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ABSTRACT

In the GPS/INS integrated system fault detection, algorithm based on a chi-square

distribution is commonly used. In this paper, it has been proposed simplified

GPS/INS fault detection algorithm that is combined conventional RAIM (Receiver

Autonomous Integrity Monitor) and algorithm based on chi-square distribution for

UAV using row-grade processor. It use a fault model to verify the proposed algorithm

and produced the result.

초 록

GPS/INS 통합시스템의 고장검출에는 카이제곱 분포 기반의 알고리즘이 일반적으로 사

용된다. 본 논문에서는 기존의 RAIM (Receiver Autonomous Integrity Monitor)과 카이제

곱 분포 기반의 알고리즘을 결합하여 무인기용 저급 프로세서에 적용하기 위해 단순화시

킨 GPS/INS 고장검출 알고리즘을 제안한다. 제안한 알고리즘의 검증을 위해 고장모델을

사용하여 그 결과를 나타내었다.
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Ⅰ. 서 론

GPS는 현재 측정치에만 의존하는 스냅샷 방

식의 항법을 수행하여 INS에서 발생하는 드리프

트 오차 없이 항법 해를 산출할 수 있다. INS는

단기간 정확도는 GPS보다 우수하지만, 일정 시

간이 경과되면 오차가 누적되어 발산하게 된다.

두 시스템은 서로 상호보완적으로 통합되어 사

용되기도 한다. 일반적으로 GPS/INS 통합 방법

은 약결합, 강결합, 초강결합이 사용되며 본 논

문에서는 구현이 간단한 약결합 방식을 GPS/INS

통합에 사용하였다.

카이제곱 분포 기반의 시험기법은 카이제곱

분포 기반의 검정통계량을 생성하고 요구되는

오경보율 (False Alarm Rate)과 자유도로 계산

한 한계치와 비교하여 고장검출을 수행한다[4].

이 기법은 일반적으로 SCST (State Chi-Square

Test)시험기법과 카이제곱 시험기법과 GLR

(Generalized Likelihood Ratio)시험기법으로 이

루어져있다.

RAIM은 GPS 단독 수신기만을 사용하는 고장

검출 기법이며 여러 가지 고전 RAIM기법들은

서로 수학적으로 동치라는 것이 증명되었다[1].

기존의 GPS/INS 고장검출 알고리즘 중에서

의사거리의 잔차를 이용한 방법과 해 분리기법

(Solution Separation Method)을 이용한 방법이
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있다[4,9]. 각각의 알고리즘은 저급 프로세서를

사용하는 무인기용 고장검출에는 복잡성으로 인

해 적용이 어려운 단점이 있다. 본 논문에서는

기존의 GPS/INS 고장검출 알고리즘의 한계점을

분석하고 새롭게 제안한 구조의 특징을 이용해

보다 단순한 구조의 알고리즘 구조를 설계하였

고, 실제 데이터에 적용해 그 결과를 분석하였

다.

Ⅱ. 고장검출 알고리즘

2.1 기존의 GPS/INS 고장검출 알고리즘의

한계

기존의 의사거리 잔차를 이용한 GPS/INS 고

장검출 알고리즘은 순수항법을 통해 얻은 사용

자의 위치와 GPS 궤도력으로 계산된 위성사이

의 거리를 의사거리 측정치와 차분하여 잔차를

생성하고 고장검출에 이용한다[4]. GLR 기법은

고장이 발생에 대한 가설검정으로 고장의 원인

이 GPS인지 INS인지 구별하여 제거할 수 있지

만 동시에 고장이 난 경우 의사거리 잔차가 0이

되는 경우를 피할 수 없는 단점이 존재하며 알

고리즘의 복잡성으로 인해 저급 프로세서를 사

용하는 시스템에는 적용하기 어렵다. 그림 1은

의사거리 잔차를 이용한 알고리즘의 구조도를

나타낸 그림이다.

기존의 해 분리 기법을 이용한 GPS/INS 고

장검출 알고리즘은 GPS의 항법 해와 순수항법

해의 차분 값을 상태벡터로 사용한다. GPS의 고

장을 찾기 위해서 전체 집합의 해와 부분 집합

의 해의 차이를 이용해서 고장위성을 판별하게

된다.

그림 1. 의사거리 잔차를 이용한 알고리즘[4]

그림 2. 해 분리기법을 이용한 알고리즘[9]

그림 2에서 F00은 모든 위성을 고려한 전체집

합의 항법 해와 INS 항법 해의 차분 값이고 F0N

은 N번째 위성을 제거한 부분 집합의 항법 해

와 INS 항법 해의 차분 값을 의미하며 S0N은

F00과 F0N 사이의 차분 값을 의미한다. 만약 1번

위성에 고장이 발생한 경우 F01을 제외한 나머지

부분 집합과 전체집합의 해는 고장 난 측정치를

사용하게 된다. 따라서 모든 차분 값들 중에서

S01이 가장 큰 값을 갖게 되는 특성을 이용하여

고장검출을 수행한다.

해 분리 기법을 이용한 알고리즘은 고장검출

을 위해서는 많은 수의 칼만필터링이 요구되기

때문에 의사거리 잔차를 이용한 알고리즘과 마

찬가지로 저급 프로세서에 적용하기에는 무리가

있다.

2.2 저급 프로세서 적용 가능한 무인기용

GPS/INS 고장검출 알고리즘

기존의 의사거리 잔차를 이용한 방법에서

GPS/INS의 고장을 구별하기 위해서 GLR 시험

기법을 사용하였다. 본 논문에서는 RAIM을 사

용하여 GPS의 무결성 정보를 검증하고 이를 기

반으로 INS의 고장을 검사하는 구조로 알고리즘

을 설계하였다. 이러한 구조는 GPS정보와 INS

정보를 통합하는 것이 아니기 때문에 기존의 의

사거리 잔차를 이용했을 때 잔차가 0이 되어

GPS와 INS에 동시에 발생한 고장을 감지하지

못하는 경우를 피할 수 있게 된다. 또한 본 논

문에서는 2000년도 이전에 주로 브라운[2]에 의

해 연구된 고전 RAIM을 적용했지만 이 뿐만

아니라 현대 RAIM의 적용만으로 간단하게

GPS/INS 고장검출 알고리즘의 성능을 개선시킬

수 있다. 그림 3은 본 논문에서 단순화시킨

GPS/INS 고장검출 알고리즘의 구조를 나타낸

그림이다.

그림 3에서 pGPS와 vGPS는 단독 GPS로 추정한

위치와 속도이며 RAIM을 통해 고장이 없다고

검증된 값이다. pINS와 vINS는 INS 순수항법으로
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그림 3. 고장검출 흐름도

추정한 위치와 속도이고 Δθ와 Δv는 IMU의 각

가속도와 가속도 출력을 나타낸다. ˆsxd 와 sP는

상태 전파기로 추정한 위치오차와 공분산이고

ˆkxd 와 kP는 칼만필터로 추정한 위치오차와 공분

산이다.

기존의 잔차를 이용하는 알고리즘과의 차이는

GLR기법을 대신하여 RAIM을 적용하였다는 것

이고 기존의 해 분리 기법을 이용한 알고리즘과

의 차이는 다수의 칼만필터를 사용하지 않고

GPS/INS 고장검출을 수행할 수 있다는 것이다.

본 논문에서 제안한 알고리즘은 GPS의 신뢰

성을 향상시켜 전체적인 알고리즘의 무결성을

향상시키는 구조가 된다.

2.3 GPS/INS 고장검출 알고리즘의 세부

알고리즘 설명

2.3절에서는 그림 1과 그림 3에서 나타난 카

이제곱 기법과 SCST 알고리즘에 대해 설명하고

그림 1에 나타난 RAIM 기법에 대해 설명한다.

2.3.1 카이제곱 시험기법

본 논문에서는 오차모델을 추정하는 방식의

확장형 칼만필터 (Extended Kalman Filter)를 사

용하였고 시스템 오차모델과 측정식 오차모델은

식 (A.1)의 15차 모델을 사용하였고 부록에 자세

히 기술하였다.

카이제곱 시험기법은 칼만필터 내에 잔차를

사용하여 검정 통계량은 생성한다. 그림 3에서

GPS와 INS의 위치와 속도로 구성된 6차 모델의

차분 값을 잔차로 사용하였다. 고장이 없는 경우

의 측정치로 계산된 잔차는 정규분포를 따르며

공분산과 함께 이용되어 검정통계량을 산출한다.

다음 식 (1)은 검정통계량 값을 나타낸다[4].

  
     



   (1)

여기서,

 칼만필터잔차
 칼만필터공분산
 윈도우크기

카이제곱 시험기법은 윈도우 기법을 사용하여

고장검출을 수행하며 윈도우 크기가 카이제곱

시험기법의 성능을 결정한다[4]. 본 논문에서는

가용한 윈도우 크기를 얻기 위해 문헌을 참고하

였고 윈도우 크기를 10으로 설정하였다[4].

카이제곱 시험기법에서 잔차는 GPS와 INS의

상태벡터 차분하여 사용한다. GPS/INS 통합 시

스템에 고장이 발생하면 잔차가 크게 증가하여

미리 설정한 한계치를 초과하여 고장을 검출한

다. 한계치는 시스템의 자유도와 오경보율로 계

산된다[4]. 본 논문에서는 상태벡터 6개와 윈도

우 크기 10을 곱하여 자유도 60과 FAR (Federal

Aviation Regulations) 기준을 참고하여 0.005의

오경보율을 적용하였다.

2.3.2 SCST 시험기법

SCST 시험기법은 칼만필터와 상태전파기를

이용하여 검정통계량을 생성한다. Kerr는 두 타

원체 중첩 시험기법을 이용한 방법을 제안했고,

Da는 두 개의 상태 전파기를 일정 주기로 리셋

하여 상태 전파기의 정확도를 향상시키는 방법

을 제안했다[4,5,6].

본 논문에서는 칼만필터의 상태벡터와 상태전

파기의 상태벡터 모두 식 (A.1)의 15차 모델을

사용하였다. SCST 시험기법도 카이제곱 시험기

법과 마찬가지로 카이제곱분포를 이용하며 검정

통계량은 식 (2)와 같이 계산한다.

    

 
 (3)

    

여기서,

 칼만필터상태벡터
 상태전파기상태벡터
  칼만필터공분산
  상태전파기공분산

SCST 시험기법에서 사용된 잔차는 칼만필터

(2)

(4)
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의 상태벡터와 상태전파기에 의해 계산된 상태

벡터의 차분 값이다. 상태전파기의 상태벡터는

칼만필터의 상태벡터에 고장이 발생했는지 검사

할 때 사용되는 비교대상이 된다. SCST 시험기

법은 상태전파기의 정확도가 성능을 결정한다

[4]. 한계치 계산은 카이제곱 시험기법과 동일하

며 본 논문에서는 자유도가 15이고 오경보율이

0.005일 때의 값을 적용하였다.

2.3.3 GPS RAIM 분석

RAIM은 크게 최소자승기법, 패리티 공간기

법, 의사거리비교법으로 나눌 수 있다[1]. 패리티

공간기법의 RAIM은 의사거리 오차를 패리티

공간으로 투영하여 고장을 검출하는 기법이다.

검정통계량과 비교되는 한계치는 카이제곱 시험

기법과 SCST 시험기법처럼 카이제곱 분포에서

자유도와 오경보율에 의해서 결정된다. 식 (5)는

GPS 측정식을 나타낸다.

  

여기서,

 관측행렬
 사용자위치변화량
 노이즈

관측행렬 H를 QR분리를 통하여 GPS 측정식

을 패리티 벡터로 변환하는 패리티 변환행렬 P

를 계산할 수 있다. 패리티 변환행렬은 관측행

렬과 곱하여 영행렬이 되는 특성이 있어서 식

(5)에서 Hx와 곱해져서 사라지고 측정식의 오차

에 비례한 값을 생성한다. 이것이 패리티 벡터

이며 다음과 같이 계산된다.

  

만약 의사거리 측정치에 고장이 발생하면

패리티 벡터의 크기는 증가한다. 이런 특성을

이용해서 패리티 벡터의 제곱을 고장 감지용

검정통계량으로 사용하며 식 (7)에서 나타낸

다.

  

TSD는 Test Statistics Detection을 의미하는 것

으로 고장 감지용 검정통계량을 의미한다.

RAIM의 한계치는 고장 감지용 검정통계량과

비교되어 고장을 판별하는데 기준이 되는 파라

메터이다. 한계치 결정은 가시위성의 개수, 오경

보율에 의해 계산되고 식 (8)은 한계치 계산식을

나타낸다.

한계치


× ln
 ×

 


(8)

여기서,

 오경보율
 측정치오차표준편차
가시위성개수

고장을 감지한 후 패리티 벡터와 패리티 변환

행렬의 열벡터들을 비교하여 고장위성을 분별해

할 수 있다. 다음 식 (9)는 고장 분리용 검정통

계량을 나타낸다.

 ∥ ∥

 · 
  ∥ ∥

 · 
(9)

식 (10)에서 P:j는 패리티 변환행렬의 j번째 열

벡터를 의미한다. 고장이 발생한 경우 패리티

벡터와 고장위성의 패리티 변환행렬의 열벡터는

방향성이 같은 특징이 있다. 이러한 특징을 이

용하여 고장위성을 감지하고 분리한다.

Protection Level은 GPS 위성배열 상태로 가

용성검사를 위해 사용되며, SLOPEMAX 선과 비

중심성 모수 (Non-centrality Parameter), 의사거

리 표준편차 모델로 계산된다. 비중심성 모수는

비중심 카이제곱 분포의 비중심성 정도를 나타

낸 파라미터이며 각 위성의 SLOPE 중 최댓값을

SLOPEMAX로 정의한다. 다음 식 (10)은 SLOPE

계산식을 나타낸다.

 


 



   ⋯ (10)

여기서,

≡   

   

식 (10)에서 A1i는 A행렬의 첫 번째 행에 i번

째 열의 성분을 의미하고 Sii는 S행렬의 i번째의

대각성분을 의미한다.

Protection Level은 현재 에폭에서 예측된 사

용자의 위치오차를 나타내고 가용성 분석의 핵

심적인 지표가 된다. 다음 식 (11)은 Protection

Level 계산식을 나타낸다[2].

Pr   ·· (11)

여기서,

정규화된

 의사거리측정치의표준편차

(5)

(6)

(7)
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표 1. 항공용 운용기준[7]

운용기준
경계경보 제한

(수평/수직)

정확도

(수평/수직)

비정밀접근 556m/NA 220m/NA

Protection Level이 경계경보 제한을 초과하지

않으면 GPS가 가용한 상태라고 판단한다. 경계

경보 제한은 운용기준에 따라 다르며 본 논문에

서는 비정밀접근 (Non-Precision Approach) 기

준을 적용하여 가용성을 평가하였고 표 1에 나

타내었다.

가용성이 검증되면, RAIM을 수행하여 GPS

고장을 검출하고 GPS 상태벡터를 기준으로 INS

의 고장을 판별한다. 만약 카이제곱 시험기법과

SCST에서 고장으로 검출되면 INS의 고장으로

판단하고 분리한다. 이런 과정을 통해서 두 시

스템의 고장을 감시하고 검출을 수행하였다.

Ⅲ. 고장검출 결과 분석

3.1 실험환경 및 고장모델

고장검출 성능평가를 위해서 두 가지 실험 데

이터를 사용하였다. 그림 4는 건국대에서 수행

된 실험궤적을 나타내고 그림 5는 서울시 마포

구 소재 하늘공원에서 수행된 실험궤적을 나타

낸다.

건국대 실험 데이터는 높은 DOP (Dilution of

Precision)에 의해 발생하는 오차를 RAIM의 검

정통계량과 Protection Level로 검출이 가능한지

알아보기 위해서 건국대 실험 데이터에는 고장

모델을 인가하지 않았다. 이론적으로는 RAIM의

검정통계량은 의사거리에 발생한 고장만 감지할

수 있기 때문에 높은 DOP에 의한 고장은 검출

그림 4. 건국대 실험 데이터

그림 5. 하늘공원 실험 데이터

할 수 없다. 하지만 Protection Level은 DOP을

고려하여 예측한 위치오차이기 때문에 경계경보

제한과 비교되어 높은 DOP에 의한 고장을 검출

할 수 있고 3.2절에서 실험을 통해 확인하였다.

경계경보 제한은 검정통계량과 비교되어 고장을

판별하는 한계치처럼 Protection Level과 비교되

어 가용성을 판단하는 기준이 된다. 본 논문에

서는 항공기 이착륙과 같이 높은 가용성이 요구

되는 실험이 아니기 때문에 비정밀접근 기준의

경계경보 제한을 사용하였다.

하늘공원 실험 데이터는 높은 DOP이 발생하

는 구간이 없기 때문에 DOP에 의해 발생되는

오차와는 독립적으로 의사거리 고장에 의한 고

장검출 성능을 확인할 수 있다. 그래서 하늘공

원 실험 데이터에 고장모델을 적용하였고, 그

결과를 3.2절에 나타내었다.

건국대 실험 데이터는 GPS 단독으로 수행 되

었고 노바텔 사의 OEM-4를 사용하였다. 하늘공

원 실험 데이터는 GPS와 INS로 수행되었고

GPS는 OEMV를 사용했고 INS는 허니웰 사의

HG 1900을 사용하였다.

본 논문에서 고장검출 알고리즘 성능 검증을

위해 적용한 고장모델은 다른 문헌[4,8]에서 사

용한 것보다 작은 고장모델을 사용하였고 표 2

는 인가된 고장모델을 나타낸 것이다.

표 2. 하늘공원 실험데이터에 적용 고장모델

고장 인가

측정치
고장형태

고장인가

시간(초)
고장 크기

GPS

의사거리

임펄스 100 100m

바이어스 300-400 100m

드리프트 500-600 1m/s

자이로

Roll축
바이어스

800초

이후

30deg/hr

60deg/hr

90deg/hr
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3.2 고장검출 성능 분석

그림 6은 건국대 실험 데이터의 HDOP 과

HPL (Horizontal Protection Level)을 나타낸 그

림이다. 그림 6에서 굵은 직선은 표 1에서의 수

평면 경계경보 제한을 나타낸다.

HDOP이 480에폭과 790에폭에서 4이상의 높

은 값을 가졌고 이 영향이 반영되어 HPL이 경

계경보 제한 (Alert Limit)을 초과했음을 확인할

수 있다. 그림 4에서 점선 원 부분에서 위치오

차가 발생하는 것을 볼 수 있다. 이 부분에서

GPS 안테나가 옥탑에 가려져 동쪽 위성들을 잃

어버렸기 때문이었다. 그림 7은 건국대 실험 검

정통계량 변화를 나타낸 그림이다.

그림 6에서 높은 DOP에 의한 영향을 HPL로

가용성판단을 수행할 수 있었다. 그림 7에서 검

정통계량은 높은 DOP에 의한 오차를 검출하지

못한다는 것을 알 수 있다. RAIM의 검정통계량

을 생성할 때 DOP과 관련된 관측행렬은 소거시

키고 의사거리 오차만 고려하기 때문이다. 따라

서 Protection Level을 통해 가용성 판단이 요구

그림 6. 건국대 실험 HDOP과 HPL

그림 7. 건국대 실험 검정통계량 변화

그림 8. 하늘공원 실험 HDOP과 HPL

그림 9. 하늘공원 실험 검정통계량 변화

됨을 확인할 수 있었다.

그림 8은 하늘공원 실험 데이터의 HDOP과

HPL을 나타낸 그림이다.

그림 8을 통해 모든 구간에서 1.8이하의

HDOP을 가짐을 알 수 있고 HPL이 모든 구간

에서 경계경보 제한을 초과하지 않았기 때문에

비정밀접근 기준에서 모든 구간에서 가용하다는

것을 확인할 수 있다.

그림 9는 하늘공원 실험에 적용한 RAIM의

검정통계량 변화를 나타낸 그림이다.

그림 9를 통해 임펄스와 바이어스와 드리프트

고장이 인가된 각각의 구간에서 고장검출이 수

행되었음을 알 수 있다. 그림 10은 카이제곱 시

험기법으로 INS의 고장을 검출한 결과이고 그림

11은 SCST 시험기법으로 INS의 고장을 검출한

결과를 나타낸 것이다.

그림 10은 자이로 센서가 각각 30deg/hr와

60deg/hr와 90deg/hr의 고장이 발생했을 때 카

이제곱 시험기법의 검정통계량 변화를 나타낸
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그림 10. 카이제곱 시험기법 검정통계량 변화

그림 11. SCST 시험기법 검정통계량 변화

것이다. 고장이 클수록 한계치를 초과하는 시간

이 짧아진다는 것을 확인할 수 있다.

그림 11은 그림 10과 동일한 고장이 발생했을

때 SCST 시험기법의 검정통계량 변화를 나타낸

것이다. 그림 10의 결과와 마찬가지로 고장검출

시간은 고장의 크기에 비례하고 있음을 확인할

수 있다. 표 3은 카이제곱 시험기법과 SCST 시

험기법의 고장검출 시간을 서로 비교한 표이다.

표 3에서 SCST 시험기법이 카이제곱 시험기

법보다 고장검출시간이 빠르다는 것을 알 수 있

다. 카이제곱 시험기법에서 설정한 윈도우 크기

가 SCST 시험기법에 비해 둔감하게 설정되어

표 3. INS 고장검출 알고리즘 검출시간 비교

고장크기
카이제곱

검출시간(초)

SCST

검출시간(초)

30deg/hr 159 149

60deg/hr 59 49

90deg/hr 44 39

SCST 검출시간이 더 작게 나왔다고 분석할 수

있다. 표 3의 결과로 SCST 시험기법이 카이제

곱 시험기법보다 절대적으로 우수하다고 할 수

없다. SCST 기법은 상태전파기를 사용하기 때

문에 사용자의 동적특성이 강한 경우에는 상태

전파기의 정확도가 떨어져서 카이제곱 시험기법

을 사용한 경우보다 낮은 성능을 나타낼 수 있

기 때문이다. 그래서 본 논문에서는 각각의 알

고리즘의 단점을 서로 보완하기 위해서 두 가지

알고리즘을 동시에 적용하는 구조를 사용하였

다.

Ⅳ. 결 론

저급 프로세서를 사용하는 무인기에 적용하기

위한 GPS/INS 고장검출 알고리즘 구조를 설계

하였다. RAIM을 통해 검증된 GPS 정보를 기반

으로 INS의 고장검출을 수행하는 구조로 의사거

리 잔차를 이용한 알고리즘에서 잔차가 0이 되

는 현상을 피할 수 있었고, 간단한 구조의 설계

로 해 분리 기법의 복잡성을 피할 수 있었다.

의사거리 오차로 인해 발생한 위치오차만 감

지가 가능했던 고전 RAIM의 검정통계량에 기

존의 Protection Level을 이용하여 높은 DOP으

로 인해 발생하는 위치오차까지 반영하도록 설

계하였고 비정밀접근 기준에서 가용성 검사도

수행하였다.

설계한 알고리즘의 성능을 검증하기 위해 고

장모델을 실제 데이터에 적용하였고 알고리즘

수행을 통해 고장이 인가된 부분에서 검출됨을

확인할 수 있었다. 또한 높은 DOP에 의해 발생

한 위치오차는 검정통계량 변화로는 검출하지

못한다는 것을 확인할 수 있었고 Protection

Level을 통해서는 검출할 수 있다는 것을 확인

할 수 있었다. 고장이 없는 경우 비정밀접근 기

준의 가용성을 가짐을 확인할 수 있었다.

INS 고장검출 알고리즘 성능을 검증하기 위

해 고장모델을 적용하였고 고장의 크기가 클수

록 검출시간이 줄어든다는 것을 확인할 수 있었

다.
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부 록

본 논문에서는 확장형 칼만필터를 이용하여 고

장검출을 수행하였고 부록에서는 사용한 시스템

오차 모델과 측정식 오차모델에 대해 설명하였다.

식 (A.1)은 칼만필터의 측정식 오차모델을 나

타낸다.

( ) ( ) ( ) INS GPS
LC INS LC

INS GPS
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식 (A.1)에서 상태벡터 의 각 성분의 의

미는 다음과 같다.

 위치오차
  속도오차
  자세오차
∇ 가속도계바이어스
 자이로바이어스

식 (A.1)에서 잡음 vLC는 평균이 0이고 공분산

이 RLC인 정규분포를 따르며 잡음의 공분산이

며 HLC에서 01×9는 1x9 크기의 영행렬을 의미한

다. 상태벡터의 성분의 밑첨자 중 a는 가속도계

를 나타내고 g는 자이로를 나타내며 XYZ는 각

축 방향을 나타낸다.

식 (A.2)는 시스템 오차 모델을 나타낸다.

( ) ( ) ( ) ( ) ( )INS INS INS LC LCx t F t x t G t w td d= +& (A.2)

~ (0, )LC LCw N Q

식 (A.2)에서 잡음 vLC는 평균이 0이고 공분산

이 QLC인 정규분포를 따른다.

여기서,
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여기서 시스템 행렬 F를 구성하는 성분들은 다음과 같이 정의된다.
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