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Uçakların Yanlamasına Hareketlerinin Gözleyiciler ve Kalman 
Filtresi ile Durum Kestirimi
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ÖZET

Günümüzde, pek çok iş modelleme yapılması sayesinde kolaylaşmaktadır. Gerçek sistemlerle çalış-
mak yerine, modelleme kullanılarak, gerçek sistem davranışları incelenebilir ve analiz edilebilir. Arıza 
toleranslı bir yapı gerçek sistem durumlarının kestirilmesine dayanır. Gözleyiciler ve Kalman Filtresi, 
kestirimde geniş ölçüde kullanılırlar. Bu çalışmada, bir uçağın yanlamasına hareketinde durum tes-
pitlerinin, gözleyiciler ve Kalman Filtresi kullanılarak bir uygulaması gerçekleştirilmiştir.

Anahtar kelimeler : Gözleyiciler, Kalman Filtresi, Durum kestirimi.

ABSTRACT

Nowadays, lots of problems are simplified by modeling. Instead of working with real systems, res-
ponse of a system may be examined and analyzed by using modeling. A fault tolerant scheme reli-
es on the estimation of true states. Observers and Kalman Filters are widely used in such an estimati-
on. In this study, an application is realized for states estimation of an aircraft in lateral movement by 
using observers and a Kalman Filter.

Keywords : Observers, Kalman Filter, Estimation of state.

1. GİRİŞ
Sistem durumlarının tahmin edilmesi veya kesti-
rilmesi sistem hakkında analiz yapılmasına ola-
nak sağlar. Özellikle arıza tespitinde, gözleyiciler 
ve Kalman Filtresi’nden yararlanılması literatürde 
sıklıkla karşılaşıldığı uygulamalardır. Deterministik 
sistemlerde, tam mertebe gözleyici ve indirgen-
miş mertebe gözleyici, stokastik sistemlerde ise 
Kalman Filtresi ile durum kestirimi yapılması sağ-
lanabilir. Bu uygulamalar matematik modelin kul-
lanımına dayanırlar.

Gu, insansız bir hava aracının çeşitli arıza durum-
larına rağmen uçabilmesini sağlamıştır. Bu amaçla 
yapay sinir ağlarına dayalı denetleyici kullanımına 
gitmiştir (Gu, 2004). 

Haciyev ve Çalışkan’ın çalışmalarında uçuş kont-
rol sistemlerinde kontrol yüzeylerinde meydana 
gelen hareketlendirici arızalarının gerçek zamanlı 
olarak tespiti ve kontrol sisteminin yeniden şekil-

lendirilmesi için aktif yöntemleri kullanan bir yak-
laşım önermişlerdir. Kalman Filtresinin innovas-
yon prosesinde hareketlendirici arızalarının etkile-
ri incelenmiştir. Bu amaçla dokuz durum ve altı gi-
rişe sahip F-16 uçağı modeli kullanılarak genişle-
tilmiş Kalman Filtresi ile çözüme gitmişler, değer-
lendirme teorisi prosedürü olarak da Bayes pro-
sedürünü kullanmışlardır. Arıza tespiti, istatistiki 
fonksiyon β(k)’nın eşik değeri aşmasıyla gerçek-
leştirmiş olup, elde ettikleri teorik sonuçlar   F-16 
dinamik davranışını destekler gözükmektedir (Ha-
ciyev ve Caliskan, 2005).

Aykan, Haciyev ve Çalışkan’ın yaptığı çalışmaların-
da, çeşitli uçak modelleri için uçuş sırasındaki ka-
nat buzlanmalarının teşhisi ve kontrolü amaçlan-
maktadır. Kanat profillerinde yapılan deneysel ça-
lışmalara göre uçağın buzlanma modeli beş adet 
parametre ile temsil edilmiştir. Girişleri ölçülen 
veya ölçülemeyen uçak durumları ve çıkışları buz-
lanma parametreleri olan bir yapay sinir ağ yapı-
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sı oluşturulmuştur. Değişen buzlanma şartların-
da simülasyonlar yapılarak buzlanmış uçağın ya-
pay sinir ağ modelinin eğitimi ve geçerlilik testi 
için gerekli bilgiler kümesi oluşturulmuştur. Eği-
tilmiş yapay sinir ağı modeli buzlanmadan dola-
yı normal kontrol prensibi ile kontrol edilemeyen 
uçağın kontrolü için kullanılmıştır. Eğitilmiş yapay 
sinir ağlarının bulduğu parametrelere göre uçuş 
kontrol algoritması yeniden şekillendirildiğinde 
uçakların aşırı buzlanma şartlarında bile güvenli 
uçabileceği yaptıkları benzetim sonuçlarında gö-
rülmektedir (Aykan v.d., 2005a; Aykan v.d., 2005b; 
Aykan v.d., 2005c; Aykan v.d., 2006).

Bir uçuş kontrol sisteminde algılayıcı arızalarının 
tespiti ve ayrımına yönelik çalışma bir çalışmada, 
bilinmeyen giriş gözleyicisi kullanılarak VTOL uça-
ğının dinamik modeli için benzetimlerle arızaların 
doğru bir şekilde saptanabildiği gösterilmiştir (Ki-
yak v.d., 2008).

Bu çalışma, uçuş kontrol sisteminde yanlaması-
na hareket modeli kullanılarak algılayıcıların ölç-
tüğü durumların deterministik yaklaşımlardan 
tam mertebe gözleyici ve stokastik yaklaşımlar-
dan Kalman Filtresi kullanarak kestirilmesini ele al-
maktadır. Uçak yanlamasına modelinin oluşturul-
masında kararlılık türevleri kullanılmıştır. Durum-
ların tespitinden sonra arıza tespiti ve ayrımı ger-
çekleştirilebilir. Yeniden yapılandırma ise arıza du-
rumundan sonra bir başka kontrol faaliyetinin sis-
teme etki etmesidir. Bu çalışmada durumların kes-
tirilmesi, deterministik ve stokastik olmak üzere 
iki yöntemle gerçekleştirilmiş olup, arıza toleranslı 
yapıda kullanılan arıza ayrımı ve sistemin yeniden 
yapılandırma aşamaları ele alınmamıştır. Çalışma-
da, gerçek sistem durumlarının kestirilmesi ile arı-
za analizi yapılabilirliğinin teorisi verilip, bir uçak 
modeli için durum tespiti uygulaması gerçekleşti-
rilmiştir.

2. DURUM TAHMİN YÖNTEMLERİ
2. 1. Tam Mertebe Gözleyici

Gözleyicilerin temel prensibi; dinamik bir sistemin 
durum değişkenlerinin gözleyici olarak isimlendi-
rilen bir başka sistemin durum değişkenleri tah-
minlerine yakınsamasıdır.

Doğrusal, zamanla değişmeyen bir sistemin du-
rum uzayındaki gösterimi Denklem (1)’deki gibi 
tanımlansın (Ammar, 2000; Solak, 2001; Blanke 
v.d., 2003; Çalışkan, 2006):

			   (1)

Burada;  sistem katsayılar matrisi,  
kontrol dağıtım katsayılar matrisi,  ölçüm 
dağıtım katsayılar matrisi,  durum vek-
törü;  giriş vektörü ve  ölçüm 
vektörü olarak tanımlanmıştır.

Gözleyici dinamiği, doğrusal bir sistem için,  öl-
çüm vektörü ve  giriş vektörünün lineer kombi-
nasyonu şeklinde Denklem (2)’deki,

			   (2)

olarak tanımlanır. Burada;  gözleyici dina-
mikleri katsayılar matrisi,  ölçüm dağıtım 
katsayılar matrisi,  kontrol dağıtım matri-
si ve  gözlem vektörü olarak tanımlıdır.

Burada amaç, Denklem (2)’de verilen gözleyici di-
namiğindeki F, G ve L katsayılar matrislerinin bu-
lunmasıdır.

Sistem ve gözleyici dinamiklerine boyut analizi 
yapıldığında, gözleyici boyutunun, sistem boyu-
tuna eşit olduğu görülmektedir.

Denklem (1)’deki durum denklemi, n x n boyutlu 
bir T matrisiyle çarpılıp, Denklem (2)’den çıkartıldı-
ğında Denklem (3) elde edilir.

		  (3)

Sistem ve gözleyici durumları arasındaki hata vek-
törü Denklem (4)’deki gibi,

				    (4)

olarak tanımlandığında, hatanın değişimi Denk-
lem (5)’deki gibi elde edilir:

	 (5)

Denklem (6) ve (7)’deki kabuller yapıldığında,

			   (6)

	 		  	 (7)

 şekline gelir. Bu diferansiyel denklemin 
çözümü ise Denklem (8)’deki,

				    (8)

şeklindedir.

F, Hurwitz seçilirse hata vektörü Denklem (9)’daki 
gibi sıfıra yakınsar:

				    (9)
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Böylece yatışkın durumda,  ha-
line dönüşmüş olur.

2. 2. İndirgenmiş Mertebe Gözleyici

Bu gözleyici, T matrisinin v x n boyutlu seçilmesi 
durumunda bile (v<n olmak üzere); yani indirgen-
miş mertebe gözleyici kullanılarak, sürecin tüm 
durumlarının yeniden üretilmesini araştırır (Krze-
minski ve Kaczorek, 2004). Burada gerçek sistemin 
tüm çıkışlarının ölçülemediği durum söz konusu-
dur ve Denklem (10) için (11)’deki koşul sağlanma-
lıdır:

	
	 (10)

				    (11)

Burada;  gözleyici vektörü,  
çıkış vektörü,  çıkış katsayılar matri-
si,  ve  boyutlu matrislerdir. 

 kestirilmiş durumlara karşılık gelmekte-
dir. Diğer matris ve vektörler, Denklem (1)’deki ta-
nımlamalardaki gibidir. Tam mertebe gözleyicide 
olduğundan farklı olarak C çıkış katsayılar matri-
si 1<n olması sebebiyle tüm çıkışların kullanılama-
masına sebep olmaktadır.

Denklem (11),  şeklinde yazılırsa, 
yapılan boyut analizinden,   olduğu ve do-

layısıyla  teriminin bir kare matris olduğu an-
laşılır. Determinant değerinin sıfırdan farklı olma-
sı durumunda tersinin bulunabilmesi sebebiy-

le,  şeklinde yazılarak Denklem (12) 
elde edilir:

				   (12)

Bu durumda T matrisinin nasıl belirleneceği önem 
kazanmaktadır. Boyut analizine göre, Denklem 
(2)’de verilen gözleyici dinamiğindeki, , 

 ve  matrislerini belirlemek ve bu 
duruma uygun şekilde çözmek için T yerine önce-
likle v x n boyutlu bir W matrisi seçilerek Denklem 
(13) şeklinde çözümü olduğu tanımlanabilir:

			   (13)

Burada;  boyutlu matrisler-

dir. Bu durumda,  yazılabilir ve 

 olarak seçilirse Denklem (14) 

	 (14)

şeklinde elde edilir. T ve D matrisleri, Denklem (15) 
ve (16)’daki gibi,

	 (15)

	 (16)

tanımlandığında, keyfi olarak seçilen 
matrisi ile T matrisinin boyutunu, tam mertebe 
gözleyicidekinden ( n x n) farklı olarak değiştir-
me olanağı vermektedir. Bu durumda da gerçek 
sistem durumlarından daha az sayıda çıkış elde 
edilmesine rağmen Denklem (3)’ün kullanılabil-
mesine izin vermektedir. Tanımlamalar, Denklem 
(11)’de yerine yazılırsa, Denklem (17).

	 (17)

olarak elde edilir.

Gözleyici dinamiğindeki F ve G matrisleri ise, 
Denklem (18) ve (19)’daki verilen tanımlamalar 
kullanılarak çözülür:

			   (18)

			  (19)

Yukarıdaki tanımlamalar, gözleyicinin temel pren-
sipleri olan Denklem (6) ve (7)’deki denklemleri 
sağlamalıdır.

2. 3. Kalman Filtresi

2. 3. 1. Ayrık Kalman Filtresi

Filtre problemi;  zamanına kadar elde edilen 
ölçümlerden,  durum değişkeni hakkında so-
nuç çıkarma arayışı olarak değerlendirilebilir (Ce-
nan, 1998).

Denklem (20) ve Denklem (21)’deki gibi, lineer ay-
rık dinamik sistem ele alınsın (Brown ve Hwang, 
1997):

	 (20)

			   (21)

Burada , sistemin n boyutlu durum vektörü, 
 boyutlu durum katsayılar matrisi, 

; r boyutlu rasgele Gauss gürültü vektörü-
dür. Ortalaması sıfır olan gürültü vektörünün ko-
relasyon matrisi, Denklem (22)’deki gibi tanımlıdır:
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			   (22)

Burada; E; istatistik ortalama operatörü,  ise; 
Kronecker delta sembolüdür ve Denklem (23)’deki

				    (23)

şeklinde tanımlıdır.

; s boyutlu gözlem vektörü, H; s x n boyutlu 
gözlem matrisi, n(k) ise; ölçümlerin s boyutlu ras-
gele Gauss gürültü vektörüdür. Ortalaması sıfır 
olan ölçüm gürültü vektörünün korelasyon mat-
risi, Denklem (24)’deki gibi tanımlıdır:

			   (24)

 başlangıç durumunun ortalama değeri  
ve korelasyon matrisi  Gauss vektörüdür.  
ile  arasında Denklem (25)’de verildiği gibi ko-
relasyon ilişkisi yoktur:

	 (25)

Kestirilen değerin gerçek değere eşitlenmesi için 
optimal değerlendirme algoritması, Denklem 
(26)’dan Denklem (31)’e kadar olan denklemler 
sistemi ile yazılmaktadır:

Önceki tahminlere dayanan ekstrapolasyon denk-
lemi;

	 (26)

şeklindedir. Bulunan bu değer, durum tahmin 
denkleminde yerine yazılır:

		  (27)

şeklinde gösterilir. Denklemdeki  optimal filt-
re matris kazancı;

	 (28)

şeklindedir.  ise;

		  (29)

denkleminden elde edilebilir.

Değer hatasının korelasyon matrisinin önceki tah-
minlere dayanan ekstrapolasyon denklemi;

		 (30)

şeklindedir. Bulunan bu değer, kovaryans matrisi 
tahmin denkleminde yerine yazılır:

	 (31)

şeklindedir.

2. 3. 2. Sürekli Kalman Filtresi

Denklem (32)’deki gibi bir durum uzayı matema-
tik modeli tanımlansın (Bar-Shalom ve diğ, 2001; 
Siouris, 1996):

		
	 (32)

Burada;  rasgele Gauss gürültü vektö-
rü,  ise, ölçümlerin rasgele Gauss gürül-
tü vektörüdür.  ve  spektral yoğunluğu bi-
linen beyaz gürültü süreçlerine karşılık gelmekte-
dir. Beyaz gürültüler; Gauss dağılımına sahip olup, 
ortalamaları  sıfır olmaktadır.  bileşeni sü-
reç gürültüsüne,  ise ölçme gürültüsüne karşı-
lık gelmektedir.

Kalman Filtresi ile kestirim işleminde kullanılacak 
model denklemi ise Denklem (33)’de verilmekte-
dir:

		 (33)

Hata denklemi ise, Denklem (34)’de 

				    (34)

olarak tanımlanmaktadır.

Yukarıda verilen tanım kullanılarak,  denklemi, 
Denklem (35)’deki gibi elde edilir:

		  (35)

Burada, Denklem (36)’daki

				    (36)

tanımlaması yapılırsa, kovaryans matris, Denklem 
(37)’deki,

	 (37)

şeklinde yazılabilir.

Yukarıda gösterilen ’nın spektral yoğunluk matri-
si için w ve v’nin ilişkisiz olmasından dolayı, ara iş-
lemler yapıldığında, Denklem (38) elde edilir:

	 (38)

Hatanın kovaryans matrisi  olarak tanımlandığın-
da,  ise, Denklem (39)’daki gibi yazılabilir:

	 (39)
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 kovaryans matrisini en küçük yapan  değeri, 
Denklem (40)’dan elde edilir.

			   (40)

Yukarıdaki denklem düzenlenirse, Denklem 
(41)’deki kazanç matrisi elde edilir:

				    (41)

Yukarıda elde edilen , Denklem (39)’da yazılırsa, 
Riccati denklemi türünde Denklem (42) oluşturu-
lur ve bir çözüme gidilebilir (Atalay, 2002):

	 (42)

Sürekli hal durum Kalman Filtresi için,  olarak 
denklem çözülür.  bulunduktan sonra, Denklem 
(41)’den  da bulunur.

3. GENİŞ GÖVDELİ YOLCU UÇAĞI İÇİN 
ALGILAYICI DURUM TESPİTİ
Yanlamasına hareket durum değişkenleri ve kont-
rol girdisi, Denklem (43)’de gösterilmektedir:

			   (43)

Kararlılık türevlerinden oluşan A ve B matrisleri ise 
Denklem (44)’deki gibi tanımlıdır (Mclean, 1990):

	 (44)

Bu ifadelerde;  yana kayış açısı, P ya-
tış açısal hızı, r sapma açısal hızı,  yatış açı-
sı,  kanatçık açısı,  istikamet dümeni açısı, 

,  
ve  ise ilgilenilen uçuş durumundaki kararlılık 
türevleridir.

Geniş gövdeli, dört motorlu, bir jet yolcu uçağının 
(Charlie) yanlamasına hareketine ait parametreler 
ve kararlılık türevleri Tablo 1 ve 2’de verilmektedir 
(Mclean, 1990):

Tablo 1. Uçuş durumu parametreleri.

Parametre Uçuş Durumu

İrtifa (m) 12200
Mach no 0.8

250

9911

4.6
0

Tablo 2. Uçuş durumlarına ait kararlılık türevleri

Kararlılık Türevi Uçuş Durumu
-0.056

-1.05

-0.47

0.39

0.6

-0.032

-0.115

0.012

0.14

0.15

0.008

-0.48

Kararlılık türevleri kullanılarak geniş gövdeli bir 
yolcu uçağı modelindeki katsayılar matrisleri 
(Mclean, 1990),

	 (45)

şeklinde elde edilir.

A durum katsayılar matrisinin özdeğerleri; -0.0454 
+ 0.8087j, -0.0454 - 0.8087j, -0.5621, 0.0120 olup, 
sağdaki kutup sebebiyle kararsız yapıda oldu-
ğundan, kararlı yapıda olmasını sağlayan bir du-
rum geribesleme kazanç matrisi seçilerek, karar-
lı yapıya gelmesi sağlanmıştır. Bunun için kullanı-
lan durum geribesleme kazanç matrisi Denklem 
(46)’daki,

	(46)

olarak seçilmiştir.

Bu durumda Denklem (45)’de verilen A durum 
katsayılar matrisi yerine, Denklem (47)’deki

	 (47)

Uçakların Yanlamasına Hareketlerinin Gözleyiciler ve Kalman Filtresi ile Durum Kestirimi
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kullanılacaktır. Bu durumda, A* durum katsayı-
lar matrisi özdeğerleri; -0.9277 + 1.0561j, -0.9277 
-1.0561j, -0.4180, -0.1938 olarak elde edilmiş olup, 
sistem kararlılığı sağlanmıştır.

Giriş olarak  uygulanmaktadır. C matrisi, 
uçuş kontrol sisteminde tüm durumların doğru-
dan ölçülebildiği varsayılarak birim matris olarak 
seçilmiştir. Buna göre gerçek sistem durum tepki-
si Şekil 1’deki gibi elde edilmektedir.

Şekil 1. Gerçek sistemin durum tepkisi.

Tam mertebe gözleyici kullanılarak elde edilecek 
durum tepkileri için ise modeldeki F ve T matrisle-
ri, Denklem (48) ve (49)’daki;

			   (48)

				    (49)

şeklinde seçilmektedir. 

Bu matrisler, gözleyici temel denklemlerinde ye-
rine yazılarak G ve L matrisleri, Denklem (50) ve 
(51)’deki

	 (50)

�
�
�
�

�

�

�
�
�
�

�

�

�
=

00
48.0008.0

15.014.0
012.00

L

	 (51)

olarak bulunmaktadır. Gözleyicinin başlangıç ko-
şulları [0.3;0.6;0.9;1.2] seçilerek elde edilen durum 

tepkisi ise, Şekil 2’de gösterilmektedir.

Şekil 2. Gözleyicinin durum tepkisi.

Gözleyicinin hesapladığı durumların sistemin ger-
çek durumlarına yakınsadığını göstermek açısın-
dan her bir rezidü, Şekil 3’deki gibi gösterilmiştir.

Tüm rezidülerin, Şekil 3’de görüldüğü üzere sıfı-
ra yakınsadığı, dolayısıyla gözleyicinin, sistem du-
rumlarını doğru olarak kestirdiği görülmüştür.

İndirgenmiş mertebe gözleyici için Denklem 
(47)’deki A ve Denklem (45)’deki B sistem matrisle-

ri aynı kalırken C matrisi farklı olarak  
olarak tanımlıdır. C matrisi, uçuş kontrol sistemin-
de r sapma açısal hızı ve  yatış hızı durumlarının 
doğrudan ölçülemediği varsayılarak oluşturul-
muştur.

Şekil 4’de gerçek sistemin ölçülebilen durum de-
ğişkenleri olan  yana kayış açısı ve p yatış açısal 
hızının çıkış tepkisi gösterilmektedir.

Şekil 3. Rezidüler.
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Şekil 4. Ölçülebilen durum değişkenleri

Gözleyicide kullanılan katsayı matrisleri Denklem 
(52-62)’de,

	 (52)

	 (53)

	 (54)

			   (55)

			   (56)

			   (57)

	 (58)

			   (59)

			   (60)

			   (61)

			   (62)

olarak elde edilmektedir. Gerek şartların sağlandı-
ğı, Denklem (63) ve (64)’deki

			   (63)

		 (64)

eşitliklerinden görülmektedir.

Bulunan F matrisinin özdeğerleri, -0.4609 + 
0.2311j, -0.4609 -0.2311j olup, gözleyicinin karar-
lılığı açısından uygundur. 

Şekil 5’de, [0.3; 0.6] başlangıç koşullarına göre, in-
dirgenmiş mertebe gözleyicisi kullanılarak kestiri-
len çıkışlar gösterilmektedir.

Şekil 5. İndirgenmiş mertebe gözleyicisi ile kestirilen 
çıkışlar.

Şekil 6’da, indirgenmiş mertebe gözleyicisi kulla-
nılarak elde edilen rezidüler gösterilmektedir.

Şekil 6. İndirgenmiş mertebe gözleyicisi kullanılarak 
elde edilen rezidüler.

Modelleme yapmanın avantajı olarak sistemin 
gerçek durumları kullanılabilir olduğundan, in-
dirgenmiş mertebe gözleyicisinin hesapladığı du-
rumlar ile karşılaştırma yapıldığında, indirgenmiş 
mertebe gözleyicisinin, gerçek sistem durumları-
na yakınsadığı görülmektedir.

Kalman Filtresi için modelde kullanılan katsayı-
lar matrisleri, Denklem (47)’deki A ve Denklem 
(45)’deki B olarak tanımlıdır. C birim matris olarak 
seçilmiştir.  ve  ise beyaz gürültülerdir. Giriş 

olarak  uygulanmaktadır.

Durumlara ve çıkışa etki eden beyaz gürültüler se-
bebiyle durum değişkenleri ya da çıkışlar doğru 
olarak ölçülememektedir. Şekil 7’de, gürültünün 
etki ettiği çıkışlar gösterilmektedir.
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Şekil 7. Kalman Filtresi kullanılmaksızın elde edilen 
gerçek sistem çıkışları.

Sistemdeki durumlara ve çıkışa etki eden beyaz 
gürültülerin tümünün varyansı 0.1 olarak alındı-
ğında, Kalman Filtresi’nde kullanılacak kovaryans 
matrisler, Denklem (65) ve (66)’daki,

		  (65)

	 (66)

şeklindedir.

Yukarıdaki kovaryans matrisler kullanılarak P ve K, 
Denklem (67) ve (68)’deki 

	 (67)

	 (68)

olarak bulunmaktadır.

Kalman Filtresi kullanılarak elde edilen çıkışlar, Şe-
kil 8’de verilmektedir.

Şekil 8. Kalman Filtresi kullanıldığında elde edilen 
çıkışlar.

Sisteme, gürültü etkisi olmadığındaki çıkış tepki-
leri ile gürültü etkisinin Kalman Filtresi ile süzüldü-
ğü çıkış tepkileri karşılaştırıldığında elde edilen re-
zidüler Şekil 9’da verilmektedir.

Şekil 9. Kalman Filtresi kullanılarak elde edilen çıkışlar 
ile gürültünün etki etmediği gerçek sistem çıkışları 

arasındaki fark (rezidü).

Şekil 9’daki rezidülerin çok küçük değerler olması, 
Kalman Filtresi’nin kestirdiği durum ya da çıkışla-
rın, gerçek sistemin gürültüsüz çıkışlarına çok ya-
kın olduğunu göstermektedir.

4. SONUÇLAR
Gerçek sistemleri kullanmak yerine matema-
tik model kullanmanın bir çok avantajı vardır. Bu 
avantajlardan biri de durum kestiriminin yapı-
labilmesidir. Bu çalışmada, en sık kullanılan du-
rum kestirim yöntemleri olan gözleyiciler ve Kal-
man Filtresi incelendikten sonra, uçağın yanlama-
sına hareket modeli kullanılarak algılayıcı durum-
larının kestirilmesi sağlanmıştır. Durumlar kestiril-
dikten sonra, yapılacak olan rezidü incelemesine 
göre, arıza tespitinin de yapılması gerçekleştirile-
bilir. Uçak gibi hayati öneme sahip bir sistem için 
bu çalışmanın pratiğinin gerçekleştirmesi çok bü-
yük kazanımlar sağlar. Arızalı elaman tespitinden 
sonra yapılacak olan yeniden yapılandırma faali-
yeti ile de uçağın düşük bir performansla birlikte, 
önemli algılayıcı ve eyleyici arızalarında otomatik 
olarak yere indirilebilmesi mümkün hale getirile-
bilir.
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