МОДЕЛИ (5) С ДАННЫМИ EGM08. 

Параметр 
Компоненты вектора силы тяжести 

Восточная Северная Вертикальная 

Среднее 

[мГал] 
-0.6 -1.6 -2.7 

СКО [мГал] 2.2 2.0 1.6 

 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Предложены алгоритмы бескарданной аэрогравимет-
рии, выполняющие все этапы постобработки данных: 
решение задач спутниковой навигации, начальной и ко-
нечной выставок, интеграции БИНС-СНС, оценивания 
компонент вектора силы тяжести. Особенностями алго-
ритмов являются разделение моделей интеграции БИНС-
СНС на горизонтальные и вертикальный каналы и ис-
пользование алгоритмов начальной и конечной выставок 
для определения линейного тренда вертикального аксе-
лерометра БИНС. Разработанные алгоритмы были 
успешно проверены на экспериментальных данных гра-
виметра iMAR, что подтверждается оценкой точности 
полученных результатов (оценок аномалии силы тяже-
сти) на уровне 1 мГал (среднеквадратическое значение 
невязок в точках пересечения галсов).  

Получены также оценки горизонтальных компонент 
вектора силы тяжести (характеризующих уклонение от-
весной линии) алгоритмом на основе априорной локаль-
ной модели поля силы тяжести в пространстве. Точность 
оценивания составила 2 мГал (СКО) на основе сопостав-
ления с моделью EGM08. Требованиями алгоритма яв-
ляется наличие нескольких параллельных галсов и ин-
формация о длинноволновых составляющих поля силы 
тяжести на галсах. Последнее требование обеспечивает-
ся глобальными (спутниковыми) моделями низкого раз-
решения. 
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