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  چکیده

EKF

UKF

(UKFaug)

در اين مقاله ضمن استفاده از اين الگوريتم، عملکرد سه الگوريتم تخمين پارامتر 

است.  هاي پرواز يک هواپيما با بال ثابت با هم مقايسه شده بازگشتي براي تخمين پارامتر آيروديناميکي از داده

که عملکرد هر سه الگوريتم تا حدودي شبيه به هم بوده است ولي فيلتر کالمن بدون بو در برخي موارد 

کند تا با توجه به شرايط  دهد. مقايسه صورت گرفته کمک مي عملکرد بهتري در مقايسه با دو روش ديگر از خود نشان مي

انتخاب کرد. ترين روش را هزينه مختلف بتوان بهترين و کم

 هاي تخمين شناسايي سيستم، فيلترينگ کالمن، تخمين پارامتر بازگشتي، فيلتر غيرخطي، تکنيک :های کلیدی واژه 

Aerodynamic parameter estimation from flight data applying 

extended and unscented kalman filter 

Abolfazl Mokhtari1 

1- Assistant professor, Flight and Engineering Department,Imam Ali University Tehran, s.abolfazl.mokhtari@aut..ac.ir 

Abstract 

Aerodynamic parameter estimation is an integral part of aerospace system design and life cycle 

process. Recent advances in computational power have allowed the use of online parameter estimation 

techniques in varied applications such as reconfigurable or adaptive control, system health monitoring, 

and fault tolerant control. The combined problem of state and parameter identification leads to a 

nonlinear filtering problem; furthermore, many aerospace systems are characterized by nonlinear 

models as well as noisy and biased sensor measurements. Extended Kalman filter (EKF) is a 

commonly used algorithm for recursive parameter identification due to its excellent filtering properties 

and is based on a first order approximation of the system dynamics. Recently, the unscented Kalman 

filter (UKF) has been proposed as a theoretically better alternative to the EKF in the field of nonlinear 

filtering and has received great attention in navigation, parameter estimation, and dual estimation 

problems. However, the use of UKF as a recursive parameter estimation tool for aerodynamic 

modeling is relatively unexplored. In this paper we compare the performance of three recursive 

parameter estimation algorithms for aerodynamic parameter estimation of two aircraft from real flight 

data. 

Keywords: system identification, kalman filtering, recursive parameter estimation, unscented filter, estimation 

technique. 
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 . مقدمه1
هاي تخمين پارامتر و شناسايي سيستم به  تکنيک

دهند که با استفاده از  مهندسان امکان مي

گيري شده، مدلي رياضياتي از  هاي اندازه داده

سيستم را تشکيل دهد. صنعت هوافضا تأکيد 

هاي  زيادي بر روي شناسايي سيستم در طرح

هاي رياضيات  گوناگون پرواز کرده است، زيرا مدل

آمده، در طراحي سيستم و فرايند  دست به

هاي  ويژه براي هدف توسعه محيط مديريت، به

هاي کنترل  اي و طراحي سيستم سازي حرفه شبيه

سازي  هاي شبيه توان تکنيک مفيد هستند. مي

بندي کرد:  سيستم را تقريباً به دو گروه دسته

[. 1هاي آنلاين ] آفلاين و تکنيک هاي تکنيک

هاي شناسايي سيستم آفلاين معمولاً  تکنيک

هاي تکراري هستند که اين مزيت  وابسته به روش

هاي موجود  را دارند که از مجموعه کاملي از داده

هاي  آنکه تکنيک کنند، حال براي پردازش استفاده 

شناسايي سيستم آنلاين يا بازگشتي بايد از 

وجود استفاده کنند. شناسايي سيستم هاي م داده

بازگشتي ابزار ارزشمندي در طراحي قوانين 

هاي نظارت  [، الگوريتم4، 3، 2کنترل تطبيقي ]

پذير خطا  هاي تحمل و طراحي سيستم بر سلامتي

[ هستند. وجود قدرت محاسباتي روي 5]

هايي است که از  ها نشانگر ظهور برنامه دستگاه

پارامتر بازگشتي استفاده هاي شناسايي  الگوريتم

 کنند. مي

هاي شناسايي سيستم بازگشتي  تکنيک

شده روي  هاي پرواز را که با حسگرهاي نصب داده

عنوان ورودي  شود به گيري مي هواپيما اندازه

طور  گرفته و ضرايب آيروديناميکي موردنياز را به

گيري پرواز  هاي اندازه زند. داده آني تخمين مي

اي از نويز در خود  ملاحظه قابل ممکن است ميزان

ها و  علاوه ممکن است باياس داشته باشند، به

اي در مدل سيستم وجود  هاي ناشناخته حالت

ها را تخمين زد؛ بنابراين  داشته باشند که بايد آن

روند.  هاي فيلترينگ معمولاً به کار مي تکنيک

هاي فيلترينگ  اي که براي همه روش نکته

اي  يک روال بيزي دومرحلهتصادفي مهم است، 

روزرساني زماني و  بيني يا به [ شامل پيش6]

گيري است. فيلتر  روزرساني اندازه اصلاح يا به

[ که توزيع گاوسي را براي عدم 7کالمن ]

هاي موجود در ديناميک سيستم فرض  قطعيت

کند و ابتدا دو مؤلفه از بردار حالت )ميانگين و  مي

روزرساني به کار  هکوواريانس( را در قاعده ب

زننده خطي يک رشته بهينه  گيرد، يک تخمين مي

است که براي اجراهاي بازگشتي بسيار مناسب 

هاي هوافضا غيرخطي  اما بيشتر سيستم است؛

علاوه روش تخمين پارامتر در تقويت  هستند، به

کند و  حالت، مسئله فيلترينگ را غيرخطي مي

 ا به کار برد.هاي فيلترينگ ر بنابراين بايد تکنيک

ترين تکنيک فيلترينگ غيرخطي در  رايج

صنعت هوافضا، فيلتر کالمن پيشرفته است که 

زمان را در هر گام زماني به کار  سازي هم خطي

برد تا غيرخطي بودن را تقريب بزند. هنگام  مي

هاي چشمگير و  سروکار داشتن با غيرخطي

نمايش واگرايي در موارد حاد، سخت بتوان فيلتر 

اما  يافته را تنظيم کرد و به کار برد؛ المن توسعهک

هاي نظري، فيلتر کالمن  برخلاف عيب و نقص

آميزي در مسائل  يافته کاربرد موفقيت توسعه

گوناگون تخمين پارامتر آيروديناميکي هواپيما 

[. مسائل مربوط 12 و 11، 10 ،9، 8داشته است ]

ز تقريب حاصل ا يافته به به فيلتر کالمن توسعه

[. فيلتر 13شوند ] سازي نسبت داده مي خطي

يافته، ميانگين و کوواريانس را با  کالمن توسعه

استفاده از تقريب مرتبه اول ديناميک سيستم 

 زند. تقريب مي
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اي  فيلتر کالمن بدون بو با استفاده از مجموعه

دقت انتخاب شده )که نقاط  از نقاط نمونه به

يع احتمال متغير شوند(، توز سيگما نيز ناميده مي

زند و اين عيب را برطرف  تصادفي را تقريب مي

هاي پارامتري نقاط سيگما در  کند تا مجموعه مي

شوند و ميانگين و  تبديل غيرخطي منتشر 

شده براي تقريب  کوواريانس متغيرهاي تبديل

زدن ميانگين و کوواريانس فضاي نمونه به کار 

 رود.

ن بو اجراهاي مناسب فيلتر کالمن بدو 

کم براي مرتبه دوم دقيق هستند و به  دست

هاي ژاکوبين و هسين نيازي  محاسبه ماتريس

شود که ازلحاظ پيچيدگي  ندارند. ادعا مي

محاسباتي، فيلتر کالمن بدون بو با فيلتر کالمن 

 [.15، 14مقايسه است ] يافته قابل توسعه

فيلتر کالمن بدون بو مبتني بر مفهوم 

( است، مفهومي که UT)هاي بدون بو  تبديل

[ مطرح کردند. در منبع 15جولير و اولمان ]

پذيري و مزاياي  [، جولير و اولمان امکان16]

استفاده از تبديل بدون بو براي فيلترينگ 

بازگشتي در فيلتر کالمن بدون بو را براي مسائل 

فيلترينگ غيرخطي مرتبه بالا مانند رديابي وسيله 

ها نشان  ند. نتايج آنده نقليه بازگشتي نشان مي

دهد که محصولات فيلتر کالمن بدون بو  مي

آنکه  کند، حال هاي منسجمي توليد مي تخمين

هايي  يافته معمولاً تخمين فيلتر کالمن توسعه

[ 17کند. وندل و همکارانش ] نامنسجم توليد مي

عملکرد فيلتر کالمن نقطه سيگما و عملکرد فيلتر 

مسئله غيرخطي ادغام يافته را براي  کالمن توسعه

اس/ سيستم هدايت ساکن وابسته به هم  پي جي

ها اعلام نمودند که به خاطر  مقايسه کردند. آن

هاي هدايت  هاي ملايم در اجراي معادله غيرخطي

GPS/INSيافته و هم  ، هم فيلتر کالمن توسعه

فيلتر کالمن نقطه سيگما عملکرد مشابهي براي 

کنند که  ه ميکاربردهاي عملي دارند و توصي

هاي هدايت مبتني بر فيلتر کالمن  اصلاح سيستم

يافته ممکن است به بهبود چشمگير  توسعه

[ 18عملکرد منجر نشود. کراسيديس و مارکلي ]

فيلتر کالمن بدون بو را براي مسائل تخمين ارتفاع 

هواپيما در نظر گرفتند و بيان کردند که در 

ي بزرگ که خطاها ويژه وقتي شرايط واقعي، به

اندازي وجود داشته باشند، اجراي فيلتر کالمن  راه

طور  يافته را به ها فيلتر کالمن توسعه بدون بوي آن

[ فيلتر 19کند. برانک و کمپل ] منسجمي اجرا مي

عالي و قوي جذر نقطه سيگما را استخراج کردند 

و به اين نکته اشاره کردند که فيلتر کالمن نقطه 

تر است. برانک  ين مناسبسيگما براي اجراي آنلا

از فيلتر کالمن نقطه سيگما براي تخمين پارامتر 

% پايدارکننده نيز استفاده 50با وجود خطاي 

موضوع به مسئله تخمين   کرده است. بسط اين

هاي عصبي در  هاي شبکه پارامتر براي انتخاب وزن

[ منجر شد، محققان بر اين باور بودند 21، 20]

طور منسجمي فيلتر  ن بو بهکه فيلتر کالمن بدو

يافته را با سطح پيچيدگي مشابهي  کالمن توسعه

 کند. اجرا مي

ديناميک غيرخطي وسايل نقليه هوافضا و 

ها در  ملاحظه و باياس وجود نويز قابل

ناپذير به الگوريتم  ها، نياز اجتناب گيري اندازه

طور  دهد. به فيلترينگ غيرخطي را نشان مي

يافته براي اهداف  توسعه سنتي، فيلتر کالمن

تخمين پارامتر بازگشتي به کار رفته است. در اين 

مقاله، سه الگوريتم فيلترينگ غيرخطي بازگشتي 

هاي پرواز  در تخمين پارامتر آيروديناميکي از داده

هايي موردنظر  شود. الگوريتم  واقعي مقايسه مي

يافته، نسخه  اند از فيلتر کالمن توسعه عبارت

فيلتر کالمن بدون بو که نويز سفيد  شده ساده
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و نسخه کامل فيلتر  گيرد افزايشي را به خود مي

کالمن بدون بو )که فيلتر کالمن بدون بو 

صورت کلي،  که به شود( شده نيز ناميده مي تقويت

براي ورود غيرخطي نويز به درون سيستم به کار 

پذيري و مزاياي ممکن استفاده از  رود. امکان مي

المن بدون بو براي شناسايي سيستم فيلتر ک

شود و  هاي پرواز واقعي تحليل مي هواپيما از داده

اندازي تخمين پارامتر فيلتر  انتها نتايج راه در

اندازي تخمين  کالمن بدون بو با نتايج راه

اندازي  يافته و راه بازگشتي فيلتر کالمن توسعه

تخمين آفلاين براي هواپيماي با بال ثابت مقايسه 

 شود. مي

 . تخمین پارامتر بازگشتي برای هواپیما2

تخمين پارامترها در رهيافت فيلترينگ روالي 

غيرمستقيم شامل تبديل مسئله تخمين پارامتر به 

مسئله تخمين حالت است. اين کار با تقويت بردار 

شود، يعني از اين طريق  حالت سيستم انجام مي

مصنوعي، پارامترهاي مجهول را  طور بهکه 

کنيم.  متغيرهاي حالت اضافي تعريف مي عنوان به

کند،  بندي مسئله را عملاً غيرخطي مي اين فرمول

حالا چه مدل تخمين خطي را به کار بريم يا نه. 

اين غيرخطي بودن خودش را در نتايج حالت 

دهد. براي اينکه بتوان به اندازه کافي به  نشان مي

ه واقعيت نزديک شد، يک مدل تخمين پوسته ب

که براي آسان کردن کاربرد  رود، درحاليکار مي

هاي زماني گسسته  ها در گام گيري واقعي، اندازه

شوند و يک اجراي گسسته از مدل  ثبت مي

رود. چنين رهيافتي که  تخمين پيوسته به کار مي

بيني يک  مدل تخمين پيوسته را براي پيش

کند، الگوريتم فيلترينگ گسسته استفاده مي

شود.  گسسته ناميده مي-لترينگ پيوستهمسئله في

ديناميک سيستم خودش را به شکل فضاي حالت 

گيري گسسته در معادله  به همراه معادله اندازه

 دهد: ( نشان مي1)

(1) 

ẋ = f[x(t), u(t), β] + Fw(t) ,    x(t0)

= x0 
y(t) = g[x(t), u(t), β] 
z(k) = y(k) + Gv(k) ,   k = 1, … , N 

در x0 بردار حالت با مقدار اوليه  xکه در آن، 

 بردار مشاهده،  yبردار ورودي،  t0 ،u زمان 

θ ،بردار پارامترهاي مجهول سيستمf  وg  توابع

برداري  zغيرخطي عمومي با مقدار حقيقي، 

گام زماني  Nبرداري شده در  گيري نمونه اندازه

شاخص  kو t∆ برداري ثابت  گسسته با زمان نمونه

شود که بردار نويز  زماني گسسته است. فرض مي

يک رشته از نويز سفيد گاوسي با  vگيري  اندازه

نشانگر  Gو  Fهاي  ميانگين صفر است. ماتريس

گيري  هاي حالت افزايشي و نويز اندازه ماتريس

هستند و در طي زمان ثابت در نظر گرفته 

 شوند. مي

هاي شامل پارامتر θبردار پارامتر مجهول 

و  z∆گيري  هاي اندازه ، باياسβ سيستم 

هاي  صورت باياس هاي دقيقي است که به تخمين

( نشان 2بندي و در معادله ) فرمول ui∆ ورودي

شوند. با توجه به احتمال وابستگي خطي  داده مي

يا همبستگي بالا ممکن نيست که بتوان همه 

 [.12]را تخمين زد  u∆و  z∆هاي  مؤلفه

(2) θT = {βT; ∆zT; ∆uT}    

صورت خروجي  به پارامترهاي ثابت سيستم 

آن سيستم ديناميکي کمکي در نظر گرفته 

 :( نشان داده شده است3شود که در معادله ) مي

(3) θ̇ = ȯ  

 (4)شده در معادله  پس بردار حالت تقويت

 شود: صورت زير تعريف مي به
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(4) Xa = [
x
θ

]      

صورت  به (5)يافته در معادله  سيستم توسعه

 شود: زير ارائه مي

(5) 

�̇�𝑎(𝑡) = 𝑓𝑎[𝑥𝑎(𝑡), 𝑢(𝑡)] + 𝐹𝑎𝑊𝑎(𝑡)

= [
𝑓[𝑥(𝑡), 𝑢(𝑡), 𝛽]

0
] + [

𝐹 0
0 0

] [
𝑤(𝑡)

0
]

𝑦(𝑡) = 𝑔𝑎[𝑥𝑎(𝑡), 𝑢(𝑡)] 

𝑧(𝑘) = 𝑦(𝑘) + 𝐺𝑣(𝑘)     

« a»شده با انديس  در اينجا، متغيرهاي تقويت

شوند. سه الگوريتم در نظر گرفته  مشخص مي

 شوند. شده، در اين بخش توضيح داده مي

فيلتر کالمن ، (5)شده معادله  يتتقوبراي سيستم 

بيني( و مرحله  يابي )پيش يافته شامل برون توسعه

شود  خلاصه بيان مي طور بهروزرساني، در زير  به

( و کلاهک ~« )مد»[. در زير، از علامت 22، 10]

شود تا به ترتيب متغيرهاي  ( استفاده مي^)

 را نشان دهد. شده اصلاحشده و  بيني يشپ

 يابي: برون

(6) 

�̃�𝑎(𝑘)

= �̃�𝑎(𝑘 − 1)

+ ∫ 𝑓𝑎[�̃�𝑎(𝑡), �̅�(𝑡)]𝑑𝑡

𝑡(𝑘)

𝑡(𝑘−1)

 

(7) �̃�𝑎(𝑘) ≈ 𝜑𝑎(𝑘)�̂�𝑎(𝑘 − 1)𝜑𝑎
𝑇(𝑘)

+ ∆𝑡𝐹𝑎𝐹𝑎
𝑇 

 ه:يط اوليبا شرا

(8) �̂�𝑎(1) = 𝑋𝑎0         ,        �̂�𝑎(1) = 𝑝𝑎0 

يابي  نشانگر ميانگين يا مقادير برون u̅متغير 

است و  kو  k-1هاي بين نقاط  شده ورودي

φa = eAc∆t  نشانگر ماتريس انتقال حالت زماني

شده با معادله زير است يتتقوگسسته از سيستم 

(9) 𝐴𝑎(𝑘) =
𝜕𝑓𝑎

𝜕𝑥𝑎
⃒𝑥𝑎=𝑥𝑎(𝑘−1) = [

𝜕𝑓

𝜕𝑥

𝜕𝑓

𝜕𝜃

0 0
]      

سازي   دهنده فرايند خطي ( نشان9معادله )

توان با استفاده از  براي ماتريس حالت است. مي

بهترين تخمين اجراي فرمول تفاضل مرکزي براي 

[، 22، 10حالت در هر گام زماني گسسته ]

 سازي را انجام داد.  خطي

 روزرساني: به

(10) 

�̃�(𝑘) = 𝑔𝑎[�̃�𝑎(𝑘), 𝑢(𝑘)] 

𝑘𝑎(𝑘) = �̃�𝑎𝐶𝑎
𝑇(𝑘)[𝐶𝑎(𝑘)�̃�𝑎(𝑘)𝐶𝑎

𝑇(𝑘)

+ 𝐺𝐺𝑇]−1 

𝑥𝑎(𝑘) = �̃�𝑎(𝑘) + 𝑘𝑎(𝑘)[𝑧(𝑘) − �̃�(𝑘)] 

�̂�𝑎(𝑘) = [1 − 𝑘𝑎(𝑘)𝐶𝑎(𝑘)]�̃�𝑎(𝑘) = 

[1 −
𝑘𝑎(𝑘)𝐶𝑎(𝑘)]�̃�𝑎(𝑘)[1 − 𝑘𝑎(𝑘)𝐶𝑎(𝑘)]𝑇 +

[𝑘𝑎(𝑘)𝐺𝐺𝑇𝑘𝑎
𝑇(𝑘)]      

گيري خطي  ماتريس اندازه Ca(k) که در آن، 

شود،  ( نشان داده مي11است که در معادله )

سازي را با استفاده از فرمول  توان خطي سپس مي

 تفاضل مرکزي انجام داد.

(11) 𝐶𝑎(𝑘) =
𝜕𝑔𝑎

𝜕𝑥𝑎
⃒𝑥𝑎=𝑥𝑎(𝑘) = [

𝜕𝑔

𝜕𝑥

𝜕𝑔

𝜕𝜃
]

𝑥𝑎=𝑥𝑎(𝑘)
      

ادغام  (6)الگوريتم رانگ کوتا را در معادله 

توان با استفاده از تقريب پاده  مي کرده، سپس

يا بسط سري تيلور، ماتريس انتقال حالت  [22]

φa  را تقريب زد. نشانگر اطمينان در تخمين

هاي اوليه است و بايد از پيش مشخص شود.  حالت

بدون دانش اوليه از متغيرهاي پارامتر، معمولاً 

فرض  pa(0) [10]مقادير بالا براي ماتريس 

 شوند.  مي

هاي  يعني ماتريس GGT و FFT مقدار

ري بايد از پيش مشخص گي کوواريانس نويز اندازه

توان ماتريس کوواريانس نويز  شوند. مي

هاي  گيري را با استفاده از اندازه GGT گيري اندازه

آزمايشگاهي حسگرها تنظيم کرد تا مطمئن شد 

شود؛ اما تعيين ماتريس  خوبي فيلتر مي که نويز به

دشوار است و اگر  FFT کوواريانس نويز فرايند
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روش ديگري پيدا نشود، روش آزمايش و خطا به 

شود. در اين مقاله مسئله فيلترينگ  کار برده مي

شود که اين مسئله  تطبيقي در نظر گرفته نمي

هاي مجهول نويز تطبيق يابد  کوشد با ويژگي مي

[13.] 

 (7)در معادله  pانتشار ماتريس کوواريانس 

کوچک است. اين  t∆يک تقريب خطي براي 

هاي مرتبه بالاتر بسط سري تيلور را براي  عبارت

گيرند. اين  انتشار ماتريس کوواريانس ناديده مي

هاي ناديده گرفته شده شايد حاوي اثرات  عبارت

مرتبه بالاتري باشند که بر عملکرد فيلتر تأثير 

فيلتر کالمن . اين امر از [16]گذارند  مي

ن يافته، يک تقريب غيربهينه از فيلتر کالم توسعه

يافته بر اساس تقريب مرتبه اول سيستم  توسعه

سازد. اگر سيستم مورد  ديناميکي غيرخودکار مي

فيلتر کالمن ملاحظه نزديک به خطي باشد، 

يافته عملکرد بهتري از خودش نشان  توسعه

هاي قوي سيستم و  آنکه غيرخطي دهد، حال مي

مقادير نادرست آمار نويز ممکن است به 

يا در بدترين حالت، به هاي باياسي  تخمين

[.23]واگرايي منجر شوند 

. فیلتر کالمن بدون بو )نمونه 4

 شده( تقويت

هاي گوناگوني براي رسيدگي به  تکنيک

هاي ناشي از تقريب مرتبه اول اساسي  دقتي بي

 يافته فيلتر کالمن توسعهموجود در اجراي 

گسسته -اند. کاربرد ترکيبي پيوسته پيشنهاد شده

هاي  که از مدل غيرخطي براي انتشار حالت

کند و مدل خطي را براي  سيستم استفاده مي

برد، به نحوي  انتشار کوواريانس خطا به کار مي

دهد، اما مسئله اساسي در  مشکل را کاهش مي

هاي غيرخطي است که متغير  نظر نگرفتن تبديل

شود و بر دقت تأثير  ار آن ميتصادفي دچ

 گذارد. مي

هاي ديگري مانند فيلتر کالمن تکراري  تکنيک

يا فيلترهاي مرتبه دوم يا مرتبه بالاتر ممکن 

خوبي کاهش خطاي تخمين را در  هستند و به

ها  دهند، اما اين هاي کاربردي ويژه نشان مي زمينه

 در عمل بيشتر هستند.

هاي  وم تبديلمفه [16، 15]جولير و اولمان 

بدون بو را براي اولين بار مطرح کرده و آن را به 

مسئله تخمين بازگشتي تعميم دادند. فيلتر 

 شود. نهايي، فيلتر کالمن بدون بو ناميده مي

بر اساس اين ايده است  فيلتر کالمن بدون بو

تر از تبديل  که بتوان توزيع احتمالي را آسان

الگوريتم . [16]غيرخطي دلبخواهي تقريب زد 

واقعي مبتني بر انتشار دقيق مجموعه متناهي 

شده از نقاط، به نام نقاط سيگما، در  انتخاب

پويايي غيرخطي سيستم و سپس تقريب زدن دو 

مؤلفه نخست توزيع )ميانگين و کوواريانس( به 

 شود. روشي مناسب انجام مي

هاي ميانگين و کوواريانس نمونه  مانند محاسبه

فيلتر کالمن مشکل در [. 20، 16]دار  وزن

اين است که نتايج انتشار ميانگين و  يافته توسعه

هاي خطي تبديل غيرخطي  کوواريانس در تقريب

شوند و اين به  حذف مي فيلتر کالمن بدون بودر 

 فيلتر کالمن بدون بولحاظ نظري به عملکرد بهتر 

فيلتر کالمن شود. بنابراين، به کار بردن  منجر مي

هاي ژاکوبين و هسين  محاسبه ماتريسبه  بدون بو

تنها موجب سهولت  نيازي ندارد که اين نه

فيلتر کالمن بدون شود، بلکه  چشمگير در اجرا مي
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را براي کاربردهاي واقعي و مربوط به توابع  بو

فيلتر توان دقت  سازد. مي غيرتفاضلي مناسب مي

 يافته فيلتر کالمن توسعهرا با دقت  کالمن بدون بو

دوم مقايسه کرد، مرتبه محاسباتي اين با  مرتبه

يافته  توسعهفيلتر کالمن مرتبه محاسباتي 

 [.20، 16]مقايسه است  قابل

به تعريف  فيلتر کالمن بدون بوالگوريتم 

2na + a  نقطه سيگما نياز دارد که اينجاna 

هايي است که بايد تخمين زده  تعداد کل حالت

شده سيستم با  هاي تقويت شوند و شامل حالت

هاي نويز  پارامترهاي مجهول سيستم و نيز توزيع

گيري است. هر نقطه سيگما شامل  فرايند و اندازه

يک بردار است، يکي از بردارهاي سيگما، مقدار 

س شده جذر ماتري مورد انتظار بردار حالت تقويت

±(yp)  برايi = 1, … , n  است، که اينجاp 

 xaشده  ماتريس کوواريانس بردار حالت تقويت

yاست و  = α2(na + k) − na  و

λ =  α2(√na + k) − na  پارامترهاي 

سرعت نقاط سيگما  αبندي هستند. ثابت  مقياس

کند و معمولاً مقادير مثبت  را تعيين مي xaحول 

 0.001کوچک کمتر از يک )معمولاً در محدوده 

، پارامتر kآنکه  شود، حال فرض مي( 1تا 

بندي ثانويه است که معمولاً صفر يا  مقياس

3 − n شود. وقتي  فرض ميk  ،صفر فرض شود

هايشان مستقيماً به بعد بردار  نقاط سيگما و وزن

kشوند، وقتي  مربوط مي (n)حالت  = 3 − n 

فرض شود، اطلاعات مؤلفه مرتبه چهارم عمدتاً در 

[. 16شود ] سبه مييک حالت گاوسي درست محا

دار نقاط سيگما به  ميانگين و کوواريانس وزن

شوند: روش زير محاسبه مي

(12) 

∑ 𝑊𝑖𝑋𝑖 ≈ �̅�

𝑛

𝑖=1

 

∑ 𝑊𝑖
𝑚(𝑋𝑖 − �̅�)(𝑋𝑖 − �̅�)𝑇 ≈𝑛

𝑖=1

𝑝𝑥𝑥      

W 

(13) 

𝑤0
𝑚 =

𝜆

𝑛𝑎 + 𝜆
 

𝑤0
𝑐 =

𝜆

𝑛𝑎 + 𝜆
+ (1 − 𝛼2 + 𝛽) 

𝑤𝑖
𝑚 = 𝑤𝑖

𝑐 =
1

2(𝑛𝑎 + 𝜆)
       

𝑖 = 1, … , 2𝑛𝑎      

هاي  متناظر با حالت« 0»که اينجا انديس 

iتخمين زده شده و  = 1, … , 2na  نقاط سيگما

هاي  به ترتيب وزن« c»و « m»هستند؛ انديس 

دهند.  محاسبه ميانگين و کوواريانس را نشان مي

شود تا دانش پيشين توزيع  استفاده مي βاز ثابت 

x هاي  هاي کوواريانس را در محاسبه وزنw0
c 

در توزيع  2β ادغام کرد؛ مقدار بهينه برابر با 

توان براي  گاوسي است. پارامترهاي مقياس را مي

تطبيق مسئله خاصي تنظيم کرد؛ برخي 

ارائه  [16]ها در  رهنمودها براي انتخاب آن

 شوند. مي

فيلتر کالمن بدون براي نشان دادن روال کار 

شود  نمايش زماني گسسته در نظر گرفته مي ،بو

فيلتر کالمن طور گسترده براي کاربردهاي  که به

رود. مدل فضاي حالت  به کار مي بدون بو

 شود: صورت زير ارائه مي غيرخطي زمان گسسته به

(14) 𝑥𝑘+1 = 𝑓𝑑(𝑥𝑘, 𝜃𝑘, 𝑢𝑘, 𝑤𝑘)

(15) 𝑦𝑘 = 𝑔𝑑(𝑥𝑘, 𝜃𝑘, 𝑢𝑘, 𝑣𝑘)
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nx)برابر با بردار حالت  xkکه  × 1) ، θk برابر

q(nبا بردار پارامترهاي مجهول  1) ،uk  بردار

nu) زاد برونهاي  ورودي × 1) ، yk بردار خروجي

ny)مدل  × 1)، fd  وgd  و  متناظرتوابع حالت

خروجي هستند. در يک مورد کلي، نويز فرايند 

wk گيري  و نويز اندازه vk طور خطي  قرار است به

 (15)و  (14)هاي  وارد مدل شوند، چنانکه معادله

دهند و به ترتيب برابر با بردارهاي اندازه  نشان مي

(nw × nv)و  (1 × گيري  هستند. بردار اندازه (1

شده  شود. بردار حالت تقويت تعيين مي zkاز روي 

nc)اندازه  ×  شود: يصورت زير داده م به (1

(16) 𝑥𝑘
𝑎 = [𝑥𝑘

𝑇 𝜃𝑘
𝑇 𝑤𝑘

𝑇 𝑣𝑘
𝑇]𝑇 

نشانگر بردار حالت « a»که اينجا انديس 

naشده است، داريم  تقويت = nxp + nw + nv 

nxpو = nx + nq مواردي را در نظر گرفته که  .

nw  ها  در آن = nxp وnv = nyشود  . فرض مي

داراي ميانگين  vk و  wk که فرايندهاي نويز 

هاي کوواريانس  صفر هستند و به ترتيب ماتريس

Q  وR  را دارند. مقادير آغازين براي بردار حالت

صورت زير داده  شده و کوواريانس آن به تقويت

 شوند مي

(17) 
�̂�0

𝑎 = 𝐸{𝑥0
𝑎}

= 𝐸{[�̂�0
𝑇 𝜃𝑇 𝑤0

𝑇 𝑣0
𝑇]}

= [�̂�0
𝑇 𝜃0

𝑇 0 0]

 

(18) 

 

𝑝0
𝑎 = 𝐸{(𝑥0

𝑎 − �̂�0
𝑎)(𝑥0

𝑎 − �̂�0
𝑎)𝑇}

= [

𝑝𝑥0 0
   0 𝑝𝜃0

0 0
0 0

0 0
0 0

𝑄 0
0 𝑅

]

با دنبال کردن رهنمودهاي بحث شده در زير، 

و  k ،yبندي  پارامترهاي مقياس βو  α هاي ثابت

λ هاي  کنيم و مجموعه وزن را انتخاب ميwi
m  و

wi
c  برايi = 1, … , na شود. الگوريتم  محاسبه مي

حل  راه فيلتر کالمن بدون بوتخمين بازگشتي 

-بيزي استاندارد را براي مسئله فيلترينگ پيوسته

کند که اين شامل مرحله  گسسته دنبال مي

. مرحله [6] روزرساني است بيني و به پيش

  tkبيني چگالي احتمالي را در گام زماني  پيش

گيري چگالي  کند و مرحله اندازه بيني مي پيش

شده  بيني پيش احتمال پسين را از چگالي احتمال

 tkدر زمان  yگيري  بيني و اندازه از گام پيش

 کند. محاسبه مي

را  فيلتر کالمن بدون بوالگوريتم  توان يم

طور خلاصه بيان کرد  صورت پنج گام زير به به

[14]: 

  نقطه زمان گسستهk=1  را فرض کنيم و

x̂k شده  بردار حالت تقويت
aماتريس  و

p̂k کوواريانس 
a  براي مقادير اوليه به ترتيب

 شود. ساخته مي( 18)و  (17)طبق معادله 

 ( 2نقاط سيگمايna + 1.را محاسبه کرده ) 

 روزرساني زماني(: بيني )به پيش 

  

(19) �̂�𝑘+1
𝑎 = 𝑓𝑑[�̂�𝑘

𝑥, 𝑢𝑘, �̂�𝑘
𝑤]

(20) 

 

�̃�𝑘+1
𝑎 = ∑ 𝑤𝑖

𝑚�̂�𝑖,𝐾+1
𝑎

2𝑛0

𝑖=0

(21) 
�̃�𝑘+1 = ∑ 𝑤𝑖

𝑐[𝜒𝑖,𝑘+1
𝑥

2𝑛𝑎

𝑖=0

− �̃�𝑘+1][𝜒𝑖,𝑘+1
𝑥

− �̃�𝑘+1]
𝑇

 

 

 گيري: اندازه روزرساني به

 

(22) 𝑦𝑘+1 = 𝑔𝑑[𝜒𝑘+1
𝑥 , 𝑢𝑘+1, 𝜒𝑘+1

𝑣 ]
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(23) �̃�𝑘+1 = ∑ 𝑤𝑖
𝑚𝑦𝑖,𝑘+1

2𝑛0

𝑖=0

(24) 
�̃��̃��̃�𝑘+1

= ∑ 𝑤𝑖
𝑐[𝑦𝑖,𝑘+1

2𝑛𝑎

𝑖=0

− �̃�𝑘+1][𝑦𝑖,𝑘+1

− �̃�𝑘+1]
𝑇

(25) 
�̃��̃��̃�𝑘+1

= ∑ 𝑤𝑖
𝑐[𝜒𝑖,𝑘+1

𝑥

2𝑛𝑎

𝑖=0

− �̃�𝑘+1][𝑦𝑖,𝑘+1

− �̃�𝑘+1]
𝑇

(26) 𝑘𝑘+1 = �̃�
�̃��̃�𝑘+1

�̃�
�̃��̃�𝑘+1

−1

(27) �̂�𝑘+1 = �̃�𝑘+1 + 𝑘𝑘+1(𝑧𝑘+1

− �̃�𝑘+1)

(28) 
�̂�𝑘+1

= �̃�𝑘+1 − 𝑘𝑘+1�̃��̃��̃�𝑘+1
𝑘𝑘+1

𝑇

 

  افزايشk  و بازگشت به گام دوم براي ادامه

 نقطه زماني بعدي.

χa، (28( تا )19)هاي  در معادله =

[(χx)T (χW)
T

 (χV)
T

نشانگر نقاط سيگما  [

هاي سيستم و  با حالت متناظر χxهستند،

مقادير « ~»پارامترهاي مجهول است. علامت مد 

مقادير « ^»شده و علامت کلاهک  بيني پيش

 فيلتر کالمن بدون بوشده هستند. الگوريتم  اصلاح

شده براي مورد زمان گسسته عمومي از  ارائه

طور غيرخطي وارد ديناميک  نويزي است که به

شده  شود و به آن حالت تقويت سيستم مي

از يک مدل تخمين پيوسته  [.24] گويند مي

شود، زيرا ديناميک هواپيما طبيعتاً در  استفاده مي

کند. بنابراين، مشابه با  طي زمان تحول پيدا مي

يافته ارائه شده، از  توسعهلتر کالمن فياجراي 

شود تا نقاط سيگما  هاي عددي استفاده مي روش

جاي معادله  هاي غيرخطي پيوسته به را در معادله

 انتشار داده شود:( 19)

(29) 

 

�̃�𝑘+1
𝑎

= �̂�𝑘
𝑎(𝑘) + ∫ 𝑓[𝑥𝑎(𝑘)�̅�(𝑘)]𝑑𝑡

𝑡𝑘+1

𝑡𝑘

 (شده ساده. فیلتر کالمن )مورد 5

براي نمايش پيوسته ديناميک سيستم غيرخطي 

فيلتر کالمن هاي  (، گام1با نويز افزايش معادله )

 (28)تا  (19)هاي  بسيار شبيه به معادله بدون بو

 زير وجود دارد: هستند، اما دو اصلاح

 انتشار نقاط سيگما در ادغام عددي؛ 

 هاي نويز  ي حاصل از توزيعساز ساده

 افزايشي.

فيلتر يا  يافته ر کالمن توسعهفيلتنظير مورد 

هاي ادغام  شده، از روش تقويت کالمن بدون بو

براي انتشار نقاط سيگما در  (29)عددي معادله 

 (19)جاي معادله  هاي غيرخطي پيوسته به معادله

هاي نويز افزايشي با  شود. براي توزيع استفاده مي

ميانگين صفر، تقويت بردار حالات در بردارهاي 

شده نظير  م نيست. لذا بردار حالت تقويتنويز لاز

صورت زير ارائه  ، بهيافته فيلتر کالمن توسعهحالت 

 شود: مي

(30) 𝑥𝑘
𝑎 = [𝑥𝑘

𝑇  𝜃𝑘
𝑇]𝑇

 

p0سپس ماتريس کوواريانس اوليه 
a  تنها

ها و  متناظر با ماتريس کوواريانس حالت

هايي  پارامترهاي سيستم است و تعداد کل حالت

naکه بايد تخمين زده شوند برابر با  = nxp 

تنها به  Rو  Qهاي نويز مربوطه  است. کوواريانس

افزوده  (24)و  (21)هاي  سمت راست معادله

 شوند مي

 

(31) 
�̃�𝑘+1 = ∑ 𝑤𝑖

𝑐[�̃�𝑖,𝑘+1
𝑥 − �̃�𝑘+1][�̃�𝑖,𝑘+1

𝑥

2𝑛𝑎

𝑖=0

− �̃�𝑘+1]
𝑇

+ 𝑄
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(32) 
�̃��̃��̃�𝑘+1

= ∑ 𝑤𝑖
𝑐[𝑦𝑖,𝑘+1

2𝑛𝑎

𝑖=0

− �̃�𝑘+1][𝑦𝑖,𝑘+1

− �̃�𝑘+1]
𝑇

+ 𝑅

يافته بردار حالت و نقاط سيگما  اندازه کاهش

شود. با مقايسه  به کاهش بار محاسباتي منجر مي

هاي  در بالا و گام فيلتر کالمن بدون بوهاي  گام

در بخش قبلي، مشاهده  يافته فيلتر کالمن توسعه

شود که تغييرات اصلي مربوط به محاسبه  مي

ها  ها و خروجي هاي حالت ميانگين و کوواريانس

گيري اساساً  اندازه روزرساني  آنکه به هستند؛ حال

ي ها بيتقرمشابه است. همچنين واضح است که 

 مرتبه اول و دوم ديناميک سيستم لازم نيستند

 

پارامتر بازگشتي  های تخمین . روش6

برای شناسايي پارامتر آيرودينامیکي 

 بال ثابت هواپیمای

ضرايب مؤلفه برآ، پسار و نوساني تحقيقي 

شود.  بال ثابت تخمين زده مي هواپيماي

هاي پرواز براي ترغيب حرکت طولي در  آزمايش

اند که اين ورودي بالابر چندگامي انجام شده

ي پالس به مدت و ورود ورودي به حرکت کوتاه

حرکت منجر شد. مدل زير براي تخمين مشتقات 

 رود. غيرخطي به کار مي

 :هاي حالت سيستم معادله

(33) 

 

�̇� = −
�̅�𝑆

𝑚
𝐶𝐷 + 𝑔 sin(𝛼 − 𝜃′) +

𝐹𝑒

𝑚
cos(𝛼 + 𝜎𝑇) 

�̇� = −
�̅�𝑆

𝑚𝑉
𝐶𝐿 + 𝑞 +

𝑔

𝑉
cos(𝛼 − 𝜃′)

−
𝐹𝑒

𝑚𝑉
sin(𝛼 + 𝜎𝑇) 

�̇�′ = 𝑞 

�̇� =
�̅�𝑆𝑐̅

𝐼𝑦

𝐶𝑚 +
𝐹𝑒

𝐼𝑦

(𝜏𝑡𝑥𝑠𝑖𝑛𝜎𝑇 + 𝜏𝑡𝑧𝑐𝑜𝑠𝜎𝑇)

که اينجا، ضرايب مؤلفه برآ، پسار و نوساني 

 شوند: سازي مي صورت زير مدل به

(34) 

𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0 + 𝐶𝐷𝑉

𝑉

𝑉0

+ 𝐶𝐿𝛼𝛼 

𝐶𝐿 = 𝐶𝐿0 + 𝐶𝐿𝑉

𝑉

𝑉0

+ 𝐶𝐿𝛼𝛼 

𝐶𝑚 = 𝐶𝑚0 + 𝐶𝑚𝑉

𝑉

𝑉0

+ 𝐶𝑚𝛼𝛼 + 𝐶𝑚𝑞

𝑞𝑐̅

2𝑉0

+ 𝐶𝑚𝛿𝑒𝛿𝑒

پارامتر بازگشتی برای های تخمين  . عملکرد روش1شکل 

 شناسایی پارامتر

 هاي مشاهده: معادله

(35) 

 

𝑉𝑚 = 𝑉 

𝛼𝑚 = 𝛼 

𝜃𝑚 = 𝜃′ 

𝑞𝑚 = 𝑞 

�̇� =
�̅�𝑆𝑐̅

𝐼𝑦
𝐶𝑚 +

𝐹𝑒

𝐼𝑦

(𝜏𝑡𝑥𝑠𝑖𝑛𝜎𝑇

+ 𝜏𝑡𝑧𝑐𝑜𝑠𝜎𝑇) 

𝑎𝑥𝑚 =
�̅�𝑆

𝑚
𝐶𝑋 +

𝐹𝑒

𝑚
𝑐𝑜𝑠𝜎𝑇 

𝑎𝑧𝑚 =
�̅�𝑆

𝑚
𝐶𝑍 +

𝐹𝑒

𝑚
𝑠𝑖𝑛𝜎𝑇

و  CXنيروي طولي و عمودي  که اينجا ضرايب

CZ شوند: صورت زير داده مي به 

(36) 

 

𝐶𝑋 = 𝐶𝐿𝑠𝑖𝑛𝛼 − 𝐶𝐷𝑐𝑜𝑠𝛼 
𝐶𝑍 = −𝐶𝐿𝑐𝑜𝑠𝛼 − 𝐶𝐷𝑠𝑖𝑛𝛼

زاويه  αسرعت واقعي هوا،  Vدر رابطه بالا 

 δe سرعت نوسان،  qارتفاع نوسان، 'θ حمله، 

زاويه ميل  σT پيشرانش، Fe انحراف بالابر، 

q̅ موتورها،  = (0.5 × ρV2) ،فشار ديناميکيm 
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گشتاور  Iyوتر بال،   c̅، مساحت بال Sجرم، 

در سمت  mچگالي هواست. انديس  ρاينرسي و 

هاي  نشانگر کميت (35)راست معادله 

شده است. اين معادلات سيستم در  گيري اندازه

( V, αچوب متغيرهاي محورهاي پايداري )چار

هاي مثلثاتي و ضربي را در خود  تنها غيرخطي نه

q̅ دارند، بلکه فشار ديناميکي  = (0.5 × ρV2)  را

دارند، که اين همه مشتقات آيروديناميکي را 

کند و يک متغير غيرخطي اضافي وارد  ضرب مي

به  Vس متغير حالت علاوه عک کند. به کار مي

ايجاد متغيرهاي غيرخطي اضافي در معادله حالت 

 θشود. بردار متغير مجهول  منجر مي αبراي 

صورت زير داده  شامل مشتقات بدون بعد به

 شود: مي

(37) 𝜃 = [
𝐶𝐷0 𝐶𝐷𝑉 𝐶𝐷𝛼 𝐶𝐿0 𝐶𝐿𝑉  𝐶𝐿𝛼

 𝐶𝑚0 𝐶𝑚𝑉  𝐶𝑚𝛼𝐶𝑚𝑞 𝐶𝑚𝛿𝑒

]
𝑇

هاي  به داده  مقادير منطقي با توجهتعدادي 

موجود براي چند سري هواپيما با بال ثابت در 

هاي  نظر گرفته؛ زاويه حمله با استفاده از تکنيک

[. 1بازسازي مسير پرواز تنظيم شده است ]

پيشرانش قبل از تخمين پارامتر محاسبه شده و 

صورت متغير ورودي به کار  در فرايند تخمين به

 رفته است.

مقادير عددي تخمين پارامترها با  1 دولج

کند. همه مقادير  هاي مختلف را مقايسه مي روش

عددي سازگاري خوبي با هم دارند. پارامترهاي 

 فيلتر کالمن بدون بوطراحي براي اجراي 

مقدار مثبت کوچک در  αصورت زير هستند،  به

 و  k=3-neيا  k=0است،  1تا  0.001محدوده 

β =  است. 2

پارامتر  نيتخمعملکرد سه روش  1 شکل

آيروديناميکي را با هدف تخمين پارامتر 

توان  وضوح مي کند. به آيروديناميکي مقايسه مي

ها  هاي پارامتري همه اين روش ديد که تخمين

علاوه، هماهنگي  بسيار به هم نزديک هستند. به

خوبي ميان روش تخمين پارامتر بازگشتي و روش 

 (FEM)ترهاي خطاي فيلتر آفلاين تخمين پارام

ها و  شود. عملکرد خوب همه روش ديده مي

سازگاري نزديک ممکن است به طور عمده به 

مدل رياضياتي دقيق سيستم مورد ملاحظه نسبت 

 .داده شود

 

مقایسه تخمين پارامترها برای هواپيما با بال  .1جدول 

 ثابت

تر
رام

پا
 

روش 

خطای 

 فیلتر

 RPEهای  روش

فیلتر کالمن 

 يافته توسعه

فیلتر 

کالمن 

 بدون بو

فیلتر کالمن 

 بدون بو

 شده تقويت

D0C 
0.123 

(2.45) 

0.124 

(2.50) 

0.123 

(2.64) 

0.124 

(2.55) 

DVC 
0.0645- 

(3.95) 

0.0652- 

(4.01) 

0.0642

- 

(4.27) 

0.0653- 

(4.1) 

DC  
0.320 

(2.26) 

0.319 

(2.33) 

.319 

(2.40) 

0.316 

(2.37) 

L0C 
0.0929- 

(21.1) 

0.0853- 

(2.33) 

0.87- 

(22.9) 

0.099- 

(20.0) 

LVC 
0.149 

(11.1) 

0.144 

(11.7) 

0.147 

(11.4) 

0.157 

(10.6) 

LC  
4.328 

(1.08) 

4.303 

(1.14) 

4.289 

(1.14) 

4.303 

(1.13) 

m0C 
0.112 

(3.27) 

0.112 

(4.28) 

0.112 

(4.29) 

0.115 

(3.40) 

mVC 
0.0039 

(82.1) 

0.0046 

(90.5) 

0.0045 

(92.2) 

0.0022 

(154) 

mC  
0.968- 

(1.12) 

0.971- 

(1.54) 

0.970- 

(1.54) 

0.983- 

(1.24) 

mqC 
34.710

- 

(2.27) 

34.937- 

(2.85) 

35.363

- 

(2.82) 

35.098- 

(2.27) 

m eC  
1.529- 

(1.27) 

1.533- 

(1.65) 

1.539- 

(1.65) 

1.552- 

(1.31) 
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 گیری . نتیجه7

در اين مقاله، با استفاده از سه الگوريتم تخمين 

پارامتر بازگشتي غيرخطي بر اساس فيلترهاي 

کالمن، سه الگوريتم شناسايي پارامتر بازگشتي 

هاي پرواز هواپيما   براي فيلترينگ غيرخطي داده

 مقايسه شده است:

که از مدل تخمين  يافته کالمن توسعهفيلتر  (1

کند  شونده استفاده مي پيوسته با نويز جمع

شود  ( نشان داده مي31صورت معادله ) که به

و از يک تقريب مرتبه اول براي انتشار 

 کند؛ ماتريس کوواريانس استفاده مي

فيلتر کالمن بدون شده  مورد کلي يا تقويت (2

 که از مدل تخمين پيوسته با توزيع بو

طور غيرخطي  کند که به نويزي استفاده مي

( 19هاي )  شود که با معادله وارد سيستم مي

 شود؛ ( نشان داده مي29تا )

 فيلتر کالمن بدون بوشده  مورد ويژه يا ساده (3

شده( که از مدل  سادهفيلتر کالمن بدون بو )

شونده استفاده  تخمين پيوسته با نويز جمع

( نشان داده 31معادله ) صورت  کند و به مي

( 32ي )ها معادلهها در   سازي شود و ساده مي

براي محاسبه کوواريانس به کار  (33)و 

 روند. مي

دهند که روش تخمين پارامتر  نتايج نشان مي

در  فيلتر کالمن بدون بوشده  بازگشتي تقويت

شود؛ اما  تر از همه همگرا مي چارچوب زمان سريع

تر  همه گراناين در چارچوب قدرت محاسباتي از 

شده که  ساده فيلتر کالمن بدون بواست. مورد 

گيرد، دقت  شونده را فرض مي نويز ناهمبسته جمع

فيلتر کالمن و کيفيت فيلترينگي معادل با 

فيلتر کالمن يافته دارد و در مقايسه با  توسعه

يافته، بهبود اندکي را براي کوواريانس در  توسعه

فيلتر کالمن اي دهد؛ اما حتي اجر زمان نشان مي

تر  شده، به لحاظ محاسباتي هزينه بر ساده بدون بو

فيلتر کالمن است.  يافته فيلتر کالمن توسعهاز 

رود، کيفيت عالي  ، چنانکه انتظار مييافته توسعه

فيلترينگ و زمان مناسب براي همگرايي دارد و 

 تر است. همچنين ازنظر محاسباتي از همه ارزان

پرواز هواپيماي با بال براي تخمين پارامتر 

ثابت توسط مدل تخمين غيرخطي، تفاوت زيادي 

ميان مقادير عددي پارامترها مشاهده نشد. اين 

 مدل تخمين دقيق است. خاطرطور عمده به  به

در اين مقاله، عملکرد سه الگوريتم تخمين 

پارامتر بازگشتي براي تخمين پارامتر 

پيما با هم هاي پرواز يک هوا آيروديناميکي از داده

هواپيماي مورد ملاحظه، هواپيماي   مقايسه شد.

دهند که گرچه  با بال ثابت است. نتايج نشان مي

فيلتر کالمن بدون بو در برخي موارد پيشرفت 

دهد، اما عملکرد هر سه الگوريتم  اندکي نشان مي

شبيه به هم بوده است. ولي مقايسه صورت گرفته 

ط مختلف بتوان کند تا با توجه به شراي کمک مي

  ترين روش را انتخاب کرد. هزينه بهترين و کم
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